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火箭发动机推力与红外辐射关联特性数值分析
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摘　 要: 为实现火箭发动机目标分类与识别,提取发动机推力大小与尾喷焰红外辐射强度间关联关系成为必要环节。 本研究

以高氮高能 GAP / Cl20 / Al(GCA)和高氮无烟 GAP / ADN / DAAOF(GAD)两种新型推进剂为研究对象,从影响发动机推力的主

要型谱参数入手,基于尾喷焰内流、反应流场和红外辐射的全链路计算方法,设计燃烧室压力、喷管膨胀比和推进剂配方谱

系,数值分析了发动机推力与欠膨胀尾喷焰在 2. 7、4. 3 μm 波段的辐射强度的关联性。 结果表明:在燃烧室压力和喷管膨胀

比变化下,发动机推力与尾喷焰辐射强度均呈对数线性关系;在同推力下,GAD 较 GCA 推进剂的尾喷焰辐射强度偏低 3 ~ 5 倍;
燃烧室压力和喷管膨胀比作为推力主导因素下,两种推进剂在不同来流动压下的发动机推力与红外辐射强度近似遵循统一

的对数分布关系;推进剂配比变化引起的发动机推力变化较弱,在不同来流动压下两种高氮推进剂对应的尾喷焰辐射强度沿

发动机推力呈现出明显的“聚集”现象,且在 4. 3 μm 波段内的辐射强度随来流动压差异呈现出分层现象。
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Numerical analysis of correlation characteristics between rocket motor
thrust and infrared radiation signatures
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Abstract: To achieve the classification and recognition of rocket engine targets, it becomes necessary to extract the
correlation between engine thrust and the infrared radiation intensity of the rocket exhaust plume. The High-
Nitrogen, High-Energy GAP / Cl20 / Al (GCA) and High-Nitrogen, Smokeless GAP / ADN/ DAAOF (GAD) propellants
are taken as the research objects of this study. Three parameters affecting motor thrust are numerically designed
including combustion chamber pressure, nozzle expansion ratio and propellant formulation. A full-link
computational method consisting of the motor internal flow, reacting flow field and infrared radiation is used to
predict plume infrared signatures. On basis of this method, the correlation between the in-band radiation in the
2. 7 μm and 4. 3 μm bands of the under-expanded plume and motor thrust is established. Results show that motor
thrust is log-linearly correlated with the radiant intensity under the variations of combustion chamber pressure and
nozzle expansion ratio. At the same thrust level, the radiant intensity of the exhaust plume of GAD propellant is
about 3 ~ 5 times lower than that of GCA. The combustion chamber pressure and nozzle expansion ratio can also be
the dominant factors for thrust. For two types of propellant motors with different ambient conditions, the thrust and
plume infrared radiation intensity approximately follow a unified logarithmic distribution relationship. The change in
propellant formulation causes a weaker degree of change in motor thrust. Under different ambient pressures, the
plume radiation intensity distribution of both high nitrogen propellants exhibits “ aggregation” as the motor thrust
changes. The radiation intensity in the 4. 3 μm band exhibits a layered distribution phenomenon with ambient
pressure as a function.
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　 　 火箭发动机尾喷焰因其强烈的红外辐射特征成

为天基预警系统重点关注的目标辐射源[1]。 对红

外预警系统而言,由探测到的辐射信号推演发动机

原型参数,更为关心推进剂种类接近而推力不同的

“同类不同型”发动机的目标辨识问题。 然而,喷焰

光学信号是发动机型谱参数、环境参数和探测参数

高度耦合的综合表征量,且沿参数传递链路原型参

数信息呈现出高度退化的特点,因此,对推进剂配方

接近推力不同的发动机的目标辨识一直是一个挑战

性工作。
从国内外固体火箭发动机推进剂的发展,特别

是北约军事委员会推进剂发展规划[2] 来看,推进剂

性能不仅仅追求高比冲,亦要兼顾低光学、弱电磁和

少污染的特性。 其中,高氮高能推进剂和高氮无烟

推进剂在高比冲性能和低目标特性方面备受关注,
典型代表为含铝缩水甘油叠氮聚醚推进剂(GAP /
Cl20 / Al, GCA ) [3] 和 无 烟 推 进 剂 ( GAP / ADN /
DAAOF, GAD) [4]。 由于上述两种推进剂性能接

