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摘　要：火星科学实验室成功着陆后的热环境重构数据表明，气动辐射加热在火星进入防热设计 中 具 有 不 同 于 以 往 认

识的重要影响，未知机制和模型不确定性等问题有待进一步研究。探测器高速进入火星大气产生 极 高 温 非 平 衡 气 动 环

境，造成火星气动辐射与常规ＣＯ２ 红外辐射研究显著不同。针对火星大气高温光谱和辐射热流预测，首先，建立适用于

火星大气的高温非平衡光谱辐射模型，获得典型高温条件ＣＯ２ 光谱结构和辐射强度，与ＮＡＳＡ和ＪＡＸＡ试验结果对比，

结果显示符合较好。其次，依靠激波管和发射光谱测量技术，开展典型进入条件的辐射强度测量试验，数值结果、试验值

和ＮＡＳＡ试验结果相互符合较好，验证了光谱模型。最后，对探路者号进行气动辐射加热分析，完成典型进入条件下的

非平衡流动和辐射特性计算，基于光线法得到光谱辐射强度沿驻点线的变化，表明高速与低速条件的气动辐射机制存在

显著差异；基于有限体积法获得进入器表面辐射热流分布，结果显示辐射热流的分布及变化规律 与 地 球 再 入 显 著 不 同，

进入速度６ｋｍ／ｓ以下时辐射热流随进入速度增加而减小，同时进入器锥身及肩部的辐射热流高于驻点区域。
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　　火星是距离地球最近的行星，也是太阳系中

被探测最频繁的行星。以往的火星登陆任务中，
失败 多 发 生 在 进 入－下 降－着 陆（Ｅｎｔｒｙ－Ｄｅｓｃｅｎｔ－
Ｌａｎｄｉｎｇ，ＥＤＬ）过程，所以这个 过 程 常 被 称 为“死

亡７分 钟”，是 关 系 任 务 成 败 的 关 键 因 素。近 年

来，随着火星登陆成功率提升，对火星大气环境的

了解不断增加，对ＥＤＬ过程、尤其是进入阶段的

气体动力 学 和 气 动 热 力 学 预 测 能 力 随 之 不 断 提

高，各种预测模型和方法也得到了验证。Ｗｒｉｇｈｔ
等对火星进入气动热力学模型的发展和应用进行

了综述［１］，指出与对流加热和表面催化模型相比，
高速进入引起的激波层高温气体辐射加热对于未

来的火 星 探 索 任 务 可 能 非 常 重 要。Ｊｏｈｎｓｔｏｎ等

的研究［２］也表明，辐射加热是火星进入热 防 护 设

计中不确定性的主要来源之一。随后，火星科学

实验室（Ｍａｒｓ　Ｓｃｉｅｎｃｅ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＭＳＬ）成 功 登

陆火星，其飞行重建数据证明了这一点［３］，同时证

明火星进入辐射加热预测存在较大不确定性。
随着物理模型、计算技术和硬件能力的进步，

数值模拟已成为气动辐射预测的重要和有效手段

之一。气动辐射模拟一般由４个模块组成：热化

学非平衡流动、气体粒子激发态布居、气体光谱特

性和辐射传输过程。目前，火星进入气动辐射预

测的不确定性主要来自于非平衡流动与光谱特性
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的物理与计算模型［４］。
高温非平衡流动模拟为辐射光谱计算提供气

体密度、多模态温度和组分浓度等参数信息，其计

算准 确 性 直 接 决 定 光 谱 计 算 精 度。Ｈｏｌｌｉｓ和

Ｐｒａｂｈｕ以对流热通量预测精度为对象，综述了相

关试验研究以及同数值模拟的对比情 况［５］，评 估

了Ｐａｒｋ化学反应动力学模型［６］，发现对流加热受

壁面催化的影响更大，对化学反应和两温度模型

不敏感。Ｊｏｈｎｓｔｏｎ等 对 气 动 辐 射 进 行 了 不 确 定

性分析［２］，主要关注化学反应模型和平动－振动松

弛模型，发现在进入速度为６．３～７．７ｋｍ／ｓ的范

围内，驻点辐射加热关于上述模型参数的不确定

性为５０％～２００％，主要由ＣＯ离解速率和ＣＯ重

粒子激 发 速 率 造 成。基 于 此 分 析 和 电 弧 激 波 管

（Ｅｌｅｃｔｒｉｃ　Ａｒｃ　Ｓｈｏｃｋ　Ｔｕｂｅ，ＥＡＳＴ）的 试 验 结 果，

Ｊｏｈｎｓｔｏｎ和Ｂｒａｎｄｉｓ提出了新的火星大气化学反

应速率模型［７］，ＣＯ的离解反应速率被大大提高，
结果表明新模型与试验值吻合较好，传统的Ｐａｒｋ
模型明显高估辐射。

光谱特性计算为辐射传输提供发射系数和吸

收系数等辐射特性。董士奎等以 ＨＩＴＥＭＰ为基

础计 算 了 ＣＯ２ 窄 谱 带 模 型 参 数［８］。Ｐａｌｍｅｒ和

Ｃｒｕｄｅｎ使用ＮＥＱＡＩＲ（Ｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ　Ｒａｄｉａｔｉｖｅ
Ｔｒａｎｓｐｏｒｔ　ａｎｄ　Ｓｐｅｃｔｒａ　Ｐｒｏｇｒａｍ）［９］计算了中低温

条件 的ＣＯ２ 红 外 辐 射［１０］，采 用 简 化ＣＤＳＤ－４０００
光谱数据库［１１］，结果验证了该温度范围内的ＣＯ２
光谱辐射模型。Ｌｅｍａｌ等结合数值模拟和地面试

