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战斗机红外点源目标特性计算方法 

王超哲，童中翔，李建勋，张志波，李  贺 
（空军工程大学 航空航天工程学院，陕西 西安 710038） 

摘要：研究了作为点源目标的战斗机红外辐射特性。将飞机的红外辐射分为排气系统辐射和蒙皮辐射

两部分，根据红外辐射相关理论，提出了各自的红外辐射计算方法。在排气系统辐射的计算中，将实

测数据、流场计算结果与经验公式相结合，并考虑了尾焰对尾喷口辐射的吸收以及多条尾焰的相互作

用。通过计算不同状态、不同波段的战斗机红外辐射，得到了目标辐射随方向、速度、高度、发动机

状态的变化规律，并验证了所建计算模型的正确性。 
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Calculation Method for Fighter-plane’s Infrared Radiation 
as Point Source Target 

WANG Chao-zhe，TONG Zhong-xiang，LI Jian-xun，ZHANG Zhi-bo，LI He 
(Aeronautics and Astronautics Engineering College, Air Force Engineering University, Xi’an 710038, China) 

Abstract：The infrared radiation of fighter-plane as point source target was studied in this paper. The 
fighter-plane’s IR radiation can be divided into two parts: engine exhaust system radiation and skin radiation. 
Based on the IR radiation theory, the calculation methods of those two parts were proposed. For the 
calculation of engine exhaust system radiation, measured data, results of flow field calculation, and empirical 
formula were combined. Besides the plume’s absorbing effect to nozzle radiation and multiple plume’s 
interaction were considered. By calculating the fighter-plane’s IR radiation under different conditions and 
different wave bands, the target radiation’s variations with orientation, velocity, altitude, and engine 
condition were obtained, and the correctness of the calculation method was also validated. 
Key words：point source infrared target, infrared radiation characteristic，plume’s radiation，propelling 
nozzle’s，airplane skin’s radiation 

 

0  引言 

由于具有被动工作隐蔽性好、制导精度高、不受

无线电干扰的影响、可昼夜作战等优势，红外制导导

弹已成为现代战场上对战斗机最有威慑力的战斗武

器。据不完全统计，现代空战中被红外制导导弹击落

的飞机约占击落飞机总数的 85%[1]。良好的作战效能

使红外制导导弹有了快速的发展，从 20 世纪 60 年代

至今经历了 4 个发展阶段，分别是采用调制盘的第一、

二代导弹，采用多元像点扫描的第三代导弹和采用红

外成像技术的第四代导弹[2,3]。其中前三代红外制导导

弹均把目标看成是一个热点源，导引头通过光学调制

识别跟踪目标，因此统称为点源制导导弹。虽然红外

成像导弹是导弹发展的必然趋势，但目前世界各国普

遍装备的仍是点源制导红外导弹。因此，研究战斗机

红外点源目标特性对红外点源制导导弹开发、红外诱

饵弹设计与使用、飞机隐身设计、飞行器红外对抗仿

真等都具有十分重要的现实意义。 
表征战斗机红外点源目标特性的参数是不考虑

红外辐射强弱分布的飞机总体红外辐射强度。很多文

献[4-6]将飞机的红外辐射分为 3 部分：尾焰辐射、尾喷

口辐射和蒙皮辐射。但飞机的总体红外辐射并不是三

部分的简单加和，因为热空腔的辐射线穿过高温尾焰

时会被强烈地吸收，而且飞机机身会对某方位的辐射

形成遮挡。因此，本文将飞机的红外辐射分为排气系

统辐射和蒙皮辐射两部分，建立战斗机红外点源辐射
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计算模型。即飞机总体红外辐射强度： 

1 2 1 2 1 2~ e. ~ s. ~I I Iλ λ λ λ λ λ= +            (1) 

