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非零攻角和侧滑角条件下弹托不同步飞离的数值模拟
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摘要: 对弹药在不同条件下的发射过程进行研究是研制弹药的重要一环，它有助于弹药适应

现代战场复杂多变的发射环境。为了提高尾翼稳定脱壳穿甲弹( APFSDS) 的射击精度和飞行稳定
性，通过非结构化动网格技术和用户自定义函数耦合计算流体力学和六自由度外弹道程序，对非零

攻角和侧滑角条件下 APFSDS弹托相对弹体动态分离过程进行了数值模拟，获得了非零攻角和侧
滑角条件下弹托分离流场、六自由度运动参数以及弹体气动参数的变化情况。结果表明:在非对称
来流的影响下，弹托分离流场呈现非对称性，引起弹托受力不均匀，从而导致弹托非对称、不同步地
飞离弹体，加大弹体受到的扰动，最终降低弹丸的射击精度和飞行稳定性。
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Abstract: The investigation on the dynamics process of launch of ammunition under different conditions is
important for improving its performance during design and contributes to adapt the complex variable mod-
ern battlefield for the ammunition． For the purpose of improving the firing accuracy and flight stability of
an armour-piercing fin-stabilized discarding sabot，the sabot dynamic discarding behavior after the projec-
tile being ejected from the muzzle at non-zero angles of attack and sideslip is simulated by coupling the
computational fluid dynamics and the six degree of freedom exterior ballistic code through the unstructured
dynamic mesh technique and user defined function． The flow field characteristics and the trajectory pa-
rameters of all sabots are obtained． In addition，the aerodynamic coefficients of projectile are also ob-
tained． The numerical results show that the asymmetric flow field of the sabots can be observed under the
influence of the asymmetric inflow． This will lead to the nonuniform distribution of pressure on the sabot
surfaces． The different trajectories of three sabots appear due to the unsynchronized and asymmetrical dis-
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carding of sabot． The increased aerodynamic interference between projectile and sabot reduces the firing
accuracy and flight stability of projectile．
Key words: ordnance science and technology; armour-piercing fin-stabilized discarding sabot; unsyn-
chronized and asymmetrical discarding; aerodynamic coefficient; unstructured dynamic mesh technique;
six degree of freedom motion; shock wave

0 引言

尾翼稳定脱壳穿甲弹( APFSDS) 是坦克与反坦
克等武器装备的重要弹药，如何提高该弹药的射击

精度和飞行稳定性是其研究的主要热点［1］。研究
表明，弹托脱落过程对射击精度和飞行稳定性产生

直接的影响［2］。早期对脱壳过程的研究一般采用
试验和工程分析法，如 Schmidt 等［3］利用由 6 对正
交脉冲 X光摄影站和 5 台扫描摄像机组成的炮口
多点显示系统克服了炮口焰、火药残渣、烟雾对照相
的影响，从而实现了对脱壳全过程弹体和弹托空间

位置的定量测量。李鸿志等［4］采用菲涅尔透镜间
接阴影系统获得了 APFSDS 弹托分离的系列照片，
首次清晰地获得弹托在膛口区附近的分离轨迹，该

方法修正了传统纸靶和狭缝摄影机相结合方法测量

精度低、不直观、易干扰弹体和弹托飞行、难以给出
弹体和弹托的空间相对位置等缺点。Siegelman
等［5］基于风洞试验的结果发展了一种计算弹托对

称分离的近似模型，对弹托表面压力分布以及其分

离弹道进行了计算。Acharya 等［6 － 8］根据弹托分离

过程的特点通过定义 3 个转折点将其分成 4 个时
期，对每个时期进行理论分析和计算，分别讨论了机

械碰撞、激波、气动力、火药燃气、重力等对弹托分离
的影响，结果表明气动干扰是弹体的最大扰动源之

一。
射击试验成本高、耗时长，且无法揭示弹托分离

的流场细节;风洞试验只能够获得有限工况下流场

的细节结构，也较难获得弹托的连续分离弹道;工程

分析法只适用于简单的几何模型，且不能给出弹托

分离的流场。因此，科研工作者尝试利用计算流体
力学 ( CFD ) 对弹托分离过程进行求解。如文
献［9 － 11］在多块复合网格生成技术的基础上研究
了弹托相对弹体不同固定位置时的稳态对称流场，

