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弹丸脉冲侧喷力俯仰调姿试验与仿真研究 *

王 骁，阮文俊，王 浩

（南京理工大学 能源与动力工程学院，江苏 南京 210094）

摘 要：为了解地面垂直发射弹丸在不同直接力控制系统 （RCS） 输出条件下的俯仰调姿运动情

况，分别采用试验与仿真的方法进行了研究。首先，设计了用于弹丸调姿试验的脉冲侧向推力器、地面

发射装置以及同步测试系统，利用高速摄像机测量了弹丸在不同推力器装药量和点火间隔时间情况下的

调姿运动情况，并指出这两个参量是决定弹丸最终姿态角的主要因素，需要根据目标姿态角进行合理的

搭配。然后，建立了考虑脉冲侧向推力器内弹道过程的弹丸调姿运动模型，并与试验结果进行了对比，

验证了仿真模型的预测误差在5%以内。随后，利用仿真模型分析了不同推力器装药量时脉冲推力的变

化情况，指出装药量对脉冲推力的变化规律有重要影响，需要与弹丸运动耦合计算以获得更高的精度。

最后，对不同推力器装药量时弹丸调整到各目标姿态角所需的点火间隔时间进行了计算，为进一步的研

究提供了数据参考。
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Experimental and Numerical Study on Pitch Attitude Adjustment
of Projectile Implemented by Impulse Lateral Thrust
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Abstract：Experimental and numerical studies were carried out respectively to learn about the pitch atti⁃
tude adjusting process of the projectile which was launched vertically from the ground and controlled by reaction-
jet control system（RCS）with different output parameters. Firstly，the impulse lateral thruster，a ground launch⁃
er and a synchronous measurement system were designed for the pitch attitude adjusting experiment. A series of
tests were conducted in the conditions of different charge weights in the thrusters and various ignition interval
time. Based on analysis of the motion pictures captured by high speed cameras，the charge weight and ignition in⁃
terval time were found to be the two principal factors to determine the final attitude of the projectile and either of
them should be selected a proper value for a target attitude angle. Then，an attitude motion computing model of
the projectile was established considering the interior ballistic of the thruster. After comparing the results ob⁃
tained from simulation and test，the prediction error of the model was confirmed to be less than 5%. Subsequent⁃
ly，the variations of the impulse thrust with different charge weights were analyzed according to the computing
model. And it was pointed out that the changing rule of the impulse thrust could be affected significantly by the
charge weight. Therefore，coupling calculation of the thrust and projectile motion is needed for higher accuracy.
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In the end，the ignition interval time required for a set of target pitch angles with different charge weights was cal⁃
culated，which will provide meaningful reference data for further researches.
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thrust；Interior ballistic；Motion simulation