近,主要燃烧气体产物相似,作为新型推进剂的代

表,在清洁性、 高比冲和低特性等方面极具潜

力[4 - 5]。 另外,考虑到在攻防对抗领域中对低目标

特性的苛刻要求,以 GCA 和 GAD 推进剂为代表的

发动机尾喷焰红外辐射特性规律研究也已被关

注[6 - 8]。
工程实际中,发动机推力大小可反映发动机的

类型和属性差异。 从尾喷焰辐射生成角度来看,推
进剂配方决定尾喷焰燃气成分和比冲性能,是尾喷

焰光谱结构(波段)的关键因素[9];推力反映了单位

时间内燃气喷射的数量,在一定程度上预示着尾喷

焰所具有辐射组分的多少,与辐射能量水平正相

关[10]。 然而,同一发动机又会因飞行条件差异引起

大气卷吸程度和来流背压不同,进而通过影响尾喷

焰复燃温度和组分的质量分数及空间分布来影响辐

射能量水平[11 - 12]。 由于发动机推力是发动机型谱

参数的一个综合性能指标,与推进剂类型 /配方、喷
管结构、燃烧室压力等参数密切相关,因此探究发动

机推力与尾喷焰红外辐射信号间的关联关系,则需

要从直接影响推力特性的发动机型谱参数入手开展

喷焰红外辐射强度特征规律研究。
虽然,许多学者已开展了推进剂种类、飞行条

件、发动机类型、探测器类型等因素对尾喷焰红外辐

射信号的影响规律、机制等方面的研究,但多数力图

揭示燃烧机理、流动特征规律、红外辐射特性产生机

制等[13 - 15],从现象学角度研究发动机推力与尾喷焰

辐射信号特征规律的报道少见。 一些具有潜在指向

性的报道有:Simmons[16] 指出不同推力发动机对应

的尾喷焰特征尺度与飞行高度存在一定的近似关

系;Jarvinen 等[17]给出了发动机尾喷焰特征直径与

推力的 D∗ = 2F / ρ∞ u
2
∞ 近似表达;文献[18]给出

了发动机推力与低度欠膨胀射流特征长度的 L =

0. 046 F 关系;Davis[19] 和 Wilson 等[20] 均指出发动

机推力和特征尺度与喷焰辐射强度的“缩比律”关

系;Freeman[21]和 Slack[10]采用 CHARM 高空尾喷焰

红外辐射计算模型发现了尾喷焰核心区 2. 7、4. 3 μm
辐射强度与发动机推力的指数线性关系。 上述研究

均潜在表明发动机推力与尾喷焰红外辐射强度之间

存在一定的关联关系,但均未给出具体分布及表达

关系。
鉴于工程应用中发动机“推力与辐射强度”关

联关系对指导低特性发动机设计意义重大,本文在

GCA 和 GAD 推进剂配方体系下,基于喷焰红外辐

射全链路计算模型[22 - 24],从直接影响推力的发动机

关键型谱参数入手,分别开展燃烧室压力、喷管膨胀

比、推进剂配方下的尾喷焰红外辐射强度数值计算

分析,以探明固体发动机推力与尾喷焰红外辐射强

度的关联关系。

1　 物理模型

1. 1　 推进剂燃烧室燃烧计算

推进剂在燃烧室内的燃烧是极其复杂的非稳态

传热传质过程,与药柱型面、燃烧速率、燃烧室温度、
压力等系列因素有关。 在化学平衡假设下,在已知

推进剂各组元热力化学特性参数,如元素组成、熵、
生成焓等基础上,通过质量守恒方程与化学平衡方

程可计算获得特定压强和温度下推进剂燃烧产物的

组成成分。 采用最小吉布斯自由能法[25] 计算燃烧

产物平衡组分,对应的质量守恒方程式如下:

∑
n

j = 1
a jkn jg + ∑

p

h = 1
ahknhs = Nk (1)

式中:a jk、ahk分别为燃烧产物中 1 mol 第 j 种气相和

第 h 种凝相组分中含有 k 元素的原子数,n jg、nhs、Nk

分别为 1 kg 燃烧产物中第 j 种气相组分、第 h 种凝

相组分的摩尔数和 k 元素的摩尔原子数,n、p 分别

为燃烧产物中气相和凝相组分数目。
将推进剂燃烧产物视为理想气体,燃烧产物总的

自由能等于产物中气相与凝相组分的自由能之和:

G = ∑
n

j = 1
g jn jg + ∑

p

k = 1
ghnhs (2)

式中:g j 为 1 mol 第 j 种气体的标准自由能,gh 为

1 mol第 h 种组分凝相产物的标准自由能,g j 可由下

式计算:
g j = g0

j + R0T ln p j (3)
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式中:g0
j 为标准压强下单位摩尔气体的标准自由

