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采用动网格技术的弹托分离仿真模型
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摘　要：针对一体化弹丸出炮口后弹托由与弹体接触到绕弹托质心做六自由度运动的过程，提出一种基
于弹托分段分离运动并采用动网格技术耦合流体控制方程和六自由度运动方程的弹托分离仿真模型。以尾

翼稳定脱壳穿甲弹为例，仿真分析不同马赫数下的弹托分离情况，并探讨弹托和弹体气动系数在分离过程中

的变化情况。仿真结果表明：弹托分离马赫数越大，分离轨迹越靠近弹体且分离时间越短，但对地分离横向

位移越大。通过与试验数据的对比，验证了所提弹托分离仿真模型的准确性。
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　　脱壳穿甲弹的弹托分离过程存在机械和气动
的扰动，导致分离过程对弹体飞行稳定性和作战

效能影响较大［１］。目前国内外采用试验分析、理

论建模和数值仿真的方法对脱壳穿甲弹的弹托分

离过程做了大量研究。

文献［２］基于风洞测力试验，分析了尾翼稳
定脱壳穿甲弹 （ＡｒｍｏｒＰｉｅｒｃｉｎｇＦｉｎＳｔａｂｉｌｉｚｅｄ
ＤｉｓｃａｒｄｉｎｇＳａｂｏｔ，ＡＰＦＳＤＳ）在４５Ｍａ时弹托分离
存在的机械干扰和气动扰动；文献［３－４］采用理
论解析的方法对弹托分离过程中的受力和运动情

况进行了分析。其中文献［３］采用分段模型简化
的方法，基于激波理论和膨胀波理论，对 ＡＰＦＳＤＳ
的弹托迎风窝、弹托的下表面、弹体头部阻力以及

尾翼阻力进行了理论建模和仿真计算；文献［４］
基于一维非稳定流场控制方程，对 ＡＰＦＳＤＳ弹托

分离过程中的冲击力公式进行了推导，给出了弹

体和弹托的运动方程和转动方程，结合推导公式

仿真分析了弹体的六自由度运动情况。由于解析

法无法模拟高超声速弹托分离过程中的湍流现

象，其得到的仿真结果与试验相差较大。文

献［５－７］基于动网格技术耦合流体控制方程和
六自由度运动方程对高速弹托分离过程进行了仿

真分析，并与试验结果进行了对比，结果表明采用

计算流体力学方法分析弹托分离过程精度较高。

现有文献对不同攻角和侧滑角下 ＡＰＦＳＤＳ的
弹托分离进行了大量研究，但较少研究不同分离

初速对弹托分离轨迹的影响。然而，分析不同速

度下弹托分离情况可对不同射击工况下脱壳穿甲

弹的射击效能进行预测，且对试验现场的防护尤

其对舰上设备的安置具有重要的参考意义。
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１　仿真模型

弹托刚开始分离时，可忽略弹托相对弹体的

旋转和轴向运动，即弹托只有相对弹体的径向运

动。弹托分离初始阶段弹托的受力大多来源于升

力，因此假设是合理的，此阶段称为弹托分离的第

一阶段。由文献［７］结论可知，弹托出炮口后弹
托与弹体已完全分开，因此，可认为弹托分离第一

阶段在膛内已完成；直到弹托与弹体径向位移达

到一定初始分离间隙 ｌ０时，弹托才开始绕质心做
六自由度运动，此阶段称为弹托分离第二阶段。

当弹托与弹体之间不存在气动扰动时，则两者进

行自由飞过程，称为弹托分离的第三阶段。基于

上述对弹托分离过程的描述，弹托分离仿真流程

可用图１表示。

图１　弹托分离仿真流程图
Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓａｂｏｔｄｉｓｃａｒｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

