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尾流模拟火箭弹空中弹道对模拟尾流生成区域的影响
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摘　要：为了研究尾流模拟火箭弹的空中弹道特性对模拟尾流区域的影响，建立火箭弹质点外弹道模
型、阻力板和发动机空间运动微分方程以及连接绳的受力模型，得到火箭弹无控飞行、空中转向、空中分离至

爆索展开入水全过程的空间运动微分方程。对尾流模拟火箭弹全程弹道进行仿真分析，着重分析不同初始

射击诸元对爆索空中弹道的影响，探究初始发射角、脉冲发动机的喷管数量、点火时间以及火箭弹空中分离

时间对模拟尾流生成区域的影响。仿真结果表明：初始发射角为１５°时火箭弹射程和最大射高相对比较合
理；火箭弹空中转向角度依赖于脉冲发动机总冲量，与点火时刻无关；空中分离时刻对爆索入水发泡区域影

响不太明显，在满足转向要求和发泡区域要求的情况下应该尽早完成空中转向和分离。
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　　舰船在航行过程中由于螺旋桨空化效应以及
吃水线渗入的大量气泡不断扩散，尾部会形成一

条包含大量直径在５０～１５００μｍ气泡的气幕带，
即尾流［１］。从文献［２－３］可以得到目前在役舰船尾

流的长度一般为１３５０～４０００ｍ，宽度为３０～４２ｍ，
厚度为１０ｍ左右。尾流自导鱼雷应用尾流区域
不同于非尾流区域的声、热、电、磁等物理特性进

行跟踪制导，对行进中的舰船和潜艇构成很大威

胁，现役尾流自导鱼雷采用的主要是基于舰船尾

流气泡场声特性的主动声尾流自导系统［４］，因此

模拟与舰艇尾流几何尺度、气泡尺寸和气泡密度

大致接近的气泡带对声尾流自导鱼雷进行诱骗毁

伤具有迫切的军事需求。

尾流模拟火箭弹［５］在现役反鱼雷拦截弹的

基础上进行改进设计，功能是在平行于舰艇航行

方向距离舰艇 ２０００～２５００ｍ的距离生成长约
２０００ｍ、宽约２０ｍ、厚约２０ｍ的气泡带模拟舰艇
尾流，以诱杀尾流自导鱼雷［６］。弹体由发动机、
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分离机构、前置脉冲发动机［７－８］、阻力板以及入水

产生气泡带的爆索组成。脉冲发动机在火箭弹空

中分离之前释放点火脉冲以进行弹道修正［９－１０］，

从而使火箭弹在脉冲发动机推偏作用下完成空中

转向，使其飞行方向近似与舰船航行方向平行，从

而保证串列爆索入水发泡形成的模拟尾流大致平

行于舰船真实尾流；分离机构在脉冲发动机进行

弹体推偏修正方向后选取适当时机，将发动机和

弹体分离［１１－１２］；分离同时，阻力板打开增大阻

力［１３］并拉出弹仓中串列爆索，尾流模拟火箭弹成

功诱骗的关键是保证弹仓中的爆索以“一”字形

入水。

传统的弹道模型［１４－１５］已经很成熟，而空中爆

索的应用较少，本文在传统的外弹道的基础上通

过建立绳索模型将子弹串联起来［１６－１８］，利用

ＭＡＴＬＡＢ对火箭弹以及爆索的空中弹道进行数
值求解［１９］，着重分析分离时刻［２０－２１］、初始俯仰

角、前置脉冲发动机以及风速对空中弹道以及模

拟尾流生成区域的影响，得到火箭弹以及空中爆

索空中弹道的一般规律，优选相关控制参数。

１　空中分离前火箭弹弹道模型的建立

尾流模拟火箭弹由脉冲发动机、弹仓（弹仓

内部为串列爆索）、分离机构、发动机、稳定尾翼

和阻力板组成，如图１所示。

图１　尾流模拟火箭弹结构示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗａｋｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｒｏｃｋｅｔｓｈｅｌｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