能,R0 = 8. 314 J / (mol·K)为理想气体常数,T 为混

合气体温度,p j 为组分 j 的分压。 取 G(n) = G / R0T,
则有

G(n) = ∑
n

j =1

g0
j

R0T
+ ln p + ln

njg

ng
( )njg + ∑

n

j =1

g0
h

R0T
nhs

(4)
计算平衡组分 ni 只需 G(n)取极小值且满足

式(1),可通过拉格朗日法将多元函数的条件极值

问题转化为无条件极值问题[26]以计算平衡组分 ni,
再根据燃烧室平衡组分的能量守恒方程确定燃烧温

度即可得到任意状态下的燃烧产物热力特性参数。
1. 2　 喷焰反应流场参数计算

为分析喷焰反应流场特性,需在 Navier-Stokes
(N-S)方程组中增加组分控制方程来描述尾喷焰组

分与大气组分的扩散和混合过程。 在笛卡儿坐标系

下,尾喷焰流场控制方程如下:
质量方程为

∂ρ
∂t + ∂

∂xi
(ρui) = 0 (5)

动量方程为

∂
∂t(ρui) + ∂

∂xk
(ρuiuk) = - ∂p

∂xi

∂τik

∂xk
(6)

能量方程为

∂E
∂t + ∂

∂xk
(Eui + pui) = ∂

∂x j
(u jτij + qi) (7)

组分控制方程为

∂
∂t(ρF i) + ∂

∂x j
(ρF iu j) = ∂

∂x j
(ρDi

∂F i

∂x j
) + ω· i

(8)
式中:t 为时间,ρ、p、u、E 分别为流体密度、压强、速
度与内能,τ 为流体黏性应力,F、D 分别为组分的质

量分数和扩散系数,qi 为热流项,ω· i 为复燃反应过

程中组分 i 所引起的质量变化率。 本文通过 9 组

分、10 反应 H2 / CO / O2反应体系下的有限速率化学

反应模型[27]对尾喷焰复燃反应过程进行计算。
当推进剂中含有铝粉时,燃气中含有的 Al2 O3

颗粒,作为一种重要的辐射介质会影响喷焰的红外

辐射强度[28]。 Al2 O3 颗粒在喷焰流场中的速度、温
度与空间分布等特性可通过颗粒轨道模型[29] 进行

计算。 喷焰流场中 Al2O3颗粒运动方程为

dup

dt = FD(u - up) (9)

式中:up 为颗粒运动速度,FD 为气体对 Al2O3 颗粒

的拖曳作用力,u 为燃气运动速度。
本文基于有限体积法对流动控制方程进行离散

化处理并采用雷诺平均方法求解,湍流模型选用

RNG k - ε[30] 模型对方程组进行封闭处理,并使用

基于密度的隐式求解器,壁面附近采用标准壁面

函数。
1. 3　 喷焰红外辐射特性计算

1. 3. 1　 辐射物性参数计算方法

基于喷焰流场温度与组分的空间分布,需确定

流场单元上气体分子与 Al2 O3 颗粒的辐射物性参

数。 采用统计窄谱带模型[31] 计算高温混合气体的

平均透过率。 平均透过率分别为 3 个谱带模型参数

的函数,即平均吸收率系数 κ-、谱线平均半宽 γ- 和谱

线平均间距 δ
-
。 气体的平均透过率 ψ 可由下式计算:

ψ = exp - 2πγ-

δ
- 1 + κ- δ

-
XPL
πγ-

- 1( )é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

(10)

式中:X 为气体摩尔分数,P 为压力,L 为透过路径长

度。 参照 NASA - 3080 气体辐射物性数据库[31] 所

提供的高温燃气组分在 300 ~ 3 000 K 温度范围内

OH、NO、CO、CO2、H2O、HCl 等组分的统计窄谱带参

数,可计算得到尾喷焰中主要气体组分的辐射物性

参数。 尾喷焰中 Al2O3 粒子的直径在 1 ~ 20 μm,与
红外光谱的波长范围接近。 本文 Al2O3 颗粒所采用的

直径为 5. 71 μm,Al2O3颗粒数密度为 5. 01 × 1012m -3。
根据 Reed 等[32] 提供的计算公式获取到 Al2O3颗粒

的复折射率 m 后,基于 Lorentz-Mie 理论[33] 使用颗

粒的复折射率数据迭代得到 Mie 系数 an 和 bn,由下

式可计算颗粒衰减因子 Qe,λ 和散射因子 Qs,λ 分

别为:

Qe λ = 2
χ2∑

∞

n = 1
(2n + 1)Re[an + bn] (11)

Qs, λ = 2
χ2∑

∞

n = 1
(2n + 1)( an

2 + bn
2) (12)

式中:χ 为颗粒的尺寸因子,Re 表示取复数实部。
颗粒的吸收因子 Qa,λ = Qe,λ - Qs,λ。

单个粒子的吸收系数 κλ 和散射系数 σλ 分别为:
κλ = πr2Qa,λ (13)
σλ = πr2Qs,λ (14)

式中 r 为颗粒半径。
在球形粒子假设下,Al2O3颗粒间为独立散射,

粒子系的衰减、散射与吸收系数可表征为单个粒子

的代数和,即:

