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摘　　　要 : 火箭发动机羽流的辐射的计算需要求解气体介质的辐射传递方程 ( RTE) .计算模型中基于单

线组 (SL G)模型考虑气体组分的光谱特性 ,并采用离散传递法 (D TM)求解 RTE ,对波长积分得到辐射热流密

度.通过对圆柱高温 CO2 气团辐射热流计算来验证计算程序 ,然后在流场计算的基础上 ,计算了月球探测器

主发动机和姿控发动机羽流对各部位和仪器的辐射热流密度 ,根据对不同工况计算结果的分析为探测器的

设计提供参考.
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Abstract : Itπs necessary to solve radiative t ransfer equation ( R TE) of gaseous mediums

when simulating t he radiation of rocket engine exhaust plume. In t he calculation model ,

spect ral parameters of gaseous constit uent s were given based on single line group ( SL G)

band model ; and R TE was set tled by t he use of discrete t ransfer met hod (D TM) . Radiant

heat flux emit ted by exhaust plume was t hen achieved t hrough integral wavelengt h. The pro2
gram was then validated by applying to high temperat ure carbon dioxide gas wit h geomet ry of

cylinder . Finally , radiant heat flux on different part s and inst rument s , which was emit ted by

main and at tit ude cont rol engines , was calculated according to flow field of plume. The re2
sult s of heat flux provide a reference for integrated design of t he detector .

Key words : lunar detector ; single line group (SL G) model ;
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　　月球探测器的设计需要保证所搭载仪器和部

件处在合理的热工作环境下 ,因此在设计阶段需

要通过仿真计算确定关键部位上热负荷的大小.

在月球探测器的初步设计方案中 ,探测器上安装

的变推力发动机和姿态控制发动机 ,在工作时会

对安装在月球探测器表面上的太阳翼、着陆腿、导

航仪、天线等部件产生热和力作用.发动机工作时

对这些部件产生的热流来自于三方面 :发动机喷

管壁面的辐射、喷焰流场的对流加热和喷焰气体

辐射.本文的工作是阐述发动机喷焰羽流对这些

部位辐射计算的仿真流程.

火箭发动机喷焰辐射计算是高温气体介质的

辐射计算问题 ,目前基本的物理模型是将辐射与

流场计算解耦 ,认为辐射对流场影响不大 ,然后在

流场计算结果的基础上求解辐射传递方程 ,常用

的方法包括热流法、离散传递法、离散坐标法、有
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限体积法和蒙特卡罗法[1 ] .热流法最早由 L udwig

应用于火箭喷焰的辐射计算[2 ] ,该方法不适用于

包含散射的问题 ;离散坐标法[3 ]和有限体积法[4 ]

用了对空间方向的离散 ,能够考虑散射问题 ,在喷

焰辐射计算中应用较多 ;蒙特卡罗法[5 ]概率统计

方法模拟辐射传递过程 ,具有很高的精度 ,但计算

量很大.

离散传递法沿着特征射线求解辐射传递方程

( R TE) [1 ] ,徐南荣等在计算飞机红外特性中使用

的直接积分方法即采用该思想[ 6 ] .已知流场特性

的基础上 ,离散传递法是相对比较简洁高效的方

法.在基于单线组 ( SL G)模型波带模型的方法计

算气透过率的基础上 ,将离散传递法与气体波带

模型相结合 ,来编写喷焰气体吸收波带辐射热流

的计算程序.通过使用流场仿真得到的喷焰羽流

温度、压力和吸收性组分分布数据 ,可以得到流场

表面网格上沿着各个特征线的辐射强度 ,然后根

据探测器的几何网格结构 ,考虑各个部件之间对

喷焰羽流流场遮挡的影响 ,沿着流场表面节点与

探测器上计算点的连线进行积分 ,得到喷焰羽流

对各个仪器表面上的辐射热流分布.

