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旁泄间隙对燃气弹射内弹道特性影响
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摘　　　  要：    为了研究旁泄间隙（发射筒与隔板的间隙）对燃气弹射内外流场及内弹道特性参数的影响，采

用 Realizable 湍流模型，结合动态分层动网格及用户自定义函数（user defined function，UDF）技术，对燃气弹

射过程进行了数值模拟，分析了旁泄间隙大小对燃气弹射性能的影响，并进行了地面发射试验。通过与试验

数据对比，验证了燃气弹射仿真模型的有效性。仿真结果表明，在旁泄间隙出口附近形成明显漩涡，旁泄间

隙的增大会导致低压室压力与加速度峰值减小，并使试验弹出筒时间延长、出筒速度降低，但变化趋势呈现

非线性特征。旁泄间隙从 2 mm增大到 6 mm时，出筒时间延长 7.7%，出筒速度降低 16.3%，可认为在此范围内

旁泄间隙的影响幅度相对较小；但此后旁泄间隙的影响会显著增强，当旁泄间隙从 6 mm增大到 8 mm时，出

筒时间延长 20%，出筒速度降低 35.8%，当旁泄间隙增大到 10 mm时，试验弹到筒口速度甚至降为 0 m/s。本文

研究结果为燃气弹射装置的设计与优化提供参考借鉴。
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Influence of bypass clearance on gas-ejection internal
ballistic characteristics
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Abstract:    In order to study the influence of bypass clearance (the clearance between the launcher
and  the  Missile  pallet)  on  the  flow  fields  and  characteristic  parameters  of  the  gas  ejection， realizable
turbulence  model， dynamic  layered  dynamic  grid  and  user-defined  function  technology  were  used  to
simulate the process of gas ejection. And the influence of the bypass clearance size on the performance of
gas  ejection  was  analyzed.  The  ground  launch  test  was  carried  out.  Compared  with  the  test  data， the
effectiveness  of  the  gas  ejection  simulation  model  was  verified.  The  simulation  results  showed  that，
obvious vortices were formed near the exit of the clearance. As the clearance increased，the pressure in the
low-pressure chamber decreased， the acceleration peak decreased， the exit  time of missile prolonged and
the  exit  velocity  decreased.  When  the  clearance  increased  from  2  mm to  6  mm， the  exit  time  was  only
extended  by  7.7%，and  the  exit  speed  was  reduced  by  16.3%， the  change  of  exit  time  and  velocity  was
relatively small  within this  clearance range.  When the clearance increased from 6 mm to 8 mm， the exit
time was extended by 20%，and the exit velocity was reduced by 35.8%. When the clearance increased to
10  mm， the  ejection  of  missile  failed， and  the  exit  time  and  velocity  changed  significantly  within  this
clearance  range.  The  research  results  provide  an  important  guidance  for  the  optimization  design  of  gas
ejection device.
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低温燃气弹射是一种冷发射技术[1]，通过低

燃温装药燃气发生器所产生的高速燃气射流，在

低压室内快速建压并推动弹体出筒。相对于其他

常用发射方式，低温燃气弹射具有结构简单、可

靠性好、出筒速度高等优势，并较好地改善了发

射筒内的热环境和热冲击效应[2-4]。因此，低温燃

气弹射已被广泛应用于陆基及水面水下弹射装置[5]。

k-ω

袁曾凤[6] 通过经典内弹道理论分别建立了燃

气弹射装置中高压室与低压室的内弹道模型，计

算得到了室压及出筒速度变化曲线。芮守祯等[7]

