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固体火箭发动机喷焰复燃及其对红外辐射的影响
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摘 要： 火箭发动机喷焰涉及复杂的流动、复燃和辐射效应，并对喷焰辐射的光学探测跟踪有着重要
的影响。 以固体火箭发动机为研究对象，建立喷焰化学反应复燃数值模拟方法和视线光辐射传输
数值计算方法，对不同飞行条件下的喷焰流动、辐射特性进行计算分析，重点考察复燃效应对不同
高度喷焰辐射特性的影响。研究结果表明：复燃效应引起喷焰温升可达到 1 000 K，并使得喷焰谱带辐
射强度有 10 倍以上的增强；对于不同谱带辐射强度会随高度先升后降，最大的高度在 20~30 km，
短波 2.7 μm 波段有约 17倍的辐射增强，中波 4.3 μm 波段约有 16 倍增强，可见复燃引起辐射增强作
用 H2O 分子的贡献大于 CO2 分子的贡献。 研究结果可为进一步的理论研究和工程应用提供参考。
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Afterburning and infrared radiation effects of exhaust plumes
for solid rocket motors
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Abstract: Exhaust plumes of solid rocket motors involve complex flow state, afterburning and radiation
effects, which have an important role in the operations of detecting, indentifying, and tracking. To
investigate the characteristics of afterburning and radiation effects under different flight conditions, the
computational fluid dynamics method and the finite鄄rate ratio model were used to simulate the flow
properties with chemical reactions, and line of sight method was utilized to solve the radiation
transmission equations. The influence of afterburning effect on the radiation characteristics of different
heights was analyzed. The results show that the afterburning effect can cause the flame temperature rise
to 1 000 K, and increase the radiation brightness of the flame band more than 10 times. For different
bands, the radiation brightness rises and then decreases along with the height. The maximal position is
20-30 km, with about 17 times radiation enhancement in the short wave 2.7 μm waveband and about 16
times in the 4.3 μm mid wave waveband. It can be seen that the contribution of the H2O molecule
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0 引 言

固体火箭发动机工作过程中， 喷出的高温高速

喷焰射流是主要红外辐射源， 其辐射强度与发动机

的内弹道性能、推进剂类型、飞行高度 、速度等参数

相关。 由于推进剂的比冲与燃气分子量的平方根成

反比，从力的观点来看 ,选择富燃推进剂更为有效 [1]，

但是富燃推进剂会产生一种氧化不足的气态混合

物 , 未完全燃烧的组分逐渐从周围空气中卷吸一部
分氧气继续进行二次燃烧 ，即产生复燃效应 [2]，释

放的热量在红外波段产生增强信号。因此，研究发动

机喷焰复燃效应及其对辐射信号的影响， 具有重要

的理论意义和应用价值。近年来，研究人员针对喷焰

复燃效应开展了一系列研究 。 在复燃流场计算方

面 ，Rao、Candler 等 [3-4]使用 9 组分 10 个基元反应的
H2/CO 氧化反应体系模拟了 Atlas II 火箭喷焰的复燃
现象 ，Fu[5]采用 12 组元 14 个基元反应的 H/C/Cl/O
反应体系对固体火箭发动机喷焰复燃效应进行了模

