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摘　　　要：基于详细化学反应机理＋逐线积分法＋视在光线法开展了火箭发动机喷焰流动与辐射特性研

究，分析了不同化学反应机理对流动与辐射的影响，利用地面试验数据校验了模型的正确性，并详细分析了火

箭发动机出口参数变化对喷焰流动及辐射的影响规律。研究结果表明：喷管出口温度增加，对流场结构影 响

较小，但会显著提升喷焰的复燃效应；喷管出口压强增加，会对流场马赫波系结构产生影响，但对喷焰二次 燃

烧影响较小；喷焰红外辐射强 度 会 随 着 出 口 温 度 或 出 口 压 强 的 升 高 而 增 加，且 红 外 辐 射 强 度 与 出 口 推 力 正

相关。
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　　火箭发动机燃烧产生并经喷管加速形成超音

速的尾喷焰，高温高压的喷焰会向空间辐射出强

烈的红外能量，这种喷焰的红外信号特征被广泛

应用于火箭动力目标的探测、跟踪及识别［１－２］。为

掌握火箭发动机喷焰流动及光学辐射特性，近年

来，国内外学者从理论分析、数值计算、实验测量

等多方面作了大量研究，获得了很多有益的结果，
推动了对火箭发动机喷焰射流及高温气体辐射等

方面更深地认识。

火箭发动机喷焰其实质是一种高温、高 压 超

声速 射 流，并 与 环 境 大 气 自 由 来 流 产 生 剪 切、卷

吸、掺混等复杂干扰。一般火箭发动机是富燃料，

喷焰中含有大量未燃尽燃料，在与环境来流相互

作用 下 发 生 二 次 燃 烧。Ｄｅｖｉｒ等［３］设 计 开 展 了

ＢＥＭ（ｂａｌｌｉｓｔｉｃ　ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ　ｍｏｔｏｒ）模型发动机尾喷

焰光学测量实验，获取了喷焰光谱辐射强度及窄

谱辐亮度。Ｊｅｎｓｅｎ等［４］使用９组 分１０化 学 反 应

机理模型来描述复燃现象，研究了湍流输运系数

对复燃 尾 焰 影 响。Ｃａｌｈｏｏｎ等［５－６］使 用 了９组 分

１０化学反应的 Ｈ２／ＣＯ氧化反应机理模型描述了

二次燃 烧 现 象。Ｔｒｏｙｅｓ等［７］采 用１１组 分１７化

学反应机理模型研究了固体火箭发动机喷焰的流

动特性，并对不同网格的适应性进行了分析。姜

毅等［８］采用１１组分１４化学反应机理模型研究了

地面附近复燃效应对喷焰流场特性的影响。牛青

林等［９］研究了不同飞行条件对喷焰流动特性的影

响。董士奎 等［１０－１１］使 用 离 散 坐 标 法（ＤＯＭ）以 及

反向蒙特卡洛方法对典型谱带内尾喷焰红外辐射

特性进行了数值研究。张小英、任 泓 帆 等［１２－１３］使

用ＤＯＭ方法在高 度３０～６０ｋｍ的 范 围 内，对 固

体和液体火箭发动机喷焰辐射特性随飞行高度的

变化规律进 行 了 分 析。李 霞 等［１４］采 用 数 值 计 算

方法研究了复燃效应对流场和辐射的影响，给出

了复燃对不同波段红外辐射强度的增强作用。相

关学者研究表明，复燃效应会抬升喷焰射流区的

整体温度，引起喷焰红外辐射的显著提高。近年

来上述提及的化学反应机理模型在模拟火箭发动

机喷焰二次燃烧现象方面应用广泛，具有较高的

可信度；同时飞行环境参数对喷焰流动与辐射的

影响研究较多。但真实飞行过程中，发动机喷管

出口参数也会存在扰动，目前在发动机喷管出口

参数变化对喷焰流动及辐射特性的影响方面研究

不多。
本文以ＢＥＭ－２模型发动机为研究对象，分析

了上述详细化学反应机理模型在本文模型发动机

喷焰流动与辐射特性的差异，利用地面系留发动

机喷焰试验的光学测量数据校验了详细化学反应

机理模型的有效性，在此基础上，详细研究了不同

火箭发动机出口条件（出口温度、出口压强等）对

喷焰流动特性及红外辐射特性的影响。

１　理论模型与计算方法

１．１　理论模型

本文采 用 轴 对 称 二 维 可 压 缩 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ
方程作为气体流动的基本方程，其基本形式可表

示为
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２）
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烅