验预测了ＣＯ２ 的非平衡辐射加热［１２］，分析了平衡

和非平衡条件下的光谱辐射，特别在平衡状态下

对比 了 ＨＩＴＥＭＰ－２０００［１３］和ＣＤＳＤ－４０００等 不 同

数据库，发现使用ＣＤＳＤ的计算结果与试验值符

合更好。针对 高 速 非 平 衡 流 动 的ＣＯ２ 反 应 气 体

辐射特性尚有大量基于流动场景的模型与试验对

比研究需要开展。
精细化光谱辐射强度测量试验是气动辐射研

究的重要组成部分，试验获得的基础数据是支撑

计算 模 型 验 证 与 确 认 的 关 键［１４－１５］。Ｃｒｕｄｅｎ在

ＥＡＳＴ上开展了速度为６～８ｋｍ／ｓ的发射光谱定

量测试［１６］，和相对低速条件下ＣＯ２ 振动红外辐射

测量［１７］，发现在 低 密 度 条 件 下，绝 大 多 数 试 验 均

未达到平 衡 态。ＣＯ真 空 紫 外 辐 射 贡 献 很 大，还

有ＣＮ辐射，ＣＯ２ 振动跃迁引 起 的 中 红 外 辐 射 则

较小。Ｔａｋａｙａｎａｇｉ等 在 ＨＶＳＴ（Ｈｙｐｅｒ－Ｖｅｌｏｃｉｔｙ
Ｓｈｏｃｋ　Ｔｕｂｅ）的 模 拟 火 星 大 气 环 境 中，通 过 两 台

光谱仪测量了真空紫外到近红外的发射光谱［１８］。

还开展了速度２．５～８ｋｍ／ｓ范 围 的ＣＯ２ 振 动 中

红外辐射测量［１９］，发现激波速度小于６ｋｍ／ｓ时，

红外辐射随着速度降低而增加。
未来的火星探测进入器具有更大的尺寸和重

量，需要采用新的低冗余热防护系统设计，以实现

降低发射成本、增加载荷和增强系统稳定性与安

全性的目标，那么，更为准确和可靠的气动辐射预

测就尤为重要。目前的火星进入气动辐射计算模

型尚存在较大的不确定性，用于支撑模型验证与

改进的地面试验数据在多样性和广泛性方面也显

不足，因此，有必要利用不同地面设备开展更多的

精细光谱测量试验，加强试验和数值研究的相互

协作，完善和验证计算模型，以此为基础构建准确

的火星进入气动辐射预测手段。

１　控制方程与计算方法

１．１　非平衡流动

１．１．１　守恒方程

火星进入 流 动 求 解 多 组 分 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方

程，考虑热化学非平衡模型［２０］。质量守恒方程为

ρｓ
ｔ＋


ｘｊ
（ρｓｕｊ＋ρｓｖｓｊ）＝ωｓ （１）

式中：ρｓ 为组分ｓ的密度，ｓ＝１，２，…，ｎｓ，ｎｓ为组分

数；ｕｊ为混合气体在ｘｊ方向的平均速度；ｖｓｊ 为ｘｊ
方向组分ｓ的扩散速度；源项ωｓ 为组分ｓ的质量

生成率。
动量守恒方程为

ρｕｉ
ｔ ＋ 

ｘｊ
（ρｕｉｕｊ＋ｐδｉｊ－σｉｊ）＝０ （２）

式中：ρ为密度；ｐ为压力；σｉｊ 为应力张量分量；δｉｊ
为Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ符号。

考虑高速流动下内能与平动能处于非平衡状

态，能量方程包括内能守恒和总能守恒。内能守

恒方程为

ρｅｉｎｔ
ｔ ＋ 

ｘ （ｊρｅｉｎｔｕｊ＋∑ｓρｓｅｉｎｔ，ｓｖｓｊ＋ｑｉｎｔ，）ｊ ＝Ｑｉｎｔ

（３）
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式中：ｅｉｎｔ 为质量平均内能；ｑｉｎｔ，ｊ 为内能梯度引起