拟分析。 杨育文对高含铝固体推进剂低压发动机喷

焰流场复燃进行了数值模拟和实验研究 [6]，结果表

明：低压下高含铝固体推进剂流场复燃时，温度分布

呈现“双峰”的现象。 此外，李军、詹光等 [7-9]也从不同

研究角度出发， 对喷焰流动及复燃效应进行了模拟

计算， 给出了喷焰绕流场红外辐射的解耦模型以及

相应的算法。 在喷焰辐射计算方面，Leone[10]研究了

喷焰中的化学成分在高空发生复燃反应对同温层产

生的影响；刘尊洋 [11]研究了复燃对无 Al2O3 粒子和含

有 Al2O3 粒子两种固体火箭喷焰红外辐射特性的影

响，得出复燃使无粒子尾焰光谱辐射强度增幅显著，

使含粒子尾焰光谱辐射强度增幅较小的结论； 董士

奎 、阮立明 、齐宏等 [12-14]利用蒙特卡洛 、反向蒙特卡

洛和热流法等计算分析了喷焰红外辐射特性， 得到

发动机喷焰在 2.7 μm 和 4.3 μm 存在较强的红外辐
射峰。 这些研究对认识和模拟喷焰复燃状态以及辐

射特性有着重要作用， 但对于喷焰复燃效应在不同

飞行高度下的变化过程， 以及复燃对不同高度喷焰

辐射信号的影响等，目前研究还较为缺乏。

为了定量分析研究复燃效应对固体火箭发动机

喷焰红外辐射信号的影响，建立了喷焰复燃数值模拟

方法和辐射传输数值计算方法，并利用地面发动机台

架实验进行模型验证。 利用该理论计算模型对不同飞

行高度下的喷焰复燃及辐射特性进行模拟计算和分

析，重点研究不同飞行高度下的喷焰复燃状态，以及

喷焰复燃效应对辐射特性的影响。 通过以上方法，可

以得到不同飞行高度、不同飞行状态，固体火箭发动

机内、外流场以及红外辐射特性参数，从而可定量分

析复燃效应对喷焰流场和红外辐射信号的影响。

1 计算模型和方法

1.1 喷焰复燃流场计算方法
喷焰复燃流场通常采用带组分方程的可压缩

NS 方程进行描述，其在笛卡尔坐标系的模型方程可

表示如下。

质量守恒方程：

鄣籽
鄣t + 鄣

鄣xi
(籽ui)=0 (1)

动量守恒方程：

鄣
鄣t (籽ui)+ 鄣

鄣xk
(籽uiuk)=- 鄣p

鄣xi
鄣子ik
鄣xk

(2)

能量守恒方程：

鄣E
鄣t + 鄣

鄣xi
(Eui+pui)= 鄣

鄣xj
(uj子ij+qi) (3)

组分方程：

鄣(籽Fi)
鄣t + 鄣(籽Fiuj)

鄣xj
= 鄣
鄣xj

籽Di
鄣Fi

鄣xjj #+棕觶 i (4)

式中 ：籽、p、E 分别为流体密度 、 压强和内能 ；t 为时
间；u 为流体速度；子 为流体粘性应力；F 为组分的质

量分数；D 为组分扩散系数； 棕觶为复燃化学反应引起
的质量变化率；q 为热流。 在未直接指定情况下，下

标 i、j、k 表示直角坐标的三个方向，x 为直角坐标中
的 x 轴。 组分质量变化率采用有限速率的化学反应

动力式进行计算 。 对于具有 Nr 个基元反应的某反

caused by the afterburning is greater than that of the CO2 molecule. Theses can provide reference for
further theoretical research and engineering application.
Key words: solid rocket motor; afterburning effect; infrared radiation; numerical simulation methods
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应，其当量表达式可以写为：
Nr

j=1
移vij′Wj圮

kfi,kbi
Nr

j=1
移vij″Wj(i=1，2，…，Nr) (5)

式中：vij′，vij″分别为第 i 个基元反应中组分 j 的反应
物和生成物的当量反应系数 ；Wj 为反应物组分 ；kfi、
kbi 为第 i 个反应的正、逆反应速率常数。

为求解上述控制方程， 采用应用广泛的雷诺平

均方法建立计算模型 ， 并利用基于涡粘性假设的

Realizable k-ε 湍流模型封闭模型方程中的雷诺应
力和雷诺输运项。为模拟喷焰复燃效应，计算模型参

考参考文献[5]，采用 12 组元 14 个基元反应的 H/C/
Cl/O 反应体系进行复燃过程计算，如表 1 所示。

表 1 喷焰复燃基元反应列表

Tab.1 Afterburning elements reaction list

说明 ：N* 为摩尔分子数 ；ms 为反应物数量 ；ms=2 表示二元
反应；ms=3 表示三元反应。

1.2 喷焰红外辐射传输计算方法
典型的火箭发动机喷焰是非等压、 超音速射流

与大气的混合或向真空膨胀形成的轴对称辐射场 。

红外辐射特性计算包括喷焰中各组分的物性参数计

算和辐射传输计算，物性参数计算以 NASA-3080 光
谱数据库为基础， 建立每一种气体在 1 个标准大气
压下 、100~3 000 K 范围内的窄谱带模型参数库 ，在