尾流模拟火箭弹空中弹道涉及分离前弹道和

分离后弹道，分离前弹道与初始射击诸元以及弹

体的自身结构有关，分离后弹道与阻力板的阻力

特性、连接绳的刚度、分离点以及其他外部环境有

很大关系。因而在火箭弹弹道仿真模拟时，在六

自由度弹道仿真的基础上应用控制变量法分析不

同参数对弹道的影响［２２］。

建模过程使用到的坐标系［２３］有：地面坐标系

ｏ０－ｘ０ｙ０ｚ０，弹道坐标系ｏ－ｘ′ｙ′ｚ′，弹体坐标系ｏ－
ｘｙｚ，阻力板体坐标系ｏｄ－ｘｄｙｄｚｄ，阻力板弹道坐标

系ｏｄ－ｘｄｔｙｄｔｚｄｔ。
假设火箭弹在小攻角条件下飞行，发动机推

力曲线已知，忽略非定常运动附加质量和质量惯

性矩的影响，质心运动方程在 ｏ０－ｘ０ｙ０ｚ０坐标系
中建立，发射点为坐标原点；初始射击平面与

ｘ０ｏ０ｙ０平面重合。火箭弹空间受力及运动情况如
图２所示，其中Ｆｐ为发动机推力，Ｆｔｐ为脉冲发动
机作用在火箭弹上的合外力，与弹体坐标系 ｏｚ轴
平行。α为攻角，β为侧滑角，Θ为弹道倾角，Ψ
为弹道偏角，ωｚ、ωｙ为弹体绕ｏｚ、ｏｙ轴的转动角速
度，参考文献［２１］，建立火箭弹六自由度运动微
分方程。

各角度正方向确定：在空间弹道模型建立的

时候用正负号表示方向，定义火箭弹速度矢量在

纵平面上投影与在ｏ０ｘ０以下时 α为正；定义导弹
质心速度矢量在导弹纵平面右侧（从弹尾观测）

时β为正；定义火箭弹速度矢量的指向在 ｘ０ｏ０ｚ０
上方时Θ为正；沿 ｏ０ｙ０俯视，火箭弹速度矢量水
平面投影在ｏ０ｘ０左边时Ψ为正。

图２　火箭弹受力及运动平面图
Ｆｉｇ．２　Ｐｌａｎｅｆｉｇｕｒｅｏｆｍｏｔｉｏｎａｎｄｆｏｒｃｅｓｏｆｒｏｃｋｅｔｓｈｅｌｌ

图２中，Ｍｆｔ、Ｍｚ为攻角 α引起的位置阻尼力
矩，位置俯仰力矩，ｖ为火箭弹速度，Ｒｘ为弹体阻
力沿ｏｘ方向分量，Ｒｙ为弹体阻力沿ｏｙ方向分量，
Ｇ为火箭弹所受重力。

火箭弹所受空气动力和力矩为：
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１
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Ｍｚ＝
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式（１）～（３）分别为火箭弹所受的阻力、升力
和侧向力，式（４）、式（５）分别表示火箭弹所受的
稳定力矩，定义α为正时俯仰力矩为正，β为正时
偏航力矩为正。其中，Ｃｘ０为攻角 α＝０°时的阻力
系数，Ｋ为与弹形相关的无量纲系数，Ｃ′ｙ为升力
系数对攻角α的导数，Ｃ′ｚ为侧向力系数对侧滑角
β的导数，ｍ′ｚ、ｍ′ｙ为稳定力矩系数对攻角 α、侧滑
角β的导数，ρ为空气密度，ｓ为特征面积，ｌ为全
弹长度。