1 引 言

随着防御技术的发展，对导弹等飞行器的机动

性要求越来越高，常规通过调整气动面进行机动的

控制技术已经无法满足当前的实战需求，推力矢量

控制技术和直接力控制技术则应运而生。推力矢量

控制技术虽然较易实现，但是执行机构复杂且效率

低。而直接力控制技术（Reaction-jet control system，

RCS）［1-2］相对来说结构更简单、响应更快且效率更

高，更加适用于小型导弹的快速机动。

直接力控制技术涉及学科广、需求精度高、实现

难度大，需要攻克诸多难题才能实现。作为 RCS执
行装置的脉冲推力器是主要研究对象之一，张平

等［3］对某固体脉冲推力器的内弹道性能进行了试验

研究，指出单管挂药式装药结构虽然会降低推力器

的比冲效率，但是能够满足点火延迟、脉宽时间等性

能指标。蒋新广等［4］通过试验研究了点火药量对脉

冲推力器内弹道性能的影响，发现增大点火药量可

以缩短点火延迟时间和压力上升时间。刘赟等［5］

则建立了考虑点火药的脉冲推力器内弹道数值仿

真模型，并指出点火药量越大，引起的压力峰值越

大、推力器稳定工作时间越短。脉冲推力器喷流与

飞行器绕流场之间的相互作用也是主要研究方向。

Stahl等［6］通过风洞试验对比了由热气源与冷气源所

产生的侧喷流与导弹绕流场相互作用形成的干扰流

场结构，并指出干扰流场会对导弹所受侧喷力产生

显著的影响，且热气源比冷气源造成的影响更大。

李斌等［7］则采用 CFD方法对比分析了导弹上多个喷

口在不同分布情况时侧喷干扰流场的特征，揭示了

干扰流场对导弹气动特性影响的流动机理。除了针

对脉冲侧喷推力的研究外，RCS所采用的控制率也

是直接力控制技术的重点研究方向。王鹏等［8］研究

了通过 RCS进行大角度姿态调整的导弹控制系统，

利用时间尺度分离的方法分别设计了导弹的姿态

动力学和运动学控制率。Xing等［9］设计了一种气

动力-侧喷力复合控制系统，并指出当采用经过合

适 带 宽 的 低 通 滤 波 器 过 滤 后 的 加 速 度 作 为 反 馈

时，系统跟踪性能较为良好。马悦悦等［10］对基于

传统 NTSM方法设计的控制系统进行了改进，采用

复合滑模面以提高系统的收敛速度，得到了较好的

效果。

虽然已有不少针对导弹在 RCS控制下运动情况

的研究，但多是通过数值模拟方法进行的，未见详细

的试验报道，并且研究中均将侧喷力大小视为恒定

值［11］或线性变化的值［12］。而从已有的研究结果来

看，在导弹上常见的脉冲侧喷推力器多为固体火箭

发动机［3-5］，其推力大小是非线性变化的，由推力器的

内弹道特性决定。不同的侧喷推力变化规律会造成

导弹不同的调姿运动规律，若将其简化会影响导弹

的最终姿态。因此，为了更准确地描述导弹在 RCS
作用下的运动情况，需要将脉冲侧喷推力器的内弹

道过程考虑在内。

本文主要研究地面垂直发射弹丸在 RCS作用下

进行俯仰姿态大角度调整的过程，首先设计用于测

试该弹丸在不同 RCS输出条件下调姿过程的试验系

统，然后针对此调姿过程建立包含脉冲侧喷推力器

内弹道在内的运动仿真程序，最后又针对不同的目

标姿态角计算 RCS的主要控制参数，为后期研究提

供参考依据。

2 试验结构与测试系统

2.1 弹丸结构及RCS参数

本文所研究弹丸为半球-圆柱形，主体由 2A12
T4 铝 合 金 材 料 制 成 ，直 径 为 D=48mm，长 度 为 L=
350mm。为了配重，弹头则由密度更大的 45#钢材料

制 成 ，最 终 使 得 弹 丸 质 心 与 弹 头 顶 点 距 离 为 Xc=
140.67mm，具体结构如图 1（a）所示，其中的弹体坐标

系指出了三个惯性主轴的方向。

弹体的其它结构参数如表 1所示。

该弹丸的 RCS模块布置于弹体尾部，主要由两

枚脉冲侧向推力器（起转和止转脉冲推力器）和一个

带有计时功能的点火控制模块组成。两枚脉冲侧喷

推力器的喷管轴线均位于弹体中垂面内并垂直于弹

体轴线，距离弹体底面 5mm。其喉部直径和出口截

面直径分别为 2.3和 5.1mm，喷管扩张角为 25°，燃烧

室内径和长度分别为 9和 15.3mm，具体尺寸如图 1
（b）所示。其中，脉冲侧喷推力器的主装药为改进型

高燃速双基推进剂：改铵铜-3（GATo-3），该推进剂为
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管状药，外径和内径分别为 8.7和 4.7mm，药管长度则

