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大气层外弹道目标温度变化研究

戴桦宇１，徐艳丽２，赵　双１
（１．中国人民解放军装备学院 研究生院，北京　１０１４１６；２．中国人民解放军装备学院 航天装备系，北京　１０１４１６）

摘要：针对弹道目标在飞行过程中的表面温度是导弹攻防两端关注的重点，简要介绍了弹道目标在大气层外飞行时的表面温度及红

外辐射源；提出了大气层外弹道目标在飞行过程中的表面温度计算方法；重点针对弹头与诱饵的典型热物参数和大气层外不同的表面初

始温度，分别计算了在阴影区与日照区弹头和诱饵表面温度随飞行时间的变化情况，发现弹头热惯量大，基本保持初始温度，诱饵热惯

量小，迅速就会达到平衡温度，并采用实例对其进行验证。
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０　引言

大气层外弹道目标的红外辐射特性是光学探测和识别的关

键。当弹道目标进入大气层外空间飞行时发动机会关机，此时

存放在母舱中的诱饵会随弹头一起抛出，在弹头附近做伴随飞

行。对于突防方来说提高了弹头自身的生存能力，对于防御方

来说增加了目标识别难度。因此弹道目标的表面温度不仅是导

弹设计关注的重点，而且也是防御方分析的重点。本文对大气

层外的弹道目标所受红外辐射及表面温度情况进行了研究。

１　大气层外弹道目标红外辐射方程的建立

大气层外弹道目标通常都是处在空间环境中，主要以热辐

射的方式与外界进行能量交换。在深空中的目标与所在环境的

红外辐射能量交换主要分为两部分：１）接收来自背景的红外

辐射；２）目标自身也在不停地向外发射的辐射能量
［１］，如图

１所示。

弹道目标在大气层外飞行时，经过不断的吸收和释放热能

后，最终表面的温度随着时间的变化会逐渐接近一平稳的数

值，这就是目标的热平衡温度［２］。通常情况下，当目标在大气

层外飞行时，其接收的红外辐射主要是太阳辐射、地球反射的

太阳辐射以及地球辐射等，在不同时刻、不同轨道位置，入射

图１　目标在空间环境中的热平衡关系

到目标表面的外部热辐射存在较大差异。下面首先对大气层外

弹道目标进行热平衡分析，建立其表面红外辐射能量方程。

１１　红外辐射能量方程建立

在建立目标平衡温度计算方程之前，通常先做如下假设：

１）目标表面各点温度分布较为均匀，可以看作其温度相等；

２）目标表面发射与吸收都是灰体漫射；３）由于目标处在大气

层外飞行，因此热对流可忽略不计［３］。

对深空中弹道目标所处的外热源环境进行能量分析，根据

能量守恒定律，目标表面的热平衡方程为：

犙犻狀 ＝犙狅狌狋 （１）

式中，犙犻狀 为目标吸收的外部热流，犙狅狌狋 为目标向外散射热流。

目标表面温度的变化率表达式为：

犙犻狀－犙狅狌狋 ＝犕犆ｄ犜／ｄ狋 （２）

式中，犆为目标的比热，犕 为目标质量，ｄ犜／ｄ狋则表示目标温度

变化率。
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因为太阳的直接辐射对目标表面的温度变化情况影响很

