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飞机的红外图像仿真

王　彪，童中翔，王超哲，马　榜
（空军工程大学航空航天工程学院，陕西 西安７１００３８）

摘　要：飞机在高空高速的条件下飞行时，红外图像的获取通常较为困难。为解决这一问题，
将整机辐射分解为机体辐射与排气系统辐射两大部分，以经典红外辐射理论为基础，结合传热

学及射流动力学工程模型，建立了一种实时性较好的飞机红外图像生成模型。在求解蒙皮表

面温度场时，采用求解热平衡方程法，综合考虑气动加热、内热源加热、环境辐射热量与蒙皮向

外辐射热量对蒙皮温度的作用。计算排气系统红外辐射时，采用基于包络面的红外辐射计算

方法，将尾焰流场计算的工程模型、包络面模型及非均匀气体计算模型相结合。最后利用

ＶＣ＋＋平台与ＯｐｅｎＧＬ图形库编程生成了飞机的红外图像。仿真图像为成像制导武器的仿真
提供了目标源，在成像制导武器系统的评估测试中有一定参考价值。
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１　引　言
随着红外制导技术的不断发展，红外制导导弹

的抗干扰能力不断提高，目前最新一代的红外制导

导弹普遍采用了红外成像制导技术［１］。红外成像

制导探测器能够利用目标的形状特征、灰度分布规

律、运动特点等诸多物理特征形成对目标的识别，进



而形成制导信号，其抗干扰能力得到了极大提高，因

此，对目标的红外图像特征进行研究已变得十分

重要。

目前红外图像的获取方式有三种，一是在真实

条件下进行实际拍摄，二是在地面进行模拟测试，三

是理论建模与仿真。理论建模与仿真法与前两种方

法相比，其所需经费较少，且不易受场地、设备、天气

等因素的限制，可以在一定的精度下模拟出飞机在

任意飞行条件下的红外图像，在研究目标红外图像

的过程中具有重要意义。

针对飞行器的红外图像仿真方法，广大专家学

者进行了广泛的研究。在机体红外图像方面，文献

［２］借助 Ｆｌｕｅｎｔ软件生成了蒙皮的红外图像，文献
［３］、［４］通过建立热平衡方程生成了机体红外图
像，但建立的模型不能反映飞机外形对气动加热的

影响。在排气系统红外图像方面，文献［５］对发动
机热喷流进行了红外成像仿真，文献［６］采用粒子
系统对尾焰图像进行了仿真研究。然而由于飞机在

空中受到多种因素的影响，其红外辐射模型的建立

比较复杂，模型的精确性与实时性往往不能同时满

足，因此在建立仿真模型的过程中，如何快速地生成

满足精度要求的图像是模型的关键。本文将整机辐

射分解为机体辐射与排气系统辐射两部分，建立了

一种可用于任意视线方向的飞机红外图像的生成模

型，并利用ＯｐｅｎＧＬ图形库生成了可视化的红外图
像，通过验证模型计算速度较快，且满足一定的精

确性。

２　机体红外辐射计算
２１　蒙皮温度场建模

飞机在空中飞行的过程中要受到高速气流的气

动加热、内热源加热、环境辐射热量与蒙皮向外辐射

热量的综合作用，如图１所示，使得机体的各部位呈
现出不均匀的温度分布，因此，求解蒙皮的温度场是

生成机体红外图像的关键。

图１　飞机热交换示意图

本文中首先将机体表面分成 ｎ个面元，认为每

个面元具有均匀的温度与辐射量。综合考虑各因素

对面元温度变化的影响，建立式（１）的热平衡方程。

ｍｉｃｉ
ｄＴｉ
ｄｔ＝ｑｃｖ＋ｑｉｎ＋ｑｅｎｖ＋ｑｃｏｎ－ｑｒａｄ （１）

式中，ｍｉ为面元的质量；ｃｉ为面元的比热容；Ｔｉ为面
元温度；ｑｃｖ，ｑｉｎ，ｑｅｎｖ，ｑｃｏｎ，ｑｒａｄ分别为气动加热、内热
源加热、环境辐射热、相邻面元之间的热传递与蒙皮