式中： 1 2e. ~I λ λ 为排气系统在λ1～λ2 波段内的红外辐射

强度， 1 2s. ~I λ λ 为蒙皮在λ1～λ2波段内的红外辐射强度。 
目前对飞机红外辐射计算主要有两类方法

[7-10]
：

一是基于经验公式计算，二是基于流场计算软件计

算。第二类方法计算精度高，但计算量大，耗时长。

对于点源目标特性的计算，第一类方法即能基本满足

工程需要。本文将实测数据、流场计算结果与经验公

式相结合，得到一种较为简便且精度较高的战斗机红

外点源辐射计算方法。 

1  排气系统红外辐射计算模型 

排气系统的红外辐射是整个飞机红外辐射的重

要组成部分，是红外导弹跟踪的主要目标，也是喷气

式战斗机红外辐射特性研究的重点和难点。飞机排气

系统的红外辐射主要分为发动机尾喷管的辐射和尾

焰的辐射，尾喷管通常可以看作内部布满热气体的热

空腔，而尾焰则是发动机喷出的热气流。 
1.1  尾喷口红外辐射 

由涡轮盘后面的加力筒形成的热空腔是典型的

灰色辐射体，辐射率ε≈0.8，温度同发动机工作状态

有很大关系，额定工作状态的温度要远远小于加力工

作状态的温度。热空腔温度可认为是尾喷口排气温

度，此温度与发动机工作状态有关。由于涡轮后温度

可测，通过大量的实测和分析，对于确定的机型，给

定发动机工作状态就可以得到涡轮后温度 Tw，然后将

燃气在尾喷管内的流动看作一维定常等熵流动，则可

算出尾喷口温度 Tt： 
1

t
t w

w

P
T T

P

γ
γ
−

⎛ ⎞
= ⎜ ⎟

⎝ ⎠
              (2) 

式中：γ为气体比热，对于航空发动机一般取 1.3。工

程计算中，涡轮喷气式航空发动机飞行时一般取 Pt/Pw

＝0.5，进而有 Tt＝0.85Tw；对于涡轮风扇航空发动机，

一般取 Pw/Pt＝0.4，进而有 Tt＝0.81Tw。 
则尾喷口红外辐射在空中某一方向上λ1～λ2波段

内的辐射强度 It 为： 
2

1 2
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ε θ
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式中：At 为喷口面积；θ为喷口表面法线与探测器光

轴之间的夹角，当θ＞90°时，令 It＝0。Mλ(Tt)为温度

为 Tt 的黑体的光谱辐射通量密度，由普朗克定律计

算： 

( )
1

5 2
1, = exp 1cM T c
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λ λ

λ
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⎨ ⎬⎜ ⎟⎢ ⎥
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-

-  W⋅m－2⋅μm－1  (4) 

式中：c1、c2为辐射常数，c1＝3.7418×108 W⋅m－2⋅μm4，

c2＝1.4388×104 μm⋅K。 
1.2  尾焰红外辐射 

尾焰的辐射光谱主要取决于尾焰的成份与温度，

尾焰是飞机发动机喷射的高温、高速气流，其主要成

分是 C2O、NmOn、H2O、CO 等，各种高温气体之间

存在着放射与吸收红外能量的复杂关系[11]。文献[12]、
[13]中利用小哈得逊方法对尾焰辐射进行了简单计

算。把羽流看成有一定长度和一定直径的各向等亮度

的圆柱形气团，然后就可根据不同方向的辐射面积计

算羽流的辐射强度。这种简单的估算方法未能考虑到

尾焰流场温度分布的不均匀性和各向辐射的不均匀

性，且尾焰的长度在不同高度也会有变化，因而估算

结果与实际情况有较大的偏差。自 20 世纪 70 年代以

来，大量的研究表明，尾焰辐射的计算方法宜采用求

解辐射传输方程的方法[14]。 
根据红外辐射基本定律，计算尾焰红外辐射首先

需要确定尾焰的形状和温度分布。图 1 为利用

FLUENT 软件求解尾焰流场全三维、可压缩流控制方

程组，计算出的某型飞机发动机尾焰的温度分布。（由

于尾焰是对称的，图中的计算区域是半部分尾焰。）

根据尾焰的温度分布，将尾焰的形状近似为半椭球，

如图 2 所示。椭球纵轴 OX 沿尾喷管纵轴，原点 O 在

尾喷口中心。椭球纵轴截面即尾喷口截面，半径为 a
的圆。椭球长轴为 b，在 OX 上。尾焰有效长度 B 主

要与发动机状态有关。 

 
图 1  某涡轮喷气发动机的尾焰流场温度分布 

Fig.1  The temperature distribution of a turbo engine’s plume 

 

图 2  尾焰等温层模型 

Fig.2  The model of plume’s isothermal layer 

将尾焰分为 n 个等温层，温度分别为 T1，T2，

T3，…，Tn，（T1＝Tt）。每个等温层的外边界均为半
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椭球，长轴分别为 b1，b2，b3，…，bn，（bn＝B）。对