而文献［12 － 13］则采用重叠网格技术进行相同的
研究，获得了相同的研究成果。钱吉胜等［14］利用高
精度的 AUSM 对弹托处于特定位置的二维流场进

行了数值模拟，初步探究了激波与弹托、弹体的相互
作用。
伴随着 CFD 高精度格式的进一步完善和动网

格技术的趋于成熟，Keuk 等［15］利用 AUTODYN 和
in-house通过坐标转换法对 40 mm 口径 APFSDS 穿
过膛口和弹托分离的过程进行了流体－固体耦合数
值模拟，获得了弹丸穿过膛口和弹托分离时的速度

场，虽然所获得的弹托分离姿态与试验不太相符，但

这为研究弹托动态分离提供了一种新的手段。
Takeuchi等［16］则利用动态重叠网格技术对整体脱
落式 APFSDS在弹道靶道中的发射和弹托分离过程
进行了二维无黏轴对称的数值研究。文献［17 －
18］在文献［14］的基础上利用非结构化动网格技术
耦合 CFD和刚体动力学研究了无扰动对称条件下
弹托的动态对称分离过程［17］和初始扰动对脱壳过

程的影响［18］，结果表明，弹托分离过程的气动干扰

对弹托的分离和弹体的飞行均产生较大的影响，特

别是初始扰动造成弹托出现非对称性分离，对弹体

的飞行产生更大的影响。周强等［19］基于同样的方
法通过求解三维 Navier-Stokes 方程对马赫数为
3. 015、攻角为 0°条件下带单个弹托的简化 APFSDS
弹模型进行了初始分离弹道的仿真计算，得到了俯

仰平面内流场以及弹托相对弹芯的运动参数，结果

表明脱壳时间约为 4. 5 ms，与文献［17 － 18］的结果
一致。
通过上述总结发现，先前关于 APFSDS 弹托分

离数值模拟方面的工作主要集中在弹托处于某些特

殊状态下流场结构和气动特性的研究，利用动网格

技术对弹托分离进行研究的工作由文献［17 － 19］
逐步开展，但目前尚未发现对不同飞行条件下弹托

分离过程进行过深入的探讨，并且现代战场环境极

端复杂，瞬时万变，为了保证射击精度和飞行稳定

性，APFSDS的发射要适应各种飞行环境。故研究
APFSDS在不同环境下的弹托分离具有实际意义。
据此，本文将基于 UDF自定义函数利用非结构化动
网格技术耦合 CFD 和六自由度外弹道方程研究非
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攻角和侧滑角对弹托动态分离的影响，讨论在此条

件下弹托分离特性以及弹体气动参数的变化情况，

为新型 APFSDS的设计提供理论参考。

1 数值计算模型及方法验证

1. 1 数值方法与计算模型
图 1 为计算模型，初始时刻 3 个弹托关于弹体

沿着径向呈轴对称分布，为了方便后续讨论，按如

图 1 所示对其进行命名，弹丸计算模型的具体参数
可参考文献［17 － 18］。

图 1 计算模型及其表面网格分布
Fig． 1 Computational model and surface mesh

因负攻角和负侧滑角的结果可根据正攻角和正

侧滑角的结果来进行类似讨论与推理，故只对正攻

角和正侧滑角对弹托分离和弹体干扰的影响进行数

值模拟。此外，因 APFSDS一般为直瞄发射，攻角和
侧滑角均比较小，故其值取为 6°．
限于文章篇幅，模拟所采用的方程组及计算格

式不再详述，可参考文献［17 － 18］。弹丸边界设为
绝热壁面;计算域外边界为压力远场边界条件，压力

p0 为一个标准大气压，温度为 300 K，来流马赫数为

4. 0，重力加速度为 9. 8 m /s2 ．

1. 2 数值计算方法的验证
为了验证上述数值计算方法的可行及准确性，

利用该方法对机载导弹的六自由度投放轨迹进行模

拟，并将其结果与前人的计算、试验结果进行对比。
机载导弹的计算模型和条件参考文献［20 － 21］。
通过数值模拟获得的导弹六自由度运动的参数

如图 2、图 3 所示，实线表示试验结果［20］，圆圈表示
文献［21］的数值模拟结果，虚线表示本文的数值模
拟结果。
图 2 的 x、y、z 曲线分别表示导弹质心在 x、y、z