κλ = π∑
n

i = 1
Nir2i Qa,i,λ (15)

σλ = π∑
n

i = 1
Nir2i Qs,i,λ (16)

根据布格尔定律,Al2O3颗粒在厚度 l 下的光谱
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透过率 τp 和光谱发射率 εp 分别为:
τp = e -(κλ+σλ) l (17)
εp = 1 - e -κλl (18)

1. 3. 2　 辐射传输计算方法

尾喷焰燃气介质的辐射由发射、衰减、散射和折

射过程组成,对应的辐射传输方程的微分 - 积分表

达式为[34]

dIλ(s,s)
ds = - (κλ + σλ) Iλ(s,s) + κλIbλ(s) +

σλ

4π∫Ωi = 4π
Iλ(s,si)Φλ( si,s)dΩi (19)

式中:Iλ(s,s)为某光谱 λ 内光线传输方向 s 上光谱

辐射强度(其中 s 为位置),κλ 为喷焰的介质吸收系

数,σλ 为喷焰的介质散射系数,Ibλ(s)为介质的黑体

光谱辐射,Iλ(s,si)为 4π 空间各方向在当前计算点

的光谱辐射,Φλ( si,s)为散射相函数。 对于含固体

Al2O3颗粒的火箭发动机尾喷焰中粒子辐射散射问

题,本文采用了弱散射经验模型进行计算,形成了基

于视在光线(line of sight, LOS) [35]法计算含粒子尾

喷焰流场的红外辐射传输问题的手段。
1. 4　 发动机推力与主要型谱参数关联关系

工程实际中,最能直接反映出发动机类型差异

的型谱参数为推进剂配方和推力。 推力不仅与发动

机装药、喷管结构有关,同时还受当地环境压强影

响,推力计算公式为

F = m·ue + Ae(Pe - P∞ ) (20)

式中:m· 为喷管质量流率,ue 为喷气速度,Ae 为喷管

出口截面的面积,Pe、P∞ 分别为喷口和环境压力。
结合等熵过程和气体状态方程,可得喷管质量流

率为

m· = Γ
RTf

PcAt (21)

式中:Γ = k 2
k + 1( )

k + 1
2(k - 1)

,仅与比热比有关;Tf 为推

进剂绝热燃烧温度。 喷气速度计算公式为

ue = 2k
k - 1

R0

m-
Tf[1 - Pe

Pc
( )

k-1
k
] (22)

式中:m- 为燃气平均分子量,k 为燃气比热比。 结合

式(20) ~ (22)可推得

F = PcAtC f (23)
式中:Pc 为发动机燃烧室总压,At 为喉部面积,C f 为

推力系数。 C f 是表征喷管性能的无因次系数,且有

Cf = Γ 2k
k - 1 1 - Pe

Pc
( )

k-1
k

[ ] +
Ae

At

Pe

Pc
-
P∞

Pc
( )

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

(24)
式中:固体推进剂的燃气比热比 k 主要依赖于推进

剂配方,而通常情况下,P∞ ≪Pc,则易知影响 C f 的

主要因素为推进剂配方、膨胀比大小和喷管出口压

力与燃烧室压力比;又由于 At 与膨胀比可通过喷口

面积直接关联,则结合推力计算式(23)可知,影响

推力大小的发动机型谱参数可归结为喷管膨胀比、
燃烧室压力和推进剂配方。

2　 模型方法验证

2. 1　 内流计算模型验证

为验证发动机内流计算模型的可靠性,以法国

航天局公布的 Black Brant 固体火箭发动机燃烧室

出口截面热力数据[36]为基准,该发动机喷管出口截

面面积为0. 087 1 m2,喷管喉部截面面积为0. 011 1 m2,
推进剂配方为 61% 高氯酸铵(AP)、19% 铝粉(Al)
和 20% 聚氨酯 ( PU),燃烧室压力和温度分别为

4. 52 MPa和 3 290. 8 K,喷管膨胀比为 7. 85。 文

献[36]给出了 Black Brant 固体火箭发动机燃烧室

出口热力特性和组分参数,在表 1 中给出了燃烧室

出口的推进剂燃气组分质量分数计算与文献[36]
所提供数据的对照,可以看出二者在组分质量分数

预估方面的最大差异低于 8% 。
表 1　 燃烧室出口截面燃气组分质量分数结果对比

Tab. 1　 Comparison of component mass fractions at combustion chamber exit section