大，为此需要对日照区和阴影照射区分别展开分析。

在阳光照射区，目标吸收的外部能量犙犻狀 表达式为：

犙犻狀 ＝犙１＋犙２＋犙３ ＝

α狀犈１＋
犚犲

犚犲＋（ ）犺
２

（α犐犚犈２＋α狀犈３［ ］）珡犃犘 （３）

　　在地球阴影区，目标吸收的外部能量表达式为：

犙犻狀 ＝犙２ ＝α犐犚犈２
犚犲

犚犲＋（ ）犺
２

珡犃犘 （４）

　　目标自身向外辐射能量为：

犙狅狌狋 ＝ε犐犚σ犃（犜
４
－犜

４
犛） （５）

式中，犙１ 为太阳的辐照；犙２ 为地球自身辐照；犙３ 为地球表

面反射的太阳辐照；犈１ 为太阳的辐照能量密度常数，犈１＝１

３５３Ｗ／ｍ２；犈２ 为地球自身的红外辐照能量密度常数，犈２＝

２３７Ｗ／ｍ２；犈３ 为地表反照太阳的热辐射能量密度常数，犈３＝

４０６Ｗ／ｍ２；α狀 是目标表面不同材料对太阳辐射的吸收率；α犐犚

是目标表面不同材料对地球自身辐射的吸收率；ε犐犚是目标的

表面材料在某一温度下的红外辐射发射率；珡犃犘 是目标所接受

的红外辐射截面积；犃是目标表面红外辐射的相对表面积；犺

是目标表面距离地表的高度；犚犲 是地球半径，犚犲＝６３７８ｋｍ；

σ为斯蒂芬－波尔兹曼常数，σ＝５．６７×１０－８Ｗ／ （ｍ２／Ｋ４）；犜

是目标在某时刻的平均温度；犜５ 为深空背景下的辐射温度，

犜狊＝３．９Ｋ。

将式 （２）～ （５）联立可得，目标在阳光照射区的温度变

化率是：

ｄ犜
ｄ狋
＝
１

犕犆

α狀犈１＋
犚犲

犚犲＋（ ）犺
２

（α犐犚犈２＋α狀犈３（ ））
珡犃犘 －ε犐犚σ犃（犜

４
－犜

４
犛

熿

燀

燄

燅）

（６）

　　目标在阴影区的温度变化率是：

ｄ犜
ｄ狋
＝
１

犕犆
α犐犚犈２

犚犲
犚犲＋（ ）犺

２

珡犃犘 －ε犐犚σ犃（犜
４
－犜

４
犛［ ］） （７）

　　由此可知，目标的温度变化情况不仅与其自身的表面材

料、初始温度有关，并且还与目标的质量有关。目标质量越

大，其温度变化越不明显。

１２　大气层外弹道目标平衡温度研究

目标进入大气层后，因所处环境的外热辐射不同，其表面

温度会随时间变化，如果目标在大气层外有足够长的飞行时

间，并且外界飞行环境维持在较为稳定的状态，不再发生变

化，那么这种温度随时间变化的特点就不会一直持续下去，而

是当目标表面温度达到某个值时不再发生改变，这时目标与外

界环境就会达到热平衡的状态。

当目标的温度达到平衡状态时，则ｄ犜／ｄ狋＝０。此时目标

在阳光照射区的热平衡方程为：

α狀犈１＋
犚犲

犚犲＋（ ）犺
２

（α犐犚犈２＋α狀犈３［ ］）珡犃犘 ＝ε犐犚σ犃（犜４犲狇犱 －犜４犛）
（８）

犜犲狇犱 ＝
珡犃狆

ε犐犚犃σ
α狀犈１＋（α犐犚犈２＋α狀犈３）

犚犲
犚犲＋（ ）犎

２

＋犜
４（［ ］犛

１／４

（９）

式中，犜犲狇犱为目标在阳光照射区的平衡温度。

在地球阴影区的热平衡方程为：

α犐犚犈２
犚犲

犚犲＋（ ）犺
２

珡犃犘 ＝ε犐犚σ犃（犜
４
犲狇狀 －犜

４
犛） （１０）

犜犲狇狀 ＝
珡犃狆·犈２
ε犐犚犃σ

α犐犚犈２
犚犲

犚犲＋（ ）犺（ ）
２

＋犜
４［ ］狊

１／４

（１１）

式中，犜犲狇狀 为目标在地球阴影区的平衡温度。

从式 （９）中可以看出，目标在阳光照射区的平衡温度

犜犲狇犱不仅与其所处位置距地表高度犺，目标表面所用材料的吸

收率α、ε发射率等热物参数属性有关；还与目标表面面积比

珡犃狆／犃有关。当目标在低轨工作时，存在 （犚犲／犚犲＋犺）
２
≈１，

此时影响目标表面平衡温度的因素仅与目标辐射面积比和目标

表面材料的热物参数属性有关。但是对于外表类似于球体的目

标，例如球形诱饵的 珡犃狆＝π狉
２，而其表面积犃＝４π狉２，因此面

积比 珡犃狆／犃为一定值 （珡犃狆／犃＝０．２５），所以球状目标的平衡温