1　羽流辐射计算模型

对于羽流辐射热流计算的方法是在火箭喷焰

红外辐射信号模型[7 ]的基础上发展起来的 ,主要

改进包括 : ①将其光学路径积分从二维轴对称调

整为三维几何网格 ,满足沿对称轴周向不同位置

计算的需要 ;②建立月球探测器的几何模型 ,并引

入遮挡判断算法来判断流场表面网格与计算位置

之间的可见性 ; ③采用离散传递法来计算辐射热

热流密度.

111　辐射传递方程

辐射传热问题的物理模型建立在辐射传递方

程的基础上.考虑气体介质中辐射传递路径上微

元体的吸收、散射和反射能量之间的平衡建立的

辐射传递方程的形式为[1 ]

d Iλ( s)
ds

= - ksλIλ( s) - kaλIλ( s) + kaλI bλ( s) +

ksλ

4π∫4π Iλ( s ,Ω′) ·Φλ(Ω′,Ω) dΩ′ (1)

其中 kaλ为光谱吸收系数 ; ksλ为光谱散射系数.

对于液体火箭发动机的燃烧产物 ,颗粒组分

在红外波段的散射可以忽略 ,因此可以将辐射传

递方程的散射项略去 ,并利用纯吸收介质中光学

厚度定义τ= kaλs和积分因子 expτ,得到积分形

式的辐射传递方程[8 ]

Iλ(τ) = Iλ(0) exp ( - τ) +

∫
τ

0
Ibλ( s′) exp [ - (τ- τ′) ]dτ′ (2)

其中 Iλ(0) 为积分边界上的辐射强度 ; Ibλ( s′) 为

在积分射线 s′位置上气体的黑体光谱辐射强度 ,

根据 Planck定律 ,可知

Ibλ( s′) =
Ebλ( s′)
π =

c1

πλ5 exp c2 / λT - 1
(3)

其中 c1 ,c2 分别为普朗克第一、二黑体辐射常数.

112　气体吸收特性

月球探测器发动机的燃烧产物中的吸收性组

分为 CO2 ,CO , H2 O ,在红外波段这些气体分子的

吸收和发射来自于振动和转动能级的跃迁.按照

量子力学的理论 ,三原子分子 CO2 和 H2 O 具有

三个主要的振动模态 ,双原子分子 CO 有一个振

动模态[9 ] .这些模态之间跃迁的结果形成 CO2 分

子在 217 ,413μm和 1114～20μm区域的强吸收

带 ,在 114 , 116 , 210 , 418 , 512 , 914μm和 1114

μm 区域的弱吸收带 ; H2 O 在 11 87 , 217 , 6127

μm区域的强吸收带 ,在 0194 , 111 , 1138μm 和

512μm区域的弱吸收带 ;CO在 416μm的强吸收

带 ,在 213μm 区域的弱吸收带. 因此在 110～

2010μm波长区域的积分 ,就能够涵盖了几乎全

波段的羽流辐射热量.气体分析光谱特性的计算

采用了光谱法 ,根据目前在火箭羽流中广泛应用

的气体光谱参数 ,基于 SL G光学厚度模型计算气

体的透过率[7 ] .

使用谱带模型计算火箭喷焰的透过率时 ,需

要根据谱带模型气体分子谱线的加宽效应.这里

在普遍使用的火箭燃气组分光谱特性参数的基础

上 ,采用基于 SL G光学厚度计算模型的方法计喷

焰羽流的吸收系数 ,其中考虑了谱线的碰撞加宽、

多普勒加宽效应. SL G模型计算光学厚度时 ,假

设所有辐射谱线都在同一个光谱间隔中 ,因此给

出光学厚度的公式

τ= 1 - Y1/ 2 X
3

(4)

其中 Y为碰撞2多普勒加宽的光学厚度 , X
3
为光

谱弱极限下的光学厚度.

Y = 1 -
Xc

X
3

2 - 2

+ 1 -
XD

X
3

2 - 2

- 1

(5)
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X
3

=∫
s

0
kds (6)

其中 Xc 为碰撞加宽下的光学厚度 ; XD 为多普勒

加宽下的光学厚度 ; k为吸收系数 ,由谱带模型计

算得到.

