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高速旋转飞行弹丸外弹道表面温度场研究
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(南京理工大学 机械工程学院, 江苏 南京 210094)

摇 摇 摘要: 为了获得弹丸表面在高速旋转飞行状态下的温度特性,基于其六自由度(6鄄DOF)刚体

弹道模型,应用节点热网络法,建立了热流平衡方程组。 在气动加热的计算中,利用绕流圆柱换热

理论考虑了弹丸旋转产生的影响,通过与弹道模型联立求解,得到了受弹道诸元和气流物性所控制

的表面温度场分布。 分析了弹丸的发射速度、初始转速、发射角以及气流温度对其平均温度场的影

响规律。 结果表明:弹丸表面温度随发射速度增加而非线性增加;温度梯度与距弹头的距离呈反

比;初始转速越高,峰值温度和温度变化率越大;来流气温越高、发射角越小,平均温度越高。
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Surface Temperature Field of Projectile Flying at
High Rotational Speed in Exterior Ballistic

ZHANG Jun, LIU Rong鄄zhong, GUO Rui, QIU He, LIU Meng鄄meng
(School of Mechanical Engineering, Nanjing University of Science and Technology,

Nanjing 210094, Jiangsu, China)

Abstract: To get the surface temperature characteristics of projectile flying at high rotational speed,
based on the six degree of freedom (6鄄DOF) rigid body trajectory model, the heat balance equations were
established by using node thermal network method. With the heat exchange theory of flow around a cylin鄄
der, the influence of rotation was considered for the calculation of aerodynamic heating. The temperature
field distribution under the control of trajectory data and airflow properties was obtained by solving the
trajectory equations and the heat balance equations simultaneously. Finally, the factors which have im鄄
pact on the surface average temperature field, including launching velocity, initial rotational speed,
launching angle and airflow temperature, were also studied. The results show that the surface temperature
increases with launching velocity non鄄linearly. The temperature gradient is inversely proportional to the
distance from the warhead. The bigger the initial rotational speed is, the higher the peak temperature and
the rate of temperature change are. The higher the airflow temperature is, and the smaller the launching
angle is, the higher the average temperature is.
Key words: thermotics; high rotational speed; exterior ballistic; aerodynamic heating; temperature field
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0摇 引言

红外跟踪捕获飞行目标的前提是掌握其表面的

温度特征,科研人员针对飞行目标的温度场或红外

辐射特性进行了大量研究,主要包括卫星、飞机、导
弹、超声速或高超声速飞行器等[1 - 4]。 然而,对于低

马赫数飞行弹丸的相关研究较少,并且在计算气动

加热时,很少考虑弹丸高速旋转产生的影响。 文

献[5]应用热网络法建立了弹丸表面温度场的理论

计算模型,但是,在求解时没有明确指出弹道模型与

表面温度场的耦合求解方法。 文献[6]以此为切入

点,在质点弹道模型的基础上,研究弹丸的表面温度

场和红外辐射特性,将运动状态和表面温度场联系

起来,但没有得出不同部位的温度差异。
空中目标高速旋转飞行产生的气动热是其表面的

主要红外辐射源,另外,气动热也是高速飞行目标设计

初期必须要考虑的热防护因素,属于一种复杂的有旋

流动对流换热,应用 CFD 软件通过使用旋转坐标系并

设置流场边界条件可以得到其瞬态解[7],但是,整个飞

行过程是一个受弹道诸元和气流物性不断变化而控制

的相互影响、不可分割的整体,仅计算有限飞行时刻点

下的稳态值,难以满足红外跟踪探测的需要。
本文速度和角速度产生的气动热分别按照高速

气流纵掠和绕流对流换热理论计算,通过耦合求解

弹道模型和热流平衡方程组,得到了弹道诸元和表

面温度场的变化规律,最后分析了不同发射条件和

气流温度对其平均温度场的影响规律。

1摇 旋转飞行弹丸的六自由度弹道模型

以某 155 mm 口径炮射末敏母弹为例[8],建立

弹道模型,首先,基于牛顿第二定律建立弹道坐标系

下的质心运动方程组,得到质心运动方程的标量形

式和质心的位置变化方程组:
dv
dt =

1
m移Fx,

d兹a

dt = 1
mvcos 鬃2

移Fy,

d鬃2

dt = 1
mv移Fz

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï .

(1)

dx
dt = vcos 鬃2cos 兹a,

dy
dt = vcos 鬃2sin 兹a,

dz
dt = vsin 鬃2

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï .

(2)

式中:m、v 分别为弹丸的质量和速度;兹a 为速度高低

角;鬃2 为速度方位角;Fx、Fy 和 Fz 分别为作用在弹

丸上的力在弹道坐标系上的分量;x、y 和 z 为弹丸的

质心坐标。
其次,基于动量矩定理建立弹轴坐标系下的绕

心运动方程组,得到弹丸绕心转动的运动学方程组

与动力学方程组:
d酌
dt = 棕孜 - 棕灼 tan 渍2,

d渍2

dt = - 棕浊,

d渍a

dt =
棕灼

cos 渍2

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï .

(3)

式中:酌 为弹体坐标系相对于弹轴坐标系的转角;渍2

为弹轴方位角;渍a 为弹轴高低角;棕孜、棕浊 和 棕灼 分别

为弹丸的角速度在弹轴坐标系上的分量。
d棕孜

dt = 1
C移M孜,

d棕浊

dt = 1
A移M浊 - C

A 棕孜棕灼 + 棕2
孜 tan 渍2 +

摇 摇 A - C
A 茁1酌

··,

d棕灼

dt = 1
A移M灼 + C

A 棕孜棕浊 - 棕浊棕灼 tan 渍2 +

摇 摇 A - C
A 茁2酌

··

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï .

(4)
式中:M孜、M浊 和 M灼 分别为作用在弹丸上的力矩在

弹轴坐标系上的分量;A 为赤道转动惯量;C 为极转

动惯量;茁1、茁2 分别为弹丸的惯性主轴在弹体坐标

系上的投影与其坐标轴的夹角。
最后,加上描述坐标系角度的约束方程,组成旋

转飞行弹丸的六自由度(6鄄DOF)弹道模型,当给定

初始条件和相关气动参数后,即可求出弹道诸元随

飞行时间的变化规律。
sin 啄1 = cos 渍2sin(渍a - 兹a) / cos 啄2,
sin 啄2 = cos 鬃2sin 渍2 - sin 鬃2cos 渍2cos(渍a - 兹a)

{ .
(5)

式中:啄1 为高低攻角,啄2 为方向攻角,用于确定弹轴

相对于速度的方位和计算空气动力。

2摇 旋转飞行弹丸的表面温度场模型

2郾 1摇 节点热流平衡方程

由于弹丸的飞行时间短,壁厚薄,忽略其在厚度

方向上的热量传递,实际上,厚度方向应按照集总参
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数法考虑,因此计算出来的温度低于实际温度,壁厚