3 个坐标方向的位移，在 x 和 z 方向上要比文献
［21］的结果更接近试验结果，而在 y 方向上恰好相
反，但是差值在可接受的范围内，其原因可能是在

图 2 导弹质心位移随时间的变化曲线
Fig． 2 Center of gravity of missile vs． time

图 3 导弹欧拉角随时间的变化曲线
Fig． 3 Time-varying angular orientation of missile

0°侧滑角下，来流侧向速度较小，且受到机翼影响产
生外洗使其方向不定，这造成导弹受到的侧向力较

其他方向小，侧向力计算的误差容易增大，因此数值

方法对此方向的运动更难于计算。
图 3 的滚转、俯仰、偏航曲线分别表示导弹绕

x、y、z旋转的角度，由于初始弹射力矩的作用比机翼
所形成的下洗气流的影响大，造成导弹首先出现抬

头运动，当弹射力力矩消除后，由于此时导弹与机翼

较近，下洗气流对其的影响还未消除，导弹会逐渐扭

转抬头趋势并持续低头，但由于下洗气流的影响会

随导弹与机翼距离的增大而变弱，且随着攻角增加，

气流对导弹后半部分作用产生的抬头力矩也逐渐增

大，故低头趋势也随之减弱直至为 0，乃至最后产生
抬头趋势，此后导弹不再受下洗气流的影响而自由

运动。受机翼外洗气流影响，导弹持续不断向外偏
航，并在 t≈0. 55 s时达到峰值，在此之后，因导弹与
机翼的距离足够大，外洗气流的作用对其影响减小，
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导弹逐渐呈现向内偏航的趋势。在分离过程中，导
弹不停地往机身外侧滚转，数值模拟得到的滚转角

度远比试验值小得多，且二者在 t≈0. 26 s时开始出
现较大的差值。滚转运动难于捕捉的主要原因在于
绕滚转轴的惯性量要比绕其余轴的惯性量小得多，

该方向气动力矩的计算误差对其影响更大。
通过以上分析可知，本文的数值模拟方法能够

很好地模拟导弹的六自由度分离运动，特别是导弹

的初始分离运动，证实了该方法可用来模拟 APFS-
DS等存在多体分离的研究中。
图 4 展示了导弹在 5 个不同时刻与机翼的相对

分离位置与姿态，可见与前人的数值模拟结果吻合

得很好，证实了本文计算方法的可行性。通过分析
知，利用本文数值计算方法不仅可以获得导弹的六

自由度，而且还可以获得导弹在空间的飞行姿态以

及在不同时刻导弹表面受力的变化情况。

图 4 导弹分离过程对比图
Fig． 4 Missile separation process

2 结果与讨论

2. 1 非零攻角和侧滑角对弹托分离过程的影响
由于 3 个弹托的初始状态关于弹体呈轴对称分

布，而且弹丸攻角、侧滑角较小，因此在非零攻角和
侧滑角条件下弹托分离流场中的波系结构具有相似

性，这与文献［22］的结论一致。因此为了节省篇
幅，仅仅以弹丸攻角为 6°时的弹托分离流场的压力
p云图为例讨论非零攻角和侧滑角条件下弹托的动
态分离过程。同样可根据流场波系结构的变化情况
将弹托分离过程分成如图 5 ～图 7 所示的 3 个分离
阶段。
由图 5 可知，攻角为 6°时，弹托分离流场的激

波结构与对称分离( 0°攻角) 仍相似，但由于攻角的

存在使其具有一些不同特征，如壅塞流所形成的正

激波的波阵面不再对称，正对来流一侧的正激波波

阵面更加靠后，从而使正激波在弹体上作用区域也

不再对称( 见图 5 ) ，这导致正激波在竖直方向上对
弹体受力的影响变大。攻角也造成上下两半部分正
激波波阵面随时间的变化规律有所不同，下方正激

波波阵面变化与零攻角下几乎相同，而上方正激波

波阵面有一个在零攻角下没有观察到的向前弯曲的

过程，正是这一变化使弹体上表面高压区域的面积

在这一时间段内要比下表面大，但激波的强度因波

阵面发生弯曲而下降，造成弹体上下受力不对称，在

飞行过程中容易出现抖动。此外，攻角还使各弹托
在马鞍部大径处的压力有较大差别，造成弹托所受

的力和力矩不同，从而使弹托不同步飞离弹体，呈现

非对称分离。

图 5 攻角为 6°时弹托初始分离过程 x-y剖面的

压力等值分布

Fig． 5 Pressure distribution on x-y section during initial

separating for attack of angle = 6°

对于弹托分离的中间过程，由图 6 可知，弹托的
攻角分离流场与零攻角下极为相似，只有几处压力

分布不同，如弹托上表面某些区域的高压值不同，激

波与弹托内表面以及弹体的碰撞点也不同，此外弹

体上高压区域的形状也不再相同，不再呈对称形式。
弹托尾部与弹体间喉状激波的强度相比零攻角下得

到加强，且存在时间变长，这会使弹体遭受的扰动变

大。
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图 6 攻角为 6°时弹托中间分离过程 x-y剖面的