进行辐射传输计算时对数据库中的波数、 温度进行

插值， 对压力进行修正可得到计算所需的透过率数

据 。 辐射传输计算采用视光线法 LOS 结合单线组
SLG 模型求解喷焰辐射传输，获得方向辐射信号，其

基本思想是将探测视线 L 在辐射场中的传输简化为

一维多层介质的辐射传输问题，即认为：沿着与赘姚 方

向平行的射线与辐射场相交时，赘姚 会一直延续下去，

直到遇到飞行器部件或离开辐射场。 如果将传输路

径分为 N 层，每一层的介质认为是均匀、等温的，则

考虑每层介质的吸收、发射，逐层递推最终即可得到

总的红外辐射强度，公式为：

I軃
i

驻浊 = I軃
i-1

驻浊 子軃
i

驻浊 + I軃
i

b ,驻浊 (1-子軃
i

驻浊 ) (6)

式中： I軃
i

驻浊为第 i 层的 驻浊 光谱范围内的平均光谱辐

射强度； I軃
i

b ,驻浊为第 i 层的 驻浊 光谱范围内的黑体平均

光谱辐射强度； 子軃
i

驻浊为第 i 层的介质 驻浊 光谱范围内

的平均透过率。

每一层内，考虑介质内的吸收 、发射 、散射时辐

射传输方程为：

dI姿(s)
ds =-资a姿I姿(s)-资s姿I姿(s)+资a姿Ib姿(s)+

资s姿

4仔 4仔乙 I姿(s，赘姚 ′)椎姿(赘姚 ′，赘姚 )d赘′ (7)

式中：I姿(s)为光谱辐射强度；Ib姿(s)为黑体光谱辐射强
度；资a姿 为含粒子介质的吸收系数 ；资s姿 为粒子的散射

系数；I姿(s，赘姚 ′)为光谱散射强度；椎姿(赘姚 ′，赘姚 )为散射相
函数。当无散射时，光谱范围内的吸收系数由统计窄

带模型给出 [15]，有散射时，采用窄带平均方法计算粒

子的光学厚度。

1.3 喷焰流动与辐射模型验证
为验证文中采用的喷焰流场和辐射模型，设计小

型固体火箭发动机台架系留实验，如图 1 所示。 在实

验过程中，利用可见光高速摄像和光谱仪对喷焰流场

Positive reaction

rate: cm3

N** &
ms-1

·s-1

Inverse reaction

rate: cm3

N** &
ms-1

·s-1

3.0×10-34(900/T)
4.23×10-9

exp(-58 950/T)

1.0×10-29 T-1 1.14×10-5 T-1

exp(-51 610/T)

Num鄄
ber

1

2

Reaction equation

O+O+M=O2+M

O+H+M=OH+M

3.0×10-30 T-1 7.90×10-6 T-1

exp(-52 560/T)3 H+H+M=H2+M

4 H+OH+M=H2O+M 1.0×10-25 T-2 1.12·T-2

exp(-60 180/T)

5 H2+OH=H2O+H
1.9×10-15

exp(-1 825/T)
8.26×10-15 T1.3

exp(-9 335/T)

6 H2+O=OH+H
3.0×10-14

exp(-4 480/T)
1.33×10-14

exp(-3 440/T)

7 O2+H=OH+O
2.4×10-10

exp(-8 250/T)
1.94×10-11

exp(-280/T)

8 OH+OH=H2O+O
1.0×10-11

exp(-550/T)
9.8×10-11

exp(-9 120/T)

9 CO+O+M=CO2+M
7.0×10-33

exp(-2 200/T)
8.24×10-7 T1.3

exp(-64 670/T)