于确定型号的发动机，根据流场计算结果和实测数

据，可以拟合出尾焰有效长度随温度的变化规律 B＝
f(Tt)和 OX 轴上相对温度随相对长度的变化规律 T/Tt

＝f(b/B)。例如，对于某型飞机发动机，轴向上温度分

布规律见图 3 和图 4。由图 3 和图 4 即可得到每个等

温层（温度 Ti）的长轴长度 bi。 

 
图 3  尾焰有效长度随温度的变化 

Fig.3  The relationship of plume’s effective length and 

temperature 

 

图 4  OX 轴上相对温度随相对长度的变化 

Fig.4  The relationship of relative temperature on OX axis and 

plume’s relative length  

根据普朗克定律，计算每个等温层的黑体光谱辐

射通量密度 Mλ,i，i＝1, 2, …, n。 
设视线方向与 OX 轴的夹角为θ（见图 2），则第 i

个等温层在视线方向的投影面积为： 

2 1π cos π sin
2i iA a abθ θ= +           (5) 

根据布格尔（Bouguer）定律
[15]

，单色大气透过

率τλ与传输距离 d 有关： 

0
exp[ ( )d ]

d
x xλ λτ γ= −∫              (6) 

式中：γλ为光谱衰减系数（单位 m－1
），与介质的组分

浓度、温度、压强等有关，可以由此查相关表格得到。

在本文中，为简化计算，取整个尾焰平均条件下的γλ
值γ0。这里的传输距离 d 是指辐射穿过尾焰的厚度。

根据椭圆和视线方向的公式，第 i 个等温层穿过尾焰

的厚度 di 为： 

2 2 2

2 2 2

(1 tan )
tan

i
i

i

a b
d

a b
θ
θ

+
=

+
             (7) 

则第 i 个等温层穿过尾焰的透过率为： 

0 ( )e n id d
i

γτ − −=               (8) 

第 i 个等温层的发射率为： 

0 1( )1 e i id d
i

γε −− −= −               (9) 

则尾焰在空中某一方向上λ1～λ2波段内的辐射强

度 Ip 为： 
2

1 2
1

.
. ~

1 1
d

π

n n
i i i

p i i i
i i

M A
I I

λ λ
λ λ λ

ε
τ τ λ

= =

⎛ ⎞= = ⎜ ⎟
⎝ ⎠

∑ ∑ ∫   (10) 

1.3  尾喷口-尾焰组合红外辐射 
飞机排气系统的红外辐射并不是尾焰辐射与尾

喷口辐射的简单加和，因为尾喷口辐射经过尾焰时会

有较强的衰减。因此尾喷口-尾焰的组合红外辐射应

为： 

1 2 1 2 1 2. ~ . ~ 0 . ~e p tI I Iλ λ λ λ λ λτ= +         (11) 

式中，尾喷口通过尾焰路径的透过率： 

   0
0 e ndγτ −=               (12) 

以上计算的是单个发动机的红外辐射，若战斗机

是双发，则排气系统的总体红外辐射为： 

1 2 1 2. ~ . ~2e eI Iλ λ λ λξ′ =            (13) 

式中：ξ为两个发动机的相互间的辐射影响系数，发

动机距离、飞机飞行高度等有关，本文中取ξ＝0.9。 

2  蒙皮红外辐射计算模型 

蒙皮的红外辐射可分为气动加热引起的辐射和

蒙皮对环境辐射的反射，即： 

1 2 1 2 1 2. ~ 1. ~ 2. ~s s sI I Iλ λ λ λ λ λ= +           (14) 

式中： 1 21. ~sI λ λ 为气动加热引起的辐射，即蒙皮自身热

辐射， 1 22. ~sI λ λ 为蒙皮对环境辐射的反射。 
2.1  蒙皮自身辐射 

蒙皮自身的红外辐射为： 

1 2 1 2

4

1. ~ ~π
s

s s
T

I Aλ λ λ λ
εσ

η=            (15) 

式中：As为蒙皮在视线方向的投影面积；ε为蒙皮表面

发射率；σ为斯蒂芬-玻耳兹曼常数，σ＝5.67×10－8 

W⋅m－2⋅K－4
。飞机蒙皮表面的平均温度 Ts 可近似为驻

Tt/K 

B/
m

 

b/B 

T/
 T

t 
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点温度 Tb 的 0.9 倍，而 Tb 主要与环境温度、飞行马赫

数有关
[16]

： 

     
( ) 2

0

1
1

2b

r M
T T

γ⎡ ⎤−
= +⎢ ⎥

⎣ ⎦
           (16) 