１．１　第一阶段弹托分离模型

初始弹托与弹体之间距离较小，因此，在弹托

分离第一阶段，弹托与弹体之间位移对弹托升力

系数的影响可忽略不计，即弹托在分离第一阶段

做匀加速运动，且升力加速度相比重力加速度大

很多，因此可忽略重力加速度。通过稳态流场计

算可得到弹托的升力系数ＣＬ，则弹托做六自由度
运动的径向初速度为：

Ｖｒ＝
ρＶ２ＡＣＬ
ｍ ｌ

槡 ０ （１）

式中，ｍ表示弹托的质量，ρ表示空气密度，Ｖ表
示弹丸炮口初速，Ａ表示弹托最大横截面积，ｌ０表
示第一阶段弹托运动的最大径向位移。

１．２　第二阶段弹托分离模型
１２１　基于动网格的流体控制方程

根据ＮＳ方程，对于求解域为体积可变的控
制体，采用积分守恒型方程，可得求解域气体

满足：


ｔ
Ｖ（ｔ）

ＱｄＶ＋
Ｓ（ｔ）

（Ｆ－Ｑｕｇ）·ｎｄｓ＝０ （２）

式中，Ｑ＝［ρ，ρｕ，Ｅ］Ｔ，Ｆ＝Ｑｕ＋Ｇ，Ｇ＝［０，Ｐ·
ｎ，Ｐ·ｕ］Ｔ，ρ、ｕ、Ｅ分别表示流体的密度、速度以及
单位体积内的能量，Ｐ表示压力，Ｓ表示控制体的
外表面，ｎ表示Ｓ的法向量，ｕｇ表示动网格的移动
速度，ｓ表示面向量。
１２２　六自由度运动方程

若忽略弹托在飞行过程中的形变，可将弹

托作为刚体处理。任何自由刚体的运动都可以

看作是刚体的质心运动和绕质心运动两种的合

成。在惯性坐标系下，弹托质心平移动力学方

程为：

ｖｃ＝
１
ｍ∑Ｆｃ＋ｖ０ （３）

式中，ｖｃ和Ｆｃ分别表示惯性坐标系下弹托的运动
速度和外部合力，ｖ０表示弹托的运动初速。弹托
绕质心运动的动力学方程为：

ωＢ ＝Ｌ
－１（∑ＭＢ－ωＢ×ＬωＢ） （４）

式中，Ｌ表示刚体的惯性张量，ＭＢ表示质量矩阵，
ωＢ表示弹托在体坐标系下的转动角速度。

１．３　第三阶段弹托分离模型

在弹托分离第三阶段，弹体与弹托做自由飞

运动，其实是第二阶段不考虑弹托与弹体之间干

扰的特殊情况，因此这一阶段的分离仿真模型与

第二阶段一致，不再赘述。

２　仿真分析

将式（１）作为式（３）的初速度，即 ｖ０＝Ｖｒ·ｊ，

ｊ表示径向单位向量。对方程（２）进行离散求解，
得到弹托受到的气动力和力矩，并代入式（３）和
式（４）即可求解弹托分离过程。参考文献［５］中
ＡＰＦＳＤＳ的参数：ｍ＝０５７３ｋｇ，Ａ＝２７６×１０－３ｍ２，
ｌ０＝４ｍｍ，弹体直径 ｄ＝２２ｍｍ，弹体长度 ｌ＝
５２２ｍｍ，三维模型如图２所示。

图２　尾翼稳定脱壳穿甲弹三维模型
Ｆｉｇ．２　ＴｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｏｆＡＰＦＳＤＳ

上述仿真模型的实现，可借助ＡＮＳＹＳ仿真平
台实现，采用非结构网格划分，并为提高计算精

度，对弹托表面设置边界层网格，其中ＡＰＦＳＤＳ的
表面网格划分如图３所示。通过多次试算，取计
算域半径为３６３６ｄ、长为１５６０ｌ的圆柱体，弹头

·０１·
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尖点与圆柱顶面的距离为００９６ｌ，弹丸尾端点距
离圆柱底面０４６４ｌ。

图３　尾翼稳定脱壳穿甲弹表面网格分布图
Ｆｉｇ．３　ＳｕｒｆａｃｅｍｅｓｈｏｆＡＰＦＳＤＳ

对于边界条件的设定，物面边界采用绝热壁

面；计算域外边界为压力远场边界条件，压力为１
个标准大气压，温度为３００Ｋ。采用用户自定义函
数（ＵｓｅｒＤｅｆｉｎｅｄＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＵＤＦ）编写弹托受力及
运动方程，实现弹托的六自由度运动。利用弹簧光