弹体空间运动方程为：

ｍｄｖｄｔ＝Ｆｐｃｏｓαｃｏｓβ－Ｒｘ－ｍ０ｇｓｉｎΘ

ｍｖｄΘｄｔ＝Ｆｐｓｉｎα＋Ｒｙ－ｍ０ｇｃｏｓΘ

－ｍｖｃｏｓΘｄΨｄｔ＝－Ｆｐｃｏｓαｓｉｎβ＋Ｒｚ＋Ｆ













ｔｐ

（６）

弹体绕轴转动方程为：

Ｊｘ
ｄωｘ
ｄｔ＝Ｍｘ

Ｊｙ
ｄωｙ
ｄｔ＝Ｍｙ＋Ｆｔｐｌｔｐ

Ｊｚ
ｄωｚ
ｄｔ＝Ｍｐ－Ｍ













ｚ

（７）

弹体质心运动方程为：

ｄｘ
ｄｔ＝ｖｃｏｓΘｃｏｓΨ

ｄｙ
ｄｔ＝ｖｓｉｎΘ

ｄｚ
ｄｔ＝－ｖｃｏｓΘｓｉｎ











 Ψ

（８）

式（６）～（８）为弹体平面运动微分方程组。
其中，ｍ０为分离前火箭弹总质量，ｍ为火箭弹总
质量，ωｘ、ωｙ、ωｚ为火箭弹绕弹体坐标系ｏｘ、ｏｙ、ｏｚ
轴的旋转角速度，ｌｔｐ为脉冲发动机合外力作用于
火箭弹质心时的力臂。

２　空中分离后发动机及阻力板弹道建模

２．１　阻力板及发动机受力分析

火箭弹空中分离后，阻力板和发动机侧向受

力很小，可以忽略。分离后发动机尾端、阻力板与

弹仓部分主要受气动阻力、升力、稳定力矩、重力

以及连接绳拉力、拉力矩的作用［２４－２５］，如图 ３
所示。

阻力板和发动机所受的气动力和力矩为：

Ｒｘｐ＝－
１
２ρＳｐＣｘｐｖ

２
ｐ （９）

Ｒｙｐ＝
１
２ｒＳｐＣ′ｙｐｖ

２
ｐ（ｅｚ１×ｖｐ）αｐ／ｓｉｎαｐ （１０）

图３　发动机尾端与阻力板受力图
Ｆｉｇ．３　Ｆｏｒｃｅｄｉａｇｒａｍｏｆｅｎｇｉｎｅｒｅａｒｅｎｄ

ａｎｄｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｐｌａｔｅ

Ｍｚｐ＝
１
２ρＳｐＬｐｍ′ｚｐｖｐｖｐ×ｅｚ１αｐ／ｓｉｎαｐ （１１）

其中：Ｓｐ为阻力板阻力特征面积，Ｃｘｐ为阻力板的
阻力系数，ｖｐ为阻力板质心速度大小，ｅｚ１为阻力
板速度坐标系 ｏｚ１轴的基矢量，升力垂直于基矢
量ｅｚ１和速度矢量 ｖｐ所确定的阻力平面，Ｃ′ｙｐ为阻
力板升力系数导数，αｐ为阻力板的攻角，ｍ′ｚｐ为阻
力板稳定力矩系数导数，Ｌｐ为阻力板特征长度，
稳定力矩方向由ｖｐ×ｅｚ１确定。

重力为：

Ｇ＝－ｍ１ｇ （１２）
重力作用于质心处，不产生力矩，视为常量，

ｍ１为阻力板和发动机质量。
爆索出仓后，每个子弹由绳子连接两端，共

１０颗子弹，每一段绳子受力可以表示为：

Ｔｆｉ＝

０ Δｌ≤ｌ０

ＥｉＡΔｌ＋ｄｉΔｌ
·

Δｌ＞ｌ０
０ ｙ０ｉ＋１

{
＜０

（１３）

其中：Ｔｆｉ为第ｉ根绳段的拉力（张力）；Ｅｉ为第ｉ根
绳段的刚度，可以视为常量；Ａ为连接绳的端面面

积；Δｌ为前后两个离散质量节点的距离；Δｌ
·

为距

离的变化率；ｌ０为设置的离散长度；ｄｉ为第 ｉ根绳
段的阻尼系数；ｙ０ｉ＋１为前一个离散绳段质点或者
子弹在地面坐标系中的高度。由计算公式可知，

当两个离散绳段质点之间的距离 Δｌ大于设定的
离散长度ｌ０时，可以计算拉力值；当小于 ｌ０时，则
视为零。

２．２　发动机与阻力板运动微分方程组的建立

２．２．１　阻力板质心动力学方程
应用动量定理，阻力板质心动力学方程矢量

形式为：

ｍｐ
ｄＶｐ
ｄｔ＝Ｆｐ （１４）

·６９·
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式中，Ｆｐ为合外力。
Ｆｐ＝Ｒｘｐ＋Ｒｙｐ＋Ｇｐ＋Ｔｆｉ （１５）