式中：T0 为飞机所在高度处的大气绝对温度；r 为温

度恢复系数，附面层为层流时取 0.82，附面层为紊流

时取 0.87；γ为大气绝热指数，一般γ＝1.4（空气的定

压比热与定容比热之比）；M 为飞机表面自由流的局

部马赫数（一般用飞机 M 数近似）。 
2.2  蒙皮反射辐射 

机体表面反射的环境辐射包括阳光、大气、地球

的辐射，其中主要是蒙皮对太阳辐射的反射。蒙皮反

射太阳辐射也属灰体辐射。太阳是 5900 K 的黑体，

它的辐射能量经大气吸收而衰减 35%左右，所以投影

到地球表面的有效照度 913.6 W⋅m－2
。飞机的蒙皮反

射太阳光的辐射强度可以写为
[17]

： 

  1 2 1 22. ~ ~(1 ) cos
π(1 0.35)s S

EI Aλ λ λ λα η θ= −
−

     (17) 

式中
( )

( )

2

1

1 2~
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=

, d

b

b

M T

M T

λ

λ
λ λ

λ λ
η

λ λ
∞

∫
∫

：，E 为太阳的有效辐射照

度；α为机体表面的吸收率，对于涂银漆的表面α＝
0.54；AS 为直射阳光照射蒙皮的投影面积；θ为视线

方向角。 
计算时要注意战斗机作战的实际情况，在白天考

虑 1 22. ~sI λ λ ，夜晚则不加 1 22. ~sI λ λ 。 

3  战斗机红外点源目标特性计算 

3.1  模型验证 
1）尾焰辐射模型验证 
尾焰半椭圆分层模型是为了简化计算，根据尾焰

流场计算和实验测量数据建立的近似模型，需着重验

证其正确性。图 5 给出了某型飞机发动机满油门状态

下尾焰温度分布计算值与实测值的比较，图中 r 表示

温度计算/测量点的径向距离，此发动机尾喷口半径

0.52 m，因此计算/测量范围为 0～0.52 m。x 表示计算

/测量点的轴向距离，即计算/测量点到尾喷口平面的

垂直距离。选取了 4 个轴向距离、6 个径向距离共 24
个点进行温度测量，结果表明，在尾焰的大部分区域，

计算值与实测值吻合得较好，只是在离轴向较远的距

离（如 r＝0.52 时）差别较大，这是因为计算模型将

尾焰看作为理想的半椭球形，在径向距离接近喷口半

径处，温度必将降为环境温度。而实际上尾焰的高温

层接近半椭球形，但低温层形状与半椭球形相差较

大，低温层边界面在径向距离上远大于尾喷口半径，

因此 r＝0.52 时的实测值均大于计算值。但总体上看，

本计算模型还是合理可信的。 

 
图 5  尾焰温度分布计算值与实测值的比较 

Fig.5  The plume’s temperature distribution 

by calculation and measurement 

2）总体辐射模型验证 
表 1 为某型战斗机实测红外辐射数据与按上述方

法计算得到的红外辐射数据的对比。测量与计算的条

件均为：飞机平飞，飞行高度 7 km，M 数 1.5，发动

机满油门状态，测量和计算波段 3.5～4.8 μm，太阳从

飞机正上方直射。表中的视线角度机头方向为 0°，机

尾方向为 180°。相对误差＝｜计算值－实测值｜/实
测值。 

由于仪器测量精度、目标运动、测量时的大气环

境、计算模型等多方面因素的影响，实测数据与计算

数据存在误差，实测数据总体偏小。但相对误差在

20%以内，且随视线角的变化趋势大致相同，反映出

所建立的计算模型合理，并可满足工程需要。 
 

 

表 1  某型飞机不同方向上红外辐射计算值与实测值的比较 

Table 1  the calculation value and measured value of a fighter-plane on different directions 

视线角度/(°) 0 30 60 90 120 135 150 160 170 180 
计算值/(W/sr) 80 203 801 1187 1713 1832 1905 2009 1778 1512 
实测值/(W/sr) 67 182 694 1012 1662 1804 1889 1986 1709 1407 
相对误差/(%) 19.4 11.5 15.4 17.3 3.1 1.6 0.8 1.2 4.0 7.5 
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3.2  方向特性 
飞机的红外辐射中发动机尾喷管的辐射强度最