烄

烆
ｙ

（１）
式中ρ、ｐ、ｕ和ｖ分别为气体的密度、压强、速度轴

向分量和速度径向分量，黏性应力表示为τｘｘ＝２μ·

ｕ
ｘ－

２
３μ

ｕ
ｘ＋

ｖ
（ ）ｙ 、τｙｙ＝２μ

ｖ
ｙ－

２
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ｖ
（ ）ｙ 、

τｘｙ＝τｙｘ＝μ
ｕ
ｙ＋

ｖ
（ ）ｘ ，μ为 气 体 的 黏 度，能 量 表

示为ｅ＝ ｐ
γ－１＋

１
２ρ
（ｕ２＋ｖ２），热流项表示为ｑｘ＝

－λｃｏｎｄＴｘ
和ｑｙ＝－λｃｏｎｄ

Ｔ
ｙ
，其中Ｔ、γ、λｃｏｎｄ分别为

气体温度、比热比和导热系数。

９４４２
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上述基本方程采用雷诺平均方法（ＲＡＮＳ）进

行求解计算，采用Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε湍流模型对模型

方程进行封闭处理。封闭方程组采用有限体积法

进行离散，黏性通量项用中心差分格式进行离散，
无黏通量采用 ＨＬＬＣ（Ｈａｒｔｅｎ－Ｌａｘ－ｖａｎ　Ｌｅｅｒ　ｃｏｎ－
ｔａｃｔ）格式离散［１５］，时间推进采用隐式方法。

火箭发动机喷焰气体在红外区的主要辐射产

生机理［１６－１８］为：碳氢燃料燃烧产物中的多原子分

子及异核双原子分子由于振－转跃迁所产生的辐

射发射，涉及到的组分包括：Ｈ２Ｏ、ＣＯ２、ＣＯ、ＨＣｌ。
在气体的吸收带内，吸收谱线与谱线 之 间 会

发生部分重叠。对于同一气体，其在波数处光谱

吸收系数等于各相互重叠谱线在波数处的线吸收

系数之和，即

κη ＝∑
ｉ
κη，ｉ ＝∑

ｉ
ＳｉＦ（η－η０，ｉ）Ｎ （２）

式中κη 为吸收系数，Ｆ（η－η０，ｉ）为谱线线型函数，

η０，ｉ为计算域内第ｉ条谱线中心处的波数，Ｓｉ 为单

个分子的标准化谱线积分强度，Ｎ为分子数密度。
在高温光谱数据库 ＨＩＴＥＭＰ［１９］中给出标准

态（Ｐ０＝１０１．３２５Ｋ、Ｔ０＝２９６Ｋ）下各组分的谱线

积分强度Ｓ＊（Ｔ０）（标准化为２９６Ｋ的单个分子）。
其它温度下单个分子谱线强度表达式如下：

Ｓ＊（Ｔ）
Ｓ＊（Ｔ０）

＝Ｑｖ Ｔ（ ）０ Ｑｒ Ｔ（ ）０
Ｑｖ（ ）Ｔ　Ｑｒ（ ）Ｔ

·

ｅｘｐ －Ｅ″ｋ
１
Ｔ－

１
Ｔ（ ）［ ］０

１－ｅｘｐ －ｈｃη０／（ ）［ ］ｋＴ
１－ｅｘｐ －ｈｃη０／ｋＴ（ ）［ ］０

（３）
式中η０ 为谱线中心位置，Ｅ″为辐射跃迁低态的能

量，Ｑｖ（Ｔ）为振动配分函数，Ｑｒ（Ｔ）为转动配分函

数，Ｓ＊（Ｔ）表示温度为Ｔ单个分子谱线强度，ｃ为

光速，ｈ为普朗克常数，ｋ为玻耳兹曼常数。
将Ｓｉ、Ｆ（η－η０，ｉ）和Ｎ 代入式（２）即可得到吸

收系数κη。
采用视在 光 线 方 法（ＬＯＳ）求 解 辐 射 传 输 方

程，其基本思想为将射线在流场中的传输简化为

一维多层介质的辐射传输问题，即认为：沿着与探

测方向平行 的 射 线ＬＯＳ与 流 场 相 交 时，ＬＯＳ会

一直延续下去，直到遇到飞行器部件或离开流场。
如果将射线沿着ＬＯＳ方向通过流 场 的 路 径 分 为

多层，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

ＬＯＳ射线的红外辐射出射强度。

１．２　计算模型

本文研究对象为ＢＥＭ－２模型发动机的喷焰，

发动机的喉部直径为１５ｍｍ，喷管出口直径为２５
ｍｍ，扩张半角为７．５°，模型发动机外轮廓直径为

１５２ｍｍ。模型 发 动 机 喷 管 几 何 结 构 参 数 如 图１
所示。

图１　ＢＥＭ－２发动机模型

Ｆｉｇ．１　ＢＥＭ－２ｅｎｇｉｎｅ　ｍｏｄｅｌ

采用 商 用 软 件ＩＣＥＭ－ＣＦＤ划 分 二 维 结 构 化

网格，在喷管轴线和壁面附近采用较密的网格，喷
焰二次燃烧主要发生在射流区，在射流区附近进

行了网格加密，在远离轴线区域由于流场参数变

化不大而采用相对稀疏的网格，喷焰流动计算域

的长为１．２ｍ，高 为０．２５ｍ。计 算 模 型 喷 管 入 口

及自由来流入口采用压力来流入口，下游出口采

用压力出口，壁面采用等温无滑移壁面条件，壁面

温度为５００Ｋ。
本文研究 了 下 述 几 类 化 学 反 应 机 理 模 型 对

ＢＥＭ－２发动机喷焰流动及辐射的适用性，９组分

１０化学反 应 机 理 模 型（１０ｓｔｅｐ表 示）；考 虑 ＨＣｌ
影响 效 应 的１１组 分１４化 学 反 应 机 理 模 型（１４
ｓｔｅｐ表 示）；１１组 分１７化 学 反 应 机 理 模 型（１７
ｓｔｅｐ表示）；冻结流模型以０ｓｔｅｐ表示。通过Ａｒ－
ｒｈｅｎｉｕｓ定律表达式确定化学反应速率常数ｋｆ