向外辐射热量的热流密度。

由于机体蒙皮很薄，面元之间的热传导面积很

小，且蒙皮温度场是连续的，相邻面元之间的温差不

大，因此忽略面元之间的热传递，即认为：

ｑｃｏｎ ＝０ （２）
２１１　气动加热

高速气流流过飞机表面时，会因气流压缩与摩

擦产生大量的热量，热量大小与面元所在位置的机

体形状相关。根据机体各部位形状不同，将机体分

为机身、机头、翼前缘、翼面四个部分分别求解其气

动加热大小。

ａ）机身及翼面气动加热计算
机身可近似等价为圆柱形，气流的流动方向沿

圆柱轴向，其热流密度可按照平板气动加热计算。

翼面的热流密度也可近似按照平板气动加热公式计

算，其热流密度公式为：

ｑｏｘ ＝αｏｘ（Ｔｒ－Ｔｉ） （３）
式中，Ｔｉ为面元ｉ的温度；Ｔｒ与αｏｘ分别为恢复温度和
热交换系数，其计算式为：

Ｔｒ＝Ｔｅ＋ｐ
０５
ｒ （ｕ

２
ｅ／２ｃｐ） （４）

αｏｘ ＝０３３２ｐ
－２／３
ｒ ρｃｐｕｅＲｅ

－０５
ｘ （５）

式中，Ｔｅ，ｕｅ，ρｅ分别为附面层边缘气体的温度、速度
和密度；ｐｒ为普朗特数；ｃｐ为空气的定压比热；Ｒｅｘ
为特征长度ｘ处的雷诺数；ρ 是参考温度 Ｔ 对应
的密度，可由气体状态方程求解：

ρ ＝ ｐ
ＲＴ

（６）

其中，Ｒ为气体常数；Ｔ 可取Ｅｃｋｅｒｔ参考温度：
Ｔ ＝０２８Ｔｅ＋０２２Ｔｒ＋０５Ｔｉ （７）
ｂ）机头气动加热计算
机头可近似等价为圆锥形，其热流密度公式和

平板热流密度公式的区别在于换热系数不同，圆锥

的换热系数公式为［７］：

αｏｈ ＝ 槡０３３２３ｐ－２／３ｒ ρｃＰｕｅＲｅ
－０５
ｘ （８）
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ｃ）翼前缘气动加热计算
翼前缘可近似等价为一个无限后掠圆柱，其驻