组分质量分数 H OH H2 H2O CO CO2 HCl Al2O3

参考文献 0. 12 0. 22 2. 88 6. 59 28. 95 1. 52 16. 45 34. 34

计算值 0. 12 0. 22 2. 71 6. 18 27. 75 1. 40 16. 52 33. 18

相对误差 / % 0 0 6. 0 6. 0 4. 0 7. 8 0. 4 3. 4

2. 2　 喷焰反应流场计算验证

文献[36]在不考虑湍流、化学和辐射交互效应

下,采用雷诺平均 RANS 和 k - ε 湍流模型结合的方

法计算二维轴对称喷焰流场,其中 Al2 O3 颗粒采用

5. 71 μm 的单一球形粒径并采用欧拉离散相处理,
化学反应采用 17 步 10 组分反应动力模型。 图 1 给
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出了采用本文流场模型所计算的喷焰流场轴线温度

与 w(H2O)分布与文献[36]结果的对比。 结果表明

本文流场计算结果与文献[36]计算结果基本一致,
误差在 10%以内,验证了流场计算模型的可靠性。

图 1　 喷焰流场轴线温度和水质量分数曲线对比

Fig. 1　 Comparison of axial temperature and H2O mass fraction
profiles in the plume flow field

2. 3　 红外计算模型验证

Black Brant 固体火箭发动机飞行试验提供了

1 500 ~ 5 000 cm - 1波段喷焰量纲一的光谱数据以及

喷焰红外计算专业代码 RGM3000 与 SHDOM 的计

算结果对比。 结果表明,两型代码的计算结果与飞

行试验结果十分接近,校验了 RGM3000 与 SHDOM
的准确性。 图 2 给出了采用本文尾喷焰辐射计算模

型与 RGM3000 和 SHDOM 代码计算 Black Brant 固
体火箭发动机 7. 9 km 高度下在 1 500 ~ 5 000 cm - 1

波段内光谱分辨率为 5 cm - 1 的喷焰辐射光谱结果

对比。 结果表明,本文红外辐射计算模型计算的光

谱强度均介于二者之间,验证了红外辐射计算模型

计算的可靠性。

图 2　 Black Brant 尾喷焰红外辐射光谱对照

Fig. 2　 Comparison of infrared radiation spectra of Black Brant
exhaust plume

3　 计算条件

3. 1　 发动机型谱参数数值实验设计

基于影响发动机推力的主要型谱参数,以 GCA
和 GAD 推进剂为研究对象,分别分析不同欠膨胀程

度下发动机推力与尾喷焰红外辐射信号间的关联关

系。 两种推进剂的基础配比设定为 GAP / Cl20 / Al =
13% / 80% / 7%和 GAP / ADN / DAAOF = 14% / 68% /
18% ,其中 Cl20 与 ADN 分别为两种推进剂的氧化

剂。 在符合固体火箭发动机设计准则基础上,设定

燃烧室压力在 3 ~ 15 MPa、喷管膨胀比在 2 ~ 14 范

围内变化,氧化剂在基础配比的 ± 10%范围内波动,
同时将该部分变化引起的盈余量归结到黏合剂

GAP 当中。 具体设计见表 2。
表 2　 数值实验工况设计

Tab. 2　 Design of numerical experiments

参量
燃烧室压

力 / MPa
膨胀比

大小

氧化剂 Cl20
配比 / %

氧化剂 ADN
配比 / %

范围 3 ~ 15 2 ~ 14 72. 0 ~ 88. 0 61. 2 ~ 74. 8

间隔 1 1 1. 33 1. 13

3. 2　 网格与边界条件

考虑到喷管的轴对称性,在不计喷焰流场不均

匀涡量分布的简化下,采用二维轴对称模型计算尾

喷焰流场。 流场计算域和网格分布分别如图 3(a)、
(b)所示,喷口半径为 Re = 0. 166 5 m,竖直沿喷口

方向壁面长度约为 0. 2Re,水平轴向壁面长度约为

5. 0Re,对于本文所研究的欠膨胀喷焰,数值计算过

程中径向计算域长度为 150. 0Re,轴向计算域大小

为 1 200. 0Re。 网格均采用四边形结构网格,在喷口

与近壁面区域对网格进行加密,并以等比分布的方

式沿喷焰轴向与径向进行离散,比值取 1. 05;采用

轴向和径向网格数目分别为 150 × 60、300 × 120 和

600 × 200 的 3 套网格验证网格无关性。 以文中燃

烧室压力 3 MPa 计算条件为基础工况进行发动机喷

焰流场计算,并将对应的沿轴线的温度曲线绘制于

图 4 中。 可以看出 3 种数量网格计算精度相差甚

微,在满足网格无关性的基础上选取了网格数 300 ×
120 的网格展开喷焰流场计算。

图 3　 计算域与网格分布

Fig. 3　 Computational domain and grid distribution
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图 4　 不同网格数下尾喷焰轴线温度图