在试验时根据所需药量截取。该推进剂的燃速 r

r = apnc （1）
式中 a为燃速系数，p c为燃烧室平均压力，n为燃

速指数。其在常温下（20℃）的主要性质参数如表 2
所示。

点火控制模块则可以根据预先设定好的时间间

隔，依次提供多个 ms级精度的点火信号，控制起转和

止转推力器在指定的时间点进行点火，实现对弹体

运动姿态的调整。

2.2 弹丸发射装置及测试系统

弹丸发射装置主要包括地面发射装置和多通道

点火器等，其中地面发射装置用于将弹丸以一定速

度垂直向上发射，多通道点火器用于为地面发射装

置提供点火信号并同时为测试系统提供同步触发

信号。

地面发射装置主要由发射管、药盒和底座构成

（如图 2所示），采用 2#小粒黑火药作为发射药。由于

发射管较短，为了使发射药能够充分燃烧和做功，利

用高低压发射原理，在药盒内侧贴有铜质膜片，当药

盒内燃气达到一定压力后才会冲破膜片并流入发射

管内。

测试系统主要由两台 FastCAM Mini UX50型高

速摄像机组成，用于记录弹丸在调姿过程中的姿态

变化情况。如图 3所示，两台高速摄像机分别布

置在地面发射装置的正面和侧面一定距离，并且

拍摄方向相互正交，可以保证拍摄到弹丸的空间

姿态［13］。

地面发射装置和测试系统均通过一台多通道点

火器进行控制，该点火器可以在向地面发射装置发

出点火信号的同时向测试系统发出触发信号，保证

测试系统能够同步记录弹丸的运动状况。

3 弹丸调姿运动模型

弹丸的调姿运动主要受侧向脉冲推力的控制，

而脉冲推力的大小则直接受脉冲侧喷推力器的内弹

道过程影响，因此需要建立考虑起转/止转脉冲推力

器内弹道过程的弹丸调姿运动模型。

Fig. 3 Schematic diagram of the test system

Table 2 Property parameters of GATo-3

Parameter
Density/（kg∙m-3）

Characteristic velocity/（m∙s-1）
Explosion temperature at constant pressure/K

Ratio of specific heat
Burning-rate coefficient
Burning-rate index

Value
1750
1530
3394
1.153
17.432
0.49

Fig. 2 Picture of the launching device

Fig. 1 Structure diagram of the projectile

Table 1 Main structural parameters of the projectile

Total
weight/kg
0.997

Moment of
inertia J1/
（kg∙m2）
1.609×10-2

Moment of
inertia

J2/（kg∙m2）
1.608×10-2

Moment of
inertia

J3/（kg∙m2）
2.983×10-4
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3.1 基本假设