点线上的热流密度ｑｏｒ与半球的驻点热流密度ｑｏｂ有
如下近似关系：

ｑｏｒ＝ｑｏｂ／槡２ （９）
半球的驻点热流密度 ｑｏｂ可按照 ＫｅｍｐＲｉｄｄｌｅ

经验公式计算：

ｑｏｂ ＝
３１５００
Ｒ槡 ０

×４１８６８×（
ρ∞
ρｓｌ
）０５（

ｕ∞
７９００）

３２５（１－

ｃｐ
Ｔｉ
Ｔｓ
） （１０）

式中，Ｒ０为半球半径；ρｓｌ为海平面大气密度；Ｔｓ为驻
点温度。

对于后掠机翼，当后掠角在一定范围内时

（０°≤Λ≤６０°），对后掠角的修正因子如下［８］：

ｑｏｒΛ／ｑｏｒ（Λ＝０） ＝ｃｏｓ
１５Λ （１１）

２１２　内热源加热
内热源对蒙皮面元的加热以两种方式进行：热

辐射与通过金属结构的热传导。将内热源看作是温

度为Ｔ０、发射率为ε０、有一定形状的辐射灰体，通过
第一种方式辐射到面元ｉ的热流密度为：

ｑｉｎｒ＝αｉε０σＴ
４
０Ｆ０－ｉ （１２）

式中，αｉ为蒙皮面元的吸收率；Ｆ０－ｉ为内热源到面元
ｉ的辐射角系数。

内热源通过第二种方式传导到面元ｉ的热流密
度为：

ｑｉｎｃ ＝
λｃ
ｌ０
（Ｔ０－Ｔｉ） （１３）

式中，λｃ为综合导热系数；ｌ０为内热源到面元的热传
导距离。

则内热源对蒙皮加热的总热流密度为：

ｑｉｎ ＝ｑｉｎｒ＋ｑｉｎｃ （１４）
２１３　环境辐射热

对于高空飞行的飞机，天空散射太阳辐射、地面

辐射及地面反射太阳辐射影响不大，本文中予以忽

略，环境辐射对蒙皮温度的影响只考虑太阳直射辐

射与大气辐射，即：

ｑｅｎｖ ＝ｑｓｕｎ＋ｑａｉｒ （１５）
ｑｓｕｎ与ｑａｉｒ的计算式为：

ｑｓｕｎ ＝αｉＥｓｕｎτｈｃｏｓθｓ （１６）

ｑａｉｒ＝αｉσＴ
４
∞ （１７）

式中，Ｅｓｕｎ为太阳常数（Ｅｓｕｎ ＝１３５３Ｗ／ｍ
２）；τｈ为从

大气层外边界到飞行高度ｈ的路径上大气对太阳辐
射的透过率，计算方法可参考文献［９］；θｓ为太阳直
射光线与面元法线方向的夹角，当０≤θｓ＜π／２时，
ｑｓｕｎ按式（１７）计算，π／２＜θｓ≤π时，ｑｓｕｎ ＝０。
２１４　蒙皮自身辐射热量Ｔｉ

将蒙皮看作发射率为 εｉ，温度为 Ｔｉ的辐射灰
体，则蒙皮面元自身辐射热量为：

ｑｒａｄ ＝εｉσＴ
４
ｉ （１８）

２１５　热平衡方程求解
根据以上描述，可完成式（１）中热平衡方程的

建立，方程的右侧实际上是Ｔｉ的函数，其中含有Ｔ
４
ｉ、

Ｔｉ、Ｔ
－１
ｉ 项及与Ｔｉ无关的常数项，记作：
ｆ（Ｔｉ）＝ｑｃｖ＋ｑｉｎ＋ｑｅｎｖ＋ｑｃｏｎ－ｑｒａｄ

＝Ｃ１Ｔ
４
ｉ＋Ｃ２Ｔｉ＋Ｃ３Ｔ

－１
ｉ ＋Ｃ４ （１９）

其中，Ｃ１，Ｃ２，Ｃ３，Ｃ４为与Ｔｉ无关的系数。
因为本文所求的是稳态时的温度场，因此令

ｄＴｉ／ｄｔ＝０，得到以下方程：

Ｃ１Ｔ
４
ｉ＋Ｃ２Ｔｉ＋Ｃ３Ｔ

－１
ｉ ＋Ｃ４ ＝０ （２０）

方程（２０）虽然是一个５次方程，但根据其物理
意义，方程有唯一解，且Ｔｉ＞Ｔ∞。因此在求解时，设
定合适的门限值σ与步长Ｂ，以Ｔ∞ 为初始值，当满
足式（２１）时，认为Ｔ∞ ＋ｋＢ即为方程（２０）的解。

ｆ（Ｔ∞ ＋ｋＢ）＜σ （２１）
２２　机体红外辐射亮度计算

得到蒙皮温度场后，将蒙皮看作灰体，应用普朗

克定律和基尔霍夫定律可得蒙皮自身辐射的红外辐

射亮度，其计算公式为：

Ｌｓ＝
ε
π∫

　λ２

λ１

ｃ１
λ５［ｅｃ２／（λＴ）－１］

ｄλ （２２）

式中，ε为蒙皮发射率，与蒙皮材料有关，本文取ε＝
０８；ｃ１与ｃ２为辐射常数。

蒙皮的辐射亮度不仅与其自身辐射有关，还与

反射的环境辐射有关，本文主要考虑蒙皮面元对太

阳辐射的反射，其反射辐射亮度为：

Ｌｓｕｎ ＝
１－αｉ
π
ＥｓｕｎτｈｃｏｓθＳｃｏｓθＤＦ（λ１，λ２，Ｔｓｕｎ）

（２３）
式中，θＤ为面元法向与视线方向的夹角；其余各参
数与式（１６）一致；Ｆ（λ１，λ２，Ｔｓｕｎ）为黑体辐射函数，
其计算式为：
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Ｆ（λ１，λ２，Ｔｓｕｎ）＝
∫
　λ２