阻力板和弹仓质心动力学方程标量形式为：

ｍｐ
ｄｖｐ
ｄｔ＝Ｆｐｘ１

ｍｐｖｐ
ｄΘｐ
ｄｔ＝Ｆｐｙ１

ｍｐｖｐｃｏｓΘｐ
ｄΨｐ
ｄｔ＝Ｆｐｚ













１

（１６）

其中：Ｆｐｘ１为切向力，与速度方向相反；Ｆｐｙ１和 Ｆｐｚ１
作为法向力和侧向力，改变阻力板质心运动方向。

２．２．２　阻力板绕轴转动动力学方程
将阻力板和弹仓转动惯量 Ｍｐ在阻力板体坐

标系ｏｄ－ｘｄｙｄｚｄ中分解，可得阻力板在体坐标系
中绕轴转动动力学方程的标量形式：

Ｊｘｐ
ｄωｘｐ
ｄｔ＝Ｍｐｘｄ

Ｊｙｐ
ｄωｙｐ
ｄｔ＝Ｍｐｙｄ＋Ｊｙｐω

２
ｚｐｔａｎψｐ－Ｊｘｐωｘｐωｚｐ

Ｊｚｐ
ｄωｚｐ
ｄｔ＝Ｍｐｚｄ＋Ｊｙｐωｙｐωｚｐｔａｎψｐ－Ｊｘｐωｘｐωｚ













ｐ

（１７）
其中：Ｊｘｐ，Ｊｙｐ，Ｊｚｐ为阻力板绕体坐标系三个坐标轴
的转动惯量；ωｘｐ，ωｙｐ，ωｚｐ为阻力板和弹仓在体坐
标系的转动角速度。

２．２．３　阻力板运动学方程
阻力板的质心运动学方程在地面坐标系中建

立，绕心转动方程在体坐标系中建立，具体表达式

如下。

绕心转动方程：

ｄθｐ
ｄｔ＝

１
ｃｏｓψｐ

ωｚｐ

ｄψｐ
ｄｔ＝－ωｙｐ

ｄγｐ
ｄｔ＝ωｘｐ－ωｚｐｔａｎψ













ｐ

（１８）

其中，θｐ，ψｐ，γｐ为阻力板在空中的俯仰角、偏航
角和横滚角。

质心运动学方程：

ｄｘｐ
ｄｔ＝ｖｐｃｏｓΨｐｃｏｓΘｐ

ｄｙｐ
ｄｔ＝ｖｐｓｉｎΨｐ

ｄｚｐ
ｄｔ＝－ｖｐｃｏｓΨｐｓｉｎΘ













ｐ

（１９）

其中，Θｐ、Ψｐ为阻力板弹道倾角和弹道偏角。
上述方程组中，阻力板攻角αｐ、侧滑角βｐ、弹

道倾角 Θｐ、弹道偏角 Ψｐ、高低俯仰角 θｐ以及偏
航角ψｐ之间的联系方程可以根据坐标变换理论
得到。

ｓｉｎβｐ＝ｓｉｎΨｐｃｏｓΨｐ－ｓｉｎΨｐｃｏｓψｐｃｏｓ（θｐ－Θｐ）

（２０）
ｓｉｎαｐ＝ｓｉｎ（θｐ－Θｐ）ｃｏｓψｐ／ｃｏｓβｐ （２１）

综合方程（１４）～（２１），即为发动机和阻力板
运动微分方程组。

３　空中分离后弹仓运动微分方程组的建立

作用在弹仓上的力和力矩计算公式以及运动

微分方程的建立过程如图４所示。

图４　弹仓受力示意图
Ｆｉｇ．４　Ｆｏｒｃｅｓｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｍａｇａｚｉｎｅ

作用在弹仓上的外力矩中需要添加赤道阻尼力

矩Ｍｚｄｄ，该力矩阻碍弹仓的摆动。具体表达式为：

Ｍｚｄｄ＝－
１
２ρＳｄＬｄｍ′ｚｄｖ

２
ｄωｚｄ （２２）

式中：Ｓｄ为弹仓阻力特征面积；Ｌｄ为弹仓特征长
度；ｍ′ｚｄ为赤道阻尼力矩系数导数；ωｚｄ为弹仓摆动
角速度矢量，其求解过程与阻力板求解过程类似，

在此不再列出。

４　火箭弹外弹道仿真分析

４．１　质点弹道轨迹仿真分析

在前面火箭弹空中弹道模型建立的基础上进

行仿真分析，火箭弹气动力参数通过 ｆｌｕｅｎｔ计算
得到。选择火箭弹发射时的初始仰角 θ０分别为
１５°、３０°和４５°，对火箭弹全程弹道进行仿真计算，
空中运动轨迹如图５所示。