对比分析了几种不同弹射动力系统的特点，讨论

了不同弹射动力下内弹道参数的差异。陈力、陈

洪杰等[8-9] 通过构建多目标组合优化的策略平台，

研究了腔型障碍物对流场的影响机理，对试验弹

的燃气弹射内弹道进行了多目标优化设计。张程

等[10] 基于  SST（shear-stress-transport）湍流模型，

采用域动分层法的动网格技术研究了同心筒发射

过程的动态流场，并对其结构进行了优化设计。

李仁凤等[11-12] 建立了包含试验弹尾罩运动的初容

室二次燃烧流动模型，研究了不同燃烧产物压力、

组分浓度以及壁面障碍物对燃气弹射流场和内弹

道的影响。邵亚军等[13] 建立了基于真实气体效

应的某试验弹弹射的内弹道数学模型，分析了摩

擦效应对气体热物性和内弹道性能的影响。惠卫

华等[14] 建立了考虑试验数据的低压室内弹道模

型，对比分析了地面和水面两种不同环境的燃气

弹射参数。李恩义等[15] 研究了燃气总温、氧气质

量分数对低温燃气弹射参数的影响。于勇等[16]

利用积分形式动量方程推导出附加弹射力的理论

表达式，分析了狭缝宽度、导流锥等因素对附加

弹射力的影响，并利用数值模拟技术进行了验证。

苗佩云等[17] 研究了同心筒式发射时筒内流场机

理，并分析了内外筒间隙和导流锥结构对筒内流

场的影响。赵谢等[18] 研究了直线锥、抛物线锥、

双曲线锥和椭圆锥等导流锥锥型对弹射内弹道的

性能影响。

综上所述，对于燃气弹射现有研究主要是围

绕发射筒内的射流流动[19]、同心筒结构、导流锥

结构、燃气参数及二次燃烧等因素对燃气弹射内

弹道性能的影响，而关于燃气弹射过程中低压室

（发射筒底部）半密封结构及其导致的影响鲜有涉

及。为此，本文以低温燃气弹射系统为物理模型，

聚焦于半密封结构中的旁泄间隙，采用动态分层

动网格技术，对燃气弹射过程中的内外流场开展

数值仿真，并分析旁泄间隙大小对燃气弹射内弹

道特性的影响，为弹射装置结构设计与试验提供

参考。

 1    物理模型和计算方法

 1.1   物理模型

低温燃气弹射系统主要由固体燃气发生器、

隔板、试验弹、适配器、导轨及发射筒组成，其中

固体燃气发生器通过细长钢架固定在发射筒底部，

如图 1所示。在图 1的局部放大图中详细展示了

发射筒内壁与隔板之间的旁泄间隙结构，为了研

究旁泄间隙对燃气弹射内弹道的影响，并结合实

际工艺需求，本文分别在旁泄间隙 d为 2、4、6、8、

10 mm的条件下开展了数值仿真计算。

燃气弹射简化模型如图 2所示。燃气发生器

点火后，低温推进剂燃烧产生燃气经喷管加速喷

射到低压室，燃气在低压室迅速膨胀做功，推动
 

燃气发生器 隔板 试验弹 适配器 发射筒

d

图 1    燃气弹射装置示意图

Fig. 1    Schematic diagram of gas-ejection device
 

 

图 2    燃气弹射简化模型示意图

Fig. 2    Schematic diagram of simplified model of gas-ejection
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隔板和试验弹一起向上运动。燃气弹射系统模型

的物理参数值如表 1所示，m为试验弹质量；D为

发射筒内径；L为试验弹在筒内有效行程。

 
 

表 1    弹射系统的物理参数

Table 1    Physical parameters of ejection system

参数 数值

m/kg 2 000

D/m 0.825

L/m 7.9
 
 