λ１
Ｍ（λ，Ｔｓｕｎ）

∫
∞

０
Ｍ（λ，Ｔｓｕｎ）

（２４）

式中，Ｍ（λ，Ｔｓｕｎ）为波长为λ，温度为Ｔｓｕｎ的黑体光谱辐
射出射度，可由普朗克公式计算得出，Ｔｓｕｎ ＝５９００Ｋ。

蒙皮面元的红外辐射亮度等于自身辐射亮度与

反射太阳辐射亮度之和，即：

Ｌ＝Ｌｓ＋Ｌｓｕｎ （２５）
３　排气系统红外辐射计算
３１　尾焰的温度和组分分布计算

本文采用半经验法计算尾焰流场，将尾焰分成

初始段与主体段两部分，其中初始段可分为核心区

与混合区，如图２所示。设核心区长度为ＬＣ，外边界
锥角为α，尾喷管半径为 Ｒ０，初始段内边界半径为
ｒｃ，尾焰外边界半径为 ｒｍ，飞机飞行速度为 Ｖｐｌａｎｅ，尾
焰流速为Ｖｎｏｚｚｌｅ，当地声速为Ｖｓｏｎｉｃ。

图２　尾焰流场模型

各几何参数的计算公式如下：

核心区长度：

Ｌｃ＝
（８９２×

Ｖｎｏｚｚｌｅ－Ｖｐｌａｎｅ
Ｖｓｏｎｉｃ

＋０４）×Ｒ０

１－
Ｖｐｌｏｎｅ

Ｖｐｌａｎｅ＋Ｖｎｏｚｚｌｅ

（２６）

边界锥角（α０ ＝８３°）：
α＝α０（１－λ）／（１＋λ） （２７）
初始段内边界：ｒｃ＝Ｒ０［１－ｘ／Ｌｃ］ （２８）
尾焰外边界：ｒｍ ＝ｘｔａｎα＋Ｒ０ （２９）
本文将大气简化成由 ＣＯ２、Ｈ２Ｏ、Ｎ２、Ｏ２四种气