图５　不同发射仰角火箭弹外弹道轨迹
Ｆｉｇ．５　Ｂａｌｌｉｓｔｉｃｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｒｏｃｋｅｔｓｈｅｌｌｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｕｎｃｈｅｌｅｖａｔｉｏｎ

·７９·
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由图５可知，当初始发射仰角θ０＝１５°时，火
箭弹外弹道曲线平直、低矮，射高低于２００ｍ，射
程则达到２７８４ｍ；当初始发射角为３０°和４５°时，
火箭弹射程分别为４１００ｍ和４７００ｍ。为了使模
拟尾流与舰船的距离在２０００～２５００ｍ，在下文仿
真时取初始发射角为１５°进行分析。

４．２　火箭弹空中分离弹道特性

爆索拉出展开前发动机和弹仓速度相同，在

分离机构动作阶段，发动机与弹仓在短时间分离，

空中弹道随之变成两个轨迹，串列爆索在空中拉

直的过程中，每个发泡弹丸的轨迹会有所不同。

分离时间为５５ｓ时，火箭弹完成空中分离后发
动机和弹仓空间轨迹如图６～７所示。

图６　火箭弹分离瞬间空中弹道
Ｆｉｇ．６　Ａｉｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｒｏｃｋｅｔｓｅｐａｒａｔｉｏｎｉｎｓｔａｎｔ

图７　无风、脉冲发动机不工作时火箭弹全程弹道
Ｆｉｇ．７　Ｆｕｌｌｒａｎｇｅｏｆｒｏｃｋｅｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｈｉｌｅｗｉｎｄｌｅｓｓａｎｄ

ｐｕｌｓｅｄｅｎｇｉｎｅｉｓｎｏｔｗｏｒｋｉｎｇ

从图７中可以看出，爆索空中展开后由于受
到的阻力增大，飞行距离迅速减小，最终１０枚子
弹基本保持“一”字形入水，如图８所示，Ｄｘ、Ｄｙ分
别表示爆索发泡区域沿地面坐标系 ｏ０ｘ０、ｏ０ｙ０方
向位置。模拟尾流沿 ｘ０轴有效发泡区域大概在
２１００～２４００ｍ之间，第１枚子弹和第２枚子弹的
发泡区域有部分重叠，第７枚子弹到第１０枚子弹
的发泡区域基本相切，中间的子弹发泡区域稍有

间距，但是可以近似认为气泡带满足设计要求。

４．３　脉冲发动机运行状态对火箭弹弹道的影响

根据战术要求，火箭弹发射出管后要完成大

图８　爆索发泡区域
Ｆｉｇ．８　Ｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｕｂｂｌｅａｒｅａｏｆｂｏｍｂｃｏｒｄ

约２０°空中转向，对其外弹道进行仿真时主要考
虑３个方面：①脉冲发动机喷管数量对火箭弹空
中弹道的影响；②同一分离时刻，不同点火时间对
空间弹道的影响；③同一点火时间，不同分离时刻
对空间弹道的影响。

脉冲发动机的工作时间应该在火箭弹被动飞

行阶段且在分离时间点以前，设置脉冲发动机工

作时间为发射后第４～５ｓ，对不同初始发射角度
下火箭弹全程弹道进行仿真分析。脉冲发动机推

偏时间为１ｓ，单喷管平均推力为１００５Ｎ。图９是
始发射角为１５°时脉冲发动机不同数量喷管点火
推偏情况下火箭弹空中弹道曲线。

从图９可以看出，脉冲发动机的运行状态对
火箭弹的空中转向较为明显，单喷管工作时火箭

弹空中转向角度大约为３１２°，三喷管同时工作
的情况下当火箭弹空中转向角度约为１１６７６７°
时，脉冲发动机的冲量对火箭弹转向角度有较大

影响，基本能满足空中转向要求。

图９　脉冲发动机喷管数量对弹道的影响
Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｎｕｍｂｅｒｏｆｐｕｌｓｅｄｅｎｇｉｎｅ

ｎｏｚｚｌｅｓｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

４．４　同一分离时刻，不同推偏时间对模拟尾流生
成区域的影响

　　火箭弹空中分离时刻设置为６５ｓ，分析不同
推偏时间对模拟尾流生成区域的影响。仿真结果

如图１０所示，推偏时间分别是２～３ｓ，３～４ｓ，４～
５ｓ，５～６ｓ。

·８９·



　第４期 张锐，等：尾流模拟火箭弹空中弹道对模拟尾流生成区域的影响

（ａ）２～３ｓ

（ｂ）３～４ｓ

（ｃ）４～５ｓ

（ｄ）５～６ｓ

图１０　不同推偏时间对模拟尾流生成区域的影响
Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｒｕｓｔｔｉｍｅｏｎ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｗａｋｅｇｅｎｅｒａｔｅｄａｒｅａ

从图１０可以得到，同一分离时刻不同推偏时
间情况下火箭弹沿 ｘ０轴位移基本相同，沿 ｙ０轴
距离却呈现先增大后减小的趋势。推偏时间为

４～５ｓ时爆索落点沿ｙ０轴展开的距离最大，即推
偏的效果最明显，因此推偏时间取４～５ｓ为宜。
火箭弹空中转向角度大致为１６６９９２°，和设计指
标有一定偏差，可以近似认为空中转向满足设计

要求。爆索入水后发泡区域相对比较均匀，除了

第１颗弹和第２颗弹发泡半径有所重合外其他弹
丸发泡区域分布相对比较均匀，基本满足设计

指标。

４．５　同一推偏时间，不同分离时刻对模拟尾流生
成区域的影响

　　在分析分离时刻对模拟尾流生成区域的影响
时，选择的推偏时间不宜过早，也不宜过晚。过早

推偏，火箭弹还处于高速阶段，所受空气阻力比较

大；过晚推偏，很可能会错过火箭弹空中弹道分离

的最佳时机，因而在确定火箭弹空中分离时刻时设

定推偏时间在３～４ｓ。仿真结果如图１１所示，其

分离时间分别是５ｓ、５５ｓ、６ｓ、６５ｓ、７ｓ、７５ｓ。

（ａ）５ｓ

（ｂ）５．５ｓ

（ｃ）６ｓ

（ｄ）６．５ｓ

（ｅ）７ｓ

（ｆ）７．５ｓ

图１１　分离时刻对模拟尾流生成区域的影响
Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｏｎ
ｓｉｍｕｌａｔｅｄｗａｋｅｇｅｎｅｒａｔｅｄＡｒｅａ

由图１１可以看出，不同分离时刻火箭弹爆索
空中弹道的变化主要体现在沿 ｘ０轴位移上，随着
分离时刻的推移，爆索落点沿 ｘ０轴的位移呈现先
增大后减小的趋势，在２５００ｍ左右，但是火箭弹
空中转向角度在分离时刻为５．５ｓ时基本是最大
的，大约为１６７°。过晚分离时，火箭弹处于减速

·９９·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４１卷

下降阶段，推偏角度较小且不利于爆索空中展开；

过早分离时，爆索展开后在空中时间较长，爆索空

中飞行时间较长，也比较容易受到外部环境的

干扰。

因而通过仿真分析优选火箭弹初始发射角度

为１５°，推偏时间为４～５ｓ，分离时刻为５５ｓ。

５　结论

本文分析了尾流模拟火箭弹射击俯仰角以及

空中分离时刻、脉冲发动机的状态对模拟尾流生

成区域的影响，得到以下结论：

１）在射击参数确定的情况下，尾流模拟火箭
弹能够按照预定的轨迹飞行并完成空中开伞分

离，且模拟尾流的生成区域近似能够达到设计

要求；

２）火箭弹飞行过程中应该先完成转向，再开
伞分离，且转向和分离应该在火箭弹飞行至弹道

最高点之前完成，以保证火箭弹在末端无控飞行

过程中稳定且爆索能够充分拉直；

３）未考虑外部环境对模拟尾流生成区域的
影响，后续可以针对风载荷对模拟尾流生成区域

的影响进行探索性研究。
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