由于弹丸调姿过程受很多变量的影响，为了突

出研究重点，做出如下假设：

（1）脉冲侧向燃烧过程中以及结束后弹丸总质

量、质心位置均保持不变。

（2）起转/止转脉冲推力器的推力方向始终垂直

于弹丸轴线且位于同一弹丸对称面内。

（3）忽略脉冲侧向推力器点火过程，主装药所有

燃面瞬时开始燃烧且满足平行层燃烧规律。

（4）主装药燃气符合完全状态气体状态方程，

在燃烧室内均匀分布，在喷管内作一维定常等熵

流动。

（5）由于弹丸整体飞行速度较低，且弹体上未安

装气动面，因此忽略弹体在调姿过程中所受气动力

的影响。

3.2 弹丸调姿运动模型

弹丸的调姿运动可以分为弹丸质心的运动和弹

丸绕质心的运动两部分，基于上述假设，可以建立以

下运动模型。

3.2.1 弹丸质心的运动方程

弹丸质心运动满足牛顿第二定律，有

m ⋅ dvdt = F （2）
式中 m为弹丸质量，v为弹丸速度矢量，t为弹丸

运动时间，F为弹丸所受作用力的合力。方便起见，

将式（2）向弹丸速度坐标系分解，即可得到弹丸质心

的动力学方程组

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

dv
dt =

Fx

m
dθ a
dt =

Fy

mv cosψ 2
dψ 2
dt = -

Fz

mv

（3）

式中 v为弹丸速度大小，Fx，Fy 和 Fz 分别为 F在

弹丸速度坐标系各轴上的分量，θ a 为弹丸速度高低

角，ψ 2为弹丸速度方向角。

将弹丸速度矢量 v向惯性坐标系分解，即可得到

弹丸质心的运动学方程组

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

dx
dt = v cosθ a cosψ 2

dy
dt = v sinθ a cosψ 2

dz
dt = - v sinψ 2

（4）

式中 x，y，z分别为弹丸质心在惯性坐标系中的

坐标。

3.2.2 弹丸绕质心的转动方程

弹丸绕质心的转动满足动量矩定理，有

dG
dt = M （5）

式中 G为弹丸对质心的动量矩矢量，M为弹丸所

受外力的合力矩矢量。方便起见，将式（5）向弹丸轴

线坐标系分解，即可得到弹丸绕质心转动的动力学

方程

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

dωx

dt =
1
C
Mx

dωy

dt =
1
A
My - CA ωx ωz + ω 2

z tanφ 2
dωz

dt =
1
A
Mz + CA ωx ωy - ωyωz tanφ 2

（6）

式中 ωx，ωy，ωz分别为弹丸角速度在弹丸轴线坐

标系各轴上的分量，Mx，My，Mz分别为 M在弹丸轴线

坐标系各轴上的分量，C为弹丸的极转动惯量，A为弹

丸的赤道转动惯量，φ 2为弹轴方位角。

根据弹丸角速度与惯性坐标系的关系，可以得

到弹丸绕质心转动的运动学方程为

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

dγ
dt = ωx + ωz tanφ 2
dφ a
dt = ωy

dφ a
dt =

ωz

cos φ 2

（7）

式中 γ为弹丸自转角，φ a为弹轴高低角。上述各

式具体推导过程见文献［14］。

3.2.3 弹丸所受力和力矩

弹丸所受作用力 F主要包括弹丸重力 FG和侧喷

脉冲力 FT，其中 FG 为恒定作用力，而 FT 则随着脉冲

侧向推力器的工作状态在不断变化，需要结合脉冲

侧向推力器内弹道模型和推力计算模型来进行计

算［15］，具体如下

ì

í

î

ïï
ïï

V c
Γ 2C 2*

dp c
dt = (1 -

ρ c
ρP
) ρP APapnc - p c A tC 2*

FT = ṁu e + A e ( p e - p a )
（8）

式中 V c 为推力器燃烧室的自由容积，Γ为燃气

比热容比的函数，C * 为主装药的特征速度，ρ c 为燃

烧室内燃气的平均密度，ρP 为主装药的密度，AP 为

主装药的燃面面积，A t为推力器喷喉的截面积，ṁ为

喷管出口处的燃气质量流量，u e，A e和 p e分别为出口
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处的燃气流速、截面积和静压力，p a 则 为 外 界 大