体构成，根据涡流的传播规律，对于坐标为（ｘ，ｒ）的
点，其温度计算式为：

Ｔ＝

Ｔ０，ｘ＜Ｌｃ，ｒ＜ｒｃ

Ｔａ＋（Ｔ０－Ｔａ）× １－
ｒ－ｒｃ
ｒｍ －ｒ

( )
ｃ

( )１５ ２

，ｘ＜Ｌｃ，ｒｃ≤ｒ≤ｒｍ

Ｔａ＋（Ｔｗ－Ｔａ）× １－
ｒ
ｒ( )
ｍ

[ ]１５ ２
，　ｘ≥Ｌｃ，ｒ≤ｒｍ

Ｔａ，　ｒ＞ｒ













ｍ

（３０）

其中，Ｔ０为发动机喷口的气体温度；Ｔａ为飞机所在
环境的大气温度；Ｔｗ为ｘ轴上温度，其计算式为：

Ｔｗ ＝Ｔａ＋（Ｔ０－Ｔａ）×（Ｌｃ／ｘ）
０７５ （３１）

气体的重量分数计算式为：

ｇｉ＝

ｇ０ｉ，　（ｘ＜Ｌｃ，ｒ＜ｒｃ）

ｇａｉ＋（ｇ
０
ｉ－ｇ

ａ
ｉ）×（Ｔ－Ｔａ）／（Ｔ０－Ｔａ），

　　　（ｘ＜Ｌｃ，ｒｃ≤ｒ≤ｒｍ或ｘ≥Ｌｃ，ｒ≤ｒｍ）

ｇａｉ，　（ｒ＜ｒｍ










）

（３２）
式中，ｇｉ为尾焰气体第ｉ种组分的重量成分；ｇ

０
ｉ为发

动机喷口处第 ｉ种气体的重量成分；ｇａｉ为飞机所在
环境的大气中第ｉ种气体的重量成分。
３２　排气系统红外辐射亮度计算

由于红外成像设备在某一时刻拍摄到的尾焰

红外图像实际上是一幅二维图像，图像中每个像

素点的灰度值取决于尾焰经由包络面发射向成像

设备的红外辐射亮度大小，因此只需对尾焰包络

面划分网格，如图３所示，网格的数量取决于计算
的精度。

图３　尾焰包络面网格

计算前首先需要对每个结点进行可见性判断，

判断方法如下：设结点 Ｐ的坐标为（ｘｐ，ｙｐ，ｚｐ），外法
向为珗ｎｐ ＝（ｎｐｘ，ｎｐｙ，ｎｐｚ）；探测器所在位置的坐标为
（ｘＤ，ｙＤ，ｚＤ），法向为 珗ｎＤ ＝（ｎＤｘ，ｎＤｙ，ｎＤｚ），探测器接
收角为φ，点Ｐ到探测器的光束方向为珗ｎｄｉｒ，如图４所
示。若珗ｎｐ与珗ｎｄｉｒ的内积（珗ｎｐ，珗ｎｄｉｒ）＜０且珗ｎｄｉｒ与珗ｎＤ的
夹角满足：

１８０°－θ（珗ｎｄｉｒ，珗ｎＤ）＜φ （３３）
则点Ｐ可见，反之点Ｐ不可见。

图４　可见性判断

若点Ｐ可见，求取珗ｎｄｉｒ所在直线与包络面的另一
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个交点Ｑ，交点Ｑ有两种情况，一是Ｑ点在尾焰扩散
边界面上，二是 Ｑ点在尾喷口截面上。第一种情况
下，Ｑ点的辐射亮度为周围环境大气的光谱辐射亮
度。第二种情况下，将尾喷管看作灰色辐射体，Ｑ点
的辐射亮度按照下式计算：

Ｌｓ＝
εＱ
π∫

λ２

λ１

ｃ１
λ５［ｅｃ２／（λＴＱ）－１］

ｄλ （３４）

式中，εＱ为尾喷管热空腔的发射率；ＴＱ为热空腔温
度。计算得到ＬＱ后，将ＱＰ路径划分为 ｎ段，如图５
所示。近似认为每一小段路径 Ｒｋ，ｋ＋１中气体的温度
和组分相同，对 ＱＰ路径应用 Ｍａｌｋｍｕｓ统计窄谱带
模型与ＣＧ近似［１０］，得到尾焰通过点Ｐ的红外辐射
亮度大小。