Fig. 4　 Temperature of exhaust plume axis under different grid
numbers

在图 3(a)所示的尾喷焰流场计算域中,喷口边

界采用多组分燃气入口边界条件,壁面边界采用绝

热壁面条件,来流入口和远场条件采用压力、速度边

界,参数与来流条件一致,数据参考标准大气环境数

据库[37],出口边界施加压力出口条件。 鉴于环境压

力和来流速度会影响尾喷焰的欠膨胀程度,本文来

流速度以 1 000 m / s 计,来流动压以近似成倍数关系

选取来计算尾喷焰流场,对应的来流雷诺数见表 3。
表 3　 来流参数

Tab. 3　 Parameters of freestream conditions

来流工况 密度 / (kg·m - 3) 动压 / MPa 来流雷诺数

1 0. 74 0. 54 3. 96 × 107

2 0. 41 0. 26 2. 19 × 107

3 0. 19 0. 12 1. 02 × 107

3. 3　 计算流程

基于本文建立的物理模型编制的尾喷焰红外辐

射全链路计算工具计算与分析发动机推力与尾喷焰

红外辐射特性的关联关系。 该工具是 IRSAT[22] 的

拓展版本,包含发动机内流计算模块、喷焰反应流场

计算模块与红外辐射传输计算模块。 以发动机型谱

参数作为初始条件,依据发动机内流环节获得的喷

口参量结合喷口尺寸,由式(23)可计算获得推力大

小。 在经由该型谱参数下对应的喷焰反应流场环节

和红外辐射传输计算环节可获得对应的谱带内积分

强度,本文仅关注 2. 7 μm ± 0. 3 μm 和 4. 3 μm ±
0. 3 μm波段。 计算流程见图 5。

4　 结果分析

4. 1　 典型工况下的尾喷焰流场与辐射特性

为分析燃烧室压力、喷管膨胀比和推进剂配比

3 种因素影响下的推力与尾喷焰辐射强度的关系,

以 GCA 推进剂为例,从表 2 所示的 3 组参量中各选

取两个代表性工况作流场参数差异对照,分别为燃

烧室压力 Pc = 3 MPa、Pc = 15 MPa,膨胀比 Ae / At = 2、
Ae / At = 14 和氧化剂质量分数 w(Oxidant) = 72% 、
w(Oxidant) = 88% 。 对应动压为 q = 0. 26 MPa 下的

流场温度分布、H2O 摩尔分数和 CO2 摩尔分数分布

分别在图 6 ~ 8 中给出,其中图 6 ~ 图 8 中(a)、(b)
和(c)分别对应燃烧室压力、喷管膨胀比和推进剂

氧化剂质量分数下的典型工况。 可以明显看出,
Pc = 15 MPa下的尾喷焰流场整体温度、H2O 摩尔分

数和 CO2 摩尔分数高于 Pc = 3 MPa 的工况,且前者

较后者轴向与径向尺寸增大约 2 ~ 3 倍。 Ae / At = 14
工况相较于 Ae / At = 2 的工况,尾喷焰流场的复燃区

域明显减小,且分布范围缩小 20% 左右。 在基础配

方下,由图 6(c)可知,氧化剂降低 10%较增加 10%
引起尾喷焰复燃区域和空间分布范围均缩小约

25% ,在图 7(c)和图 8(c),氧化剂降低 10%较增加

10%下虽然 H2O 摩尔分数和 CO2 摩尔分数分布范

围偏小 30%左右,但核心区域内浓度水平更高。 显

然,燃烧室压力、喷管膨胀比和推进剂配比三因素对

尾喷焰反应流场参数影响显著。

图 5　 发动机推力与喷焰红外辐射计算流程

Fig. 5 　 Computational procedure for engine thrust and plume
infrared radiation
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图 6　 代表性工况下 GCA 推进剂的尾喷焰温度云图

Fig. 6 　 Temperature contours of GCA propellant under typical
operating conditions

图 7　 典型工况下 GCA 推进剂的水摩尔分数云图

Fig. 7 　 H2O mole fraction contours of GCA propellant under
typical operating conditions

图 8　 典型工况下 GCA 推进剂的二氧化碳摩尔分数云图

Fig. 8 　 CO2 mole fraction contours of GCA propellant under
typical operating conditions

基于尾喷焰流场参数计算垂向观测条件下尾喷

焰的红外辐射强度,分别在图 9、10 中给出了代表工

况下的光谱强度和辐射强度云图分布。 由图 9 可

知,在 2 ~ 8 μm 波段内,Pc = 15 MPa 下的尾喷焰光

谱辐射强度较 Pc = 3 MPa 工况高出约 5 倍。 其中,
前者较后者在特征峰值 2. 7 μm 波段内的辐射强度

高出近一个量级,在 4. 3 μm 内高出 5 倍。 在图 9
中,膨胀比 Ae / At 从 2 增大到 14,尾喷焰光谱辐射辐

射强度和特征峰值谱带内辐射强度均降低了约一个

量级。 然而,推进剂氧化剂质量分数的 ± 10%变化,
引起尾喷焰红外光谱辐射强度变化约为 35% 。 三

因素在代表工况下的辐射强度分布在图 10 中给出。
图 10 中辐射强度的分布规律与图 6 中的温度分布

相似,即在数值试验设计范围内,通过型谱参数的

上、下限值比较来看,燃烧室压力和膨胀比对尾喷焰

辐射强度影响显著,推进剂配方变化影响较弱。

图 9　 典型工况下 GCA 推进剂尾喷焰光谱辐射曲线对比

Fig. 9 　 Comparison of spectral intensity for GCA propellant
under typical operating conditions