ｋｆ＝ＡｒＴβｒｅ－Ｅｒ／ＲＴ （４）

式中Ａｒ 为前指因子，上标βｒ 为温度指数，Ｒ为通

用气体常数，Ｅｒ 为反应的活化能。
表１给出了１１组分１７化学 反 应 机 理 模 型。

表２是计算工况，以Ｃａｓｅ表征，对 应 于 喷 管 出 口

压强 恒 定、温 度 恒 定、流 量 恒 定 ３ 种 状 态，如

Ｃａｓｅ　１（２８８ｋＰａ，１　７６３Ｋ），表 示 出 口 压 强 恒 定 为

２８８ｋＰａ，且出口温度为１　７６３Ｋ，喷管出口的其他

热力学参数见参考文献［４］。

１．３　网格独立性验证与模型校验

为了验证网格准确性，采用３套网格 进 行 计

算，网 格 规 模 分 别 为 Ｇｒｉｄ　１（３６５×２７０）、Ｇｒｉｄ　２
（４２０×３２５）、Ｇｒｉｄ　３（４９５×３５０）。研究发现，网格

０５４２
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表１　Ｈ２－ＣＯ－ＨＣｌ化学反应机理

Ｔａｂｌｅ　１　Ｈ２－ＣＯ－ＨＣｌ　ｃｈｅｍｉｃａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

反应式

ｋｆ＝ＡｒＴβｒｅ－Ｅｒ／ＲＴ

Ａｒ βｒ
Ｅｒ／

（Ｊ／ｋｍｏｌ）

反应式

ｋｆ＝ＡｒＴβｒｅ－Ｅｒ／ＲＴ

Ａｒ βｒ
Ｅｒ／

（Ｊ／ｋｍｏｌ）

Ｈ＋Ｏ２＝ＯＨ＋Ｏ　 １．７０×１０１０　 ０　 １９９　９１０

Ｈ２＋Ｏ＝Ｈ＋ＯＨ　 １．１７×１０６　 １．３０　 １５　１７１

ＯＨ＋Ｈ２＝Ｈ＋Ｈ２Ｏ　 ４．００×１０１１ －０．５０　 ０

ＯＨ＋ＯＨ＝Ｏ＋Ｈ２Ｏ　 ３．６１×１０１１ －０．７２　 ０

Ｈ＋Ｈ＋Ｍ＝Ｈ２＋Ｍ　 ７．５０×１０９　 ０ ０

Ｈ＋ＯＨ＋Ｍ＝Ｈ２Ｏ＋Ｍ　１．４０×１０１１　 ０　 ４　４８９

Ｈ＋Ｏ＋Ｍ＝ＯＨ＋Ｍ　 １．４０×１０１０　 ０　 ４　４８９

Ｏ＋Ｏ＋Ｍ＝Ｏ２＋Ｍ　 ６．００×１０５　 １．３０　 ０

ＣＯ＋ＯＨ＝Ｈ＋ＣＯ２ １．００×１０１２ －１．００　 ０

ＣＯ＋Ｏ２＝Ｏ＋ＣＯ２ ９．２０×１０１０ －０．６０　 ０

ＣＯ＋Ｏ＋Ｍ＝ＣＯ２＋Ｍ　 ６．００×１０１３ －１．２５　 ０

ＨＣｌ＋Ｈ＝Ｈ２＋Ｃｌ　 １．６０×１０１６ －２．００　 ０

Ｈ＋Ｃｌ２＝ＨＣｌ＋Ｃｌ　 ６．２０×１０１０ －０．６０　 ０

ＨＣｌ＋ＯＨ＝Ｈ２Ｏ＋Ｃｌ　 １．８９×１０７　 ０ －７　４８１

ＨＣｌ＋Ｏ＝ＯＨ＋Ｃｌ　 １．２５×１０１０　 ０ ０

Ｃｌ＋Ｃｌ＋Ｍ＝Ｃｌ２＋Ｍ　 ２．００×１０９　 ０ ０

Ｈ＋Ｃｌ＋Ｍ＝ＨＣｌ＋Ｍ　 ４．００×１０１０　 ０ ０

表２　尾喷焰流动与辐射计算工况

Ｔａｂｌｅ　２　Ｒｏｃｋｅｔ　ｐｌｕｍｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｆｏｒ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｃａｓｅｓ

参数
工况

１　 ２　 ３　 ４　 ５　 ６　 ７　 ８　 ９　 １０　 １１　 １２　 １３　 １４　 １５

温度／Ｋ　１　７６３　１　８６３　１　９６３　２　０６３　２　１６３　１　９６３　１　９６３　１　９６３　１　９６３　１　９６３　１　８２７　１　８９５　１　９６３　２　０３１　２　０９９

