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采用遗传算法的弹托迎风窝结构设计
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摘　要：针对一体化弹丸弹托易分离性和轻质化的设计要求，构建弹托迎风窝参数化外形模型，基于激
波和膨胀波理论建立弹托气动力计算模型；以弹托分离加速度和弹托质量综合最优为目标函数，采用遗传算

法对弹托迎风窝的外形参数进行优化设计，从而得到弹托迎风窝的优化外形。以中口径尾翼稳定脱壳穿甲

弹的弹托设计为例，采用提出的优化设计模型对其迎风窝结构进行优化设计，并采用基于动网格技术的弹托

分离仿真模型验证其最优性。仿真结果表明：所提优化模型能够得到最优的弹托迎风窝结构；针对现有的中

口径尾翼稳定脱壳穿甲弹，可进一步对其弹托结构进行优化，以提高其分离快速性。

关键词：一体化弹丸；弹托分离；遗传算法；优化设计；尾翼稳定脱壳穿甲弹

中图分类号：ＴＭ３３　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０１９）０２－０２４－０７

Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎｆｏｒｗｉｎｄ′ｓｅｙｅｏｆｓａｂｏｔｕｓｉｎｇｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ＬＩＸｉａｎｇｐｉｎｇ，ＬＵＪｕｎｙｏｎｇ，ＦＥＮＧＪｕｎｈｏｎｇ，ＤＵＰｅｉｐｅｉ
（ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｆｏｒＶｅｓｓｅｌＩｎｔｅｇｒａｔｅｄＰｏｗｅｒＳｙｓｔｅｍＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＮａｖａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｗｕｈａｎ４３００３３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｉｎｇａｔｔｈｅｄｅｓｉｇｎｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｅａｓｙｓｅｐａｒａｔｉｏｎａｎｄｌｉｇｈｔｍａｓｓｆｏｒｔｈｅｓａｂｏｔｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｌａｕｎｃｈｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ，ａｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｄｅｓｉｇｎｍｏｄｅｌｗａｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｂｙｔｈｅｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｉｎｗｈｉｃｈｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

ｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｔｈｅｔｈｅｏｒｙｏｆｓｈｏｃｋａｎｄｅｘｐａｎｓｉｏｎｗａｖｅｔｈｒｏｕｇｈｂｕｉｌｄｉｎｇｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌｆｏｒｗｉｎｄｗａｒｄｎｅｓｔ．Ａｎｄ

ｔｈｅｄｉｓｃａｒｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｎｄｓａｂｏｔ′ｓｍａｓｓｗｅｒｅｕｓｅｄａｓｔｈｅｉｎｄｉｃａｔｏｒｓｔｏｂｕｉｌｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｕｎｃｔｉｏｎ．Ｔａｋｉｎｇｔｈｅｓａｂｏｔｄｅｓｉｇｎｏｆａｒｍｏｒｐｉｅｒｃｉｎｇｆｉｎ

ｓｔａｂｉｌｉｚｅｄｄｉｓｃａｒｄｉｎｇｓａｂｏｔｏｆｍｅｄｉｕｍｃａｌｉｂｅｒａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｗａｓｕｓｅｄｆｏｒｔｈｅｏｐｔｉｍｕｍｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅ

ｗｉｎｄｗａｒｄｎｅｓｔ，ａｎｄｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｓａｂｏｔｄｉｓｃａｒｄｂａｓｅｄｏｎｄｙｎａｍｉｃｇｒｉｄｔｅｃｈｎｉｑｕｅｗａｓａｄｏｐｔｅｄｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｉｔｙ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

ｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｍｏｄｅｌｃａｎｏｂｔａｉｎｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｗｉｎｄ′ｓｅｙｅｏｆｔｈｅｓａｂｏｔ；ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇａｒｍｏｒｐｉｅｒｃｉｎｇｆｉｎｓｔａｂｉｌｉｚｅｄ

ｄｉｓｃａｒｄｉｎｇｓａｂｏｔｏｆｍｅｄｉｕｍｃａｌｉｂｅｒ，ｔｈｅｓａｂｏｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃａｎｂｅｆｕｒｔｈｅｒｏｐｔｉｍｉｚｅｄｔｏｉｍｐｒｏｖｅｉｔｓｒａｐｉｄｉｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｌａｕｎｃｈｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ；ｓａｂｏｔｄｉｓｃａｒｄ；ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ；ａｒｍｏｒｐｉｅｒｃｉｎｇｆｉｎｓｔａｂｉｌｉｚｅｄｄｉｓｃａｒｄｉｎｇｓａｂｏｔ