的ｊ方向能量 通 量；源 项Ｑｉｎｔ 代 表 混 合 气 体 中 由

粒子碰撞过程引起的内能松弛速率。平均内能由

各组分内能得到：

ρｅｉｎｔ＝∑
ｓ
ρｓｅｉｎｔ，ｓ （４）

总能量守恒方程为

ρＥ
ｔ＋


ｘ ［ｊ （ρＥ＋ｐ）ｕｊ－σｉｊｕｉ＋∑ｓρｓｈｓｖｓｊ＋ｑ］ｊ ＝０

（５）

式中：ｑｊ 为能量梯度引起的ｊ方向总能量通量；ｈｓ
为组分ｓ的焓；Ｅ为总能量，其表达式为

Ｅ＝∑
ｓ
ｅｓ＋１２ｕｋｕｋ

（６）

其中：ｅｓ 为组分ｓ的总能量，包括平动能、转动能、

振动能和电子能，本文采用双温度模型，即平动能

与转动能平衡，振动能与电子能平衡：

ｅｓ ＝ｅｔｒ，ｓ＋ｅｖｅ，ｓ＋ｅ０ｓ （７）

其中：ｅｔｒ，ｓ 为组分ｓ的平动能和转动能；ｅｖｅ，ｓ 为组

分ｓ的振动 能 和 电 子 能；ｅ０ｓ 为 组 分ｓ的 生 成 能。

具体有

ｅｓ＝∫
Ｔ

Ｔｒｅｆ
ｃｓｖｄＴ′＋ｅ０ｓ＝∫

Ｔｔｒ

Ｔｒｅｆ
ｃｓｖ，ｔｒｄＴ′＋∫

Ｔｖｅ

Ｔｒｅｆ
ｃｓｖ，ｖｅｄＴ′＋ｅ０ｓ

（８）

其中：ｃｓｖ 为 总 能 量 定 容 比 热，包 括 平 动－转 动、振

动－电子内能的定容比热ｃｓｖ，ｔｒ 和ｃｓｖ，ｖｅ，可由平动转

动温度Ｔｔｒ 和 振 动 电 子 温 度Ｔｖｅ 得 到，参 见 文 献

［２１］；Ｔｒｅｆ 为参考温度；Ｔ′代表温度积分变量。

ｈｓ 的表达式为

ｈｓ ＝ｅｓ＋ｐｓ
ρｓ

（９）

式中：ｐｓ 为组分ｓ的压力。

对于质量、动量和能量的输运过程，有

ρｓｖｓｊ ＝－ρＤｓ

ｘｊ
ｙｓ

σｉｊ ＝－ｐδｉｊ＋μ
ｕｉ
ｘｊ

＋ｕｊｘｉ－
２
３δｉｊ

ｕｋ
ｘ（ ）ｋ

ｑｊ ＝λｔｒ
Ｔｔｒ
ｘｊ

＋λｖｅＴｖｅｘ

烅

烄

烆 ｊ

（１０）

式中：ｙｓ 为组分ｓ的摩尔分数；组分ｓ的等效扩散

系数Ｄｓ、黏性系数μ、平动转动热传导系数λｔｒ和

振动电子热传 导 系 数λｖｅ的 计 算 公 式 与 取 值 参 见

文献［２２］。

１．１．２　源　项

化学反应 源 项 由 有 限 速 率 化 学 反 应 模 型 计

算。将化学反应写为

∑
ｓ
αｓ，ｒＶｓ∑

ｓ
βｓ，ｒＶｓ　ｒ＝１，２，…，ｎｒ （１１）

式中：ｎｒ 为化学反应数；αｓ，ｒ 和βｓ，ｒ 分 别 为 反 应ｒ
中组分Ｖｓ 的化学计量系数。那么单位体积内组

分ｓ的质量生成率源项为

ωｓ ＝Ｍｓ∑
ｎｒ

ｒ＝１

（βｓ，ｒ－αｓ，ｒ）（Ｒｆ，ｒ－Ｒｂ，ｒ） （１２）

式中：Ｍｓ 为组分ｓ的 摩 尔 质 量；Ｒｆ，ｒ 和Ｒｂ，ｒ 为 反

应ｒ的正向和逆向反应速率：

Ｒｆ，ｒ ＝ｋｆ，ｒ∏
ｎｓ

ｓ＝１

（ρｓ／Ｍｓ）αｓ，ｒ

Ｒｂ，ｒ ＝ｋｂ，ｒ∏
ｎｓ

ｓ＝１

（ρｓ／Ｍｓ）βｓ，
烅

烄

烆
ｒ

（１３）

其中：ｋｆ，ｒ 和ｋｂ，ｒ 分别为反应ｒ的正向和逆向反应

速率系数，由Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ反应速率模型得到：

ｋｆ，ｒ ＝Ｃｆ，ｒＴｎｆ，ｒｅｘｐ －Ｅｆ，ｒ（ ）ｋＴ

ｋｂ，ｒ ＝Ｃｂ，ｒＴｎｂ，ｒｅｘｐ －
Ｅｂ，ｒ（ ）烅

烄

烆 ｋＴ

（１４）

式中：Ｃｆ，ｒ、ｎｆ，ｒ 和Ｃｂ，ｒ、ｎｂ，ｒ 分别为反应ｒ的正向和

逆向反应速率常数；Ｅｆ，ｒ、Ｅｂ，ｒ 为正向和逆向反应

的活化能；ｋ为玻尔兹曼常数。
对于 火 星 大 气 环 境，采 用 Ｐａｒｋ的８组 分

（ＣＯ２、ＣＯ、Ｏ２、Ｏ、Ｃ、Ｎ２、Ｎ、ＮＯ）、９反 应 模 型［６］，
具体反应见表１，反应速率常数参考文献［６－７］。

内能松弛源项Ｑｉｎｔ 对于电离气体而言形式非

常复杂，对于典型火星进入场景，离子化反应程度

不强，可以不考虑离子和电子等造成的内能转换，

表１　火星大气的Ｐａｒｋ反应模型

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒｋ’ｓ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　Ｍａｒｓ　ａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ

反应式 第三体

ＣＯ２＋ＭＣＯ＋Ｏ＋Ｍ　Ｍ：ＣＯ２，Ｏ２，ＣＯ，Ｎ２，ＮＯ，Ｃ，Ｎ，Ｏ

ＣＯ＋ＭＣ＋Ｏ＋Ｍ　 Ｍ：ＣＯ２，Ｏ２，ＣＯ，Ｎ２，ＮＯ，Ｃ，Ｎ，Ｏ

Ｏ２＋Ｍ２Ｏ＋Ｍ　 Ｍ：ＣＯ２，Ｏ２，ＣＯ，Ｎ２，ＮＯ，Ｃ，Ｎ，Ｏ

Ｎ２＋Ｍ２Ｎ＋Ｍ　 Ｍ：ＣＯ２，Ｏ２，ＣＯ，Ｎ２，ＮＯ，Ｃ，Ｎ，Ｏ

ＮＯ＋ＭＮ＋Ｏ＋Ｍ　 Ｍ：ＣＯ２，Ｏ２，ＣＯ，Ｎ２，ＮＯ，Ｃ，Ｎ，Ｏ

ＣＯ＋ＯＯ２＋Ｃ

ＣＯ２＋ＯＯ２＋ＣＯ

ＮＯ＋ＯＮ＋Ｏ２

Ｎ２＋ＯＮＯ＋Ｎ
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仅考虑由碰撞过程引起的振动能松弛，该源项一

般采用Ｌａｎｄａｕ－Ｔｅｌｌｅｒ模型：

Ｑｖ＝∑
ｓ

ρｓｅ＊ｖｅ，ｓ（Ｔ）－ρｓｅｖｅ，ｓ
τｖ，ｓ ＋∑

ｓ

ωｓ珓ｅｖ，ｓ （１５）

式中：ｅ＊ｖｅ，ｓ（Ｔ）为由平动温 度Ｔ 计 算 的 振 动 电 子

能量；τｖ，ｓ 为计及不同碰撞对的不同松弛时间、通

过适当平均得到的组分ｓ的平动－振动松弛时间，

具体模型和常数见文献［２３］；ＣＯ２ 的松弛模型及

参数见文献［２４－２５］；珓ｅｖ，ｓ 表示由离解和复合反应

造成的平均振动能量的减少或增加。

１．１．３　数值方法

采用基于多块结构网格的有限体积法离散计

算 域，对 流 项 使 用 ｖａｎ　Ｌｅｅｒ格 式，界 面 值 由

ＭＵＳＣＬ（Ｍｏｎｏｔｏｎｉｃ　Ｕｐｗｉｎｄ　Ｓｃｈｅｍｅ　ｆｏｒ　Ｃｏｎ－
ｓｅｒｖａｔｉｏｎ　Ｌａｗｓ）方 法 使 用ｖａｎ　Ａｌｂｄａ限 制 器 计

算；黏性项采用二阶中心格式；时间推进采用ＬＵ－
ＳＧＳ （Ｌｏｗｅｒ　Ｕｐｐｅｒ　Ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　Ｇａｕｓｓ　Ｓｉｅｄｅｌ
ｓｃｈｅｍｅ）方法；并行使用 ＭＰＩＣＨ实现。