顺法移动部分网格节点的位置以适应计算域的微

小变化，并采用局部网格重划方法对某些网格变形

较大区域进行网格重划以适应计算域的较大变化。

分析弹丸以３Ｍａ、４Ｍａ和５Ｍａ分离时的弹托
分离姿态和轨迹情况，通过稳态流场计算可知弹

托在来流速度为３Ｍａ、４Ｍａ和５Ｍａ作用下的升力
系数 ＣＬ分别为 １４７，１４４和 １３０，将其代入
式（１）计算可得弹托分离径向初速度 Ｖｒ分别为
５５ｍ／ｓ，７３ｍ／ｓ和８７ｍ／ｓ。

图４给出了三瓣弹托质心相对弹体的运动轨
迹。由图可见，在零攻角下，三瓣弹托的分离运动

轨迹基本对称。因此，为简化描述，以下分析均以

弹托１为例。

图４　三瓣弹托质心相对弹体径向运动轨迹
Ｆｉｇ．４　Ｒａｄｉａｌｍｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｓａｂｏｔ′ｓ

ｃｅｎｔｒｏｉｄｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｂｏｄｙ

图５给出了 ＡＰＦＳＤＳ以４Ｍａ分离时，弹托１
在０２ｍｓ、２ｍｓ、３ｍｓ以及４ｍｓ时的分离姿态以

及弹托和弹体表面的压力分布云图。

图５　弹托１在不同时刻的分离姿态和压力分布云图
Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｃａｒｄｐｏｓｔｕｒｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆ

ｓａｂｏｔ１ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

由图５可知，分离初始阶段，弹托表面高压区
域主要集中在前缘和后缘，弹托前缘的高压是由

气流壅塞造成的，后缘高压是由于弹托与弹体之

间来回反射的激波在弹托后缘处形成节流冲

击［８］，导致压力增加。随着弹托张开角度的增

加，弹托表面除了迎风窝处压力较大，其余表面压

力分布较为均匀，表面来流在弹托前缘形成的弓

形激波包络整个弹托。

２．１　不同初速对弹托分离姿态和轨迹的影响

图６给出了弹托１在不同马赫数下对地运动
轨迹，可知，不同马赫数下弹托的分离轨迹相差不

大，马赫数越小，弹托分离轨迹越远离弹体。由于

弹托分离轨迹主要取决于弹托受到的阻力和升

力，马赫数越大，弹托阻力系数和升力系数均减小，

但马赫数的增加对阻力系数的减小比例更大，从而

导致马赫数增加时，弹托质心运动更靠近弹体。

图６　不同马赫数下的弹托对地分离轨迹
Ｆｉｇ．６　Ｓａｂｏｔ′ｓｄｉｓｃａｒｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｒｅｌａｔｉｖｅｔｏ
ｇｒｏｕｎｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

进一步分析不同分离初速下弹托质心的俯仰

·１１·
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运动，如图７所示。

图７　不同马赫数下的弹托俯仰角变化情况
Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｏｆｓａｂｏｔ′ｓｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｇｌｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