气压。

弹丸所受力矩主要为侧喷脉冲力矩 M T，也可以

通过上述方法计算得出。将计算所得弹丸受力和力

矩数据代入调姿运动模型并进行仿真计算，即可得

到弹丸在调姿过程中的运动情况。

4 试验与仿真结果分析

4.1 试验结果分析

本文所研究的弹丸调姿过程主要受 RCS两个控

制变量的影响：（1）起转/止转脉冲推力器的装药量。

（2）起转/止转脉冲推力器点火间隔时间。顾名思义，

起转/止转脉冲推力器的装药量主要影响脉冲推力

大小和作用时间，进而改变弹丸在调姿过程起始和

结束阶段所受的角加速度；起转 /止转脉冲推力器

点火间隔时间则会影响整个调姿过程持续的时间，

进而改变弹丸俯仰姿态变化程度。为了研究这两

个控制变量对弹丸调姿过程的影响程度，分别进行

了对比试验，具体试验参数如表 3所示，其中每组

参数各做两次试验，并将试验结果取平均值作为最

终结果。

为了讨论方便，将整个调姿过程分为以下三个

阶段：从起转脉冲推力器收到点火信号开始到燃烧

完全结束这一阶段称为调姿起始阶段；从止转脉冲

推力器收到点火信号开始到燃烧完全结束这一阶段

称为调姿结束阶段；而这两个阶段中间的过程称为

调姿过渡阶段。

在各发试验中，地面发射装置在接到多通道点

火器发出的点火信号后将弹丸以 12±1m/s的出筒速

度垂直向上发射出去，与此同时两台高速摄像机开

始记录弹丸的姿态。图 4，5展示了第一发试验中弹

丸在各个时刻的姿态变化情况。弹丸在开始运动的

瞬间，弹载点火控制模块开始计时，100ms后发出第

一个点火信号将起转脉冲推力器开启，调姿过程开

始进入调姿起始阶段，100.8ms时可以看出，燃气已经

从喷口喷出，此时弹丸受到侧向脉冲力的作用开始

进行俯仰姿态调整；113.2ms时起转脉冲推力器工作

结束，调姿过渡阶段开始，弹丸姿态在重力和气动力

的作用下继续变化，俯仰角速度逐渐减小；由于控制

模块预先设定了 70ms的延时时间，在 170ms时，控制

模块发出第二个点火信号将止转推力器开启，调姿

过程转入调姿结束阶段，171.2ms时可以看到燃气从

喷口喷出，产生与弹丸俯仰运动方向相反的脉冲力，

迅速将弹丸的俯仰角速度减小，使得弹丸姿态在随

后一段时间内基本保持不变。

图 6给出了各发试验中弹丸俯仰角随时间变化

Table 3 Control variables of the RCS for each test

Test
No.
01
02
03
04
05

Main charge of the
starting thruster/g

0.66
0.78
0.89
0.89
0.66

Main charge of the
stopping thruster/g

0.66
0.78
0.89
0.89
0.66

Ignition interval
time/ms
70
70
70
60
85

Fig. 4 Variation of the projectile attitude in test 01 from the front view

Fig. 5 Variation of the projectile attitude in test 01 from the side view
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曲线，其中误差棒表示各组试验数据的标准差，从图