度仅仅与其表面所用材料的热物参数属性有关。

同理，目标在阴影区域的平衡温度犜犲狇狀也取决于其表面采

用材料的热物参数属性 （吸收率α、发射率ε）以及目标辐射

面积比 珡犃狆／犃。不同材料自身的热物参数属性也不同，但是当

目标处在热平衡时，也就是α犐犚＝ε犐犚，则式 （１１）可简化为；

犜犲狇狀 ≈
珡犃狆·犈２
犃σ

犚犲
犚犲＋（ ）犺

２

＋犜
４［ ］狊

１／４

（１２）

　　 根据此式可以看出，当目标表面材料满足α犐犚＝ε犐犚时，此

时目标表面的平衡温度 （只取决于其表面的辐射面积比 珡犃狆／

犃，与目标表面组成所采用何种材料并无联系。对在低轨运行

的球形目标来说，如 珡犃狆／犃 为一定值 （０．２５），将已知参数代

入式 （１９），阴影区的平衡温度为：

犜犲狇狀 ≈
犈２
４σ

犚犲
犚犲＋（ ）犺

２

＋犜
４［ ］狊

１／４

≈１８３ｋ （１３）

　　而对于球形之外的其他目标，例如导弹弹头、发动机碎

片、锥柱形诱饵等，它们的辐射面积比 珡犃狆／犃并不是唯一的定

值，这些目标的热平衡温度所受的影响因素较多。比如，美国

的 “民兵３”洲际弹道导弹弹头，它的辐射面积比 珡犃狆／犃的变

化区间在 ［０．２３，０．４４］
［４］。相关研究指出，在大气层外飞行

的导弹弹头初始温度约为３００Ｋ，如果弹头表面的涂层是白珐

琅漆，处于阳光照射区平衡温度大约为２５０Ｋ，阴影区则降至

１８０Ｋ；如果弹头表面涂层是铝硅漆，处于阳光照射区平衡温

度大约为３１０Ｋ，阴影区则降为２１０Ｋ；如果弹头表面涂层是

石墨漆，处于阳光照射区平衡温度大约为３５０Ｋ，阴影区约为

２４０Ｋ
［５８］。

基于上述研究，本文挑选了一些比较典型的大气层外目标

表面涂层材料，通过不同材料计算大气层外平衡温度。表１为

几种典型材料的热物参数［９］。

表１　不同材料表面红外吸收率和发射率

表面涂层材料 α狀 ε犐犚 α狀／ε犐犚

白色二氧化钛漆 ０．１９ ０．９４ ０．２０

白色环氧材质 ０．２４８ ０．９２４ ０．２７

白色珐琅漆 ０．２５２ ０．８５３ ０．３０

聚酯薄膜 ０．１７ ０．５ ０．３４

铝硅漆 ０．２５ ０．２８ ０．８９

灰色二氧化钛漆 ０．８７ ０．８７ １．００

黑漆 ０．９７５ ０．８７４ １．１２

石墨漆 ０．７８２ ０．４９ １．６０

光面铝箔 ０．１９２ ０．０３６ ５．３３

抛光金片 ０．３０１ ０．０２８ １０．８



　　 计算机测量与控制　 第２５


卷·１２２　　 ·

如果设一球体目标初温为３００Ｋ，飞行高度为１５００ｋｍ，

把其余参数代入式 （９）、（１１）计算出其平衡温度，对应的目

标表面所达到的平衡温度如表２所示，其中是目标表面在阳光

照射下的平衡温度，是目标表面在阴影区域下的平衡温度。

表２　不同表面涂层的平衡温度

表面涂层材料 犜ｅｑｄ／Ｋ 犜ｅｑｎ／Ｋ

白色二氧化钛漆 ２２８．３６ １８３．１０

白色环氧材质 ２３８．６１ １８３．１０

白色珐琅漆 ２４２．４３ １８３．１０

聚酯薄膜 ２４８．３９ １８３．１０

铝硅漆 ３００．６４ １８３．１０

灰色Ｔｉｏ２ ３０８．１２ １８３．１０

黑漆 ３１５．６４ １８３．１０

石墨漆 ３４２．２４ １８３．１０

光面铝箔 ４５５．９２ １８３．１０

抛光金片 ５４１．４５ １８３．１０

从表２可知，在阳光照射区域，目标表面涂层材料的热物

参数比值α狀／ε犐犚越高，那么其平衡温度则越高；在阴影区域，

目标表面不管采用何种材料，平衡温度的变化波动并不大，虽

然一段时间之后有所下降，但都能够稳定维持在１８３Ｋ附近。

２　不同目标的仿真验证

理想状态下只要目标在大气层外有充足的飞行时间，那么

当目标温度随着某一时刻定值不再发生变化时，该目标就达到

了平衡温度。但在导弹实际飞行过程中，大气层外飞行用时则

