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摘　　　要 : 研究了非加力涡轮发动机排气系统红外辐射强度的数值计算方法.计算中考虑了固体壁面的发

射与反射 ,以及燃气中水蒸气、二氧化碳和一氧化碳的吸收与发射.应用该方法计算了某涡扇发动机排气系统

缩比模型的红外辐射强度 ,并且与实验结果进行了比较 .结果表明 ,该方法能够比较精确地计算非加力涡轮发

动机排气系统在 3～5μm波段的红外辐射强度 ,具有工程实用性.
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Numerical evaluation on infrared radiant intensity of exhaust

system of turbine engine without afterburning
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Abstract : The numerical calculation met hod of inf rared radiant intensity of exhaust sys2
tem of turbine engine wit hout af terburning was st udied. Due consideration was given to e2
mission and reflection of solid wall , absorp tion and emission of water vapor , carbon dioxide

and carbon monoxide in t he gas. This met hod was used to calculate t he inf rared radiant in2
tensity of a scaled model of t urbofan exhaust system , and compare wit h t he experimental re2
sult s. These result s show t hat , t his met hod could help you calculate accurately the inf rared

radiant intensity of t urbine engine at waveband of 3～5μm , showing an engineering practica2
bility.

Key words : aerospace prop ulsion system ; inf rared radiant ; exhaust system ; turbine en2
gine

　　发动机排气系统的红外辐射是飞机在巡航状

态下的主要辐射源 ,主要集中在 3～5μm 波段 ,

并且是红外探测器的主要探测目标.为了发展飞

机红外隐身技术 ,国内外都围绕发动机排气系统

的红外辐射展开了大量研究.数值计算是研究发

动机排气系统红外辐射特性的基本方法之一 ,具

有周期短、耗费低等优点 ,并且随着计算机技术的

迅速发展 ,日益引起科研人员的重视.排气系统红

外辐射特性的数值计算是一项综合性数值分析工

作 ,主要包括以下几个方面 :喷管内外流场的计

算、固体表面温度场的计算、气体介质辐射特性的

计算、大气透过率的计算和辐射传热计算.

　　国外对发动机排气系统红外辐射特性的数值

计算研究比较成熟 ,已经开发出 TEIRSP[1 ] ,
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SCOPIO2N [2 ] ,N IRA TAM [3 ]和 SMIR[4 ]等能够计

算发动机排气系统红外辐射特性的软件 ,并且从

红外辐射强度的光谱分布和空间分布两个方面对

这些软件进行了校核.国内的数值计算研究在上

世纪 90年代中期开始 ,并且取得了一定的研究成

果 :徐南荣等[5 ]研究了发动机尾喷流和热空腔的

红外辐射强度计算方法 ,金捷等[6 ]计算了涡喷发

动机排气系统红外辐射特性 ,张小英等[7 ]计算了

矢量喷管的红外辐射特性.但是国内目前的研究

成果缺乏有效的实验校核 ,尚不能有力地对发动

机排气系统的红外隐身设计提供技术支持.

　　喷管内外流场的计算、固体表面温度场的计

算、气体介质辐射特性的计算和大气透过率的计

算都有现成的商业软件或数据库可循 ,因此发动

机排气系统红外辐射强度数值计算的重点是如何

在这些参数已知的条件下通过辐射传热计算得到

排气系统的红外强度.本文介绍了非加力涡轮发

动机排气系统红外辐射的物理模型 ,发展了一套

非加力涡轮发动机排气系统红外辐射强度数值计

算方法 ,计算了某非加力涡扇发动机排气系统缩

比模型的红外辐射强度 ,并且与实验结果进行了

比较.结果表明 ,采用本文的方法能够比较精确地

计算得到非加力涡轮发动机排气系统在 3～5μm

波段的红外辐射强度 (包括辐射强度和光谱辐射

强度) ,此方法具有工程实用性.

1　物理模型

　　发动机排气系统的红外辐射包括喷管内外燃

气流和喷管内固体壁面的红外辐射.