１．２　光谱辐射模型

气体辐 射 包 括 原 子 束 缚－束 缚 跃 迁（原 子 线

谱）、原子 束 缚－自 由 跃 迁（光 致 电 离）、原 子 自 由－
自由跃迁（轫致辐射）和分子束缚－束缚跃迁（分子

带谱），并可能包括化学反应发光。火星进入气体

辐射的主要来 源 包 括：分 子 带 谱，如ＣＯ２ 振 动 跃

迁，ＣＯ（４＋，真 空 紫 外），ＣＮ（Ｂ－Ｘ，紫 色）、Ｃ２
（Ｓｗａｎ，蓝紫色）和ＣＮ（Ａ－Ｘ，红 色），以 及 原 子 辐

射，如Ｃ和Ｏ（紫外－可见－红外）。
对于电子跃迁，采用窄带法计算辐射特性：

ｋη ＝
８π３η０
３ｈｃ

·Ｎ′ｅ，ｖ，ＪＲ
２
ｅ（珔ｒｖ′，ｖ″）ｑ（ｖ′，ｖ″）ＳＪ′Λ′Ｊ″Λ″Ｆ（η）

２Ｊ″＋１
（１６）

式中：η０ 为中心波数；ｈ为普朗克常数；ｃ为光速；

Ｎ′ｅ，ｖ，Ｊ 为低能 级 粒 子 的 数 密 度；Ｒｅ（珔ｒｖ′，ｖ″）为 振 动

能从ｖ′到ｖ″的电子跃迁矩阵元，ｖ′和ｖ″分别表

示 低 振 动 能 级 和 高 振 动 能 级；ｑ（ｖ′，ｖ″）为

Ｆｒａｎｃｋ－Ｃｏｎｄｏｎ因子；ＳＪ′Λ′Ｊ″Λ″ 为转动光谱强度因子，

Ｊ和Λ 代表转动能级的量子数和简并度；Ｆ（η）为

谱线线型函数。
对于振动－转动跃迁，以ＣＤＳＤ数据库为基础

进行计算。气体吸收谱线之间会发生部分重叠，

在波数η处的光谱吸收系数κη等于相互重叠谱线

在波数η处的吸收系数κη，ｉ 之和：

κη ＝∑
ｉ
κη，ｉ ＝∑

ｉ
ＳｉＦ（η－η０，ｉ）Ｎｓ （１７）

式中：Ｓｉ为标准化为单个分子的谱线积分强度，计
算方法和数据库参见文献［１１，１３］；Ｆ（η－η０，ｉ）为

谱线线型函数，η０，ｉ 为第ｉ条谱线的中心波数；Ｎｓ
为分子数密度。非平衡条件下应用流场模拟获得

的平动转动温度和振动电子温度计算配分函数等

参数，具体参考文献［７，２６］。

１．３　辐射传输方程

存在吸收、发射和散射的非灰气体辐 射 传 输

方程为

ｄＩｋ（ｌ，Ω）
ｄｌ ＝ｊｋ（ｌ，Ω）－κｋＩｋ（ｌ，Ω）＋

　　σｓｋ４π∫４πＩｋ（ｌ，Ωｍ′）Φｋ（Ωｍ，Ωｍ′）ｄΩｍ′ （１８）

式中：Ｉ为辐射强度；ｌ为空间位置；Ω为立体角；

ｊｋ 为谱带发射系数；κｋ 为吸收系数；σｓｋ 为散射系

数；Φｋ（Ωｍ，Ωｍ′）为散射相函数，其中Ωｍ 和Ωｍ′ 分

别为入射角和散射角；下标ｋ表示光谱离散的谱

带。散射项对计算资源需求非常大，所幸进入气

动环境中高温气体的散射非常弱，可忽略，这样极

大简化了方程求解。刘林华等通过离散坐标法进

行了三维空腔的辐射计算［２７］，牛青林等采用视在

光 线 法 对 滑 翔 飞 行 器 红 外 辐 射 特 性 进 行 了 模

拟［２８］。本文基于进入器辐射热流预测需求，选择

光线追迹法和有限体积法解算辐射传输方程，以获

得特定方向辐射强度和飞行器表面辐射热流分布。
光线追迹法针对一条光线，能够得到 流 场 内

沿该传播方向的详细光谱结构和数据，适用于光

谱模型的验证。在建立沿一定方向的光线和离散

点后，如图１（ａ）所 示，通 过 流 场 插 值 获 得 节 点 处

的密度、温度和浓度等信息，进而得到发射和吸收

系数等，由ｓｍａｘ节点开始计算辐射传输，至ｓ０ 节点

结束，即得到ｓ０ 节 点 的 光 谱 辐 射 强 度。具 体 的，
根据Ｂｅｅｒ定律：

Ｉｖ（ｓ０）＝Ｉｖ（ｓｍａｘ）ｅ－τｖ（ｓｍａｘ）＋∫
ｓ′＝ｓ０

ｓ′＝ｓｍａｘ
ｊｖ（ｓ′）ｅ－τｖ（ｓ′）ｄｓ′

（１９）
式中：ｖ为频率；τｖ 为光学厚度：

τｖ（ｓ）＝∫
ｓ′＝ｓ

ｓ′＝０
κｖ（ｓ′）ｄｓ′ （２０）
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有限体积法则能够直接获取进入器表面所有