越大误差越明显。 将弹头部近似看作平头锥形体,
将其表面按照面元面积相等的规则进行划分,以每

个单元的中心作为计算节点,对各节点所在的热传

递网络建立热流平衡方程

dTi

dt = 1
籽c [啄 移

i屹j

K ij(T j - Ti)
dij

- 着滓(T4
i - T4

肄 ) + q ]i ,

(6)
式中:着 为弹丸表面的半球总发射率,指所有方向和

所有波长下的平均值,与表面温度、粗糙度以及涂层

的存在有关,设弹丸表面满足灰体漫射性质,则发射

率一定;籽、c 分别为表面材料的密度和比热容;啄 为

壁厚;dij、K ij为相邻节点间的距离和热传导因子;T肄

为来流气温;Ti为节点 i 的温度;T j为与节点 i 相邻

节点的温度;qi为该面元吸收的外热流,包括:气动

加热、弹丸腔内电子器件发热、太阳直接辐射、地球

反射的太阳辐射以及地球热辐射等。 相比气动热,
环境热辐射和内热源的影响较小,可忽略不计。
2郾 2摇 气动对流换热

弹丸圆柱部表面由于速度产生的气动加热按照

高速气流纵掠平壁换热理论计算,角速度产生的气

动加热按照高速气流绕流圆柱换热理论计算,弹头

部表面的气动加热根据绕流锥体与绕流柱体之间的

换热关系计算。
气流在绝热条件下相对于弹丸被滞止的温度称

为绝热壁温或驻点温度

T0 = T (肄 1 + k - 1
2 Ma )2 , (7)

式中:k 为空气绝热指数;Ma 为马赫数,Ma = v / a,
v 为弹丸的飞行速度,a 为声速。

若弹丸发射点取标准海平面大气参数,则来流

气温与压强随飞行高度的变化关系为

T肄 = 288郾 15 - 0郾 006 5y,

p肄 (= 101 325
T肄 )288郾 15

5郾 256

ì

î

í

ïï

ïï .
(8)

由于气流相邻各层间伴随着热与功的相互转

换,使得恢复温度 Tr小于绝热壁温,因此,引入温度

恢复系数 r,表征受阻气体的实际动力温升,层流时

r = 0郾 84,湍流时 r = 0郾 89.

Tr = T (肄 1 + r k - 1
2 Ma )2 . (9)

局部气动对流换热系数

hi,x =
qi

(Tr - Ti)
, (10)

式中:qi为局部气动热流密度,包括由速度产生的 qi1

和由角速度产生的 qi2 .
弹丸圆柱部表面由于速度产生的气动加热按照

高速气流纵掠平壁的实验关联式计算[9]

Nui,x =
0郾 332(Re*i,x)1 / 2(Pr*)1 / 3, Re*i,x臆5 伊105;

0郾 029 6(Re*i,x)4 / 5(Pr*)1 / 3, 5 伊 105 < Re*i,x臆107;

0郾 185(Re*i,x)(lgRe*i,x) - 2郾 584(Pr*)1 / 3, 107 < Re*i,x臆109

ì

î

í

ï
ï

ïï .

(11)
式中:Nui,x为局部努赛尔数,Nui,x = xhi,x / 姿*,x 为计

算节点到弹头的距离,姿*为空气导热系数;Re*i,x为
局部雷诺数;Pr*为普朗特数;参考温度和气流导热

系数

T* = T肄 + 0郾 5(Ti - T肄 ) + 0郾 22(Tr - T肄 ),

姿* = 2郾 72 伊 10 - 4 伊 (T*) 4 / 5{ .
(12)

参考温度下的局部雷诺数与普朗特数[10]

Re*i,x =
vx籽*

滋* ,

籽* =
P肄

RT*,

Pr* =
滋*cp
姿* ,

滋* = 滋 (肄
T*

T )
肄

0郾 76

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï .

(13)

式中:滋*与 籽*分别为空气动力黏度和密度;cp为定

压比热;*号表示在参考温度下的量。
将(9)式、(11)式代入(10)式,得到弹丸圆柱部

表面由于速度引起的局部气动热流密度

qi1 =
0郾 332姿*(Re*i,x)1 / 2(Pr*)1 / 3

x (Tr - Ti), Re*臆5 伊105;

0郾 029 6姿*(Re*i,x)4 / 5(Pr*)1 / 3

x (Tr - Ti), 5 伊 105 < Re*臆107;

0郾 185姿*(Re*i,x)(lgRe*i,x) - 2郾 584(Pr*)1 / 3

x (Tr - Ti), 107 < Re*臆109

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï .

(14)
弹丸表面由于高速旋转产生的气动加热根据

Hilpert 绕流圆柱对流换热的实验关联式计算

Num = C(Rem) n(Pr*) 1 / 3, (15)
式中:Rem为平均雷诺数,Rem = 棕籽* d2 / 2滋*,棕 为弹

丸的旋转角速度,d 为弹丸外径;C、n 由此雷诺数确

定[9];此处近似认为局部雷诺数等于平均雷诺数。
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将(9)式、(15)式代入(10)式,得到弹丸圆柱部

表面由于旋转产生的局部气动热流密度

qi2 =
C姿*(Rem) n(Pr*) 1 / 3

d (Tr - Ti) . (16)

联立(14)式、(16)式得出弹丸圆柱部表面的局

部气动热流密度为

qi = qi1 + qi2 . (17)
弹头部表面的局部气动热流密度按照绕流锥体

与绕流柱体间的换热关系得出[11],热流密度在层流

时为(17)式的 1郾 732 倍,湍流时为 1郾 176 倍。

3摇 数值计算与结果分析

将(6)式各节点的温度表示为时间的微分式,
则(1)式 ~ (6)式中的各弹道诸元和节点温度都是

关于时间的微分方程,应用四阶 Runge鄄Kutta 法耦合

求解,即可同时求出弹道诸元和弹丸表面各节点的

温度随飞行时间的变化。
3郾 1摇 弹丸外弹道表面温度场分布

已知:弹丸外径 155 mm;弹头部长 400 mm;圆
柱部长 500 mm;弹丸质量 45 kg;壁厚 4 mm;表面材

料热导率 22郾 6 W / (m·K);发射角 45毅;发射速度

650 m / s;初始转速 200 r / s;发射点取标准海平面大

气参数;弹丸表面初始温度 300 K;发射率 0郾 8;计算

时间 50 s.
图 1 为弹丸速度随飞行时间的变化曲线,图 2

为弹丸自转角速度随飞行时间的变化曲线,图 3 为

绝热壁温、恢复温度、气流温度以及两个节点的定性

温度随飞行时间的变化曲线。

图 1摇 弹丸的速度曲线

Fig. 1摇 Velocity curve of projectile
摇

图 1 得出:弹丸出炮口后在重力和空气阻力的

作用下,速度迅速降低,上升至弹道最高点后,在重

力作用下,速度反向增加。 图 2 得出:弹丸的自转角

速度在极阻尼力矩作用下呈指数衰减,在弹道末段

图 2摇 弹丸的自转角速度曲线

Fig. 2摇 Angular velocity of rotation curve of projectile
摇

下降幅度逐渐变缓,符合外弹道学弹丸自转角速度

衰减理论。 图 3 得出:绝热壁温以及恢复温度的变

化规律都与速度的变化规律基本一致;气流温度先

随飞行高度增加而减小,后随飞行高度下降而逐渐

增加;弹丸在飞行过程中的绕流物性参数由定性温

度确定,定性温度由来流气温,各节点的温度以及恢

复温度共同决定,由于各节点的温度随飞行时间不

断变化,所以每个节点对应一个定性温度。

图 3摇 绝热壁温、恢复温度、气流温度和定性温度的变化

Fig. 3摇 Variations of adiabatic wall, recovery, airflow
and qualitative temperatures

图 4 为弹丸表面的温度场分布。 结果表明:弹
丸出炮口后,表面各部位的温度迅速升高,越靠近弹

头部,温度升高速率越快,峰值温度越高,这是由于

越靠近弹头部,气动对流换热系数越大;随着速度逐

渐减小,气动加热逐渐减弱,甚至有可能转变为气动

降温,并且辐射散热量与其温度的四次方成正比,热
量散失较快,所以弹丸表面温度迅速下降;靠近弹头

处的节点温度和弹丸的速度表现出了很强的跟随

性,在弹道末段上,温度变化率较大,这是由于靠近

弹头位置上的温度较高,弹丸的速度降低后,气动降

温显著,当弹丸速度反向增加后,温度也随之增加。
对比图 3、图 4 得出:节点的定性温度与其温度场的
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变化相近。