Xc = X
3

[1 + X
3

/ 4 ac ]1/ 2 (7)

XD = 117 aD ln 1 +
X

3

117 aD

2

(8)

其中 ac , aD 分别为碰撞和多普勒加宽的结构

参数.

ac =
1

X
3∫

s

0

γc

d
k ds′ (9)

aD =
1

X
3∫

s

0

γD

d
kds′ (10)

其中γc ,γD 分别为碰撞半宽和多普勒半宽.

γc i
= ∑

j

γi , j 273 p j (273/ T)
η

i , j +

γi , i 273 p i (273/ T)
η

i , i (11)

γD i
= 5194 ×10 - 6 ω

m 1/ 2
i

( T/ 273) 1/ 2 (12)

公式 (9) ～ (12) 中的参数参阅文献[7 ].

在 SL G模型计算的光学厚度的基础上 ,可以

得到透过率的计算公式为

t = exp ( - τ) (13)

113　离散传递法

使用离散传递法求解辐射传递方程基于如下

的假设 :①气体辐射对流场的影响不大 ,因此可以

将辐射与流场计算解耦 ; ②使用透明辐射边界条

件 ;③忽略喷焰中粒子和组分的散射.

离散传递法将半球空间划分成基本 Nθ×Nφ

个立体角 ,每个立体角的中心作为辐射传递方程

积分的路径 ,对每个边界网格点都引出 Nθ×Nφ

个积分路径 ,并计算这些射线与另一个边界网格

点之间时与内部网格交线长度 ,以交线处网格点

的局地参数作为辐射计算参数进行积分 ,对半球

空间得到边界网格点上辐射热流强度[8 ]

Iλ(τ) = Iλ(0) exp ( - τ) +

∫
τ

0
Ibλ( s′) exp [ - (τ- τ′) ]dτ′ (14)

利用离散传递法对到达计算边界网格上的辐

射求和 ,可得到到达的照度为

Hλ =∫ΔΩIλ( s) cosθdΩ =

∫
π

0∫
2π

0
Iλ( s) cosθsinθdθdφ (15)

其中 cosθ为入射射线方向与表面法线夹角的

余弦.

采用透明辐射边界 ,即有 Iλ(0) = 0 ,根据式

(14) 可得

Iλ(τ) =∫
τ

0
Ibλexp [ - (τ- τ′) ]dτ′ (16)

　　将式 (16) 代入照度公式 (15) ,可得

Hλ =∫
π

0
sinθcosθdθ∫

2π

0
dφ×∫

τ

0
Ibλ( s′) dτ′(17)

　　总的辐射热流通过对波长的积分得到

q =∫
∞

0
Hλdλ

　　写成有限求和的形式可表示为[ 8 ]

q = ∑
P

0
∑
Q

0
∑

R

0
∑

T

0

L 0
v ( v , s) ×

[τ( s) - τ( s +Δs) ]cosθsinθΔθΔφ (18)

其中 P , Q , R , T 分别为对天顶角θ、方位角φ、光

学路径 s和波长λ所划分的间隔数 ,计算中 P =

18 ,Q = 36 ,s为流场两个网格点之间的距离.通过

上述方法可以得到羽流羽场边界网格点上的辐射

热流密度.

114　表面热流计算

以探测器边推力发动机喷管出口中心为原

点 ,喷管轴线为 X轴的坐标系中建立探测器的几

何网格模型 ,探测器上各个部件位于羽流主流流

场计算区域的外部.根据流场边界单元上使用离

散传递法 (D TM)得到的辐射强度计算探测器各

部件表面上的辐射热流密度.

