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飞行器运动控制建模及红外辐射图像仿真 

刘勇求 1，金忠庆 2 
（广东科技学院，东莞 523083；2. 空军航空大学，吉林 长春 130022） 

摘要：实时生成飞行器在飞行过程中的红外图像对于研究飞行器的红外特性具有重要意义。飞行器在

飞行过程中，由于其飞行速度、高度、姿态等参数变化性较大，且机体本身容易受到环境、背景等辐

射的影响，因此较难准确地仿真机体的温度场分布。由于飞行器机体温度场分布与飞机的运动状态密

切相关，因此文中首先建立了决定其姿态和速度的控制模型，并对飞行器面源热平衡方程进行建模研

究。然后，应用 CFD（Computational Fluid Dynamics）对飞行器的绝热壁温度场进行求解，并给出了

机体绝热壁温度的高度简化算法。最后仿真了不同飞行器在不同波段、不同高度、不同速度下的红外

图像。 
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Simulation of Air Vehicle Motion Control Models and Infrared Images 
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(1. Guangdong University of Science and Technology, Dongguan 523083, China;  

2. Aviation University Air Force, Changchun 130000, China) 

Abstract: The generation of infrared (IR) images of air vehicles in real time during flight is very important 

for research on the IR characteristics of air vehicles. The velocity, altitude, and attitude of air vehicles vary 

during flight. Moreover, the air vehicle body is affected by environmental and background radiation. Hence, 

it is very difficult to obtain an accurate temperature distribution of the air vehicle body. Because the 

temperature distribution is related to the state of motion, control models that determine the attitude and 

velocity are established, along with the surface heat balance equations. The adiabatic wall temperature 

distribution is solved by computational fluid dynamics, and simplified altitude algorithms are obtained. 

Finally, IR images of the air vehicle in different bands and at different altitudes and velocities are simulated. 
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0  引言 

飞行器在高速飞行过程中其机体蒙皮表面与周

围的大气相互摩擦，从而产生大量热量，同时发动机

产生的热量也会通过热传导和热辐射传递到机体蒙

皮。因此在飞行过程中，飞行器机体的温度明显高于

周围大气，其红外特征较为明显。机体蒙皮各面源的

温度差异较大，其机翼前缘、机头、座舱盖上部由于

与空气摩擦剧烈温度较高，机身尾部贴近发动机喷口

处由于受发动机热效应的影响其蒙皮温度也较高，机

体其他处温度较低，因此各面源红外图像的灰度分布

也不一样。由于飞行器在飞行过程中其速度、高度、

姿态变化较大，且其红外辐射易于受到环境、背景等

辐射的影响，因此较难准确地仿真机体的温度场分

布。目前，国内外研究飞行器点源红外特征的较多，

研究机体红外辐射特性的较少。刘娟[1]研究了飞机的

红外辐射特性；李建勋[2]将机体的红外辐射分为机身

前部和尾部辐射两部分，分别研究其红外特性；黄鹤

松[3]研究了自燃活性金属的热平衡方程，并仿真了其

燃烧过程中的红外图像。 

由于飞行器在飞行过程中其飞行姿态、速度、高

度以及各舵面的操纵量不断变化，因此本文首先建立

飞行器的运动与控制模型，得到其飞行过程中的各种

运动状态；然后建立飞行器面源热平衡方程，并应用

收稿日期：2019-12-31；修订日期：2020-06-01. 
作者简介：刘勇求（1980-），女，湖南湘潭人，硕士，副教授，研究方向为智能控制。 

基金项目：广东省普通高校特色创新类项目（2018KTSCX262）。 

万方数据



第 42 卷 第 9 期         红 外 技 术              Vol.42  No.9 
2020 年 9 月                                    Infrared Technology                                       Sep.  2020 

864 

计算流体力学（Computational Fluid Dynamics，CFD）

对飞行器的绝热壁温度场进行了求解；最后对飞行器

绝热壁温度场的计算结果进行高度简化，并仿真了飞

行器在不同高度、速度、波段下的红外辐射图像。 

由于飞行器发动机红外辐射特性方面的研究成

果较多，因此本文采用文献[4-9]中的模型，不再对其

进行单独建模。 

1  飞行器运动与控制模型 

飞行器红外辐射图像的仿真需要得到飞行器速

度、姿态、舵偏角等数据，因此对飞行器的运动与控

制规律进行建模十分必要。飞行器在飞行中主要受到

的外力有：气动力 R、自身重力 G 以及发动机推力 P，

这些外力通常按不同的坐标系给出，同时飞行器的运

动也需要在相应的坐标系内进行描述，各坐标系之间

的关系详见参考文献[10]。 

1）飞行器质心运动动力学方程 
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式中：Vx、Vy、VZ、x、y、z 分别为飞行器三轴速

度、角速度分量；P 为发动机的推力；mg 为自身重力；

、、、、P 分别为迎角、侧滑角、俯仰角、滚

转角以及发动机安装角；X、Y、Z 分别为气动阻力、

气动升力以及侧力；t 为时间。 

2）飞行器绕质心转动动力学方程 
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式中：Mx、My、Mz 为飞行器的合外力矩；Ix、Iy、

Iz 为飞行器的三轴惯性矩；Ixy、Iyz、Izx 为飞行器的惯

性积，其中 Iyz＝0，Izx＝0。 

3）飞行器绕质心转动运动学方程 
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     (3) 