　　研究表明，次口径弹丸的初速和射程可以通
过使用分离弹托来提高［１］，并且弹托还起着连接

和导向的作用。以尾翼稳定脱壳穿甲弹（Ａｒｍｏｒ
ＰｉｅｒｃｉｎｇＦｉｎＳｔａｂｉｌｉｚｅｄＤｉｓｃａｒｄｉｎｇＳａｂｏｔ，ＡＰＦＳＤＳ）
为例［２］，一体化弹丸由闭起弹带、弹体和弹托组

成，如图１所示（未画出弹带）。弹带与发射装置
内壁紧密贴合，在火药气体的推动下带动弹托和

弹体一起加速往前运动。弹托与弹体之间存在连

接锁定机构，防止在内膛发射过程中弹托发生分

离。出膛后，受超音速来流作用，弹托迎风窝处形

成高压，产生分离力和分离力矩，拉断锁定机构，

从而实现弹托与弹体之间的分离。

弹托在一体化弹丸的发射过程中起着膛内支

撑、保护和导向的作用，出膛之后需要快速分离，

图１　尾翼稳定脱壳穿甲弹三维模型
Ｆｉｇ．１　ＴｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｏｆＡＰＦＳＤＳ

以减小分离对弹体飞行稳定性和射击性能的影

响［３］。由于弹托本身不是弹丸的有效载荷，为了

减小一体化弹丸的寄生载荷，设计弹托时，在满足

弹托膛内发射强度的基础上，弹托质量应尽可能
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小。目前国内外研究者在设计弹托时主要采用经

验公式［４－５］、数值仿真［６］和试验验证［７－８］的方法

进行其结构设计。其中数值仿真法被认为是成本

低、可靠性较高的一种方法，但由于弹托分离过程

涉及流场和运动学的耦合仿真，一般采用动网格

技术和非定常数值模拟方法，其计算量较大，可作

为仿真验证手段，若单纯作为设计手段，将使得设

计效率较低。因此，需要建立一种理论解析模型，

以便于快速计算弹托分离过程中的受力情况，作

为弹托优化设计的基础。

迎风窝作为弹托分离力的主要来源，其结构设

计优劣直接决定了弹托分离性能。文献［９］通过
对弹托迎风窝结构进行直线段近似化处理，基于激

波和膨胀波理论得到了弹托表面上的压力计算的

解析模型。本文在前人的基础上，通过建立弹托表

面压力计算的解析模型，结合遗传优化算法，得到

了基于遗传算法的弹托迎风窝结构优化设计模型。

以中口径 ＡＰＦＳＤＳ的弹托设计［１０］为例，采用本文

提出的优化模型对其结构进行优化，仿真结果可对

一体化弹丸的设计指标的提高提供一定的依据。

１　计算模型

１．１　弹托迎风窝气动力计算模型

超音速来流在弹托迎风窝内外表面流动，经过

外凸处时形成膨胀波，经过内凹处时形成激波，如

图２所示。对于迎风窝直线上的压力可通过激波
和膨胀波计算公式获得，而对于迎风窝内槽的曲线

可将其划分成有限段斜线近似构成，并假定来流压

力在每一个直线段上相等［９］。由膨胀波和激波理

论可知，对于任一段斜角为θ的直线上的压力及马
赫数分布可用式（１）和式（２）确定。当θ＜０时来
流在斜线上形成膨胀波，当θ＞０时形成激波。

图２　超音速气体在壁面流动
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其中，ｋ表示比热比，Ｍ０表示波前马赫数，Ｍ１和
Ｐ１分别表示波后马赫数及压力，Ｍ∞和 Ｐ∞分别表
示来流马赫数以及来流压力，βｗ表示激波角，υ１
表示经过膨胀波后的普朗特 －迈耶函数，分别由
式（３）和式（４）确定。
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其中：υ０表示经过膨胀波前的普朗特 －迈耶函
数，通过式（２）中普朗特 －迈耶函数与马赫数之
间的函数关系获得；α表示弹托的飞行攻角；ｑ为
弹托的俯仰角速度；ｌ为该段斜线中心与弹托质
心的距离；ｖ表示弹托的飞行速率。