　　在非加力状态下 ,发动机排气系统红外辐射

强度的数值计算是一个牵涉到非均匀介质吸收、

发射和固体壁面的发射、反射的物理问题.燃气的

吸收、发射具有容积参与性和光谱选择性 ,其红外

辐射主要取决于燃气内 CO2 , H2 O ,CO 等成分的

温度、压力、组份浓度等参数.喷管内壁面的红外

辐射除了取决于表面的黑度和温度分布以外还取

决于入射辐射的大小 ,包括燃气和其它固体壁面

的红外辐射.燃气和固体壁面的红外辐射相互影

响 ,燃气的发射能够增加固体壁面的入射辐射 ,燃

气的吸收则会降低固体壁面的入射辐射以及它在

部分方向的红外辐射 ;固体壁面能够在部分方向

通过遮挡来降低燃气及自身的红外辐射.

2　基本方程

　　发动机排气系统红外辐射强度计算的基本方

程主要包括参与性介质内辐射亮度传输方程、辐

射照度计算方程、辐射边界条件方程和辐射强度

计算方程.

2. 1　参与性介质内辐射亮度传输方程[ 5 ,8]

　　辐射亮度为单位时间在单位立体角内通过单

位面积的辐射能量 ,单位为 W/ ( sr ·cm2 ) ,光谱

辐射亮度的单位为 W/ (sr·cm2 ·μm) .不考虑散

射时 ,在ω方向上 ,辐射亮度传输方程的具体形

式为

Lλ( S ,ω) = Lλ(0)τλ(0 , S) +∫
S

0
Lλb ( Ts′)

5
5S
τλ( S , S′) dS (1)

　　公式的右边第一项为辐射线出发点的辐射贡

献 ,右边第二项为沿程介质的辐射的贡献 ,其中 :

τλ(0 , S)为厚度为 S 的介质的透过率 ,Lλ (0)为辐

射线出发点的光谱辐射亮度 ,Lλb ( 　)为给定温度

的黑体的光谱辐射亮度 , Ts′为辐射线上点 S′对应

的燃气的温度.

2. 2　辐射照度计算方程

　　辐射照度为单位面积在单位时间内接收到的

辐射能量 ,单位为 W/ cm2 ,光谱辐射照度的单位

为 W/ (cm2 ·μm) .辐射照度计算方程描述了辐

射亮度和辐射照度之间的转换关系 ,其光谱形式

为

Hλ =∫ΩLλ( S ,ω) cosβωdω (2)

2. 3　辐射边界条件方程

　　辐射边界条件与导热和对流的边界条件不

同 ,它与界面的辐射性质有关 ,并且由于吸收、发

射和散射的远程性 ,辐射边界条件中常含有远程

项.如对于灰体界面 (发动机喷管内壁面和飞行器

蒙皮表面可近似为这一类表面) ,辐射边界条件可

写为

Lλm (0) =εmL bλ ( Tm ) +
1 -εm

π H 0
λm (3)

　　其中 ,右边第一项为壁面 m的自身辐射的光

谱辐射亮度 ,第二项为壁面 m对入射辐射的反射

形成的光谱辐射亮度.

2. 4　辐射强度计算方程[ 5]

　　辐射强度是一个描述点源辐射特性的物理

量 ,其定义为辐射源在单位时间内向单位立体角

发射的能量 ,单位为 W/ sr ,光谱辐射强度的单位

为 W/ (sr ·μm) .在α方向上 ,辐射强度计算方程

为
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Iλ,α = H
R
λ,αR

2 /τλ,atm (4)

　　式中 R为探测距离 ,单位为 cm ,τλ,atm为探测

点和辐射源之间大气的光谱透过率 , HR
λ,α为探测

点处来自辐射源的照度.

3　计算方程的离散和求解

　　在发动机非加力状态下 ,不考虑散射性介质

的影响 ,辐射线在燃气内沿直线传输 ,这就为利用

离散传递法[9 ]计算排气系统的红外辐射强度创造

了条件.

　　离散传递法的实质是将微元面的入射辐射区

域对应的立体角划分为很多个小立体角 ,从而将

计算壁面或者探测点的入射辐射照度的三维空间

积分问题转换为一维多层介质内辐射亮度传输问

题.本文用离散传递法计算排气系统的红外辐射

强度的过程中 ,需要对公式 (1) , (2) , (3)进行离散

和求解.