压强／ｋＰａ　２８８　 ２８８　 ２８８　 ２８８　 ２８８　 ２６８　 ２７８　 ２８８　 ２９８　 ３０８　 ２６８　 ２７８　 ２８８　 ２９８　 ３０８

流量／

（ｋｇ／ｓ）
０．５４０　０．５１１　０．４８０　０．４４４　０．４４０　０．４５２　０．４６８　０．４８０　０．５０２　０．５１９　０．４８０　０．４８０　０．４８０　０．４８０　０．４８０

过度加密会导致喷焰流动本身非定常性激发，必

须使用大涡模拟（ＬＥＳ），直 接 数 值 模 拟（ＤＮＳ）等

更精细的湍流模型进行描述，基于ＲＡＮＳ湍流模

型很难 收 敛，对 于Ｇｒｉｄ　２和Ｇｒｉｄ　３，核 心 区 及 射

流区的网格都足够密集，计算分析获得轴线方向

上压强吻合良好，可以认为网格已满足无关性要

求（见图２）。
图３～图４给出了不同化学反应机理模型计

算的喷焰轴线方向上压强及温度分布对比。由图

可见，计算的轴线方向上压强介于文献［３］中使用

湍流和层流模型计算结果之间，本文采用喷管出

口状态更接近试验状态，而文献［３］中喷管出口马

赫数为２．３５，此差异导致了轴线上压强分布明显

区别，显示了出口状态变化对流场的影响。另可

见，不同化学反应机理模型计算的轴线方向上压

强分布基本一致，表明不同化学反应机理并不会

对压强分布产生显著的直接影响，同时核心区温

度分布比较接近，主要差异体现在射流区的温度

分布上，即二次燃烧反应区，此时考虑化学反应过

程计算的温度会 比 冻 结 流 提 高 约１００～２００Ｋ左

右，１０ｓｔｅｐ机 理 模 型 计 算 的 轴 线 方 向 上 温 度 最

高，其在描述二次燃烧时忽略了 ＨＣｌ参与的化学

反应，使得整体温度偏高，而１４ｓｔｅｐ机理模型计

算的轴线方向上温度次之，１７ｓｔｅｐ机理模型计算

的温度介于１４ｓｔｅｐ机理与冻结流之间。
图５给出了不同化学反应机理模型计算的喷

焰光谱辐射强度曲线比对。由图可见，不同化学

反应机理模型计算的光谱辐射强度与其温度曲线

具有一致性，整体温度最高的１０ｓｔｅｐ机理模型对

应的光谱辐射强度最大，１４ｓｔｅｐ机理模型计算的

喷焰光谱辐射强度次之，冻结流喷焰的光谱辐射

强度最小。比对发现，由于模型发动机复燃效应

不是很强，整体光谱辐射强度差异不大，基于更为

详细的化 学 反 应 模 型 在 描 述 时 更 为 接 近 实 际 情

况，１７ｓｔｅｐ机理模型求得光谱辐射强度曲线与文

献［３］中试验数据最为接近。
图６（ａ）给 出 了 计 算 的 喷 焰 红 外 辐 射 亮 度 图

（波段：４．３７２～４．５１６μｍ），图６（ｂ）是 文 献［３］中

１５４２
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图２　不同网格模型计算的轴线压强比对图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ａｘｉｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍｅｓｈ　ｍｏｄｅｌｓ

图３　不同化学反应模型计算的轴线压强比对图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ａｘｉｓ　ｂｙ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｈｅｍｉｃａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌｓ

图４　不同化学反应模型计算的轴线温度比对图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｎ　ａｘｉｓ　ｂｙ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｈｅｍｉｃａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌｓ

试验获得的同波段红外辐射亮度图。由图可见，
喷管出口以及马赫盘区域的辐射亮度相对较高，
尽管二次燃烧使得温度升高，但扩散后密度减小

使得总体上辐射亮度沿轴线方向下降。整体上，
计算的亮度分布与试验结果较为接近，在本文后

续研究中主要采用１７ｓｔｅｐ机理模型来描述喷焰

复燃效应，在此基础上计算获得喷焰的光谱辐射

特性。

图５　不同化学反应模型计算的光谱辐射比对图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｂｙ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｈｅｍｉｃａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌｓ

图６　仿真与试验的喷焰红外辐射图像比对

Ｆｉｇ．６　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ａｎｄ　ｍｅａｓｕｒｅｄ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ

ｉｍａｇｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｐｌｕｍｅ

２　结果与讨论

２．１　火箭发动机喷焰流动特性分析

２．１．１　喷焰流场的分布特性

图７给出了Ｃａｓｅ　３发 动 机 喷 管 出 口 状 态 对

应的喷焰流场特性分布，其中图７（ａ）～图７（ｃ）分

别为 喷 焰 流 场 的 温 度、压 强 及 马 赫 数 分 布 云 图。
由图可见，喷焰出口的非计算度（出口压强与环境

压强的比值）为２．８４，存 在 比 较 明 显 的 马 赫 盘 结

构，约有６个比较明显的马赫波节，在喷焰射流段

出现了比较明显的高温区域。
由于气体混合物的热力学参数不仅是内能函

数，还是组分的函数，复燃会改变流场内温度及组

２５４２
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分分布。图７（ｄ）～图７（ｅ）给出了尾喷焰流场中