当来流马赫数一定时，由式（３）中激波角、气
流折转角与马赫数的关系可知，必定存在一个最

大的气流折转角 θｍａｘ，使得当 θ＞θｍａｘ时，式（３）无
解，即来流在斜线处产生的激波曲线与过斜线端

点的垂线无交点，即形成所谓的脱体激波，θｍａｘ可
用式（５）表达［１１］。

θｍａｘ＝
４

槡３３（ｋ＋１）
（Ｍ２∞ －１）

３
２

Ｍ２∞
（５）

当来流在弹托上形成脱体激波时，可假定弹

托迎风窝各斜线段上的压力由滞止压力到声压均

匀变化［９］，弹托迎风窝的脱体激波及各斜线段压

力分布示意如图３所示。

图３　迎风窝脱体激波后各段平面的压力分布示意
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各斜线段的压力计算公式如下：

Ｐｂｎ ＝Ｐｓｔａｇ－（Ｐｓｔａｇ－Ｐｓｏｎｉｃ）∑
ｎ

ｉ＝１
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Ｎ

ｉ＝１
Ｄｉ（６）

式中：Ｄｉ（ｉ＝１，２，…，Ｎ）表示图３中的迎风窝各
段径向高度；Ｐｂｎ表示从开始形成脱体激波时的第
ｎ段斜线上的压力；Ｐｓｔａｇ和 Ｐｓｏｎｉｃ分别表示滞止压
力和声压，计算公式为

Ｐｓｔａｇ＝Ｐ∞ （ｋ－１）ｋ＋１２Ｍ
２( )∞

ｋ
ｋ－１
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２ｋ
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２
∞ －１[ ]{ ）

（７）
式中，Ｐｂ为来流经过脱体激波前的压力。联立
式（１）～（７）则可计算弹托迎风窝表面某一段斜
线上的压力分布。图４为一般情况下迎风窝在柱
坐标系下的几何模型（未给出φ轴），其中迎风窝
的外表面用 ｒ１（φ，ｚ）表示，内表面用 ｒ２（φ，ｚ），Ｈ
表示弹托的最大径向高度，Ｌ表示迎风窝最大深
度，ｈ表示弹托的最小厚度。

图４　弹托迎风窝几何模型
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根据图４所示的弹托迎风窝结构几何模型，
设迎风窝外表面某点的压力为 Ｐｕ（φ，ｚ），内表面
某点的压力为Ｐｄ（φ，ｚ）。将迎风窝内外表面离散

成一系列线段，各段压力用 槇Ｐｕ（φ，ｚ）和 槇Ｐｄ（φ，ｚ）
表示，可结合式（１）～（７）的弹托表面压力计算公
式获取，则得到弹托迎风窝内外表面的压力的垂

向分量为
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２＋槡 １

ｄφ

Ｆ（ｒ２）＝∑
Ｎｒ２

ｎ＝１
∫
φ

０

槇Ｐｄ（φ，ｚ）ｒ２（φ，ｚ）
ｌｒ２（ｎ）

（ｒ２／ｚ）
２＋槡 １

ｄ









 φ

（８）
式中，Ｎｒ１、Ｎｒ２分别表示ｒ１和ｒ２曲线段上划分的直
线段数量，ｌｒ１（ｎ）和ｌｒ２（ｎ）分别表示该直线段的长
度，φ表示弹托以弹轴为中心轴的旋转角。

１．２　优化设计模型

对图４所示的弹托迎风窝几何模型进行线段
化后，将出现多个设计参量，利用遗传算法对该多

变量系统进行优化设计，同时针对传统遗传算法

易陷入局部最优的问题［１２］，采用保优选择策略，

可有效加快收敛速度，假定迎风窝有 ｎ个设计参
量，用ｘ表示。

ｘｉ＝（Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ） （９）
其中，Ｘｉ∈（ａｉ，ｂｉ），ｉ＝１，２，３，…，Ｋ。Ｘｉ为染色体
上基因的编码值，ａｉ、ｂｉ分别为染色体中各个基因
的上下限，Ｋ为群体规模。

根据弹托设计的易分离性和轻质化设计要

求，其中易分离性可用图４中迎风窝垂向方向的
压力和Ｆｓｕｍ与弹托总重量比值衡量，轻质化可用
图４中迎风窝的体积 Ｖ衡量。因此，可定义目标
函数为

　ｆ（ｘｉ）＝ｗ１
Ｆｓｕｍ

ρ（Ｖ＋Ｖ０）ａｍａｘ
＋ｗ２

Ｖｍａｘ＋Ｖ０
Ｖ＋Ｖ０

（１０）

式中，ｗ１和ｗ２分别表示易分离性和轻质化设计
权重，Ｆｓｕｍ表示作用在迎风窝表面的垂向分离力
之和，ρ表示弹托材料密度，Ｖ０表示图４中除去迎
风窝之外的弹托体积，ａｍａｘ和Ｖｍａｘ分别表示所有迎
风窝结构中最大的垂向分离初始加速度以及最大