由图７可知，弹托分离初速越大，弹托俯仰角
在同一观察位置处的张开角度越大，说明了分离初

速的增加对弹托俯仰力矩的增加比例要大于对横

向速度的增加比例。图８给出了不同马赫数下弹
托１的升力系数随时间的变化曲线，由图可知，不
同马赫数下弹托的升力系数变化规律基本一致。

在分离初始时刻，升力系数急剧增加到波峰后开始

下降，这主要是由于：随着弹托张角的增加，弹托前

缘受弹体头部激波的影响区域变大，导致弹托升力

随之增加。随着弹托与弹体间隙的增加，弹托底部

压力下降，导致弹托升力系数减小。当间隙进一步

增加时，弹托前缘形成的脱体弓形激波使得弹托底

部压力再次迅速增加，达到一个新的峰值，且马赫

数越大，峰值越大、到达峰值的时间越短。

图８　升力系数随时间变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

与升力系数一样，弹托阻力系数在分离初始

阶段有个迅速的抬升，随后又快速减小。随着弹

托角度的逐渐增加，弹托迎风面越大，导致受到的

阻力越大，因而阻力系数逐渐增加到一个峰值，且

马赫数越大，峰值越小、到达峰值的时间也越短，

这验证了马赫数越高飞行物体阻力系数越小的结

论，如图９所示。

图９　阻力系数随时间变化曲线
Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

２．２　不同初速对弹托分离时间的影响

当弹托与弹体进入弹托分离的第三阶段时，

弹体与弹体之间无气动扰动，实现完全分离。因

此可定义第一阶段持续时间 ｔ１和第二阶段持续
时间ｔ２之和为弹托分离时间。以弹体俯仰力矩
系数Ｃｍ为参考依据，以第二阶段起点为零时刻，
则当 Ｃｍ等于脱壳穿甲弹在稳定无弹托情况下的
俯仰力矩系数 Ｃｍ０时，称为弹托分离第二阶段的
结束时刻ｔ（Ｃｍ０），则弹托分离计算时间ｔ为：

ｔ＝ｔ１＋ｔ２＝
２
Ｖ

ｍｌ０
ρＳＣ槡 Ｌ

＋ｔ（Ｃｍ０） （５）

需要说明的是，由于第一阶段已在膛内完成，

因此，若从出炮口开始计算弹托分离时间，则有

ｔ＝ｔ２。因此，为便于对比，统一以 ｔ２值作为弹托
的分离时间。分析 ＡＰＦＳＤＳ以３Ｍａ、４Ｍａ和５Ｍａ
对应的速度分离时弹体俯仰力矩系数随时间的变

化，如图１０所示。

图１０　俯仰力矩系数随时间变化曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
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在零攻角下，由于弹体轴对称，弹体升力为

０，因此，在自由飞行时俯仰力矩系数为 ０，即
Ｃｍ０＝０。可计算得到三个分离初速下的弹托分离
时间如表１所示，表明初始分离马赫数越大，弹托
分离时间越短，但横向对地位移越大。

表１　不同马赫数下弹托分离时间和对地分离位移
Ｔａｂ．１　Ｓａｂｏｔｄｉｓｃａｒｄｔｉｍｅａｎｄｄｉｓｃａｒｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ
ｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｔｈｅｇｒｏｕｎｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

分离初速（Ｍａ） 分离时间／ｍｓ 横向对地位移／ｍ

３ ５．６５ ５．７５

４ ５．２６ ７．０６

５ ４．３２ ７．２５

３　试验验证

为了验证本文提出的弹托分离数值仿真模型

的准确性，以４Ｍａ时 ＡＰＦＳＤＳ的弹托分离过程为
例进行分析，并与文献［９］中的试验数据进行对
比。同时为了说明本文方法的优越性，给出了采

用文献［５］方法仿真同样工况下的弹托分离情
况，结果如图１１所示。

图１１　弹托分离轨迹的试验验证
Ｆｉｇ．１１　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｓａｂｏｔ′ｓｄｉｓｃａｒｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图１１中，实线数据为采用文献［５］中的模型
仿真得到的结果，虚线数据为采用本文模型获得

的弹托分离运动轨迹。与试验结果对比表明：采

用本文的弹托分离仿真方法可有效减小初始分离

阶段的误差，得到的弹托分离轨迹与试验数据基

本吻合，误差在可接受范围内。本文的弹托分离

模型更符合实际情况，通用性更好。

４　结论

本文针对弹托分离的三个阶段，将弹托分离

模型分段处理，对每一阶段采用不同的数学模型，

从而提出了一种基于动网格的分段弹托分离仿真

模型。采用这一模型仿真分析了不同初速对弹托

分离轨迹和分离时间的影响，仿真结果表明：弹托

分离马赫数越高，分离轨迹越靠近弹体且分离时

间越短，但横向对地分离位移越大。同时，探讨了

弹托和弹体气动系数在分离过程中的变化情况，

最后通过对比试验数据，验证了本文提出的弹托

分离仿真模型的准确性。
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