10 CO+OH=CO2+H
2.8×10-17

exp(330/T)
2.92×10-15 T1.3

exp(-10 550/T)

11 CO+O2=CO2+O
4.2×10-12

exp(-24 000/T)
3.5×10-11

exp(-26 890/T)

12 Cl+OH=HCl+O
4.0×10-12

exp(-2 500/T)
5.33×10-12

exp(-3 010/T)

13 H2O+Cl=HCl+OH
1.6×10-10

exp(-9 100/T)
2.16×10-11

exp(-3 010/T)

14 Cl+H2=HCl+H
1.4×10-10

exp(2 130/T)
8.10×10-12

exp(-1 600/T)

0904003-3
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进行非接触测量，并与理论计算模型进行对比分析。

图 1 喷焰实验示意图

Fig.1 Schematic of exhaust experiment

由于喷焰流动的接触测量会对流动产生显著的

扰动影响，因此，实验中主要采用高速摄像对喷焰流

动中的波系结构进行成像测量。 图 2 给出了高速摄
像测量图像与计算喷焰流场对比。从图中可以看出：

计算获得的喷焰马赫波节和位置状态吻合较好。

图 2 试验与计算获得的喷焰图像对比

Fig.2 Comparison of exhaust images between experiment

and calculation

图 3 为实验测量数据与文中模型计算结果无量
纲对比图，图中红色曲线为理论计算数据，黑色曲线

图 3 喷焰光谱辐射亮度对比图

Fig.3 Contrast diagram of spectral radiance of spray flame

为实验测量数据，由图中结果可以看出，测量数据与

理论计算数据光谱辐射亮度吻合良好， 短波最大误

差为 5.1%，中波误差稍大，最大误差为 15.8%。 考虑

到喷焰流动、辐射效应的复杂性，这一误差在本研究

中被认为是可接受的， 可采用上述数值计算方法进

行喷焰流动和辐射的数值计算研究。

2 不同条件下的喷焰流场与复燃效应

2.1 计算模型与条件设置
考虑计算高度跨度大， 采用具有相同推进剂的

两型发动机进行计算 。 I 型发动机计算高度为 10、
20、30 km，对应来流速度为 750、1 400、1 900m/s。 II型
发动机计算高度为 30、40、50 km，对应来流速度为

1 900、2 400、2 900 m/s， 燃烧产物组分包括 ：CO、

CO2、H2、H2O、HCl、N2、Al2O3，具体两型发动机喷管出

口参数如表 2 所示。

表 2 发动机出口参数

Tab.2 Motor exit parameters

在计算模型中， 采用不含复燃化学反应的冻结

流与包含复燃反应的平衡流进行对比， 考察复燃效

应对喷焰流动的影响。

2.2 复燃效应对喷焰流场的影响分析
通常情况下，当火箭发动机工作在低空环境时，

喷焰复燃效应较为显著。 因此这里以 10 km 高度下
的计算模型，分析复燃效应对喷焰流动的影响。 图 4
给出了冻结流模型和平衡流模型计算获得的喷管下

游轴线上的典型流动参数变化情况。

对比图 4 中对于不含复燃效应的冻结流和包含
复燃效应的平衡流温度和组分分布具有显著差异 。

从喷管下游轴线上的温度分布可以看出， 在喷流核

心区下游，对于考虑复燃效应的平衡流状态，受喷焰

与大气湍流混合过程以及由此引起的复燃效应影

响，轴线上的气流温度逐渐增加，并在喷管下游30 m

0904003-4

Motor type I II

Nozzle diameter/m 780 0.87

Exit pressure/Pa 111 400 37 400

Exit temperature/K 2 180 1 995

Exit velocity/m·s-1 2 400 2 660
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左右达到最大值；此后由于未燃尽组分大量消耗，复