的迎风窝体积。

通过对群体中每个个体的目标函数进行适应

度评价，即筛选出接近最优解的个体，并在此基础

上使用选择算子产生下一代染色体，以避免基因

缺失，并提高全局收敛性和计算效率。具体步骤

如下：

首先将Ｋ个初始群体代入模型，计算出所有
个体的目标函数值，再按其对应的数值大小进行

降序排序，然后根据其排列序号的大小分配个体

被选中的概率。选择方案为：由于目标函数值大

的个体具有较高的适应度，直接选择前面的 Ｍ个
个体复制一份，替换排在最后的 Ｍ个个体，中间
的Ｋ－２Ｍ个个体保持不变（Ｋ指种群规模大
小），即

ｘｉ＝ｘｉ ｉ＝１，２，…，Ｋ－Ｍ

ｘｉ＝ｘｉ－Ｋ＋Ｍ ｉ＝Ｋ－Ｍ＋１，…，{ Ｋ
（１１）

遗传算法中，在交叉运算之前还必须先对群

体中的个体进行配对。目前常用的配对策略是随

机配对，即将群体中的 Ｌ个个体以随机的方式组
成Ｌ／２对配对个体组，交叉操作是在这些配对个
体组中的两个个体之间进行的。

交叉运算决定了遗传算法的全局搜索能力，

·６２·
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它的设计和实现与所研究的问题密切相关，一般

要求它既不要太多地破坏个体编码串中表示优良

性状的优良模式，又要能够有效地产生出一些较

好的新个体模式。

综合考虑，算术交叉方案比较适合，运算效果

也最好。具体操作如下：

Ａ′＝ｐＡ＋（１－ｐ）Ｂ
Ｂ′＝ｐＢ＋（１－ｐ）{ Ａ

（１２）

如果Ａ′（Ｂ′）≤ａ，那么Ａ′（Ｂ′）＝ａ；如果Ａ′（Ｂ′）≥ｂ，
那么Ａ′（Ｂ′）＝ｂ。其中：ｐ为（０，１）之间的随机
数，调节ｐ的大小可以控制交叉操作的变化范围；
Ａ、Ｂ分别为交叉父代个体；Ａ′、Ｂ′分别为生成的下
一代个体；ａ、ｂ分别为染色体中各个基因的取值
范围。

遗传算法中的所谓变异运算，是指将个体染

色体编码串中的某些基因座上的基因值用该基因

座的其他等位基因来替换，从而形成一个新的个

体。在遗传算法中使用变异算子主要有以下两个

目的：一是改善遗传算法的局部搜索能力；二是维

持群体的多样性，防止出现早熟现象。

对于被选中的某个染色体中的某个基因 Ｘ，
其具体操作采用的方法为：

Ｘ′＝Ｘｍｉｎ＋（Ｘｍａｘ－Ｘｍｉｎ）×β （１３）
其中，β为（０，１）之间的随机数，Ｘｍａｘ为染色体中
被选中基因值的上限，Ｘｍｉｎ为染色体中被选中基
因值的下限，Ｘ′为变异后产生的新基因值。

通过上述遗传算法中的选择、交叉、变异过

程，设置迭代次数或收敛残差，即可获得最优的弹

托迎风窝结构参量。

２　计算仿真

２．１　优化设计分析

基于以上激波和膨胀波理论，并结合遗传优

化算法建立了弹托迎风窝结构优化设计模型，以

中口径的 ＡＰＦＳＤＳ为例，采用上述优化模型对其
弹托结构进行优化设计，弹托迎风窝二维几何模

型如图５所示。为保证弹托与发射装置的接触应
力不会引起弹托材料的断裂，需固定弹托与导轨

的接触长度，即ｌ为常数；同时为保证弹托迎风窝
在来流压力作用下不会断裂，弹托迎风窝最小厚

度及最大深度固定，即ｈ和Ｌ为常数；发射装置的
口径固定，因此 Ｈ为常数。ＡＰＦＳＤＳ目前常用三
瓣轴对称弹托，因此，ｒ１和ｒ２只与坐标ｚ有关。仿
真参数如下：ｌ＝１０ｍｍ，ｈ＝３ｍｍ，Ｌ＝２３．６７ｍｍ，
Ｈ＝４１．５ｍｍ，φ＝１２０°。