图 10　 典型工况下 GCA 推进剂发动机尾喷焰 4. 3 μm
波段内辐射强度分布云图

Fig. 10　 Synthetic IR images of plume in the 4. 3 μm band for
GCA propellant under typical operating conditions

·61· 　 　 　 　 　 　 　 　 　 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 56 卷　



4. 2　 燃烧室压力变化下推力与辐射特征

为分析燃烧室压力引起发动机推力变化下的谱

带内辐射积分强度的变化规律,在图 11、12 中给出

了 GCA 与 GAD 推进剂燃烧室压力变化下的推力 -
辐射强度 log2(F) - lg( I)图,共包含 156 个工况点,
推力范围为 30 ~ 150 kN。

从图 11 中给出的 2. 7 μm 波段辐射强度与推

力大小关系来看,同推力下 GCA 推进剂尾喷焰辐射

强度高出 GAD 推进剂 3 倍以上。 两种推进剂发动

机的推力大小与尾喷焰辐射强度均近似服从双对数

线性关系,统一形式为

lg( I2. 7μm) = a log2(F) + b (25)
式中:I 为喷焰辐射强度大小,F 为推力大小,a、b 为

常数。 其中:对 GCA 推进剂,a = 0. 41,b = 3. 10;对
GAD 推进剂,a = 0. 29,b = 0. 84。 上述结果表明同

推力情况下 GAD 较 GCA 推进剂辐射强度低,且在

2. 7 μm 波段内辐射强度对环境差异不敏感。

图 11　 两种推进剂推力与 2. 7 μm 波段辐射强度分布

Fig. 11 　 Thrust and 2. 7 μm wavelength radiation intensity
distribution of two propellants

图 12 为在不同环境动压(来流工况)下尾喷焰

4. 3 μm 波段辐射强度与发动机推力的分布关系。
可以看出,同推力下 GCA 推进剂尾喷焰辐射强度高

出 GAD 推进剂 3 倍以上。 两种推进剂对应的尾喷

焰辐射强度与发动机推力和来流雷诺数间存在一定

的关联关系,近似服从如下关系:

lg( I4. 3μm) = c log2(F) + d Re∞
107 - 1( ) (26)

式中:Re∞ 为来流雷诺数,c、d 为常数。 其中:对 GCA
推进剂, c = 0. 26, d = 0. 24;对 GAD 推进剂, c =
0. 23,d = 0. 18。

图 12　 两种推进剂推力与 4. 3 μm 波段辐射强度分布

Fig. 12 　 Thrust and 4. 3 μm wavelength radiation intensity
distribution of two propellants

4. 3　 膨胀比变化下推力与辐射信号特征

喷管膨胀比是发动机推力大小的关键影响因素

之一。 在图 13、14 中分别给出了喷管膨胀比变化下的

发动机推力与尾喷焰典型波段下(2. 7 μm 和 4. 3 μm)
的辐射强度关系,其中 GCA 和 GAD 推进剂采用基

础配方,膨胀比变化范围见表 2。
从图 13 中可以看出,两种推进剂在不同来流动

压条件下推力大小与 2. 7 μm 波段辐射强度均近似

遵循一致的双对数线性分布:
lg( I2. 7μm) = a log2(F) + b (27)

式中 a、b 为常数。 其中:对 GCA 推进剂而言,a =
0. 54,b = 3. 20;对 GAD 推进剂,a = 0. 51,b = 0. 66。
值得注意的是,该表达与描述燃烧室压力变化下推

力与 2. 7 μm 波段辐射强度关联关系式(25)一致。

图 13　 两种推进剂推力与 2. 7 μm 波段辐射强度分布

Fig. 13 　 Thrust and 2. 7 μm wavelength radiation intensity
distribution of two propellants

图 14 中给出了发动机推力大小与 4. 3 μm 波

段尾喷焰辐射强度的分布关系。 对于两种推进剂而
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言,分布关系近似服从以下统一形式:

lg( I4. 3μm) = c log2(F) + d Re∞
107 - 1( ) (28)