3. 1　辐射亮度传输方程的离散和求解

　　按照图 1进行在出发点和 S 之间的辐射线段

的离散 ,可以得到公式 (1)的离散形式如下

Lλ( S) = Lλ(0) ∏
n

i = 1

τλ( i) + ∑
1

i = 1
Lλb ( T1 ) ·

[1 - τλ(1) ] + ∑
n

i = 2
Lλb ( T i ) ·

[1 - τλ( i) ]∏
i- 1

j = 1

τλ( j - 1) (5)

　　公式中 ,当辐射线的出发点是固体壁面时 ,

Lλ(0)等于对应的固体壁面的光谱辐射亮度 ;当辐

射线的出发点是燃气时 ,Lλ(0) = 0 ;τλ( i)是第 i段

介质的光谱透过率 ,计算公式如下 :

τλ( i) = exp - αλ( i)ΔS i (6)

　　公式中 ,αλ( i)是第 i段介质吸收系数 ,它由介

质的温度、压力、组分浓度等参数确定 ,本文在流

场计算结果的基础上采用 L udwig等[ 10 ]发表的数

据库来计算 ,具体方法见文献[7 ] .

图 1　辐射线段的离散示意图

Fig. 1　Illust ration of radiant line discretion

3. 2　辐射照度计算方程的离散和求解

　　因为计算区域对喷管壁面上的微元面和探测

点对应的微元面的立体张角不同 ,辐射照度计算

方程的离散和求解具有两种不同的形式.

3. 2. 1　喷管壁面微元面的入射辐射照度的计算

　　考虑到喷管壁面属于排气系统的一部分 ,壁

面的微元面对排气系统所张立体角的大小为 2π,

本文利用对壁面和射流边界的网格划分结果来离

散排气系统对各个壁面微元面所张的立体角 ,这

种通过对面网格的划分来离散空间立体角的方法

可以称为间接离散.假设计算中共把壁面分为 M

个微元面 ,燃气流边界分为 N 个微元面 ,那么计

算中就将立体角离散为 M + N 份 ,并且微元面排

列方式是先固体壁面微元面后燃气流边界微元

面 ,如图 2所示.

　　根据图 2 可以得到计算微元面 m的入射辐

射照度 Hλ, m时 ,对公式 (2)的离散方式如下

Hλ, m =∫ΩLλ( m ,ω) cosβωdω =

∑
M + N

i = 1
Lλ( m ,ωk ) cosβkΔΩk (7)

其中 ,ωk 表示微元面 k 的中心点出发到达微元面

m 的中心点的射线的方向 ; Lλ ( m ,ωk )表示ωk 方

向入射到微元面 m 的中心点的辐射线的光谱辐

射亮度 ;βk 表示微元面 k 的中心点和微元面 m 的

中心点形成的直线与微元面 m 的法线S m的夹角 ;

ΔΩk 表示微元面 m 向微元面 k 所张的立体角.

图 2　计算区域边界的网格划分示意图

Fig. 2　Illust ration of grid generation on the

boundary of compute zone

根据微元面之间角系数的定义得到

Fm→k =
cosβkcosβm

πs2
k

A k (8)

根据微元立体角的定义

ΔΩk =
cosβk A k

s2
k

(9)

将公式 (8)和 (9)代入公式 (7)得到
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Hλ, m = ∑
M+ N

i = 1

Lλ( m ,ωk )πFm→k (10)

按照图 1进行辐射线的离散 ,并结合公式 (5)对公

式 (10)进一步离散得到

Hλ, m = ∑
M + N

k = 1

πFm→k Lλ(0) ∏
n

i = 1

τλ( i) +

∑
1

i = 1
Lλb ( T1 ) 1 - τλ(1) +

∑
n

i = 2

Lλb ( T1 ) 1 - τλ( i) ∏
i- 1

j = 1

τλ( j - 1)

(11)

　　公式中 , k≤M时 ,Lλ(0) = Lλ, k (0) , k > M时 ,

Lλ(0) = 0 ,其中 Lλ, k (0)为微元面 k发出的辐射线

的光谱辐射亮度 ,包括其自身辐射和对入射辐射

的反射两部分.

3. 2. 2　探测点对应的单元面的入射辐射照度的计算

　　考虑到探测点和排气系统的几何距离较远 ,

探测点对排气系统对所张的立体角远小于 2π.为

了确保计算精度 ,对该立体角的离散采用直接离

散的方式进行 ,具体过程是首先预估计算区域对

探测点的立体张角Ω,包括天顶角θ和方向角φ

的上限和下限 ,然后通过对θ和φ的离散实现对

Ω的离散.θ是射线和 Z 轴正向的夹角 ,φ是射线

在 X Y平面内的投影和 X 轴正向的夹角 ,如图 3

所示.立体角的划分如图 4所示.