 1.2   控制方程

针对低温燃气弹射系统的轴对称性，采用二

维非定常轴对称可压缩 Navier-Stokes方程组来描

述弹射系统内的流动过程。

连续方程：

∂ρ

∂t
+∇ ·（ρu）= 0 （1）

ρ u式中 为流体密度， 为流体速度矢量。

动量方程：

∂（ρui）

∂t
+
∂

∂t
（ρuiu j）= −

∂p
∂xi
+
∂τi j

∂x j
（2）

ui u j p xi x j

τi j

式中 、 为流体速度， 为流体压力， 、 为方向

坐标， 为应力张量。

能量方程：

∂（ρH）
∂t

+
∂

∂x j
（ρu jH）=

∂p
∂t
+
∂

∂x j
（uiτi j−q j）

（3）

H q j H = h+
1
2

u2
i

h =
1
2

cpT q j = −
∂T
∂x j

式中 为总焓， 为热通量。其中 ，

， 。

 1.3   湍流模型

κ-ε对于流体湍流效应，采用 Realizable  湍流

模型。

输运方程为

∂

∂t
（ρk）+

∂

∂xi
（ρuik）=

∂

∂x j

ïÅ
µ+
µt
σk

ã
∂k
∂x j

ò
+

Gk−ρε
（4）

k ε µ

µt Gk

σk

式中 和 分别为湍流动能和耗散率， 为混合物

黏性， 为湍流黏度， 为由平均速度梯度引起的

湍流动能生成项， 为模型常数。

湍流动能耗散率方程为

∂

∂t
（ρε）+

∂

∂xi
（ρuiε）=

∂

∂x j

ïÅ
µ+
µt

σε

ã
∂ε

∂x j

ò
+

ρC1S ε−ρC2
ε2

k+
√
νε

（5）

S ν σε C1

C2

式中 为平均特征应变率， 为运动黏度， 、 、

为模型常数。

 1.4   试验弹运动规律

Fg mg Ff

F

在弹射过程中，试验弹由于燃气推力的作用

沿着导轨向上运动。试验弹在轴线方向上受到燃

气推力 、重力 和摩擦力 的共同作用，其合

力 公式为

F = Fg−mg−Ff （6）

vN lN

非定常计算到第 N个时间步时，试验弹沿轴

线方向的速度 和位移 分别由下式求得，其中

Δt为计算时间步长。

vN = vN−1+

Å
FN−1

m

ã
∆t （7）

lN = lN−1+ vN ·∆t （8）

式中分别给出试验弹在某个时间步的速度与位移，

采用动态分层技术对每个时刻的网格进行更新，

模拟试验弹在流场中的运动。

 1.5   计算方法

κ-ε

结合用户自定义函数（UDF）技术，耦合试验

弹运动方程组及燃气发生器内弹道参数求解得到

试验弹速度、加速度及位移。湍流模型选用 Real-
izable  模型，更好的处理高应变率和流线弯曲

程度较大流动。采用有限体积法离散控制方程，

在压力-速度耦合求解中采用 PISO算法，动量方

程项离散选用 1阶迎风格式，压力梯度项离散采

用 Standard格式，湍流输运方程的离散采用 1阶

迎风格式。

 1.6   网格模型及边界条件

计算域包含了发射筒的内外流场区域，网格

划分如图 3所示，均采用结构化网格，对喷管、弹
 

图 3    计算模型及网格

Fig. 3    Calculation model and mesh
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体及筒口附近区域进行局部加密处理。通过网格

无关性分析，确定的网格数为 32万。为了适应隔

板和试验弹的运动，采用动态分层动网格技术。

喷管入口设置为压力入口边界条件，并给定

了燃烧室的压力-时间曲线。燃气发生器壁面、

喷管壁面以及发射筒壁面均设置为无滑移固壁边

界条件。计算域的外边界设置为压力出口边界，

初始压力为环境压力。

 2    结果与讨论

 2.1   试验验证

为了充分验证非完全密封燃气弹射能力，按

照全尺度对地面验证系统进行设计，主要包括发

射筒、试验弹、支撑架和测量系统。燃气弹射装

置的物理参数与表 1相同，旁泄间隙 d为 6 mm。

试验中用压力传感器记录发射筒低压室内的压力

数据，用高速摄像机记录发射过程中试验弹出筒

运动及筒口燃气的图像信息，为保证试验装置及

设备的安全性，在倾斜 10°角方向发射。

图 4为利用高速摄像机拍摄的低温燃气弹射

过程中试验弹的运动和燃气流动状态时序图片。

在点火瞬间，燃气发生器产生的燃气迅速流入低

压室，在低压室聚集到一定压力后，推动试验弹

运动。从图 4（a）、图 4（b）中可以看出，试验弹在

出筒过程中一直被白烟笼罩，说明发射筒底部有

部分燃气从旁泄间隙流出，对低压室的内弹道特

性有一定影响。到图 4（d）时试验弹穿过烟雾达

到最高点，适配器出筒后在试验弹周围向外侧

运动。

图 5为试验测得的燃气发生器的燃烧室压

力 p1 曲线，最大压力为 p0，并将此曲线作为仿真

计算的输入条件。由于采用了增面燃烧的装药设

计，因此燃烧室压力会随着燃面的退移而逐渐

升高。
  

(a) (b)