图５　中口径ＡＰＦＳＤＳ迎风窝二维几何模型
Ｆｉｇ．５　２Ｄｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｗｉｎｄ′ｓｅｙｅｏｎ

ＡＰＦＳＤＳｏｆｍｅｄｉｕｍｃａｌｉｂｅｒ

由图５中的弹托迎风窝结构可知：其迎风窝
下半部分闭合，因此，弹托迎风窝的分离力计算分

为两部分，即以迎风窝内表面拐点处为基准，上下

两部分的分离力均通过１１节中气动力计算模型
进行计算。假定上下两段的最大径向距离分别为

Ｈ１和Ｈ２，则有 Ｈ＝Ｈ１＋Ｈ２。为简便设计，假定迎
风窝表面上的曲面均为弧面，则对于图５所示的
ＡＰＦＳＤＳ的弹托迎风窝结构，其参量化几何模型
如图６所示，可优化的设计参量为Ｒ１、Ｒ２、Ｒ３、α以
及ｌ１和ｈ１。

图６　ＡＰＦＳＤＳ迎风窝参数化几何模型
Ｆｉｇ．６　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚｅｄｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆ

ｔｈｅｗｉｎｄ′ｓｅｙｅｏｎＡＰＦＳＤＳ

在进行优化设计之前，采用单一变量法分

析弹托迎风窝各设计参量对弹托分离力的影

响，以便于能从中找到规律，简化设计，图 ７所
示为各设计变量对弹托分离力的影响。图７（ａ）
表明，随着 Ｒ１的增加，分离力呈现先增加后减
小的趋势，存在一个最优值，但 Ｒ１对分离力的
影响较小；图７（ｂ）表明，随着 Ｒ２的增加，分离
力逐渐增加又减小，存在一个最优的 Ｒ２使得分
离力最大，且 Ｒ２的变化对分离力的影响很大；
图７（ｃ）表明，随着Ｒ３的增加，分离力逐渐增加，
但 Ｒ３的变化对分离力影响较小；图７（ｄ）表明，
随着斜角 α的增加，分离力逐渐减小；图 ７（ｅ）
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表明，存在一个最优的 ｌ１使得分离力最大；
图７（ｆ）表明，ｈ１＝０时，分离力最大。

从上述分析可知，取 ｈ１＝０可保证分离力最
大，且弹托质量最小；取Ｒ３＝∞分离力最大，且能
够保证迎风窝下半段的最小厚度不小于 ｈ；虽然
Ｒ１对分离力的影响不大，但为确保迎风窝的结构
强度，应保证迎风窝外表面与内表面的最小厚度

（ａ）分离力随Ｒ１变化规律

（ａ）ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅｗｉｔｈｃｈａｎｇｅｏｆＲ１

（ｂ）分离力随Ｒ２变化规律

（ｂ）ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅｗｉｔｈｃｈａｎｇｅｏｆＲ２

（ｃ）分离力随Ｒ３变化规律

（ｃ）ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅｗｉｔｈｃｈａｎｇｅｏｆＲ３

（ｄ）分离力随α变化规律
（ｄ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅｗｉｔｈｃｈａｎｇｅｏｆα

（ｅ）分离力随ｌ１变化规律

（ｅ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅｗｉｔｈｃｈａｎｇｅｏｆｌ１

（ｆ）分离力随ｈ１变化规律

（ｆ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅｗｉｔｈｃｈａｎｇｅｏｆｈ１

图７　迎风窝设计参量对弹托迎风窝分离力的影响
Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｓｅｐａｒａｔｉｎｇ

ｆｏｒｃｅｏｎｔｈｅｗｉｎｄ′ｓｅｙｅｏｆｓａｂｏｔ

大于ｈ，即有

Ｒ１≤ （ｘ０１－ｘ０２）
２＋（ｙ０１－ｙ０２）槡

２－ｈ－Ｒ２
（１４）

其中，（ｘ０１，ｙ０１）和（ｘ０２，ｙ０２）分别表示图６中弧线

·８２·
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段Ｌ１和Ｌ２对应的圆心坐标。同时为了使弹托质
量尽可能小，取

Ｒ１＝ （ｘ０１－ｘ０２）
２＋（ｙ０１－ｙ０２）槡

２－ｈ－Ｒ２
（１５）

则弹托迎风窝设计参量简化为 ｘ＝［Ｒ２，α，
ｌ１］，并且对于α和ｌ１的取值需要满足迎风窝最小
厚度不小于ｈ，因此
ｌ１－ｃｏｓα［－ｓｉｎα（ｙ０１－Ｈ＋ｈ）＋ｘ０１ｃｏｓα］≥