图 3　天顶角和方向角的定义

Fig. 3　Definition of zenith angle and azimuth angle

　　通过前面的介绍可以看出 ,计算排气系统对

探测点的入射辐射照度 HR
λ,α时 ,假设将排气系统

对应的立体角的天顶角和方向角分别离散为 Kθ

份、Kφ份 ,即把它离散为了 Kθ×Kφ个微元立体

角 ,从而得到公式 (2)的离散形式如下 :

H R
λ,α =∫ΩLλ( R ,ω) cosβωdω =

∑
Kθ

l1 = 1
∑
Kφ

l2 = 1
Lλ( R ,ωl ) cosβlΔΩl (12)

公式中 , ( l = ( l1 - 1) Kθ + l2 ) ,ωl 代表第 l 个微元

图 4　探测点的入射立体角离散示意图

Fig. 4　Illust ration of solid angle discretion of

measuring point

立体角的中心线方向 ,Lλ( R ,ωl )表示ωl 方向入射

到探测点的辐射线的光谱辐射亮度 ;βl 表示ωl 和

和探测点所在的微元面的法线S o的夹角 ;ΔΩl 表

示第 l 个微元立体角的大小.

　　仅考虑燃气和固体壁面的热辐射 ,按照图 1进

行辐射线的离散 ,并将公式 (5)代入公式 (12)得到

H R
λ,α = ∑

Kθ

j 1 = 1
∑
Kφ

j 2 = 1
cosβlΔΩlτλ,atm Lλ(0) ∏

n

i = 1

τλ( i) +

∑
1

i = 1
Lλb ( T1 ) 1 - τλ(1) +

∑
n

i = 2
Lλb ( T i ) 1 - τλ( i) ∏

i - 1

j = 1

τλ( j - 1) (13)

　　公式中 ,假设图 4 中编号为 l的微元立体角

的辐射线的出发点对应的面网格编号为 k ,那么 ,

当 k ≤M 时 , Lλ ( 0 ) = Lλ, k ( 0 ) ,当 k > M 时 ,

Lλ(0) = 0 ,其中 Lλ, k (0)为微元面 k发出的辐射线

的光谱辐射亮度 ,包括其自身辐射和对入射辐射

的反射两部分.

3. 3　辐射边界条件方程的求解

　　将公式 (11)带入公式 (3) ,并且简单变形得到

Lλ, m (0) =εmL bλ ( Tm ) +
1 -εm

π ∑
M+ N

k = 1

πF k→m

∑
1

i = 1
Lλb ( T1 ) 1 - τλ(1) + ∑

n

i = 2
Lλb ( T i )·

1 - τλ( i) ∏
i - 1

j = 1

τλ( j - 1) +

1 -εm

π ∑
M

k = 1
Lλ, k (0)πF k→m ∏

n

i = 1

τλ( i) (14)

公式 (14)是一个关于 Lλ, m的线性方程组 ,可以用

雅科比法[ 11 ]来迭代求解.

4　计算方法的验证

　　为了验证本文的数值计算方法的可靠性 ,计

算了图 5所示涡扇发动机排气系统缩比模型[12 ]

2161



　第 10期 罗明东等 :非加力涡轮发动机排气系统红外辐射强度的数值计算研究

在各个观测方向的光谱辐射强度和辐射强度 ,比

较了计算结果和实验结果 ,分析了误差产生的原

因.为了便于和实验测量结果进行比较 ,计算得到

的光谱辐射强度和辐射强度都是考虑大气吸收后

的结果.

图 5　实验系统示意图

Fig. 5　Sketch map of experiment system

4. 1　算例说明

4. 1. 1　流场计算的设置

　　由于轴对称喷管的对称性 ,本节只选取几何

模型的 1/ 4 作为流场计算区域.计算区域的具体

选取如图 6所示 ,它包括喷管域和燃气射流域.喷

管域从图 5所示的内涵和外涵通道的出口开始 ,

一直延伸到喷管出口.燃气射流域从喷管进口所

对应的截面开始 ,在喷管下游的部分是一个 1/ 4

圆柱体 ,该圆柱体的直径等于 10 D、高等于 15 D ,

D为喷管出口的直径.