图５　ＱＰ路径分段

４　探测器成像仿真
４１　灰度值量化

分别计算出机体和尾焰的红外辐射亮度后，对

所得的结果进行比较，得出辐射亮度的最大值 Ｌｍａｘ
与最小值Ｌｍｉｎ，设任意一点ｉ的辐射亮度为Ｌｉ，ｉ点的
灰度可设置为：

Ｇｉ＝
Ｌｉ－Ｌｍｉｎ
Ｌｍａｘ－Ｌｍｉｎ

（Ｇｍａｘ－Ｇｍｉｎ）＋Ｇｍｉｎ （３５）

Ｇｍａｘ与Ｇｍｉｎ分别为灰度值上限与下限，取值范
围在［０，２５５］。
４２　噪声模型

噪声的灰度值变化近似符合高斯分布，噪声仿

真方法如下：

假设成像系统的感光元件由 ｍ×ｎ个像素组
成，需要首先生成ｍ×ｎ个均值为μ、方差为σ的随
机高斯数，作为噪声灰度值矩阵，然后将图像分为

ｍ×ｎ个单元，在每个单元原有灰度值的基础上叠
加噪声灰度值矩阵，即可得到叠加噪声的红外图像。

若噪声类型是不随帧改变的空间噪声，在生成下一

帧图像时，不重新生成噪声灰度值矩阵。若噪声类型

是随机三维噪声，则在生成下一帧图像时，重新生成

噪声灰度值矩阵。

４３　三维图像投影
真实成像系统所成的图像是二维图像，因此

需要对三维图像进行投影，本文采取透视投影法

对三维图像进行投影，投影时定义图所示的平截

头体 ＡＢＣＤ－Ａ′Ｂ′Ｃ′Ｄ′，将三维图像置于平截头
体中，然后将平截头体投影到探测器所在位置。

图中 ｗ／ｈ为图像宽高比，θ１与 θ２为探测器的视
场角。　　

图６　透视投影示意图

５　仿真算例及分析
本文模拟了 Ｆ１６飞机在不同条件下的红外图

像，飞行条件设置如下：飞行高度 ３ｋｍ，飞行速度
１２Ｍａ，太阳位于目标体轴系的ｙ轴正方向，发动机
尾喷口气体流速６００ｍ／ｓ，探测器与目标之间的距
离为９００ｍ，像素数为６４０×４８０，探测器视场角为
３°×２２５°。图７（ａ）与图７（ｂ）分别为探测器位于
目标正上方与目标侧后方时所成的８～１２μｍ波段
的红外图像；图７（ｃ）与图７（ｄ）分别为探测器位于
目标正上方与目标侧后方时所成的３～５μｍ波段
的红外图像；图７（ｅ）与图７（ｆ）分别为探测器位于目
标正上方，但不考虑太阳辐射时所成的３～５μｍ与
８～１２μｍ波段的红外图像。

保持探测器的视场角为３°×２２５°不变，改变
探测器与目标之间的距离，图８（ａ）为探测器与目标
距离１８００ｍ时所成的８～１２μｍ波段的红外图像；
图８（ｂ）为探测器与目标距离 ３２００ｍ时所成的
８～１２μｍ波段的红外图像，

按照４２节中的噪声模型生成６４０×４８０像素
的随机噪声，图９（ａ）与图９（ｂ）分别为叠加噪声前
后飞机的侧向红外图像。

分别对比图７（ａ）与图７（ｃ）、图７（ｂ）与图７（ｄ）

可知，在８～１２μｍ波段，目标轮廓较明显，机体辐
射占主要部分，而在３～５μｍ波段，机体辐射几乎
不可见，尾焰辐射占主要部分。

分别对比图７（ａ）与图７（ｂ）、图７（ｃ）与图７（ｄ）
可知，探测器与目标之间的距离不变时，探测器角度

不同，目标红外图像所占像素点的数量及目标轮廓
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存在很大差别。

分别对比图７（ｃ）与图７（ｅ）、图７（ａ）与图７（ｆ）
可知，太阳辐射在３～５μｍ波段对于机体辐射的影
响较大，而在８～１２μｍ波段对于机体辐射的几乎
没有影响。而对比图７（ｃ）与图７（ｄ），图７（ｄ）中的
机体辐射亮度相对于图７（ｃ）中较低，说明机体反射
太阳辐射的能量与机体角度相关。

对比图８（ａ）与图８（ｂ）可知，视场角不变的情
况下，探测器距目标越远，目标图像所占的像素点越

少，目标的轮廓特征及灰度变化越不明显。

对比图９（ａ）与图９（ｂ）可知，叠加噪声后，目
标与背景的对比变弱，不利于探测器对目标的

识别。

图７　探测器与目标距离４００ｍ时的红外图像

图８　改变探测器与飞机距离时的红外图像

图９　叠加噪声前后图像对比

６　结　语
本文研究了飞机红外图像的仿真方法，然后以

Ｆ１６飞机为例，生成了飞机的红外图像，并对不同条

件下的红外图像进行了对比分析。在计算蒙皮表面

温度场时，采用求解热平衡方程法，并基于传热学原

理提出了蒙皮气动加热的计算方法；计算排气系统

红外辐射时，采用基于包络面的红外辐射计算方法，

结合非均匀热气体的计算模型，有效减小了计算量。

与传统方法相比，该方法能在准确性的基础上以较

快的速度生成飞机的红外图像，对于分析飞机的红

外图像及进行红外成像制导导弹的仿真特征具有较

强的应用价值。

本文只研究了飞机目标本身的红外图像，并

未对背景的红外图像以及红外辐射的大气传输过

程进行研究，在下一步的研究中，应将飞机目标本

身的红外图像、背景的红外图像与红外辐射的大

气传输过程相结合，从而模拟出更加真实的红外

场景。
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