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爆炸螺栓作用同步性对弹丸着靶影响规律

张学伦，李　真，王昭明

（重庆红宇精密工业有限责任公司，重庆　４０２７６０）

摘要：针对火箭橇试验中弹丸终点弹道参数的准确性直接影响到弹丸终点效应评估的真实性，提出爆炸螺栓作用的

时序及同步性对弹丸运动参量及着靶姿态的影响规律；利用 ＣＦＤＦＡＳＴＲＡＮ气动力分析软件进行了数值模拟研究，
分析了弹丸着靶运动参量及着靶攻角的变化关系，从中得出了爆炸螺栓作用的时序及同步性对弹丸运动参量及着

靶姿态的影响规律；结果表明：爆炸螺栓作用时序及同步性对弹丸的运动参量及着靶姿态的影响较小。
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　　弹丸终点弹道参数的准确性直接影响到弹丸终点效应

评估的真实性。因此，保障弹丸的终点弹道参数是评估弹丸

终点毁伤效应的前提。

在地面弹丸终点效应考核试验中，火箭橇试验法［１］是目

前较为常用的方法。火箭橇试验技术中，采用爆炸螺栓实现

弹与橇车的分离，即被试弹丸通过前、后两道压环固定，压环

两侧通过爆炸螺栓沿竖向固定在橇车立柱上。火箭橇运行

到预定位置时，爆炸螺栓通电作用，释放固定弹丸的压环，弹

丸按照规定的终点弹道运动参量自由飞向目标，实现对弹丸

终点毁伤效应的打击。由于弹丸与橇车分离技术本身的复

杂性，对其影响分离的干扰因素认识不够深入，常常导致试

验结果与预设结果偏离。夏洪利［２］等进行了战斗部终点效

应着靶攻角控制技术的研究，但未涉及爆炸螺栓作用时序及

同步性对弹丸终点运动参量及姿态参量的研究。

文中利用 ＣＦＤＦＡＳＴＲＡＮ气动力分析软件对某型弹丸

着靶运动参量、姿态参量进行了数值模拟分析，主要从弹丸



终点运动时间、质心运动轨迹、速度变化及攻角变化的方面

考察了爆炸螺栓作用时序及作用同步性等因素的变化对弹

丸终点参量的影响。

１　数值模拟计算模型

１．１　计算基本假设

计算模型的建立基于以下假设：不考虑结构卡环的变形

及分离瞬间的结构相互干扰；不计撬车对弹丸的气动干扰；

不考虑卡环释放过程中对弹丸的干涉；忽略弹丸与结构连接

间的摩擦力。

１．２　模型及坐标系

计算过程中涉及两个坐标系，即地面坐标系 ＯＸＹＺ和弹
丸自身坐标系 Ｏ１Ｘ１Ｙ１Ｚ１。弹丸被释放的初始时刻，弹丸自
身坐标系Ｏ１Ｘ１Ｙ１Ｚ１相对地面坐标系ＯＸＹＺ在绕Ｚ轴方向预

置２°夹角，飞行过程中弹丸相对地面坐标系运动。

地面坐标系ＯＸＹＺ是与地球表面固连的坐标系，坐标原

点Ｏ在发射瞬时弹丸的质心上，ＯＸ轴为弹道面与水平面交

线，指向目标为正，ＯＹ轴沿垂线向上，ＯＺ轴与其他两轴垂直

并构成右手坐标系［３］。

弹丸自身坐标系采用弹体坐标系，原点 Ｏ１在质心上；
Ｏ１Ｘ１轴与弹丸纵轴重合指向头部为正；Ｏ１Ｙ１轴位于弹丸纵
向对称面内与 Ｏ１Ｘ１轴垂直，指向上为正；Ｏ１Ｚ１轴垂直于