　　流场计算中边界的选取如图 6 所示.流场计

算是针对轴对称喷管地面实验时的状态进行的 ,

流场计算的边界条件也根据此状态确定 ,各边界

的具体位置如图 6 所示.外流场边界的进口 (in2
let)和出口 (outlet)均设置为压力远场边界 ,给定

压力 101 325 Pa、温度 300 K、喷管轴线方向的气

流速度为零.外涵通道出口 (inlet1)和内涵通道出

口 (inlet2)都设置为压力出口边界条件 ,给定的总

温、总压都是文献[12 ]的测量结果 ,同时假设内涵

通道出口 CO2 , H2 O和 CO 等气体组分的摩尔浓

度分别是 5 % ,5 %和 0. 1 %.

　　因为到轴对称喷管的型面简单 ,计算中采用

的是结构化网格.喷管内区域、轴线附近射流区

域、外流场区域的网格较为密集 ,在喷口下游 ,网

格随着和外流场边界出口距离的减小而逐渐变得

稀疏 ,经过网格独立实验以后 ,发现整个计算区域

的网格在 40万左右以后 ,计算结果不随网格的增

加发生明显变化.图 7 给出了对称面上的网格划

图 6　流场计算区域的示意图

Fig. 6　Illust ration of CFD zone

图 7　对称面上的网格划分的示意图

Fig. 7　Illust ration of grid generation on the

symmetry face

分结果.

　　流场计算中采用 RN G k2ε模型进行紊流模
拟 ,在近壁区采用标准壁面函数法进行处理.流动

方程、紊流动能 k及其耗散率ε均采用二阶迎风

差分格式进行离散 ,各方程耦合隐式求解并实施

亚松弛.解收敛的判断标准是各项相对残差小于

1×10 - 4 [13 ] .

4. 1. 2　红外计算

　　本节所选取的红外辐射特性计算区域如图 8

所示 (网格划分如图 9) ,它包括喷管域和燃气射

流域.喷管域包括喷管内壁面、中心锥、射流进口

截面和喷管内射流 ,其中射流进口截面是中心锥

最大截面所对应的圆环面.燃气射流域的外形是

一个圆柱体 ,它的半径等于 2 D ,高等于 10 D ,完全

包括流场计算结果中射流温度明显大于环境温度

20 K以上的区域或者射流内 CO2 , H2 O和 CO含

量明显大于 0的区域.

图 8　红外计算区域的示意图

Fig. 8　Illust ration of IR compute zone
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图 9　红外计算区域边界的网格划分示意图

Fig. 9　Illust ration of grid generation on the

boundary of IR compute zone

　　固体壁面的参数都是实验中的测量结果 ,喷

管内壁面温度为 350 K、黑度为 0. 3 ;中心锥表面

温度为 650 K、黑度为 0. 65 [12 ] .红外计算过程中把

射流进口截面作为各向异性辐射的固体壁面 ,它

的辐射只包括自身辐射 , 当它向中心锥表面或

α= 0°方向热辐射的时候 ,其黑度和温度都和喷管

内壁面相同 ;当它向喷管内壁面或者α≥5°方向热

辐射的时候 ,其黑度和温度都和中心锥表面相同.

4. 2　计算结果与实验结果的比较

4. 2. 1　光谱辐射强度分布的比较

　　由于篇幅有限 ,本文仅在图 10所示的几个典

型方向进行了计算结果和实验结果的比较.图中

横坐标是波长 ,纵坐标为光谱辐射强度 ,实线表示

实验测量得到的排气系统的光谱辐射强度 ,虚线

表示计算得到的排气系统的光谱辐射强度.

　　从图 10可以看出 ,在各个方向、各个波段计

算结果与实验结果的总体波形一致 ,但是在具体

数值上存在一定程度的差异.在 3. 0～4. 15μm

波段 ,计算结果在α= 0°,α= 20°和α= 90°方向略

大于实验结果 ,而在α= 60°方向计算结果略小于

实验结果 ;在 4. 15～4. 23μm波段计算结果略大

于实验结果 ,并且随着α的增加更加明显 ;在 4.