(c) (d)

(a) (b)

(c) (d)

图 4    试验弹发射过程的时序图

Fig. 4    Sequence diagram of launching process of test missile

 
 

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7

p0

p 1
/M

Pa

t/s

图 5    燃气发生器腔内压力

Fig. 5    Pressure in the gas generator chamber
 

为了验证数值方法的准确性和有效性，将旁

泄间隙为 6 mm时低压室压力 p2 的仿真曲线与发

射试验结果进行比较，如图 6所示。从图中可以

看出，两者压力曲线吻合较好，压力变化趋势基

本一致，成功捕捉了压力双峰，峰值的最大相对

误差为 3.9%，表明了本文采用的计算模型和数值

 

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

Calculated values
Experimental values

p 2
/M

Pa

t/s

图 6    计算值与试验结果的比较

Fig. 6    Comparison of calculated and test values
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方法具有较高可信度。

 2.2   发射流场特性分析

以旁泄间隙为 6 mm的仿真结果为例，分析

低温燃气弹射过程的流场特征。图 7为不同时刻

筒底和旁泄出口的流场速度分布云图及流线图。

从图中可以看出，当 t=0.1 s时，燃气发生器点火

后产生的燃气流不断膨胀，在喷管出口形成明显

的激波，由于突扩流动导致在筒底两侧出现大的

漩涡结构。在试验弹运动过程中，部分燃气从隔

板与发射筒的间隙排出，并在间隙出口台阶下游

形成回流漩涡，即发生旁泄流动现象。当 t=0.2，
0.3 s时，随着隔板向前运动，间隙出口的漩涡也

随之向前移动，并且旁泄间隙流动的速度也逐渐

增大。

图 8为弹射装置内外流场在不同时刻的温度

分布云图与速度流线图。从图中可以看出，当

t=0.1 s时，在发射初始阶段，由于燃气生成量有限，

膨胀流动至低压室的燃气温度相对较低。少量燃

气开始通过间隙流入弹筒之间区域，并在弹筒出

 

(a) t=0.1 s 

(b) t=0.2 s

(c) t=0.3 s

Magnitude velocity/(m/s)

100 300 500 700 900 1100 1300 1500 1700

图 7    筒底和旁泄出口速度云图及流线图

Fig. 7    Velocity distribution in the bottom and at the gap outlet
 

 

(a) t=0.1 s (b)  t=0.2 s

(c) t=0.3 s (d) t=0.4 s 

(e) t=0.5 s (f) t=0.6 s

(g) t=0.7 s (h) t=0.8 s

300 500 700 900 1100 1300 300 500 700 900 1100 1300

300Temperature/K
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Temperature/K
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图 8    不同时刻温度场分布云图及速度流线图

Fig. 8    Contours of gas temperature and velocity streamlines at different moments
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口生成明显的漩涡结构，但此时弹体头部与外场