位置与空间的辐射通量，并直接利用流场网格与

信息，避免插值引起的误差，借 助ＣＦＤ求 解 框 架

实现并行计算，适用于进入器热环境评估的辐射

强度和辐射热流计算。图１（ｂ）显示了有限体积法

在位置空间和角度空间离散辐射传输方程得到的

控制体，Ｐ为内部格心节点，Ｅ、Ｗ、Ｓ、Ｎ、Ｔ和Ｂ分

别为表面积分点，角度离散将４π空间分为ｍ个立

体角Ωｍ ，向量ｓｍ 为立体角中心矢量。通过简化和

数值变换，可得不计散射的辐射传输离散方程：

∑
Ｍｃ

ｊ＝１
Ａｃ，ｊＩｍｋ，ｃ，ｊＤｍ

ｊ ≈ （ｊｋ，Ｐ －κｋ，ＰＩｍｋ，Ｐ）ＶＰΩｍ （２１）

式中：下标ｊ表示表面中心，ｃ表示位于控制体表

面，Ｐ表示控制体格心点；Ｍｃ 为控制体表面数量；

Ａｃ 为表面面积；Ｉｍｋ，ｃ为表面辐射强度；ｊｋ，Ｐ 为格心

发射系数；κｋ，Ｐ 为格心吸收系数；Ｉｍｋ，Ｐ 为格心辐射

强度；Ｄｍｊ 为立体角中心在表面的投影，具体表达

式可见文献［２９］；ＶＰ 为控制体体积。

图１　光线追迹法和有限体积法离散

Ｆｉｇ．１　Ｒａｙ　ｔｒａｃｉｎｇ　ａｎｄ　ｆｉｎｉｔｅ　ｖｏｌｕｍｅ　ｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ

２　ＣＯ２ 辐射计算与验证

２．１　光谱辐射强度

采用激波管试验的测量结果验证中高温条件

ＣＯ２ 光谱辐射计算。试验分别选自ＮＡＳＡ　Ａｍｅｓ
研究中心于２０１４年［３０］和ＪＡＸＡ于２０１８年［３１］开

展的地面 试 验。数 值 模 拟 使 用 一 个 长２ｍ的 激

波管为对象，其 中 充 满 纯ＣＯ２ 气 体，利 用 平 衡 反

应产物作为激波管虚拟驱动气体，进行一维非定

常流动模拟，划分１　０００个网格点，时间推进采用

３阶Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ方法。
图２是 被 驱 段 压 力 为１３３Ｐａ、激 波 速 度 为

３．０ｋｍ／ｓ激波管试验状态的模拟结果，分别为压

力、温度和各组分质量分数。波后非平衡区比较

窄，平 动 温 度 和 振 动 温 度 迅 速 平 衡，平 衡 温 度 约

３　５００Ｋ。此条件下，约１０％的ＣＯ２ 离解，产物主

要为ＣＯ和少量的Ｏ２ 与Ｏ。
图３为激波到达１．５５ｍ位置时，波后１０ｃｍ

处光谱发射强度Ｅλ 的文献测量值和数值预测结

果的对比。结果表明，激波速度为３ｋｍ／ｓ时，计

算得到的光谱辐射结构与文献相符，辐射主要集

中于ＣＯ２ 的４．７μｍ波段，辐射峰值和谱带宽度

均与测量结果符合较好，验证了流动及辐射特性

计算模型。

图２　被 驱 压 力 为１３３Ｐａ、激 波 速 度 为３ｋｍ／ｓ的 激 波 管

流动参数

Ｆｉｇ．２　Ｓｈｏｃｋ　ｔｕｂｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｔ　１３３Ｐａ　ｄｒｉｖｅｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ａｎｄ　３ｋｍ／ｓ　ｓｈｏｃｋ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ
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图３　ＣＯ２ 光谱发射强度的计算值与参考对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＣＯ２ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｅｍｉｓｓｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｂｅ－

ｔｗｅｅｎ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

２．２　相对辐射强度测量与验证

以ＣＯ２ 为 试 验 介 质，在 典 型 进 入 速 度 范 围

内，基于燃烧驱动激波管开展了一系列气体发射

强度测量试验。相关试验设备和测量方法详见文

献［３２－３３］。被驱动段充入纯ＣＯ２ 气体，压力设为

３００Ｐａ，通过调节驱动段气体压力以产生所需的激

波速度，测得的激波速度范围为３～６．６ｋｍ／ｓ。采

用滤光片和光电探测器测量气体发射强度，测量位

置均位于波后平衡区内。
图４为以４ｋｍ／ｓ激波速度的发射强度为参

考值得到的归一化发射强度随激波速度的变化，
包括 计 算 值、试 验 测 量 结 果 和Ｃｒｕｄｅｎ等 的 试 验

结果［１７］。３套数据之间符合较好，进一步验 证 了

火星进入非平衡流动和辐射特性计算模型在不同

状态下的准确性。同时，结果也表明，当进入速度

小于６ｋｍ／ｓ时，发射强度随速度降低而增加，与

地球再入的辐射变化规律截然不同，此结论与文

献［１９］一致。

图４　不同激波速度下计算、试验和文献的发射强度Ｅ对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｍｉｓｓｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　Ｅａｍｏｎｇ　ｃｏｍｐｕ－
ｔａｔｉｏｎｓ，ｔｅｓｔｓ　ａｎｄ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｄａｔａ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ

３　进入器辐射热流

３．１　模型与计算条件

选择火星探路者号（Ｍａｒｓ　Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ，ＭＰＦ）
为进入器模 型 进 行 数 值 分 析。ＭＰＦ的 前 体 为 直

径２．６５ｍ的７０°钝 球 锥，后 体 为 单 锥，外 形 和 网

格如图５所示。０°侧滑下流场关于ｚ＝０ｍ平面

对称，因 此 网 格 仅 考 虑 半 模。周 向 采 用 Ｃ型 拓

扑，流向采用Ｃ－Ｈ网格，表面 驻 点 区 为 非 奇 性 Ｈ
型网格。根据初算结果，对网格在边界层和激波

附近进行加密，以确保网格正交性、波系平行和分

辨率。计算条件见表２，表中 Ｈ 为高度，Ｕ∞ 为来

流 速 度，ρ∞ 为 来 流 密 度，Ｔ∞ 为 来 流 温 度，α 为

攻角。

图５　ＭＰＦ外形和网格

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｍｅｓｈ　ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ＭＰＦ