23～4. 5μm波段 ,在α= 0°,α= 90°方向计算结果

略大于实验结果 ,而在α= 20°,α= 60°方向计算结

果略小于实验结果 ;在 4. 5～5. 0μm波段 ,在α=

0°,α= 20°方向计算结果大于实验结果 ,在α=

60°,α= 90°方向计算结果略小于实验结果.

图 10　排气系统的光谱辐射强度

Fig. 10　Spect ral radiant intensity of the exhaust system

　　计算结果与实验结果之间存在差异的主要原

因如下 : (1)流场的温度、压力、组分浓度等参数是

用 FL U EN T计算得到 ,并没有经过严格的实验

校核 ; (2)红外计算中假设流场仅有 CO2 , H2 O 和
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CO 参与了辐射换热 ,实际上流场内还存在燃烧

产生的固、液体颗粒以及其它气体 ,计算中未考虑

这些成分的辐射换热 ,实际上它们却参与了红外

辐射的吸收、发射及散射 ; (3)计算中假设固体壁

面是灰体 ,实际上喷管壁面的发射及反射都不一

定遵从灰体辐射定律 ; (4) L udwig等[10 ]发表的报

告中的数据和实际结果存在一定的误差 ,比如说

北约的 N IRA TAM软件就在后期版本中对 CO2 ,

H2 O 和 CO 的光谱吸收系数重新进行了计算就

是一个明证[14 ] ; (5)实验测试过程中存在一定的

误差 ; (6)对计算区域的射流进口截面的处理存在

一定的误差.

4. 2. 2　积分辐射强度分布

　　图 11给出了排气系统辐射强度计算结果与

实验结果的比较 ,图中大圆点表示实验结果 ,小圆

点表示计算结果.

　　表 1给出了不同空间方位角处红外辐射计算

值、实测值及其相对误差.表中的相对误差的计算

方法如下 :

　相对误差 = |计算值—实测值| /实测值 (15)

图 11　排气系统的辐射强度

Fig. 11　Radiant intensity of the exhaust system

表 1　不同空间方位角处辐射强度的计算值、实测值及其相对误差

Table 1　Relative error between computed results and experimental results of directional radiant intenstiy

方位角 / (°) 0 5 10 15 20 30 40 60 75 90

计算值/ (W/ sr) 7. 66 6. 27 4. 62 3. 36 2. 35 1. 53 1. 28 0. 68 0. 46 0. 32

实测值/ (W/ sr) 7. 26 5. 83 5. 19 2. 88 2. 01 1. 35 1. 27 0. 76 0. 44 0. 29

相对误差/ % 5. 55 7. 55 11. 00 16. 67 16. 9 13. 33 0. 79 10. 53 4. 55 10. 34

　　从图 11及表 1可以看出 ,计算结果与实测结

果的空间分布基本一致 ,都与典型涡喷发动机排

气系统的“梨”形分布[6 ]有很大区别 :排气系统的

辐射强度的最大值出现在α= 0°方向 ,之后随着α

的增加而降低 ,在α= 90°方向的辐射强度是α= 0°

方向的 1/ 20左右 ;计算结果与实测结果的最大误

差不超过 20 %.这说明本文所发展的计算方法是

合理的、有效的 ,可以反映非加力涡扇发动机排气

系统红外辐射强度的基本分布规律 ,并且计算精

度满足工程设计的需要.

5　结　论

　　(1)本文发展了一套非加力涡轮发动机排气

系统红外辐射强度数值计算方法 ,该方法反应了

固体壁面的辐射特性、燃气的辐射特性以及它们

之间的相互影响 ,从而真实反应了非加力涡轮发

动机排气系统红外辐射的物理模型.

　　(2)实验结果和计算结果的差别不仅由红外

计算的误差产生 ,还牵涉到流场计算、介质吸收系

数计算、壁面情况以及实验的精度等因素 ,因此在

排气系统红外辐射特性数值计算的后期发展中 ,

需要从多个环节展开深入研究以提高计算的精

度.

　　(3)本文所开发的非加力涡轮发动机排气系

统红外辐射特性计算方法在地面缩比模型条件

下 ,红外辐射强度的计算结果与实测结果光谱分

布和空间分布基本一致 ,空间辐射强度误差不大

于 20 % ,因此具有工程实用性.
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