中可以看出，各组重复试验的一致性较好。各发试

验中弹丸在 100ms后均在起转脉冲推力器的作用下

开始俯仰姿态调整过程。由于在各发试验中脉冲推

力器的装药量有所不同，弹丸俯仰角变化曲线也相

应地有所区别，尤其是在调姿过渡阶段，俯仰角变化

曲线近似呈现为三种不同斜率的直线，且直线斜率

随脉冲推力器装药量的增大而增大，装药量相同时

俯仰角变化曲线在这一阶段则基本重合。这是因

为，脉冲推力器的装药量越大所产生的冲量越大，使

得弹丸在调姿起始阶段结束后获得的转动速度越

大，图中所对应的曲线斜率也越大。由于在调姿过

渡阶段，弹丸俯仰运动所受的气动阻力很小，转动速

度基本不变，因此俯仰角变化曲线在这一阶段近似

呈具有不同斜率的直线。而相同装药量时，点火间

隔时间越大则调姿过渡阶段持续时间越长，即图中

曲线的直线部分越长，意味着弹丸转动的角度越大，

对应的弹丸最终俯仰角也随之增大。另外，各发试

验中弹丸俯仰角均在调姿过程结束时达到最大值，

随后又缓慢减小，说明止转推力器均有效地抵消了

起转推力器工作产生的俯仰角速度，使得弹丸姿态

在 调 姿 过 程 结 束 后 的 一 段 时 间 内 能 够 基 本 保 持

不变。

4.2 运动模型验证

图 7给出了在不同脉冲推力器装药量情况下

弹丸运动的仿真计算与试验结果对比，从图中可以

看出，在推力器装药量较小时（0.66g）仿真计算结

果与试验结果吻合较好，而随着装药量不断增大，

仿真计算的误差逐渐增大。这主要是由于随着俯

仰角速度的增大，弹丸所受俯仰阻尼力矩相应地增

大，而仿真计算中并未考虑这一情况。但是对于计

算误差最大的情况（0.89g），弹丸在调姿过程结束

时的姿态角误差也不超过 5%，可以满足试验精度

要求。

4.3 脉冲推力器装药量对弹丸调姿过程的影响

从试验和仿真结果中可以看出，脉冲推力器装

药量 M c对弹丸调姿过程有着重要的影响，这是由于

M c的变化会直接改变脉冲推力器的推力 FT的大小，

图 8给出了不同的M c情况下仿真计算得出的 FT随时

间变化的曲线。从图中可以看出，FT 呈现出明显的

非线性变化规律，整体大小随着M c的增大而增大，推

力持续时间则随着M c的增大而不断缩短。由内弹道

分析可知，M c越大则推力器燃烧室平均压力越大，主

装药燃速也随之增大，这就导致了 FT 增大但持续时

间却缩短的现象。

由此可见，不能将脉冲推力器的推力变化规律

简单地视为恒定值或线性变化的，也不能任意地改

变推力大小或持续时间。为了精准地进行弹丸调

姿，需要将弹丸在各个时刻所受的脉冲推力与弹丸

姿态运动耦合起来计算。另外，脉冲侧喷干扰流场

会对不同姿态弹丸所受的推力产生不同的影响，但

是由于本文所研究弹丸的初始飞行速度较小，因此

可以忽略这一影响。
Fig. 6 Time histories of the pitch attitude of the projectile

in each test

Fig. 7 Comparison of the calculation results and the test

results

Fig. 8 Time histories of the calculated FT with different Mc
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4.4 点火间隔时间计算

为了使弹丸在止转脉冲推力器工作结束时刚

好转动到指定的姿态角，需要确定合适的止转脉冲

推力器点火时间，也即起转 /止转推力器点火间隔

时间 T int。 T int 等于调姿起始阶段时长与过渡阶段

时长之和，而起始阶段时长可以由装药量 M c 来确

定，那么剩下只需计算过渡阶段时长。由于本文中

不考虑气动力对弹丸转动速度的影响，所以在过渡

阶段弹丸可以视为绕质心作匀速转动，根据弹丸的

转速和转动的角度即可得出此阶段所持续的时间，

从 而 可 以 计 算 出 点 火 间 隔 时 间 T int，具 体 计 算 方

法为

T int = T jet + φm - φ 1 - φ 2ω t
（9）

式中 T jet为起转脉冲推力器的工作时长，φm为目

标姿态角，φ 1 和 ω t分别为起转推力器工作结束时弹

丸的姿态角和俯仰角速度，φ 2 为止转推力器整个工

作过程中弹丸转过的姿态角。

在计算 T int之前，需要先利用仿真程序计算出上

述各参数的值。其中 T jet，φ 1和 ω t的值可以在调姿起

始阶段计算完成后得到，而 φ 2 则等于弹丸在止转发

动机作用下由转速 ω t 减速至零的过程中所转过的

角度大小。采用上述点火间隔时间计算方法，即可

得出在不同脉冲推力器装药量情况下弹丸调姿到

某一目标姿态角所需的点火间隔时间，如图 9所

示。从图中可以看出，在脉冲推力器装药量不变的

情况下，弹丸调姿到不同目标姿态角所需的点火间

隔时间线性延长；而随着装药量的不断增大，弹丸

俯仰角速度的逐渐变大，弹丸调姿到某一目标姿态

角所需点火间隔时间逐渐缩短，整体呈非线性变化

趋势。

5 结 论

通过本文的研究，得到了以下结论：

（1）文中所设计的脉冲侧向推力器能够在短时

间内将弹丸调整到指定的目标姿态角，结构强度与

响应速度均满足要求。

（2）脉冲侧向推力器的装药量和点火间隔时间

是影响弹丸最终姿态角的两个重要参量，为了能够

准确地将弹丸调整到指定的目标姿态角，需要对这

两个参量进行合理的搭配。

（3）通过试验与仿真对比发现，弹丸在调姿过程

中所受的俯仰阻尼力矩随着推力器装药量的增大而

不断增大，而由于理论运动模型未考虑这一因素，会

导致仿真结果最大产生约 5%的误差。
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