联立公式(1)～(3)，在知道了飞行器的空气动力特

性、发动机推力特性和发动机安装角P、初始飞行状

态和各种姿态角后，通过数值积分，即可解得飞行器

在运动过程中的速度和姿态。 

2  飞行器机体热平衡方程 

飞行器在高速飞行过程中机体与空气摩擦，机体

蒙皮温度上升，其辐射亮度值主要取决于机体蒙皮表

面的温度场及机体蒙皮发射率。机体蒙皮发射率一般

可当作固定值处理，因此求解机体的红外辐射亮度关

键在于准确地求解机体表面的温度场。 

机体的表面温度与机体表面换热量有以下关系： 

d

d

T
c Q

t
                 (4) 

式中：Q 为单位时间内单位面积的机体蒙皮上的热

量变化值；T 为机体蒙皮温度；c 为比热容，则有： 

Q＝Qin＋Qrad＋Qflow＋Qenv       (5) 

式中：Qin 为蒙皮之间热传导、热辐射产生的能量；

Qrad 为蒙皮向外界辐射的能量；Qflow 为蒙皮与周围大

气之间的换热量；Qenv 为蒙皮接受到周围环境辐射的

能量。 

2.1  蒙皮之间热传导、热辐射产生的能量 

蒙皮之间热传导、热辐射的能量主要发生在发动

机舱，飞行器在飞行过程中，由于发动机燃烧室内猛

烈持续的燃烧反应，发动机的各个部件都会产生大量

的热量，这些热量大部分通过发动机的冷却系统进行

冷却，少部分热量通过热传导和热辐射的方式传递到

相邻的其他蒙皮上。蒙皮之间热传导、热辐射的能量

可以由下式得到： 

4 c
in sur in in in-sur o in sur

in-sur

( )Q T F A T T
l


          (6) 

式中：Tin 为发动机的简化温度；in 为发动机的发射

率；sur 为蒙皮表面的吸收率；Fin-sur 为辐射角系数；

c 为热传导系数；lin-sur 为传导距离；Tsur 为蒙皮表面

温度；为斯忒藩‐玻尔兹曼常数，其值为 5.67×10－8 

W·m－2·K－4。 

2.2  机体表面向外辐射热量 

由玻尔兹曼定律，黑体的辐射出射度为： 
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xb＝0，则其在不同高度下的红外图像如图 11 所示。 

设 F-16 飞机水平飞行，飞行马赫数为 0.6 时，平

尾舵偏角zb＝7，垂尾和副翼的舵偏角yb＝0、xb

＝0；飞行马赫数为 1.0 时，平尾舵偏角zb＝4，垂

尾和副翼的舵偏角yb＝0、xb＝0，则其在不同高度

下的红外图像仿真结果如图 12 和图 13 所示。 

由图 10～图 13 的仿真结果可知，飞行器红外图

像的亮度随着飞行高度的上升而下降，随着飞行速度

的增加而增加，同时 8～12 m 波段的图像亮度明显

高于 3～5 m 波段。亮度越高的点表示此处的红外辐

射亮度越强，相应的温度也越高。对比相同条件下的

仿真结果可知，F-22 飞机的红外辐射强度略大于 F－

16，这是由于文中仿真未考虑 F-22 飞机隐身涂层，

且 F-22 飞机机身蒙皮面积大于 F-16 所致。 

 
(a) Ma＝0.6                              (b) Ma＝1.5 

图 9  绝对误差最大值随高度变化的曲线       Fig.9  Maximal absolute error vary with altitude 

   
(a) h＝1 km, 8-12 m                       (b) h＝1 km, 3-5 m 

   

(c) h＝8 km, 8-12 m                     (d) h＝8 km, 3-5 m 

图 10  F-22 红外辐射图像（Ma＝0.6）       Fig.10  IR radiation image of F-22 at 0.6Ma
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(a) h＝1 km，8-12 m                     (b) h＝1 km, 3-5 m 

   

(c) h＝8 km, 8-12 m                  (d) h＝8 km, 3-5 m 

图 11  F-22 红外辐射图像（Ma＝1.0） 

Fig.11  IR radiation image of F-22 at 1.0 Ma 

   

(a) h＝1 km, 8-12 m                 (b) h＝1 km, 3-5 m 
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(c) h＝8 km, 8-12 m                  (d) h＝8 km, 3-5 m 

图 12  F-16 红外辐射图像（Ma＝0.6） 

Fig.12  IR radiation image of F-16 at 0.6 Ma 

   

(a) h＝1 km，8-12 m                         (b) h＝1 km, 3-5 m 

   

(c) h＝8 km, 8-12 m                      (d) h＝8 km, 3-5 m 

图 13  F-16 红外辐射图像（Ma＝1.0） 

Fig.13  IR radiation image of F-16 at 1.0 Ma
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5  结论 

本文对飞行器的红外图像进行仿真建模，由于飞

行器在运动过程中其姿态的变化主要受控制模型的

影响，因此文中首先建立了飞行器运动与控制模型；

然后研究了飞行器面源热平衡方程，并应用 CFD 对

飞行器的绝热壁温度场进行了求解；最后研究了飞行

器绝热壁温度的高度简化算法，并对飞行器的红外辐

射图像进行了仿真计算。所得到的主要结论有： 

1）飞行器蒙皮的绝热壁温度场可以进行高度简

化处理，简化后大部分面源的绝热壁温度与 CFD 计

算结果误差在 3 K 以内。 

2）飞行器飞行高度在 20 km 以下时，其红外图

像的亮度随着飞行高度的上升而下降，随着飞行速度

的增加而增加。 

3）8～12 m 波段的图像亮度明显高于 3～5 m

波段。 
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