从式 (17)可知 ,边界网格点上沿着各个空间

离散方向上积分的辐射强度

I (τ) =∫
λ

0∫
τ

0
Ibλ( s′) dτ′dλ (19)

忽略流场边界与探测器各部位表面之间的衰

减 ,边界网格点到探测器表面计算点方向矢量为

L ,则羽流流场对计算点上的辐射热流密度为

q =∫ΔΩI (L) max[0 , - ( n·L) ]dΩL (20)

其中 ( n·L) 表示计算点表面法线与 L之间夹角余

弦.

I (L) =
1
π∫
π

0∫
2π

0
I ( s) max[0 , ( s·L) ]dθdφ
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其中 ( s·L) 表示离散方向与 L之间夹角余弦.

dΩL =
A icosθi

L 2

其中 A i 为流场表面网格点处的单元面积 ,θi 为该

网格单元外表面法线与 L 之间的夹角.

写成求和的形式

q = ∑
U

0
∑

P

0
∑
Q

0
I ( s) max[0 , ( s·L) ] A i cosθi ×

max[0 , - ( n·L) ]ΔθΔφ/ π L 2 (21)

其中 U 为对计算点所有可见的流场表面网格 ,即

单元外法线与 L之间夹角余弦为正 ,并且不受探

测器其他部位遮挡的所有单元数量.

2　算例的验证

气体辐射计算是很复杂的问题 :首先 ,气体介

质的吸收和辐射具有选择性 ,并且随着光学厚度

的不同 ,吸收和辐射特性的变化规律很复杂 ;其

次 ,辐射传递方程本身为积分2微分方程的形式 ,

从数学上难以直接求解 ,解析解通常都需要经过

大量的简化.这里对计算程序进行的验证的算例

为 210 m×<210 m充满 CO2 气体的圆柱形空腔 ,

气体温度为 1000 K ,压力为 105 Pa.根据传热学手

册 ,高与直径相等的圆柱形气体介质对底面中心

微元面辐射热流密度的计算公式为[10 ]

qλ =ελ( L e ) Ebλ = [1 - tλ( L e ) ] Ebλ (22)

其中 L e = 0177 D ,为圆柱形气体到底面中心的特

征长度.

文献[11 ]中给出使用高分辨率高温燃气光谱

数据库 ( H ITMP)和窄谱带模型计算 CO2 的谱带

参数和透过率的方法 ,并给出了波数3 450～3 750

之间的 CO2 光谱参数和相应的透过率数据.根据

这些数据计算光学路径长度 L e 上的透过率公

式为

tλ = exp -
2γ-

�d 1 +
k
-

L e �d
γ-

(23)

图 1给出了 D TM 编程计算的 217～219μm

波长对底面中心的辐射热流密度计算结果与使用

上述解析公式计算的结果的对比 ,D TM 代表编

程计算的计算 ,A EN 代表解析公式计算的结果.

可以看出 ,在 CO2 的 217μm波段内 ,使用编程得

到的结果与解析公式得到的计算结果之间的最大

误差出现在 219μm 波长 ,为 615 % ,其余波长计

算结果的误差都在 210 %以内.

图 1　D TM与解析公式计算结果的对比

Fig. 1　Comparison between result s calculated by

D TM and analytical equations

3　结果与分析

探测器发动机羽流流场采用求解雷诺平均

Navier2Stokes ( N2S) 方程与直接模拟蒙特卡罗

(DSMC)方法相结合的方法仿真 ,发动机燃气的

主流使用求解 N2S方程的方法得到 ,在过渡区与

外部真空边界条件位置 ,根据 N2S方程求解的结

果使用 DSMC方法计算流场.

考虑主流流场区域外流场非常稀薄 ,并且

DSMC方法求解流场还需要很大的计算量 ,因此

以 DSMC方法计算主要用于求解火箭羽流冲击

对探测器的对流加热 ,羽流辐射流场采用了 N2S

求解得到的主流流场部分 ,舍去 N2S主流流场外

失真部分的数据.对变推力发动机考虑了两种不

同推力的工况 ,而姿控发动机只考虑稳态工作的

条件 ,以这些流场计算得到的温度、压力和组分摩

尔分数数据文件作为羽流辐射计算的输入文件.