式中:Re∞ 为来流雷诺数,c、d 为常数。 其中:对 GCA
推进剂, c = 0. 36, d = 0. 17;对 GAD 推进剂, c =
0. 35,d = 0. 13。

与 GCA 推进剂比较,同推力下 GAD 推进剂对

应工况下的尾喷焰辐射强度均偏低。 从式(27)、
(28)可以看出,与喷管膨胀比关联的发动机推力与

尾喷焰辐射强度在 2. 7 μm 波段受来流参数影响较

小,在 4. 3 μm 波段与来流参数高度关联。 在两个

波段内,推力与辐射强度均呈现出对数关系,意味着

在推力随膨胀比变化的情况下,可由小推力发动机

预估较大推力发动机的红外辐射强度。

图 14　 两种推进剂推力与 4. 3 μm 波段辐射强度分布

Fig. 14　 Thrust and 4.3 μm wavelength radiation intensity distribution
of two propellants

4. 4　 推进剂组元变化下推力与辐射特征

在图 15、16 中分别给出了 GCA 与 GAD 两种推

进剂氧化剂变化时尾喷焰在 2. 7 μm 波段和 4. 3 μm
波段的辐射强度分布。 从图 15、16 中可以看出,在
设计的配比变化范围内,氧化剂 Cl20 和 ADN 变化

范围为 10% (见表 2),发动机推力变化范围仅有

1%左右,表明在一定范围内发动机推力对推进剂配

比不敏感。
由图 15、16 可知,在推进剂配比差异引起的推

力变化极小,但尾喷焰辐射强度变化程度可达

60% ,反映了尾喷焰红外辐射强度对推进剂配比变

化较为敏感。 对 GAD 推进剂而言,在推进剂配方变

化下,随着发动机推力的增大,不同来流动压下的尾

喷焰辐射强度均增强;对 GCA 推进剂而言,在推进

剂配方变化下,不同来流动压下的发动机推力与尾

喷焰辐射强度存在不同的分布。 上述推力与辐射强

度的分布关系是由于氧化剂 Cl20 质量分数在

72. 00% ~88. 00%变化过程中,辐射强度均增强,然

而 Cl20 质量分数在 76. 67%附近推力出现先增大后

减小的趋势所引起的。

图 15　 推力与 2. 7 μm 波段辐射强度分布

Fig. 15 　 Thrust and 2. 7 μm wavelength radiation intensity
distribution

对于不同波段内的积分强度,F-I 分布呈现出

显著的差异性。 在不同来流动压下,GAD 与 GCA
推进剂在两个波段的辐射强度均沿发动机推力呈现

出明显的“聚集”现象。 其中:GCA 推进剂发动机在

2. 7 μm波段内的辐射强度均高于 GAD 推进剂,且
分界明显;在 4. 3 μm 波段内,两种推进剂对应尾喷

焰的辐射强度亦存在类似于 2. 7 μm 波段的分界现

象,但随着来流动压的不同,辐射强度分布呈现出明

显的分层现象,该现象预示着尾喷焰 4. 3 μm 波段

辐射强度对来流参数敏感。 上述结果表明推进剂配

方变化下的推力微小变化过程也会引起辐射强度的

明显差异和典型特征分布,意味着对基于辐射强度

反演发动机型谱参数应重点关注该情况下的推力与

辐射强度的关联关系。

图 16　 发动机推力与尾喷焰 4. 3 μm 波段辐射强度分布

Fig. 16 　 Thrust and 4. 3 μm wavelength radiation intensity
distribution

5　 结　 论

1)在火箭发动机燃烧室压力和喷管膨胀比变

化下,同推力的 GCA 高氮高能推进剂尾喷焰辐射强度
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较 GAD 高氮无烟推进剂高出 3 倍以上,且 2. 7 μm 波

段尾喷焰辐射强度受来流影响微弱,4. 3 μm 波段则

需考虑来流因素的影响。
2)在燃烧室压力和喷管膨胀比变化下,火箭发

动机推力大小与辐射强度近似遵循对数线性关系:
在 2. 7 μm 波段服从 lg( I2. 7μm) = alog2(F) + b 的关

联关系,在 4. 3 μm 波段服从 lg( I4. 3μm) = clog2(F) +
d(10 - 3. 5Re0. 5∞ - 1)的关联关系。

3)GCA 和 GAD 推进剂配方下,火箭发动机推

力对推进剂配比不敏感,但尾喷焰红外辐射强度因

推进剂配比变化显著,推进剂配比变化范围为

10% ,辐射强度变化范围可达 60% 。
4)在不同来流动压下,GAD 与 GCA 推进剂在

两个波段的辐射强度均沿火箭发动机推力呈现出明

显的“聚集”现象。 但随着来流动压的不同,4. 3 μm
波段尾喷焰辐射强度分布呈现出明显的分层现象。
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