燃效应逐渐减弱， 轴线上的气流温度受扩散和掺混

影响逐渐降低。而对于不考虑复燃效应的计算模型，

轴线上的温度在喷焰与大气的掺混过程作用下逐渐

降低。对于该研究所考察的计算模型，复燃效应引起

的轴线喷焰温度达到 1 000 K 以上。

(a) 温度分布图

(a) Temperature distribution diagram

(b) 组分分布图

(b) Components distribution diagram

图 4 喷焰轴线典型参数分布

Fig.4 Distribution of typical parameters of the spray flame axis

同样受复燃效应影响， 冻结流和平衡流轴线上

的组分分布具有显著差异。 对于不含复燃化学反应

的计算模型， 喷焰中的组分沿喷管下游方向逐渐降

低；而对于包含复燃化学反应的计算模型，喷焰中可

用作燃料的组分受复燃效应作用快速减少， 如图中

的 CO 组分； 而作为燃烧产物的组分则出现明显增

加，如图中的 CO2组分。

图 5 给出了 10～50 km 高度条件下的喷焰轴线
温度变化情况。 从图中可以看出，对于 I 型发动机，

随着工作高度增加， 包含显著气流膨胀压缩过程的

核心区长度增加，复燃区域位置后移。 此外，随着工

作高度增加，由于大气中的氧气含量减少，喷焰复燃

后的最高温度减少，复燃区域持续的长度增加。对于

II 型发动机， 在 30 km 高度下工作具有显著的复燃
效应，但工作高度增加到 40 km 和 50 km 时，冻结流

温度曲线与平衡流温度曲线基本吻合， 表明在这一

工作高度下，由于大气中氧气含量已降到很低状态，

喷焰复燃效应已不明显， 复燃化学反应对喷焰流动

状态的影响很小。

(a) I 型发动机

(a) I type engine

(b) II 型发动机

(b) II type engine

图 5 不同高度喷焰轴线温度分布

Fig.5 Temperature distribution of the spray flame axis at different

heights

2.3 不同飞行高度下的喷焰复燃状态
图 6 给出了 10～50 km 高度条件下喷焰的温度

场等值线分布图。从图中同样可以看出：随着飞行高

度增加，环境压强降低，喷焰膨胀和流动范围增加 ；

由于大气中的氧气含量降低， 喷焰复燃引起的最高

温度逐渐降低。 在 40 km 和 50 km 高度下，冻结流计

算和平衡流计算获得的温度场分布基本吻合， 表明

在 40 km 及以上，由于氧气含量很低，喷焰复燃效应

已不明显。
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图 6 不同高度下的喷焰温度等值线图

Fig.6 Contour map of spray flame temperature at different heights

从上述分析可以看出， 当发动机工作高度增加

时，由复燃引起的温度增长趋势减弱，达到一定高度

后复燃效应基本消失；另一方面，随着高度增加 ，喷

焰膨胀和流动区域增加， 在存在复燃条件下复燃区

域增加。

3 复燃效应对喷焰辐射特性的影响分析

3.1 喷焰复燃效应随高度变化特性
为明确复燃-高度两类因素对喷焰红外辐射特

性的影响， 文中在不同高度上冻结流和平衡流喷焰

流场参数的基础上， 计算获得了对应喷焰光谱辐射

强度，并进行了分析比较。 图 7 给出了 10、30 km 高
度上 I 型发动机喷焰 2~5 μm 光谱辐射强度分布。 从

图中可以看出，低海拔高度上，喷焰复燃效应引起强

烈的辐射增强， 从而使得光谱辐射强度有 1 个数量
级以上的增大， 如 10 km 高度上复燃引起的光谱辐
射强度增强相比于不考虑复燃效应的光谱辐射强度

最大增加 20 倍，随着高度上升复燃效应逐渐减弱。

图 7 喷焰光谱辐射强度对比图

Fig.7 Contrast diagram of spectral radiation intensity of spray flame

图 8 给出了 30、50 km 高度上 II 型发动机喷焰
2~5 μm 光谱辐射强度分布。 由图中可见，II 型发动
机 30~50 km 高度复燃效应引起的辐射增强呈现递
减趋势，30 km 高度仍有较大影响， 但到 50 km 高度
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复燃效应基本对喷焰辐射已经没有影响。 这一结论