流场计算采用了二维轴对称网格 ,图 2 给出

了变推力发动机在其中一个工况下流场结果 ,上

半部分为温度云图 ,下半部分为压力云图 ;两种推

力工况下流场的分布都具有相似的特征.由于流

场的边界条件采用真空条件 ,因此发动机羽流流

场没有在大气中喷射羽流的边界混合层和激波反

射碰撞形成的羽核结构[9 ] ,而呈现了真空环境下

快速膨胀和扩散的特征 ,距喷口下游6 m左右压力

已经下降到 2 Pa左右.由于 N2S方程是对连续流

的描述 ,因此从喷管出口 60°斜上方流场的计算

结果失真 ,即图中的高温区域 ,进一步的流场计算

在该过渡区域附近的连续流区选取边界作为

DSMC方法的输入条件 ,模拟过渡和非连续流区
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的流场 ,计算羽流的对流换热强度 ,在该部分区域

上所有的压力取 0来舍去流场失真部分的数据.

图 2　一定工况下流场的温度和压力分布云图

Fig. 2　Contour of temperature and pressure

at certain operating mode

羽流辐射以流场计算得到的温度、压力和组

分摩尔分数为输入条件 ,在程序中将轴对称的流

场数据展开成圆柱区域上的三维数据 ,作为

D TM方法的输入.根据探测器的结构 ,计算采用

变推力发动机的羽流流场区域对探测器地面上的

导航敏感器、天线以及着陆腿之间不存在相互的

遮挡 ,因此计算变推力发动机羽流流场对这些部

件的辐射时不需要考虑遮挡. 12个姿控发动机对

称布置在探测器的四个角上 ,计算姿控发动机羽

流对两个太阳翼辐射热流强度时 ,首先得到流场

边界网格上各个离散方向上的辐射强度 ,然后变

换到探测器坐标系的喷管对应位置上 ,来考虑太

阳翼不同部位间的遮挡 ,分别计算每个姿控发动

机对太阳翼的辐射热流密度 ,然后求和得到总的

辐射热流密度.

图 3给出了变推力发动机羽流流场某个边界

单元上从 015～2010μm波长光谱辐射热流值 ,可

知该波长区间的积分可以包括 95 %以上的气体

辐射热量.图 4和图 5 给出了在变推力发动机某

个工况下对底面上导航敏感器表面和着陆腿表面

上的热流密度分布 ,从图中可得 :①发动机喷焰对

导航敏感器表面上辐射热流密度要大于对着陆腿

表面上的辐射热流密度 ; ②变推力发动机在两个

工况下对底面和着陆腿部位上的热流密度的量级

在10 W/ m2 ,其分布随着距离喷管中心轴线的距

离增加而减小 ; ③在着陆腿上热流密度的分布随

着距离喷管出口平面的距离增大而减小.
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4　结　论

采用基于 SL G光学厚度模型基础上的 D TM

进行羽流辐射热流计算 ,首先通过算例来对计算

方法进行了验证 ,然后根据探测器的几何模型 ,分

别得到了变推力发动机在两个推力工况下对探测

器底面上导航敏感器、天线和着陆腿表面上的热

流密度分布以及姿控发动机羽流对两个太阳翼表

面离散的关键点上的辐射热流密度. 计算结果

表明 :

1) 变推力发动机羽流在探测器底面仪器和

着陆腿上热流密度的量级为 10 W/ m2 ,最大的热

流密度在导航敏感器上 ,约为 39 W/ m2 ,相对于喷

管壁面的辐射和羽流的对流加热效应 ,羽流辐射

要小上一个量级.

2) 姿控发动机对太阳翼上的热流在011 W/ m2

量级 ,计算点位置的最大辐射热流在一次性展开

太阳翼上 ,也只有 015 W/ m2 辐射热流很小 ,相比

喷管壁面的辐射和羽流的对流加热效应要小上两

到三个量级 ,可以忽略.
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