表２　ＭＰＦ计算条件

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ＭＰＦ

参数
Ｈ／
ｋｍ

Ｕ∞／
（ｍ·ｓ－１）

Ｍａ ρ∞／
（ｋｇ·ｍ－３）

Ｔ∞／Ｋ α／（°）

数值
４０．７　６　５９２　 ３１．６　 ３．２４×１０－４　 １６２　 ０

１８　 ２　０９６　 ９．４　 ３．０３×１０－３　 １９１．５　０

３．２　网格收敛性

针对 ＭＰＦ前体外形，生成了３套网格，具有

不同的壁面法向最小网格长度和法向网格数目，
法向网格最小距离（ｄｍｉｎ）分别为１０－４　ｍ、１０－５　ｍ
和１０－６　ｍ，法向网格数目分别为１２１、１２１和２０１。
图６显示了数值计算得到的表面对流热流（ｑｃ）沿

径向 的 变 化，图７是 辐 射 强 度 沿 驻 点 线 的 变 化。
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可见，３套 网 格 的 计 算 结 果 相 差 不 大，最 小 距 离

１０－５　ｍ和１０－６　ｍ网 格 的 计 算 结 果 非 常 接 近，综

合考虑计算精度和速度，以下分析均使用１０－５　ｍ
网格进行计算。

图６　不同网格的表面对流热流

Ｆｉｇ．６　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｃｏｎｖｅｃｔｉｖｅ　ｈｅａｔｉｎｇ　ｆｌｏｗ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｇｒｉｄｓ

图７　不同网格的驻点线辐射强度

Ｆｉｇ．７　Ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ａｌｏｎｇ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｌｉｎｅ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒ－
ｅｎｔ　ｇｒｉｄｓ

３．３　流动与辐射加热

图８和图９分别是两种进入速度的对称面流

动参量分布，包括温度和ＣＯ２ 质量分数。不同的

激波强度导致激波层内气体温度和组分浓度差异

明显。高速条件下，激波层气体温度超过７　０００Ｋ，
在这种高温条件下化学反应剧烈，ＣＯ２ 完全离解，
进入器周围主要为ＣＯ、Ｏ２ 和Ｏ。尾流中气体由

于快速膨胀，温度迅速降低至约２　０００Ｋ，此处气

体主要为由上游流至，由于流动速度很快，复合反

应没 有 足 够 时 间 展 开，因 此，ＣＯ２ 仍 维 持 完 全 离

解状态。在尾流中心处，旋涡结构及其上方的剪

切结构导致气体温度升高 至４　０００Ｋ左 右，此 处

气体较少来自上游，而当地气体由于缺少激波压

缩，密度较低，化学反应程度较弱，因此ＣＯ２离解

图８　ＭＰＦ对称面温度分布

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ

ＭＰＦ
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图９　ＭＰＦ对称面ＣＯ２ 质量分数分布

Ｆｉｇ．９　ＣＯ２ ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ

ｏｆ　ＭＰＦ

程度相对稍低。低速条件下，激波层厚度明显增

加，尾流呈现更为明显的剪切和反射激波，激波层

和尾流核心区内的气体温 度 都 在１　５００Ｋ左 右，
虽然低空的气流密度更高，但温度较低导致ＣＯ２
基本没有离解，进入器周围主要为ＣＯ２。

考虑沿驻点线传播的光线，建立光线 追 迹 网

格，获取相关流场参数，如图１０（ａ）所示，分别为２
个状态对应的温度和组分质量分数沿驻点线的变

化。对该光线进行辐射特性和辐射传输计算，得

到如图１０（ｂ）所示的辐射强度变化，可见随着光

线进入激波层并向壁面传播，高温气体不断发射

辐射 能 量，辐 射 强 度 逐 渐 增 大，最 终 传 输 至 边 界

层，考虑到边界层内气体温度较低，对辐射传输的

影响较小。
图１１对比了２个速度状态的驻点总光谱辐

射强度，结果显示速度为２．１ｋｍ／ｓ时，虽然气体

温度远低于高速条件，但红外段的辐射强度远大

于高速条件。速度为６．６ｋｍ／ｓ时，短波光谱有明

显升高，对辐射产生更大的影响。
图１２为速度６．６ｋｍ／ｓ状态的驻点光谱辐射

强度随波长的变化，由于对ＣＯ（４＋）的真空紫外

辐射尚未完成验证，因此谱带并未包括真空紫外

段。辐射能量主 要 集 中 在 波 长２．５～３．５μｍ和

４～６μｍ的 红 外 谱 段，由ＣＯ２ 和ＣＯ叠 加 形 成，

Ｏ、Ｎ等原子和Ｏ２、Ｎ２ 等分子的电子跃迁谱线集

中于波长２μｍ以下的短波区域。
图１３为速度２．１ｋｍ／ｓ时ＣＯ２ 和ＣＯ产生的

图１０　流动参量和辐射强度沿驻点线变化

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｎｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｉｎ－
ｔｅｎｓｉｔｙ　ａｌｏｎｇ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｌｉｎｅ

图１１　不同速度的驻点光谱辐射强度

Ｆｉｇ．１１　Ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ａｔ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ　ｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

驻点光谱辐射强度。可见低速时，由于流场内组

分基 本 是 中 等 温 度 的 ＣＯ２，故 辐 射 基 本 完 全 由

ＣＯ２ 产生，其 强 度 远 高 于 其 他 组 分。对 比 图１２，
高速时高温及离解产生的ＣＯ成为重要的辐射来

源，因此，对于火星进入，高速和低速条件产生的

非平衡流动及其辐射机制是完全不同的。
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图１２　速度６．６ｋｍ／ｓ状态驻点光谱辐射强度

Ｆｉｇ．１２　Ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ａｔ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ

ｕｎｄｅｒ　６．６ｋｍ／ｓ

图１３　速度２．１ｋｍ／ｓ状态驻点光谱辐射强度

Ｆｉｇ．１３　Ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ａｔ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ

ｕｎｄｅｒ　２．１ｋｍ／ｓ

基于流场计算结果，在所有网格点进 行 发 射

系数和吸收系数的计算，根据Ｐｌａｎｃｋ平均公式得

到０．２～１０μｍ光 谱 范 围 内 的 平 均 吸 收 系 数，对

称面分布如图１４所示。吸收系数分布和流场结

构高度相似，发射较强的区域一般为高密度且高

温度区域，例如，高速条件下，吸收系数较大的区

域为激波层和尾流剪切层，核心区密度较低，因此

吸收系数也较低。低速条件下激波层内的气体吸

收系数明显高于其他区域。
图１５分别为进入速度６．６ｋｍ／ｓ和２．１ｋｍ／ｓ

的前体和后体表面辐射热流（ｑｒ）分布。高速时，前

体激波层较薄，虽 然 气 体 温 度 很 高，但ＣＯ２ 完 全

离解，辐射热流较低，峰值热流出现在后体邻近肩

图１４　对称面平均吸收系数分布

Ｆｉｇ．１４　Ａｖｅｒａｇｅ　ａｂｓｏｒｐｔｉｏｎ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ

ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ

部处，主要来自尾流中大范围的中高温气体。同

时，由于球锥外形的驻点区激波层较锥体更薄，导

致驻点 辐 射 热 流 低 于 锥 体。低 速 时，ＣＯ２ 未 离

解，气体辐射主要来自ＣＯ２ 的贡献。激波层和尾

流的温度接近，但尾流密度明显小于激波层，导致

前 体 辐 射 热 流 高 于 后 体。同 样 的，虽 然 驻 点 区 与
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图１５　前体和后体表面辐射热流

Ｆｉｇ．１５　Ｒａｄｉａｔｉｖｅ　ｈｅａｔｉｎｇ　ｒａｔｅ　ｏｎ　ｆｏｒｅ　ａｎｄ　ａｆｔ　ｓｕｒｆａｃｅ

锥体的激波脱体距离差异不如高速时明显，但驻

点区辐射热流仍小于锥体。另外，驻点区辐射热

流在低速条件下高于高速条件，这与激波管试验

的结论一致。

４　结　论

对典型火星进入条件的气体光谱辐射结构和

辐射加热开展了数值和试验研究，得到以下结论：

１）建立了火星大气气体光谱特性模型，计算

结果与文献数据在光谱结构和辐射强度上均符合

较好，验证了数值模型，ＣＤＳＤ光谱数据库适用于

火星进入光谱计算。

２）通过激波管地面试验，获得了不同激波速

度的辐射强度测量结果，与计算值和文献数据符

合良好，结果表明火星大气进入速度低于６ｋｍ／ｓ
时，气体辐射随进入速度减小而增大，和地球再入

规律不同。

３）针对 ＭＰＦ典型进入 状 态，开 展 了 高 速 和

低速进入的非平衡流动、辐射特性和辐射传输模

拟。发现驻点区辐射热流小于锥体，低速进入的

辐射主要由ＣＯ２ 形成，高速进入的辐射由ＣＯ和

ＣＯ２ 共同主导，低速进入的驻点辐射热流高于高

速条件的，高速时辐射峰值热流出现在后体的肩

部附近，低速时则出现在前体的锥体，以上规律可

辅助火星进入器的热防护系统设计。
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［１０］　ＰＡＬＭＥＲ　Ｇ，ＣＲＵＤＥＮ　Ｂ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ　ｏｆ

ＣＯ２ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ：ＡＩＡＡ－２０１２－３１８８［Ｒ］．Ｒｅ－

ｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１２．
［１１］　ＴＡＳＨＫＵＮ　Ｓ　Ａ，ＰＥＲＥＶＡＬＯＶ　Ｖ　Ｉ．ＣＤＳＤ－４０００：Ｈｉｇｈ－

ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ，ｈｉｇｈ－ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃａｒｂｏｎ　ｄｉｏｘｉｄｅ　ｓｐｅｃｔｒｏｓｃｏｐｉｃ

ｄａｔａｂａｎｋ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅ　Ｓｐｅｃｔｒｏｓｃｏｐｙ　ａｎｄ

Ｒａｄｉａｔｉｖｅ　Ｔｒａｎｓｆｅｒ，２０１１，１１２（９）：１４０３－１４１０．
［１２］　ＬＥＭＡＬ　Ａ，ＴＡＫＡＹＡＮＡＧＩ　Ｈ，ＮＯＭＵＲＡ　Ｓ，ｅｔ　ａｌ．

Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　Ｃａｒｂｏｎ－Ｄｉｏｘｉｄｅ　ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａ－

ｔｉｏｎ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ　ａｎｄ

Ｈｅａｔ　Ｔｒａｎｓｆｅｒ，２０１８，３２（１）：１８４－１９５．
［１３］　ＲＯＴＨＭＡＮ　Ｌ　Ｓ，ＧＯＲＤＯＮ　Ｉ　Ｅ，ＢＡＲＢＥＲ　Ｒ　Ｊ，ｅｔ　ａｌ．

ＨＩＴＥＭＰ，ｔｈｅ　ｈｉｇｈ－ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｍｏｌｅｃｕｌａｒ　ｓｐｅｃｔｒｏｓｃｏｐｉｃ

ｄａｔａｂａｓｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅ　Ｓｐｅｃｔｒｏｓｃｏｐｙ　ａｎｄ

Ｒａｄｉａｔｉｖｅ　Ｔｒａｎｓｆｅｒ，２０１０，１１１（１５）：２１３９－２１５０．
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ＺＨＡＮＧ　Ｊ，ＷＡＮＧ　Ｇ　Ｌ，ＭＡ　Ｈ　Ｊ，ｅｔ　ａｌ．Ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａ－

ｔｉｏｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ａｎｄ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　Ｃａｒｂｏｎ　Ｄｉ－

ｏｘｉｄｅ　ａｔ　ｈｉｇｈ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ［Ｊ］．Ｓｐｅｃｔｒｏｓｃｏｐｙ　ａｎｄ　Ｓｐｅｃｔｒａｌ

Ａｎａｌｙｓｉｓ，２０１４，３４（１２）：３１６９－３１７３（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［１５］　韩子健，彭俊，胡宗 民，等．ＪＦ－１２激 波 风 洞 在 火 星 进 入

环境下的运行特性［Ｊ］．航空学报，２０２１，４２（３）：１２４１２９．

ＨＡＮ　Ｚ　Ｊ，ＰＥＮＧ　Ｊ，ＨＵ　Ｚ　Ｍ，ｅｔ　ａｌ．Ｏｐｅｒａｔｉｎｇ　ｃｈａｒａｃｔｅｒ－

ｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ＪＦ－１２ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ　ｉｎ　Ｍａｒｓ　ｅｎｔｒｙ　ｔｅｓｔｓ［Ｊ］．Ａｃｔａ

Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ　ｅｔ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，２０２１，４２（３）：１２４１２９
（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］　ＣＲＵＤＥＮ　Ｂ．Ｒａｄｉａｎｃｅ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｆｏｒ　ｌｏｗ　ｄｅｎｓｉｔｙ　Ｍａｒｓ

ｅｎｔｒｙ：ＡＩＡＡ－２０１２－２７４２［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１２．
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ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｉｎ　Ｖｅｎｕｓ　ａｎｄ　Ｍａｒｓ　ｅｎｔｒｙ　ｃｏｎｄｉ－

ｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　ａｎｄ　Ｒｏｃｋｅｔｓ，２０１２，４９
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ｍｅｎｄｅｄ　ｃｏｌｌｉｓｉｏｎ　ｉｎｔｅｇｒａｌｓ　ｆｏｒ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ　ｐｒｏｐｅｒｔｙ　ｃｏｍｐｕｔａ－

ｔｉｏｎｓ　ｐａｒｔⅠ：Ａｉｒ　ｓｐｅｃｉｅｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡ　Ｊｏｕｒｎａｌ，２００５，４３
（１２）：２５５８－２５６４．

［２３］　ＧＮＯＦＦＯ　Ｐ　Ａ，ＧＵＰＴＡ　Ｒ　Ｎ，ＳＨＩＮＮ　Ｊ　Ｌ．Ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ

ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ａｎｄ　ｐｈｙｓｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌｓ　ｆｏｒ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｉｒ　ｆｌｏｗｓ　ｉｎ

ｔｈｅｒｍａｌ　ａｎｄ　ｃｈｅｍｉｃａｌ　ｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ：ＮＡＳＡ　ＴＰ－２８６７
［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９８９．

［２４］　ＣＡＭＡＣ　Ｍ．ＣＯ２ｒｅｌａｘａｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓｓｅｓ　ｉｎ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅｓ［Ｍ］

∥Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌ　Ｐｈｅｎｏｍｅｎａ　ｉｎ　Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　Ｆｌｏｗ．Ｉｔｈａｃａ：

Ｃｏｒｎｅｌｌ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　Ｐｒｅｓｓ，１９６６：１９５－２１５．
［２５］　ＫＵＳＴＯＶＡ　Ｅ，ＭＥＫＨＯＮＯＳＨＩＮＡ　Ｍ，ＫＯＳＡＲＥＶＡ　Ａ．

Ｒｅｌａｘａｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓｓｅｓ　ｉｎ　ｃａｒｂｏｎ　ｄｉｏｘｉｄｅ［Ｊ］．Ｐｈｙｓｉｃｓ　ｏｆ　Ｆｌｕ－

ｉｄｓ，２０１９，３１（４）：０４６１０４．
［２６］　ＰＡＲＫ　Ｃ．Ｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ　ａｉｒ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ（ＮＥＱＡＩＲ）ｐｒｏ－

ｇｒａｍ：Ｕｓｅｒ’ｓ　ｍａｎｕａｌ：ＮＡＳＡ　ＴＭ　８６７０７［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇ－

ｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９８５．
［２７］　刘林华，余其铮，阮立明，等．求解 辐 射 传 递 方 程 的 离 散

坐标法［Ｊ］．计算物理，１９９８，１５（３）：８３－８９．

ＬＩＵ　Ｌ　Ｈ，ＹＵ　Ｑ　Ｚ，ＲＵＡＮ　Ｌ　Ｍ，ｅｔ　ａｌ．Ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｒａｄｉａｔｉｖｅ　ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｅｑｕａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ　Ｊｏｕｒ－

ｎａｌ　ｏｆ　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，１９９８，１５（３）：８３－８９（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）．
［２８］　ＮＩＵ　Ｑ　Ｌ，ＹＵＡＮ　Ｚ　Ｃ，ＣＨＥＮ　Ｂ，ｅｔ　ａｌ．Ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ａ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｖｅｈｉｃｌｅ　ｕｎｄｅｒ　ｔｉｍｅ－ｖａｒｙｉｎｇ

ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１９，３２（４）：８６１－８７４．
［２９］　郝景科，艾邦成，吕俊明，等．高超声速再入飞船气体热

辐射计算边界虚 网 格 方 法［Ｊ］．航 空 动 力 学 报，２０１７，３２
（８）：１８２７－１８３４．

ＨＡＯ　Ｊ　Ｋ，ＡＩ　Ｂ　Ｃ，ＬＪ　Ｍ．Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｇｈｏｓｔ　ｃｅｌｌ　ｍｅｔｈｏｄ

ｆｏｒ　ｇａｓ　ｈｅａｔ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｒｅ－ｅｎｔｒｙ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２０１７，３２（８）：

１８２７－１８３４（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［３０］　ＣＲＵＤＥＮ　Ｂ　Ａ，ＢＲＡＮＤＩＳ　Ａ　Ｍ，ＰＲＡＢＨＵ　Ｄ　Ｋ．Ｍｅａｓ－

ｕｒｅｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｉｄ－ｗａｖｅ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａ－

ｔｉｏｎ　ｉｎ　ＣＯ２ ｓｈｏｃｋｓ：ＡＩＡＡ－２０１４－２９６２［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，２０１４．
［３１］　ＴＡＫＡＹＡＮＡＧＩ　Ｈ，ＬＥＭＡＬ　Ａ，ＮＯＭＵＲＡ　Ｓ，ｅｔ　ａｌ．

Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ　ｏｆ　Ｃａｒｂｏｎ　Ｄｉｏｘｉｄｅ　ｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ　ｉｎｆｒａｒｅｄ
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［３２］　ＬＹＵ　Ｊ　Ｍ，ＣＨＥＮＧ　Ｘ　Ｌ，ＹＵ　Ｊ　Ｊ，ｅｔ　ａｌ．Ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｒａｄｉａｎｔ
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ｔｉｏｎａｌ　Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ　ｏｎ　Ｓｈｏｃｋ　Ｗａｖｅｓ，２０１７：１２２５－１２３４．
［３３］　吕俊明，李飞，林鑫，等．氮气辐射 强 度 的 激 波 管 测 量 与

验证［Ｊ］．实验流体力学，２０１９，３３（３）：２５－３０，１１１．
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