根据导弹种类的不同有长有短，但都相对有限，因而处于真实

深空环境下的目标很难达到平衡温度。

２１　弹头目标温度变化情况

下面以球形弹头、气球诱饵为例，计算目标大气层外飞行

表面温度随时间变化情况。首先是球形弹头，弹头目标质量

犕＝４珡犃狆δρ，δ为弹头表壳厚度，ρ为表面涂料密度，犆 为比

热，犃＝４珡犃狆，α犐犚＝ε犐犚，犈１、犈２、犈３、σ、犜５ 都为已知常数。

因空间目标表面材料红外特性较为敏感，许多资料尚处在保密

阶段，因此无从得知一些材料准确真实的热物参数，尤其是目

标对地球辐射吸收率，因此为了便于计算，本文在收集相关公

开资料后，做出如下假设：目标处于平衡状态时假设α犐犚 ＝

ε犐犚，表面涂料为ＴｉＯ２，设（犚犲／犚犲＋犺）
２
≈１，弹头热物参数δ＝

０．５ｃｍ，将以上参数带分别代入式 （１７）与 （１９）可得：

阳光照射区弹头表面温度变化率的简化表达式为：

ｄ犜
ｄ狋
＝０．０１２４－４．７３７６×１０

－１２犜４＋１．０９５９×１０－
９ （１４）

　　 阴影区弹头表面温度变化率的简化表达式为：

ｄ犜
ｄ狋
＝４．９５０７×１０

－３
－４．７３７６×１０

－１２犜４＋１．０９５９×１０－
９

（１５）

　　给定弹头目标初始温度犜０ 分别为：２００Ｋ、３００Ｋ、４００

Ｋ，则能够计算出在大气层外阳光照射区、阴影区弹头温度随

时间变化的趋势。图２表示大气层外阳光照射、阴影区球形弹

头表面温度随时间变化情况。

２２　诱饵目标温度变化情况

其次计算气球诱饵在大气层外飞行表面温度随时间的变化

情况。诱饵表面涂料取聚酯薄膜，根据表１可知发射率α狀＝

图２　飞行中段不同初温情况下弹头表面温度随时间变化情况

０．１７，吸收率ε犐犚＝０．５；设诱饵表壳厚度δ１＝０．０００５ｃｍ，密

度为ρ１≈１．１２×１０
３ｋｇ／ｍ

３，比热犆１＝１．６７×１０
３
ｊ／ （ｋｇ×ｋ）；

其余参数不变，代入式 （１７）和 （１９），可得：

ｄ犜
ｄ狋
＝１１．５７７５－３．０３１４×１０

－９犜４＋７．０１３１×１０－
７ （１６）

ｄ犜
ｄ狋
＝３．１６７８－３．０３１４×１０

－９犜４＋７．０１３１×１０－
７ （１７）

　　给定诱饵目标初始温度与弹头相同：２００Ｋ、３００Ｋ、４００

Ｋ，可以算出大气层外日照区、阴影区诱饵温度随时间变化的

趋势。图３表示大气层外阳光照射区和阴影区球形诱饵表面温

度随时间变化情况：

图３　飞行中段不同初温情况下诱饵表面温度随时间变化情况

２３　仿真结果分析

根据上述所给目标材料参数，计算可知：在大气层外阳光

照射区，弹头的平衡温度为２２８．６５Ｋ，球形诱饵为２５１．３９Ｋ；

在大气层外阴影区弹头的平衡温度为１８４．４６Ｋ，诱饵为

１８４．４２Ｋ，查询表２可知该平衡温度基本与弹头表面所用材料

（ＴｉＯ２）和球形诱饵所用表面材料 （聚酯薄膜）相同，误差也

控制在可接受范围，也证实了本文所采用的计算模型的准

确性。

通过对比图２ （ａ）与图２ （ｂ）不难发现，当弹头热物参

数和几何参数相同的情况下，在阳光照射区弹头目标从给定的

温度值到平衡温度状态的用时要少于在阴影区的用时；并且比

较温度变化曲线可以看出，在相同的时间内，阳光照射区的变

化趋势为平稳过度至平衡温度，而阴影区的变化趋势则较为剧

烈，可以分析出在相同的时间里，阳光照射区的温度变化值要

小于阴影区。

通过对比图３ （ａ）与图３ （ｂ）分析可知，当诱饵热物参

数及几何参数相同的情况下，在阳光照射区球形诱饵目标从给

定的温度值到达平衡状态所用时间虽然也小于目标在阴影区达

到平衡状态的用时，但这个时差远小于弹头在不同区域达到平
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衡温度的时差。观察两图可知，在日照区诱饵的曲线走向趋势