ｃｏｓα ［ｓｉｎα（ｙ０１－Ｈ＋ｈ）－ｘ０１ｃｏｓα］
２－［ｘ２０１＋（ｙ０１－Ｈ＋ｈ）

２－（Ｒ１＋ｈ）
２

槡 ］

（１６）
在上述简化弹托迎风窝设计变量以及变量之

间存在相互约束条件的基础上，采用１２节的优
化设计模型对其进行优化，其中种群数量为２００，
选择因子为００５，变异系数为０１，易分离性设计
权重ｗ１＝０５，轻质化设计权重 ｗ２＝０５，则可得
到最优的弹托迎风窝设计参量为：Ｒ２＝７０ｍｍ，
α＝２４°，ｌ１＝８２ｍｍ。

最优值的迭代过程曲线如图８所示，表明本
文的优化算法收敛速度较快，能够较为快速地得

到最优解。

图８　最优值迭代过程
Ｆｉｇ．８　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｏｐｔｉｍｕｍｖａｌｕｅ

２．２　优化设计验证

为验证上述优化设计结果的正确性，并且考

虑优化后效果的对比效果，仅就易分离性指标进

行比较，即有ｗ１＝１，ｗ２＝０，可得到最优的弹托迎
风窝设计参量为：Ｒ２＝７５５ｍｍ，α＝３６８°，ｌ１＝
８４５ｍｍ。

采用基于动网格技术的弹托分离仿真模

型［２］对６种迎风窝结构的弹托分离过程进行仿
真。每种编号对应的迎风窝结构参数见表１，其
中编号１为目前使用的中口径的ＡＰＦＳＤＳ的弹托
迎风窝结构，编号６为采用本文算法得到的优化

迎风窝结构，其中参数 Ｒ３＝∞。６种弹托的分离
轨迹如图９所示。

表１　不同迎风窝结构参数对比
Ｔａｂ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｄ′ｓｅｙｅ

编号 质量／ｇＲ１／ｍｍ Ｒ２／ｍｍ α／（°） ｌ１／ｍｍ ｈ１／ｍｍ

１ ５８０ ∞ ∞ ０ ６ ３．２７

２ ５５２ １００ ∞ ０ ６ ３．２７

３ ５３８ ∞ ４４．７ ０ ６ ０

４ ５７８ ∞ ∞ １５ ６ ０

５ ５６６ ∞ ∞ １５ ６ ０

６ ５２０ ５３ ７５．５ ３．６８ ８．４５ ０

图９　不同迎风窝结构的弹托分离轨迹
Ｆｉｇ．９　Ｓａｂｏｔｄｉｓｃａｒｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｄ′ｓｅｙｅ

结合表１和图９的６种弹托的分离轨迹，结
果表明：迎风窝内表面下半段为直线，上半段采用

斜线＋弧线的形式组合，弹托的迎风窝张力较大，
且质量要小；迎风窝外表面后半段采用弧线时有

利于分离力的增加，且可以减小质量。对比上述

弹托分离仿真结果可知，现有的 ＡＰＦＳＤＳ弹托迎
风窝结构以本文定义的目标函数为指标非最优设

计，采用本文给出的迎风窝优化设计模型设计得

到的弹托迎风窝目标函数值最大，即分离最快，从

而验证了本文模型的正确性。

３　结论

弹托作为次口径弹丸与发射装置的连通及导

向，出膛之后需要被快速分离，以减小分离对弹体

飞行的扰动，因此，弹托设计的优劣会很大程度影

响弹丸的技战指标。本文基于激波和膨胀波理论

得到了弹托迎风窝气动力计算的解析模型，结合

弹托设计的易分离性和轻质化设计要求，构建目

标函数。考虑迎风窝对结构强度的要求，对迎风

·９２·
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窝设计变量进行简化，同时提出了各变量之间的

约束条件，在此基础上基于遗传算法对弹托迎风

窝进行优化设计，并采用基于动网格技术的弹托

分离仿真模型对优化结构进行仿真验证。仿真结

果表明：采用本文提出的基于遗传算法的弹托迎

风窝优化设计模型可得到最优的弹托迎风窝结

构，且结果可信。本文的模型不仅适用于轴对称

的ＡＰＦＳＤＳ的弹托结构设计，对于非轴对称的一
体化弹丸弹托的设计依然适用。
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