中间组分的质量分数分布云图，其中ＯＨ组分在

混合层内开始出现，且沿着混合层往喷焰流动的

下游而增厚，出现的区域随之扩散，说明混合层内

化学反应程度不断加剧。这些中间产物的质量分

数与 Ｈ２Ｏ、ＣＯ、ＣＯ２ 等主要组分相比，属于小量，

图７　喷焰的流场分布云图

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｏｒｙ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｐｌｕｍｅ

但可通过这些气体组分含量的变化区域和程度，
判断喷焰复燃效应的剧烈与否，同时流场中出现

了Ｃｌ及Ｃｌ２ 相关组分，表明ＨＣｌ也发生了化学反

应，其中Ｃｌ组分分布形态与ＯＨ 基本类似，表明

考虑 ＨＣｌ化学反应的必要性。

２．１．２　不同发动机出口参数对流动的影响

为考虑不同发动机出口参数对流动 的 影 响，
采用上述模型计算了表２所示的状态。由于轴线

上的参数具有对流场的预示作用，下文以轴线上

的参数来分析出口参数对喷焰流场的影响。
图８～图１３给 出 了 发 动 机 出 口 状 态 变 化 下

喷焰轴线上压强、温度曲线。由图可见，出口温度

及出口压强变化对喷焰流场的压强绝对值影响较

小，但对压强场分布影响较大，表现为出口温度越

低或出口压强越高，马赫盘出现的位置往下游去，
而如果流量一致的条件下，尽管出口温度和压强

发生变化，但其压强场分布是一致的，说明流量是

影响喷焰流场压强分布的关键参数；出口温度增

加，喷焰流场的温度整体上升，同时每个马赫盘对

图８　随出口温度变化的轴线上压强分布

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ　ｗｉｔｈ

ｅｘｉｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图９　随出口温度变化的轴线上温度分布

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ　ｗｉｔｈ

ｅｘｉｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

３５４２
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图１０　随出口压强变化的轴线上压强分布

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ　ｗｉｔｈ

ｅｘｉｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

图１１　随出口压强变化的轴线上温度分布

Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ　ｗｉｔｈ

ｅｘｉｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

图１２　随出口流量变化的轴线上压强分布

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ　ｗｉｔｈ

ｅｘｉｔ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ

应的温度峰往出口方向移，而出口压强变化时，喷
焰流场的温度值差异不大，主要表现为当出口压

强增加，每个马赫盘对应的温度峰往下游移动，在
出口流量一致的条件下，喷焰流场温度分布规律

一致，每个马赫盘的温度峰值随出口温度增加而

增大。

图１３　随出口流量变化的轴线上温度分布

Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ

ｗｉｔｈ　ｅｘｉｔ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ

图１４～图１６给出了不同发动机出口状态变

化下喷焰轴线上ＯＨ质量分数变化曲线。以ＯＨ
浓度来表征复燃效应，可见复燃效应基本与出口

温度正相关，温度越高，复燃越剧烈，而出口压强

变化对复燃效应的影响较弱，主要体现在二次燃

烧在轴线上发生的位置更接近出口上游。

图１４　随出口温度变化的轴线上ＯＨ质量分数分布

Ｆｉｇ．１４　Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ＯＨ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ　ｗｉｔｈ

ｅｘｉｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图１５　随出口压强变化的轴线上ＯＨ质量分数分布

Ｆｉｇ．１５　Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ＯＨ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ　ｗｉｔｈ

ｅｘｉｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ
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图１６　随出口流量变化的轴线上ＯＨ质量分数分布

Ｆｉｇ．１６　Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ＯＨ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ　ｗｉｔｈ

ｅｘｉｔ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ

２．２　火箭发动机喷焰辐射特性分析

２．２．１　喷焰的光谱辐射特性

图１７给出了Ｃａｓｅ　３发动机喷管出口状态对

应的喷焰不同波段红外辐射亮度分布，图１７（ａ）～
图１７（ｃ）分别对应波段为２．７７、３．４６μｍ及４．６６

μｍ辐射亮 度。由 图 可 见，不 同 波 段 辐 射 亮 度 差

异较大，在２．７μｍ和４．６μｍ发 射 带，辐 射 较 强，
主要 由 Ｈ２Ｏ 和 ＣＯ２ 产 生，而３．４６μｍ 主 要 是

ＨＣｌ的发射带。

图１７　喷焰典型波长的辐射亮度分布云图

Ｆｉｇ．１７　Ｒａｄｉａｎｃｅ　ｉｎ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｂａｎｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｐｌｕｍｅ

在波长为２～８μｍ区间，参与喷焰辐射的气

体介质 主 要 有 ＣＯ２、ＣＯ、Ｈ２Ｏ、ＨＣｌ四 种。其 中

ＣＯ２ 的谱带有２．０、２．７、４．３μｍ三个，在此三个谱

带都表 现 为 发 射；ＣＯ的 谱 带 有２．３５、４．７μｍ 两

个，且都表现为 发 射；Ｈ２Ｏ的 谱 带 有２．７、６．３μｍ
两个，在两个谱带内只有２．７μｍ处 表 现 为 发 射，
而６．３μｍ处由于波长较长，高温喷焰对在此波段

发射能力较弱；而 在 ＨＣｌ的 谱 带 内，其 谱 线 处 的

发射强度较强，但变化剧烈，具有极大的波动性。

２．２．２　不同发动机出口参数对辐射特性的影响

下文分析了不同发动机出口参数对喷焰辐射

的影响，图１８给出了不同喷管出口状态的喷焰光

谱辐射强度变化曲线。由图可见，尽管喷管出口

状态有变化，但其气体质量分数是一致的，其光谱

辐射强度曲线整体分布是相似的，差异体现在各

谱带的峰值。出口温度越高或出口压强越大，谱

带的峰值越大；在喷管出口流量恒定时，对应出口

温度和压强越高，谱带峰值越强。
图１９给出了不同发动机出口状态下 喷 焰 各

波段 辐 射 强 度 随 推 力 的 变 化 规 律。由 图 可 见，

２．５～３．０μｍ、４．０～４．５μｍ及４．５～５．０μｍ波段

间隔内包 含ＣＯ２、ＣＯ和 Ｈ２Ｏ核 心 发 射 带，此 波

５５４２
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图１８　不同工况下喷焰的光谱辐射强度变化

Ｆｉｇ．１８　Ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

段区间辐射强度远 大于其他波段区间；不管是出

口压强、出口温度或质量流量恒定，在出口参数变

化时，４．０～４．５μｍ波 段 辐 射 强 度 变 化 的 斜 率 最

大，２．５～３．０μｍ波段斜率次之，表明当喷管出口

存在扰动时，各燃气组分发射谱带内辐射强度也

存在明显波动，即ＣＯ２ 最易影响，Ｈ２Ｏ次之，但可

利用推力变化来预估辐射强度的变化趋势，具体

表征为：在出口压强恒定时，随着推力增加（对应

图１９　不同工况下典型波段辐射强度随推力变化

Ｆｉｇ．１９　Ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｖｅｒｓｕｓ　ｔｈｒｕｓｔ　ｉｎ　ｔｙｐｉｃａｌ

ｗａｖｅｂａｎｄｓ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

于出口温度降低，则喷焰整体 温度下降），造成各

波段辐射强度反而减小；在出口温度恒定时，随着

推力增加，各波段区间的辐射强度随之增加；在出

口流量恒定时，随着推力增加，各波段区间辐射强

度随之增加。

３　结　论

本文对火箭发动机出口参数变化对喷焰流动

及辐射的影响规律进行了研究，得到以下结论：

１）采用１７步化学反应机理模型描述喷焰复

燃效应，仿真得到了光谱辐射强度及窄谱红外辐

射亮度，计算结果与试验数据具有较好一致性，证
明了计算模型的可靠性。

２）喷 管 出 口 温 度 增 加，对 流 场 结 构 影 响 较

小，但会对喷焰的复燃有显著提升；喷管出口压强

增加，会对流场的马赫波系结构产生影响，但对喷

焰的二次燃烧影响较小；喷管出口流量一致的条

件下，喷焰流场结构分布差异不大，但温度峰值有

变化。

３）喷焰红 外 辐 射 强 度 随 发 动 机 喷 管 出 口 温

度或压强升高而增加，同时发现，不同波段的辐射

强度具有相似的变化规律，喷管出口温度相同或

流量相同时，辐射强度与推力正相关，而喷管出口

压强相同时，推力越大，辐射强度反而减小。

参考文献：
［１］　ＲＡＧＨＵＮＡＴＨＡＮ　Ｓ，ＫＩＭ　Ｈ　Ｄ，ＢＥＮＡＲＤ　Ｅ，ｅｔ　ａｌ．

Ｐｌｕｍｅ　ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｎ　ｍｉｓｓｉｌｅ　ｂｏｄｉｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　ａｎｄ　Ｒｏｃｋｅｔｓ，２００３，４０（１）：１３６－１３８．
［２］　ＳＩＭＭＯＮＳ　Ｆ　Ｓ．Ｒｏｃｋｅｔ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｐｌｕｍｅ　ｐｈｅｎｏｍｅｎｏｌｏｇｙ

［Ｍ］．Ｃａｌｉｆｏｒｎｉａ，ＵＳ：ｔｈｅ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｒｅｓｓ，２０００．
［３］　ＤＥＶＩＲ　Ａ，ＬＥＳＳＩＮ　Ａ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ａｎｄ　ｍｅａｓ－

６５４２



　第１１期 包醒东等：火箭发动机出口参数对喷焰流动及辐射的影响

ｕｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｆｒｏｍ　ａ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ　ｐｌｕｍｅ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－