Ｏ１Ｘ１Ｙ１平面，方向按右手直接坐标系确定。图１为弹丸坐标

系及约束示意图。

图１　弹丸坐标系及约束示意图

１．３　控制方程［４］

根据弹丸约束情况，建立弹丸自身坐标系相对地面坐标

系的六自由度运动方程如下：
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１．４　计算方法及参数

计算中湍流模型选择 ＳＡ湍流模型，采用标准大气参

数。弹丸初始攻角预置为２°、初始速度预设为８６０ｍ／ｓ，设置

爆炸螺栓作用时刻点到着靶点的距离为２１ｍ。爆炸螺栓作

用时序及同步性分别设置为以下３种工况：

工况１：前、后爆炸螺栓同时作用，相当于弹丸从始至终

处于自由飞的状态，不需要添加约束。

工况２：前端爆炸螺栓比后端爆炸螺栓先作用４ｍｓ的情

况，在后爆炸螺栓处添加铰链约束，约束生效时间为 ０～

４ｍｓ，４ｍｓ后战斗部处于自由飞状态。

工况３：前端爆炸螺栓比后端爆炸螺栓后作用４ｍｓ的情

况，在前爆炸螺栓处添加铰链约束，约束生效时间为 ０～

４ｍｓ，４ｍｓ后弹丸处于自由飞状态。

计算时先进行一定次数稳态计算，然后分别加载３种情

况的运动模式，设置好约束条件进行３次动态过程计算［４］。

２　计算结果及分析

２．１　弹丸运动参数

对比３种工况对弹丸运动情况的影响，主要包括沿Ｘ方

向飞行到２１ｍ所用的时间、质心运动轨迹、速度变化等。

因弹丸初始速度高，飞行距离较短，在飞行时间上３种工

况差别不大。弹丸沿Ｘ方向飞行到２１ｍ所用的时间，工况１、

工况２、工况３分别为０．０２４４６ｓ、０．０２４４５ｓ、０．０２４４５ｓ。

４ｍｓ时刻，工况 １、工况 ２和工况 ３的弹丸 Ｘ方向位移为

３．４３７５ｍ、３．４３７９ｍ和３．４３７９ｍ。

弹丸水平方向飞行到２１ｍ时，弹丸质心运动轨迹差别
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不大，工况１、工况２、工况３的Ｙ方向位移分别为０．７３３４ｍ、

０．７３２８ｍ、０．７３３１ｍ。

图２和图３为分别为战斗部 Ｘ方向速度和 Ｙ方向速度

随Ｘ方向位移的变化关系。由图中可以看出３种工况的速

度变化有所不同，引起这种现象主要原因是爆炸螺栓作用的

延迟使得弹丸姿态角不同。对于工况２和工况３速度变化

出现拐点的时刻即为最后一组爆炸螺栓作用时刻。

图２　Ｘ方向速度随Ｘ方向位移的变化

图３　Ｙ方向速度随Ｘ方向位移的变化

　　工况１、工况２和工况３的 Ｘ方向速度变化范围分别为

［８５９．４７６ｍ／ｓ，８５８．８３６ｍ／ｓ］、［８５９．４７６ｍ／ｓ，８５８．９３９ｍ／ｓ］、

［８５９．４７６ｍ／ｓ，８５８．９３０ｍ／ｓ］；工况１、工况２和工况３的 Ｙ

方向速度变化范围分别为［３０．０１４ｍ／ｓ，２９．９８３ｍ／ｓ］、

［３０．０１４ｍ／ｓ，２９．９７１ｍ／ｓ］、［３０．０１８ｍ／ｓ、２９．９８５ｍ／ｓ］。从

数据上看３种工况的速度变化差距并不是很明显。

从计算结果上来看，爆炸螺栓作用的时序及同步性对弹

丸运动参数的影响并不大，仅是参数的变化趋势上有略微

不同。

２．２　弹丸姿态角

弹丸的姿态角即弹丸自身坐标系相对于地面坐标系的

姿态，图４为弹丸绕Ｘ轴、Ｙ轴和 Ｚ轴的转动角随 Ｘ方向位

移的变化关系。由图中可以看出在０～４ｍｓ内，３种工况对

弹丸的姿态角有一定影响，随着飞行的继续，３种工况的姿

态角差距逐渐增大。由图也可以看出３种工况弹丸绕 Ｘ轴

和Ｙ轴的转动角差别很小，仅在 Ｚ轴方向差距较大，这种现

象主要跟弹丸的受力情况相关。

图４　转动角随Ｘ方向位移的变化

　　弹丸在空气中飞行时，主要受到作用在压心上的气动升

力Ｆｌ、气动阻力Ｆｄ和作用在重心的重力，弹丸所受的气动力

主要集中在头部曲线附近，质心在压心后，弹丸为静不稳定

的，示意图见图５所示。

图５　弹丸受力分析示意图
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　　工况１弹丸处于自由飞的状态，气动力足以平衡重力，