的温度升幅均不明显。当 t=0.2，0.3 s时，高温燃

气已充满隔板底部，低压室温度显著增高，而且

随着弹体运动，不断有热燃气流出筒口，主涡环

也随之流向下游，其涡环直径也不断增大，而且

上游临近筒口处出现 2阶涡；受热燃气的影响，弹

体周围温度明显升高，即使是弹头也处于高温燃

气的包裹之中。当 t=0.4～0.7 s时，弹体逐步伸出

发射筒，对筒口的环状射流结构产生较大影响；

在弹体周围会逐步形成新的涡环，并被弹体不断

拖拽变形，而且在出筒弹体表面上还出现了较为

明显的不稳定壁面射流特征；在弹头出筒之前，

弹体周围温度一直处于较高水平，随着弹体的逐

步推出，其周围温度迅速降低。在隔板出筒前后

时，空气不断从筒口吸入，并在隔板底部形成漩

涡。此时燃气发生器已经结束工作，发射筒内的

温度继续降低。当 t=0.8 s时，试验弹和隔板均已

完全出筒。

 2.3   旁泄间隙大小对弹射性能的影响

图 9、图 10和图 11分别为 5种不同旁泄间

隙条件下的弹射试验弹位移、加速度和速度变化

曲线。从图 9可以看出，随着间隙的增大，试验弹

出筒的时间越长。当间隙为 2 mm时，试验弹出

筒时间为 0.65 s；当间隙增大到 4、6、8 mm时，相

对于 2 mm间隙，出筒时间分别延长了 3.1%、 7.7%
与 29.2%。当间隙增大为 10 mm时，在 1.38 s时
隔板刚到筒口附近，此间隙下试验弹不能被弹射

出筒。
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图 9    试验弹位移

Fig. 9    Displacement of test missile
 

从图 10可以看出，不同间隙大小下的试验弹

加速度与低压室的压力变化趋势同步。当隔板与

发射筒间隙增大时，在发射过程中燃气的泄漏量

增加，低压室压力减小，弹射推力减小，试验弹的

加速度减小。在 t=0.41 s附近，不同间隙工况下

试验弹加速度均达到最大值。

从图 11可以看出，随着旁泄间隙的增大，试

验弹的出筒速度减小。当间隙为 2 mm时，试验

弹的出筒速度为 22.7 m/s；当间隙增大到 4 mm时，

出筒速度减小 5.7%；间隙从 4 mm增大到 6 mm
时，出筒速度减小 11.2%；间隙从 6 mm增大到

8 mm时，减小 35.8%；间隙增大到 10 mm时，未能

成功出筒。由此可见，隔板与发射筒间隙对试验

弹出筒速度的影响具有明显的非线性特征。采用

指数衰减方程对间隙与试验弹出筒速度的函数关

系进行拟合，如图 12所示，拟合出的函数关系为

v = 24.1−0.61ed/2.71 （9）

式中 v为出筒速度，m/s；d为隔板与发射筒间隙

大小，mm。

从不同间隙下的弹射性能可以看出，当旁泄

间隙为 2～6 mm时，燃气弹射内弹道参数变化相

对较小，对弹射性能的影响不明显；当间隙增大

至 6～10 mm时，弹射内弹道参数对间隙变化更

为敏感，受影响的幅度显著。因此，旁泄间隙应
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图 10    试验弹加速度

Fig. 10    Acceleration of test missile
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图 11    试验弹速度

Fig. 11    Velocity of test missile
 

2412 航    空    动    力    学    报 第 38 卷



与弹射系统内弹道参数合理匹配。

 3    结　论

κ-ε本文采用 Realizable  湍流模型与动态分层

动网格技术对燃气弹射过程进行了数值模拟，研

究了隔板与发射筒之间的旁泄间隙大小对弹射过

程及性能的影响，结论如下：

1）  建立了考虑燃气泄漏的低温燃气弹射二

维轴对称仿真模型，通过与试验测试数据对比，

验证了仿真模型的有效性。

2）  弹射启动后，部分燃气从旁泄间隙流出，

并经过弹体与筒壁间喷出，在环状射流建立之后、

并在弹头出筒之前，弹体（包括弹头）要承受高温

燃气环境的冲击；随着弹体出筒，其热环境会迅

速改善。

3） 当隔板与发射筒间隙在 2～6 mm范围内，

燃气弹射内弹道参数变化相对较小，间隙从

2 mm增大到 4 mm时，出筒时间仅延长 3.1%，出

筒速度降低 5.7%；当间隙在 6～10 mm范围内，进

入弹射内弹道参数敏感区，变化较为显著，间隙

从 6 mm增大到 8 mm时，出筒时间延长 20%，出

筒速度降低 35.8%。
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图 12    试验弹出筒速度
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