和阴影区相比较为平缓，因此在相同的飞行时间内诱饵在阳光

照射区的温度变化率要小于在阴影区的。

通过图２与图３对比可知，不管在阳光照射区还是阴影

区，弹头目标达到平衡温度所用的时间远远大于球形诱饵目

标，这是因为弹头目标质量大，热惯性较大，因此温度变化相

对缓慢，想要与外界进行热交换而达到平衡温度所用时间长；

与真实弹头相反的，球形诱饵的质量很小，其热惯性相对较

小，温度变化快，因此达到平衡状态的时间更短。另外，从图

中还能够看出在给定初温不同的情况下，目标不管在哪种区

域，达到的平衡温度值相差不大，证明了平衡温度与目标大气

层外飞行的初温关系不大；特别的，对于阴影区的目标，无论

是球形弹头还是气球诱饵其平衡温度基本一致，在１８４Ｋ附

近，因此可以看出在阴影区目标表面的平衡温度与其表面所用

材料并无联系，这点也与上文所描述的一致。

３　不同区域的仿真验证

目标在大气层外飞行时间虽然是整个飞行阶段维持时间最

久的，但根据资料可知通常在实际情况下弹道导弹飞行时间约

为１５～３０ｍｉｎ不等，因此前面分析若目标在大气层外有足够

长的时间便能达到其平衡温度是在其理想状态下通过仿真进

行的。

３１　大气层外目标在不同区域温度变化情况

为了进一步深入了解目标在大气层外环境下不同区域的温

度变化情况，假设目标在大气层外的飞行时长为１５００秒，给

定初始温度为３００Ｋ，设目标发动机关机后，结束主动段飞行

进入到无动力飞行的大气层外空间起始时刻设为犜０＝０ｓ。图

４表示了大气层外目标在不同区域表面温度随时间变化情况：

图４　大气层外目标在不同区域表面温度随时间变化情况

通过图４可知，（ａ）是目标一直处于阳光照射区的温度变

化示意图，（ｂ）是目标一直处于阴影区的温度变化示意图。由

图４分析得出，球形弹头不管是在阳光区还是阴影区，曲线变

化相对来说平稳缓慢，其温度变化的幅度也不大，在阳光照射

区温度变化约为２０Ｋ，在阴影区温度变化约为３０Ｋ，根据上

文可知这是因为弹头质量较大引起热惯性变大所造成的；接下

来研究气球诱饵，由图可知，不管在哪个区域，诱饵的曲线变

化相对来说剧烈迅速，温度变化幅度大于弹头，在外界热源环

境不变的情况下，从给定的初温很快就能够到达平衡温度且在

此后大气层外飞行的时间里一直会维持在该平衡温度保持

不变。

３２　大气层外目标在混合区域的变化情况

图４只是单纯考虑了目标仅在阳光照射区或者阴影区飞

行，但受到导弹发射地理位置、发射时间以及弹道参数的影

响，有可能出现阳光与阴影区交替出现的情况，为形成鲜明对

比，本文仿真了在不同区域交替出现条件下目标温度随时间的

变化。设目标大气层外飞行时间为１５００秒，初温３００Ｋ，图

５ （ａ）为前７５０秒在阳光照射区，后７５０秒在阴影区的温度变

化；图５ （ｂ）为前７５０秒在阴影区，后７５０秒在阳光照射区

的温度变化。

图５　大气层外目标在混合区域温度变化情况

图５能够更加明显的看出当空间外热环境发生同样交替改

变的时候，弹头的温度变化趋于平缓，诱饵在短时间内温度发

生突变。造成这一现象的原因主要还是弹头与诱饵之间质量不

同使得热惯性产生显著差异，再通过温度变化呈现出来。另外

从图中可以发现无论弹头还是诱饵，其在阳光照射区的温度变

化速率比在阴影区要小，推断出目标的温度变化不仅与目标表

面材料特性有关，还与目标所处不同外热源环境有关。

４　结束语

来袭导弹的识问题，始终是导弹防御系统的关键技术之

一。本文针对弹道式目标的识别问题，从目标的红外辐射特性

出发，对处于大气层外环境的弹道目标红外辐射特性进行分

析，并建立了红外辐射能量方程，通过对不同情况下不同目标

随时间温度变化情况进行仿真，验证了模型的正确性，进一步

丰富了大气层外弹道目标的识别手段。
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