与复燃对喷焰流场参数影响的分析结果是可以相互

印证的。

图 8 喷焰光谱辐射强度对比图

Fig.8 Contrast diagram of spectral radiation intensity of spray flame

3.2 复燃效应与辐射增强
图 9 给出了 10~50 km 高度上 I 型 、II 型发动机

喷焰在不同谱带内的积分辐射强度，图 10 给出了不
同高度上复燃效应引起的辐射增强(I 考虑复燃-I 无复燃 )/
I 无复燃。 由图中可以看出：

(1) 考虑或不考虑复燃效应时的类似规律，喷焰

在各个谱带内积分辐射强度值随高度的变化规律

是相似的， 即随高度上升谱带积分辐射强度下降 ，

40 km 高度时达到最低值，然后又有轻微的上升。

(2) 有无复燃时喷焰辐射规律的差异之处，无复

燃效应时，4.3 μm(CO2 分子贡献)谱带辐射强度始终
强于 2.7 μm (主要为 H2O 贡献)； 有复燃效应时，在

10 km 高度上，2.7 μm 谱带辐射强度大于 4.3 μm 谱
带，但 30 km 以上高度时，4.3 μm 谱带辐射强度强于
2.7 μm 谱带， 这从一个侧面说明复燃效应对短波辐

射增强更为明显。

(3) 结合图 10 可以看出 ，2~5 μm、3~5 μm 波段
复燃效应引起的辐射增强作用随高度先升后降 ，

最大增强在 20 km 高度 ； 短波 2.7 μm 波段和中波

4.3 μm 波段复燃引起的辐射增强的规律是相似的 ，

均先升后降，但短波辐射增强最大值在 20 km 高度，

约有 17 倍的增强 ， 中波辐射增强相对短波有所滞

后，最大值发生在 30 km 高度，约有 16 倍的增强，进

一步可以推断出， 复燃引起的辐射增强作用 H2O 分
子的贡献大于 CO2 分子的贡献。

(a) 有复燃

(a) Afterburning

(b) 无复燃

(b) No afterburning

图 9 辐射强度对比图

Fig.9 Contrast diagram of radiation intensity

图 10 辐射增强对比图

Fig.10 Contrast diagram of radiation intensity

4 结 论

文中以固体火箭发动机喷焰流动与光学辐射特
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性为对象，采用数值计算方法，对复燃效应对喷焰流

动和辐射的影响进行了考察和分析。 获得的主要结

论如下：

(1) 复燃效应对喷焰流场的温度和组分参数有
显著影响，在 30 km 以下高度，喷焰复燃引起的温度

升高可达上千度。

(2) 随着发动机飞行高度的变化，考虑或不考虑

复燃效应时喷焰辐射变化具有类似的规律 。 即喷

焰在各个谱带内积分辐射强度值随高度的变化规

律是相似的，随着高度上升谱带积分辐射强度下降，

40 km 高度时达到最低值，然后又有轻微的上升。

(3) 对于具有显著复燃效应的喷焰流场，复燃会

使得喷焰谱带辐射强度有 10 倍以上的增强，但不同

的积分谱带辐射强度随高度的变化规律不尽相同 ，

2~5 μm、3~5 μm、2.7 μm 短波波段随高度先升后降，

峰值位置在 20 km 高度， 最大增强约 17 倍，4.3μm波
段辐射增强相对短波有所滞后，最大值发生在 30 km
高度，约有 16 倍的增强。

(4) 复燃效应引起的辐射增强作用 H2O 分子的
贡献大于 CO2 分子的贡献。

此外，固体火箭发动机工作过程中，除复燃效应

对喷焰流动和辐射效应有着显著影响外， 燃烧生成

的 Al2O3 等颗粒物也会对喷焰流动和辐射效应产生

显著影响。在研究中，将颗粒物作为等直径状态考察

了其对喷焰辐射的影响。在后续研究中，有必要对喷

焰中的粒子效应及其影响进行更深入的研究。
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