２００１－０３５８，２００１．
［４］　ＪＥＮＳＥＮ　Ｄ　Ｅ，ＷＥＢＢ　Ｂ　Ｃ．Ａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ

ｍｅｔａｌ－ｍｏｄｉｆｉｅｄ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ　ｍｏｔｏｒ　ｅｘｈａｕｓｔ［Ｊ］．ＡＩＡＡ　Ｊｏｕｒ－

ｎａｌ，１９７６，１４（７）：９４７－９５４．
［５］　ＣＡＬＨＯＯＮ　Ｗ　Ｈ，ＫＥＮＺＡＫＯＷＳＫＩ　Ｄ　Ｃ．Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ａｎｄ

ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｍｉｓｓｉｌｅ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｐｌｕｍｅｓ　ｕｓｉｎｇ　ａ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ

ｃｈｅｍｉｓｔｒｙ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２０００－３３８８，２０００．
［６］　ＣＡＬＨＯＯＮ　Ｗ　Ｈ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ　ｏｆ　ａｆｔｅｒｂｕｒｎ－

ｉｎｇ　ｃｅｓｓａｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ　ｉｎ　ｆｕｅｌ－ｒｉｃｈ　ｒｏｃｋｅｔ　ｅｘｈａｕｓｔ

ｐｌｕｍｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　ａｎｄ　Ｐｏｗｅｒ，２００１，

１７（１）：１１１－１１９．
［７］　ＴＲＯＹＥＳ　Ｊ，ＤＵＢＯＩＳ　Ｉ，ＢＯＲＩＥ　Ｖ，ｅｔ　ａｌ．Ｍｌｕｔｉ－ｐｈａｓｅ　ｒｅａｃ－

ｔｉｖｅ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｍｏｄｅｌ　ｓｏｌｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ　ｅｘ－

ｈａｕｓｔ　ｊｅｔ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２００６－４４１４，２００６．
［８］　姜毅，傅德彬．固体火 箭 发 动 机 尾 喷 焰 复 燃 流 场 计 算［Ｊ］．

宇航学报，２００８，２９（２）：６１５－６２０．

ＪＡＮＧ　Ｙｉ，ＦＵ　Ｄｅｂｉｎ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｎｏｎ－ｅｑｕｉｌｉｂ－

ｒｉｕｍ　ｃｈｅｍｉｃａｌｌｙ　ｒｅａｃｔｉｎｇ　ｆｌｕｉｄ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｏｌｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏ－

ｔｏｒ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｐｌｕｍｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００８，

２９（２）：６１５－６２０．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［９］　牛青林，傅德彬，李霞．不同飞行状态下固体火箭发动机尾

喷焰数值研究［Ｊ］．航空动力学报，２０１５，３０（７）：１７４５－１７５１．

ＮＩＵ　Ｑｉｎｇｌｉｎ，ＦＵ　Ｄｅｂｉｎ，ＬＩ　Ｘｉａ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｔｕｄｙ　ｏｎ　ｔｈｅ

ｐｌｕｍｅｓ　ｏｆ　ｓｏｌｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ　ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｆｌｉｇｈｔ　ｃｏｎｄｉ－

ｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２０１５，３０（７）：１７４５－

１７５１．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　董士奎，于建国，李东辉，等．贴 体 坐 标 系 下 离 散 坐 标 法 计

算尾喷焰辐射特性［Ｊ］．上 海 理 工 大 学 学 报，２００３，２５（２）：

１５９－１６２．

ＤＯＮＧ　Ｓｈｉｋｕｉ，ＹＵ　Ｊｉａｎｇｕｏ，ＬＩ　Ｄｏｎｇｈｕｉ，ｅｔ　ａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｏｆ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｐｌｕｍｅ

ｂｙ　ｔｈｅ　ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ｏｒｄｉｎａｔｅｓ　ｍｅｔｈｏｄ　ｉｎ　ｂｏｄｙ－ｆｉｔｔｅｄ　ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ
［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ｓｈａｎｇｈａｉ　ｆｏｒ　Ｓｃｉｅｎｃｅ　ａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００３，２５（２）：１５９－１６２．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　董士奎，帅永，谈和平，等．反 向 蒙 特 卡 洛 法 模 拟 参 与 性 介

质中热辐射传递［Ｊ］．哈尔滨工业大学学报，２００４，６３（１２）：

１６０２－１６０４．

ＤＯＮＧ　Ｓｈｉｋｕｉ，ＳＨＵＡＩ　Ｙｏｎｇ，ＴＡＮ　Ｈｅｐｉｎｇ，ｅｔ　ａｌ．Ｃｏｍｐｕ－

ｔａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒａｄｉａｔｉｖｅ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｉｎ　ｐａｒｔｉｃｉｐａｔｉｎｇ　ｍｅｄｉａ　ｕ－

ｓｉｎｇ　ｂａｃｋｗａｒｄ　Ｍｏｎｔｅ　Ｃａｒｌｏ　ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｈａｒｂｉｎ　Ｉｎ－

ｓｔｉｔｕｔｅ　ｏｆ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００４，６３（１２）：１６０２－１６０４．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　张小英，朱定强，蔡国彪．固体火箭羽流红外特性的ＤＯＭ法