大，但其辐射强度与探测角有很大关系，尾后最强，

而飞机前半球辐射不到。尾焰与蒙皮的红外辐射是全

方位的，但它们的辐射强度相对于尾喷管较小。因此

总体来说，飞机的辐射强度带有明显的方向性。考虑

三种辐射的共同作用，当飞机飞行时，其辐射强度的

方向性如图 6 所示。 

 

图 6  某型飞机红外辐射方向性示意图 

Fig.6  Direction characteristic of plane’s IR radiation 

从图 6 可以看出，飞机在后方的红外辐射明显强

于前方，且 3～5 μm 波段的辐射明显强于 8～12 μm
波段，因为对飞机红外辐射贡献最大的尾喷管辐射集

中在后半球，而贡献其次大的尾焰辐射在 8～12 μm
波段几乎没有。3～5 μm 波段的辐射呈现出梨形包络，

即飞机的正后方（180°）的红外辐射不是最强，稍弱

于 160°或 200°附近，因为在正后方尾喷管的辐射被尾

焰气体强烈地吸收，而在侧后方这种吸收作用减弱。

而对于 8～12 μm 波段的辐射，这一特征不太明显，

因为尾焰对此波段的红外能量吸收较少。在飞机的正

前方 8～12 μm 波段的辐射稍大于 3～5 μm 波段，因

为在飞机的正前方尾喷管和尾焰的辐射都被遮挡，蒙

皮的辐射是主要的，且其辐射集中在长波。 
3.3  速度高度特性 

对某型飞机在不同高度、不同速度下，3～5 μm
和 8～12 μm 两个波段上正后方的红外辐射强度进行

了计算，飞机满油门。计算结果如图 7 所示。 
由图 7 可以看出：飞机辐射的速度特性不太明显，

在 3～5 μm 波段辐射随速度几乎不变，8～12 μm 波段

辐射随速度有小幅增长。因为速度的增大主要影响蒙

皮的辐射，使蒙皮表面的温度升高，从而使蒙皮辐射

增大，但蒙皮辐射的值本身相对较小，且蒙皮辐射大

多在 8～12 μm 波段，因此飞机的总辐射只在 8～12 

μm 波段有小幅增长。飞机的高度特性表现得较明显，

且在 3～5 μm 波段和 8～12 μm 波段有不同的变化规

律。因为若飞行高度增大，空气密度减小，使尾焰气

体的扩散增大，尾焰的长度变长，从而使尾焰辐射加

强，同时空气密度的减小也使相同速度下飞机蒙皮的

温度降低，引起蒙皮辐射的减弱。则表现在总辐射上，

3～5 μm 波段内尾焰辐射的变化是主导，高度越高，

辐射强度越大；8～12 μm 波段内蒙皮辐射的变化是主

导，高度越高，辐射强度越小。 

 
图 7  某型飞机红外辐射的速度高度特性 

Fig.7  Velocity-altitude characteristic of plane’s IR radiation 

3.4  发动机特性 
发动机工作状态主要影响尾喷管和尾焰的辐射

强度，因为发动机状态不同，排出气体的温度就会有

较大差别。图 8 为某型飞机在 10 km 高度，Ma＝0.7
时，正后方的红外辐射强度随发动机油门的变化情

况。（δ＝13°对应慢车状态，δ＝70°对应满油门状态，

δ＝100°对应部分加力状态，δ＝120°对应全加力状

态。）从图中可以看出，飞机的红外辐射随发动机状

态有较大的变化。因为发动机状态直接影响到尾喷口

的温度，从而影响到尾喷口的辐射强度，而尾喷口的

辐射在 3～5 μm 和 8～12 μm 波段均有主要贡献。 

 

图 8  某型飞机红外辐射随发动机状态的变化 

Fig.8  Engine state characteristic of plane’s IR radiation 

4  结论 
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本文基于红外辐射基本理论，将实测数据、流场

计算结果与经验公式相结合，得到战斗机红外点源辐

射计算方法。通过计算与分析，可以得到以下结论： 
1）飞机的红外辐射主要由排气系统辐射和蒙皮

辐射两大部分组成。其中，排气系统辐射包括尾喷口

辐射和尾焰辐射，但并不是两部分的简单加和；蒙皮

辐射可分为气动加热引起的辐射和蒙皮对环境辐射

的反射。 
2）影响战斗机点源目标特性的因素主要有波段、

探测方位、飞行速度、高度和发动机状态。计算结果

和理论分析表明，飞机的方位特性、速度高度特性、

发动机状态特性等均符合实际情况，因此，本文所提

出的战斗机点源红外辐射计算模型具有一定的合理

性。 
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