平稳飞行。工况２，气动力相对铰链点２产生的力矩被重力

产生的力矩抵消一部分，因弹丸为静稳定的，有自我恢复平

衡的趋势，从而引起弹丸姿态的调整。工况３，气动力相对铰

链点１产生的力矩和重力对铰链点１产生的力矩相互叠加，

因此工况３时弹丸姿态的变化幅度比工况２的大。

从计算数据上看，３种工况绕Ｘ轴和Ｙ轴的角度差别很

小，仅绕Ｚ轴的角度有一些差别，但总的来说差距不大。绕

Ｚ轴方向的转动角速度见表１。

表１　绕Ｚ轴转动角速度

计算参量
计算结果

工况１ 工况２ 工况３

初始攻角／（°） ２．０ ２．０ ２．０

终点攻角／（°） １．９９ １．９８ １．８８

转动角度／（°） ０．０１ ０．０２ ０．１２

时间／ｓ ０．０２４４６ ０．０２４４５ ０．０２４４５

平均转动角

速度／（（°）·ｓ－１）
０．４１ ０．８２ ４．９１

　　从计算结果来看爆炸螺栓作用的时序及同步性对弹丸

着靶姿态影响不大。本文计算爆炸螺栓作用同步性延迟时

间为４ｍｓ，而实际爆炸螺栓产品的作用同步性不会超过 １

ｍｓ，因而爆炸螺栓作用的时序及同步性不是造成弹丸着靶时

姿态不可控状态的主要因素。

３　结论

运用ＣＦＤＦＡＳＴＲＡＮ气动力分析软件对弹丸在爆炸螺

栓前后同时作用、前端爆炸螺栓比后端爆炸螺栓先作用 ４

ｍｓ、前端爆炸螺栓比后端爆炸螺栓后作用４ｍｓ三种作用时

序及同步性条件下弹丸着靶运动参量及姿态参量进行了数

值模拟分析，得到以下结论：

１）３种情况下，弹丸飞行时间、飞行位移、质心轨迹和飞

行速度变化等，在数值上差距不大，仅在变化趋势上略有

不同；

２）３种情况对弹丸着靶姿态的影响不大，仅在绕Ｚ轴方

向的角度差别大一些，但均不会造成弹丸着靶姿态不可控。

本文在仿真过程中将弹丸的约束简化为铰链，属于一种

较为极端的状态。而实际情况是爆炸螺栓作用不同步，弹丸

处于一种较牢固的约束状态，仅是约束装置变形可能导致弹

丸初始姿态有所变化。如果约束装置较为可靠，弹丸的初始

姿态角变化幅度会比铰链状态更小，更加不会对弹丸着靶姿

态造成大的影响。

参考文献：

［１］　赵继波，赵峰，谭多望，等．火箭橇加载试验技术研究

［Ｊ］．爆炸与冲击，２００７，２７（５）：５７２－５７６．

［２］　夏洪利，赵卫星，党峰．战斗部终点效应火箭橇试验着靶

攻角控制技术［Ｃ］／／第十三届全国战斗部与毁伤技术

学术交流会论文集．黄山：［出版社不详］，２０１３：１３９４

－１３９７．

［３］　钱杏芳，林瑞雄，赵亚男．导弹飞行动力学［Ｍ］．北京：北

京理工大学出版社，２００６．

［４］　ＥＳＩＣＦＤＩｎｃ．ＣＦＤ－ＦＡＳＴＲＡＮＶ２０１１．０ＵｓｅｒＭａｎｕａｌ

［Ｍ］．ＥＳＩＧｒｏｕｐ，２０１１．

［５］　王军评，毛勇建，董龙雷，等．火箭橇试验推力测量方法

研究［Ｊ］．振动与冲击，２０１３，３２（１８）：７５－７９．

［６］　王健，张旭光，孔维红．火箭橇水刹车高速冲击入水安全

性分析［Ｊ］．南京理工大学学报（自然科学版），２０１３，

２０１３（６）．

［７］　刘军，李磊子．火箭橇气动阻力系数取值方法技术研究

［Ｃ］／／中国空气动力学会测控专业委员会六届四次空

气动力测控技术交流会论文集．襄阳：［出版社不

详］，２０１３．

［８］　王超，王跃钢．火箭橇试验分离制导工具误差的有效性

分析［Ｊ］．中国惯性技术学报，２０１２，２０（２）．

［９］　唐瑞，姚冉中．基于高速火箭橇测速系统的误差分析

［Ｊ］．现代电子技术，２０１５（１）：５９－６３．

［１０］丁春全，周昊，冯志杰．火箭橇试验减振系统力学仿真研

究［Ｊ］．舰船电子工程，２０１２，３２（８）：２１－２５．

［１１］付宇，陈亚奇，仪建华，等．模拟飞行条件下固体火箭发

动机内弹道性能测试技术研究［Ｊ］．四川兵工学报，２０１５

（１０）：３６－３９．

（责任编辑　周江川）

６２ 兵 器 装 备 工 程 学 报 ｈｔｔｐ：／／ｓｃｂｇ．ｑｋｓ．ｃｑｕｔ．ｅｄｕ．ｃｎ／