模拟及高度影响研究［Ｊ］．宇航学报，２００７，２８（３）：７０２－７０６．

ＺＨＡＮＧ　Ｘｉａｏｙｉｎｇ，ＺＨＵ　Ｄｉｎｇｑｉａｎｇ，ＣＡＩ　Ｇｕｏｂｉａｏ．Ｓｔｕｄｙ

ｔｈｅ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｏｌｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｐｌｕｍｅ　ｗｉｔｈ

ＤＯＭ　ｍｅｔｈｏｄ　ａｎｄ　ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ａｌｔｉｔｕｄｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００７，２８（３）：７０２－７０６．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　任泓帆，朱定强．液体火 箭 发 动 机 尾 焰 复 燃 对 红 外 辐 射 特

性的影响［Ｊ］．推进技术，２０１８，３９（６）：１２２７－１２３３．

ＲＥＮ　Ｈｏｎｇｆａｎ，ＺＨＵ　Ｄｉｎｇｑｉａｎｇ．Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇ　ｏｎ

ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｌｉｑｕｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｅｘｈａｕｓｔ

ｐｌｕｍｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，３９（６）：

１２２７－１２３３．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　李霞，刘建国，王俊，等．固体火箭发动机喷焰复燃及其对红

外辐射的影响［Ｊ］．红外与激光工程，２０１８，４７（９）：９０４－９０８．

ＬＩ　Ｘｉａ，ＬＩＵ　Ｊｉａｎｇｕｏ，ＷＡＮＧ　Ｊｕｎ，ｅｔ　ａｌ．Ａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇ　ａｎｄ

ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｐｌｕｍｅｓ　ｆｏｒ　ｓｏｌｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ

ｍｏｔｏｒ［Ｊ］．Ｉｎｆｒａｒｅｄ　ａｎｄ　Ｌａｓｅｒ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１８，４７（９）：

９０４－９０８．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　ＢＡＧＡＢＩＲ　Ａ，ＤＲＩＫＡＫＩＳ　Ｄ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ　ｕｓｉｎｇ

ｈｉｇｈ－ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｓｃｈｅｍｅｓ　ｆｏｒ　ｕｎｓｔｅａｄｙ，ｉｎｖｉｓｃｉｄ，ｃｏｍｐｒｅｓｓｉ－

ｂｌｅ　ｆｌｏｗｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ａｐｐｌｉｅｄ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ａｎｄ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００４，１９３（４２／４３／４４）：４６７５－４７０５．
［１６］　ＶＯＩＴＳＥＫＨＯＶＳＫＡＹＡ　Ｏ　Ｋ，ＰＥＳＨＫＯＶ　Ａ　Ａ，ＴＡＲＡ－

ＳＥＮＫＯ　Ｍ　Ｍ，ｅｔ　ａｌ．Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ　ｆｏｒ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ　ｔｈｅ

ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｈｏｔ　ＣＯ，ＣＯ２，ａｎｄ　Ｈ２Ｏ　ｇａｓｅｓ
（ｈｏｔｇａｓ　２．０）［Ｊ］．Ｒｕｓｓｉａｎ　Ｐｈｙｓｉｃｓ　Ｊｏｕｒｎａｌ，２０００，４３（８）：

６５２－６５９．
［１７］　ＷＢＩＴＩＮＧ　Ｅ　Ｅ，ＡＲＮＯＬＤ　Ｊ　Ｏ，ＬＹＬＥ　Ｇ　Ｃ．Ａ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ

ｐｒｏｇｒａｍ　ｆｏｒ　ａ　ｌｉｎｅ－ｂｙ－ｌｉｎｅ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｐｅｃｔｒａ　ｆｒｏｍ　ｄｉａ－

ｔｏｍｉｃ　ｍｏｌｅｃｕｌｅｓ　ａｎｄ　ａｔｏｍｓ　ａｓｓｕｍｉｎｇ　ａ　ｖｏｉｇｔ　ｌｉｎｅ　ｐｒｏｆｉｌｅ
［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅ　Ｓｐｅｃｔｒｏｓｃｏｐｙ　ａｎｄ　Ｒａｄｉａｔｉｖｅ

Ｔｒａｎｓｆｅｒ，１９６９，９（６）：７７５－７９８．
［１８］　谈和平，夏新林，刘林华，等．红外辐射特性与传输的数值计

算：计算辐射学［Ｍ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学出版社，２００６．
［１９］　ＺＨＡＮＧ　Ｈ，ＭＯＤＥＳＴ　Ｍ　Ｆ．Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｐｌａｎｃｋ－

Ｍｅａｎ　ａｂｓｏｒｐｔｉｏｎ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｆｒｏｍ　ＨＩＴＲＡＮ　ａｎｄ　ＨＩＴＥＭＰ

ｄａｔａｂａｓｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅ　Ｓｐｅｃｔｒｏｓｃｏｐｙ　ａｎｄ

Ｒａｄｉａｔｉｖｅ　Ｔｒａｎｓｆｅｒ，２００２，７３（６）：６４９－６５３．

（编辑：李岩梅、张　雪）
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