图 4摇 弹丸表面的温度场分布

Fig. 4摇 Temperature field distribution on the
surface of projectile

3郾 2摇 不同发射条件和气流温度下的平均温度场

计算不同发射条件和气流温度下的平均值,总
结各因素对其平均温度场的影响规律,除对应的影

响因素外,其余已知条件同 3郾 1 节。

图 5摇 不同初速下弹丸表面的平均温度场

Fig. 5摇 Average temperature fields at
different initial velocities

图 5 为不同初始速度下弹丸表面平均温度的变

化规律,图 6 为不同初始转速下弹丸表面平均温度

的变化规律。 图 5 表明:弹丸表面平均温度的变化

率随初始速度增加而非线性增加,初始速度越高,温
度升高速率越快,峰值温度越高,同时温度下降速率

也越快,这是由于速度越高,气动对流换热越强烈,
并且随着初速增加,局部换热系数呈非线性增加趋

势;弹丸的初速越高,达到热平衡所需要的时间越

长,初速 550 m / s 时,约 30 s 后稳定在 320 K 左右,
初速 650 m / s 时,约 40 s 后才稳定到 320 K,此后与

环境温度相差 40 ~ 50 K. 图 6 表明:弹丸的高速旋

转角速度对其表面温度场的影响较小,初始转速较

低时,其影响可忽略不计,随着初始转速增加,表面

温度的峰值温度和温度变化率增加。 这里需要指

出:实际上弹体表面的气动加热属于一种复杂的有

旋流动对流换热,受弹丸的速度、转速、气流物性参

数共同控制,分别讨论只能作为一种近似的考虑

方法。

图 6摇 不同初始转速下弹丸表面的平均温度场

Fig. 6摇 Average temperature fields at different
initial rotational speeds

摇

图 7 为不同发射角下弹丸表面平均温度的变

化规律,图 8 为不同气流温度下弹丸表面平均温度

的变化规律。 图 7 表明:发射角越小,表面温度越

高,但这种规律是在弹丸发射一定时间后,才逐渐显

图 7摇 不同发射角下弹丸表面的平均温度场

Fig. 7摇 Average temperature fields at
different launching angles

现出来,在出炮口较短时间内,发射角和表面温度的

关系不大,在弹道末段上,这种规律最明显。 这是由

于发射角和速度存在必然联系,发射角越小,在弹道

末段上,弹丸在重力作用下的速度越高,气动加热显

著。 图 8 给出了气流温度随飞行高度变化和气流温

度不变时的平均温度场,为了更直观的比较高温和

低温发射的差别,在气流温度不随飞行高度变化的

情况下,根据弹丸工作规定的气温范围( - 40 益 ~
+50 益),给出了气流温度取最高和最低时的计算

结果。 结果表明:气流温度对弹丸表面温度场的影

响较大,气流温度越高,表面温度上升速率越快,峰
值温度越高,达到热平衡时的温度也越高,这是由于

气流温度直接影响弹丸表面的恢复温度和定性温
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度,而恢复温度和定性温度是决定气动对流换热的

关键因素。

图 8摇 不同气流温度下弹丸表面的平均温度场

Fig. 8摇 Average temperature fields with
different airflow temperatures

摇

4摇 结论

1) 气动加热是影响弹丸表面温度场的主要因

素,而弹丸的速度、转速、发射角、气流温度以及定性

温度都是影响气动加热的关键因素。
2) 弹丸表面的温度梯度与距弹头的距离呈反

比;表面温度随发射速度增加而非线性增加;初始转

速越高,峰值温度和温度变化率越大;发射角越小,
表面平均温度越高,在弹道末段上,这种规律最明

显;气流温度越高,表面温度上升速率越快,峰值温

度越高,达到热平衡时的温度越高。
3) 在飞行目标表面温度场或红外辐射特性的

相关研究中,可根据目标的结构特征,利用应用广泛

且精度较高的经验公式计算其外热流,利用传热学

理论建立能量守恒方程,通过耦合求解运动模型与

热流平衡方程组,即可得到受运动参数和气流物性

所控制的动态温度场分布。 高速旋转飞行弹丸的气

动加热一定与其角速度密切相关,这一问题的工程

计算有待于进一步深入研究。
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