压力等值分布

Fig． 6 Pressure distribution on x-y section during

middle separating for attack of angle = 6°

图 7 攻角为 6°时弹托弱耦合与自由飞行过程 x-y

剖面的压力等值分布

Fig． 7 Pressure distribution on x-y section during weak

coupling and free flying for attack of angle = 6°

由图 7 可知，在攻角的影响下各弹托分离对弹
体的影响时间不再相同。当弹托 1 所诱导的斜激波
的尾部离开尾翼时，弹托 2 和 3 所诱导的激波仍对
尾翼有很强的作用，造成此时弹体受到的扰动最大

( 见图 7( c) ) 。攻角分离时，弹托 1 所受的气动力与
对称分离明显不同，其升力明显增加，使其分离加

速，而弹托 2 和 3 受气动力影响其分离过程明显放
缓，因此造成它们对弹体的影响不再同步。
2. 2 非零攻角和侧滑角对弹托六自由度运动的影
响

为方便比较不同条件下弹托六自由度分离运

动，将攻角、侧滑角均为 0°时的分离条件记为
工况 1［17］，而攻角为 6°、侧滑角为 0°条件记为
工况 2，攻角为 0°、侧滑角为 6°条件记为工况 3．
图 8 为 3 种工况下各弹托质心运动轨迹的对

比。由图 8 可知，工况 2 与工况 3 的质心轨迹随时
间的变化规律与工况 1 基本一致，只是在数值上有
差别。攻角使弹托 1 在 x 方向位移略微增加，却使
弹托 2 和弹托 3 在此方向运动规律相反; 侧滑角对
弹托 1 和弹托 2 在 x 方向运动几乎没有影响，但明
显减弱了弹托 3 在此方向的运动。对于 y方向的线
性运动，攻角使弹托 1 有所增加，弹托 2 和弹托 3 有
所减小;侧滑角对弹托 1 和弹托 2 没有太大的影响，
却引起弹托 3减小了在此方向的运动。攻角对弹托 1
在 z方向上运动影响很小，但侧滑角对此影响却比
较明显，弹托 1 出现了在工况 1 和工况 2 下很难观
察到的侧向运动。由于弹托 2 和弹托 3 分列在 y 轴
两侧，所以侧滑角对其侧向运动的影响相反。
总之，攻角使弹托在 y 方向的运动出现较明显

的区别，而侧滑角则使 z 方向运动发生较大改变。
攻角和侧滑角对 x 方向运动的影响较小，但使弹托
相对弹体的位置不再相同，从而引起弹托的分离流

场发生改变，进一步影响弹托和弹体的气动力( 矩)

变化，进而影响弹托的空间位置，最终导致弹托不同

步飞离弹体，使其出现明显的非对称分离。
为了在数值上更直观地讨论弹托质心的非对称

运动与展示弹托分离的不同步，图 9 列出了 3 种工
况下，弹托质心相对弹体的径向距离和径向速度随

时间的变化曲线。由图 9 可知，弹托开始分离的一
段时间内，各值没有太大差别，之后才逐渐展示出各

弹托分离的不一致性。
由于弹托 2 和弹托 3 关于 Oxy 面对称，在攻角
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图 8 3 种工况下 3 个弹托质心运动轨迹的对比图
Fig． 8 Center of gravity trajectories of three sabots under

three conditions

作用下，弹托 2、弹托 3 的径向距离和径向速度相
同，且远小于弹托 1． 侧滑角造成 3 个弹托的径向距
离均不相同，弹托 2 最大，其次是弹托 1，最后为弹
托 3，说明在本节的数值模型中侧滑角更容易引起
弹托分离的不一致性。此外，工况 3，弹托 1 的径向
距离与工况 1 基本相同，说明侧滑角虽然影响了弹
托 1 在 z方向的运动，但其对此弹托在径向方向上

图 9 3种工况下弹托质心相对弹体径向距离与径向速度
Fig． 9 Ｒadial distances and velocities of the three

sabots’centers of gravity relative to projectile

under three conditions

运动几乎没有影响;当分离时间足够长时，由径向速

度( 见图 9 ( b) ) 可知二者之间也会出现较大差别。
由图 9( b) 可知，当弹托翻转角度大于 90°后，弹托
基本上要进入自由飞行阶段，弹托径向速度逐渐减

小。
弹托的角运动在体坐标系中观察更为方便，因

此图 10 给出了体坐标系下，工况 2 和工况 3 弹托角
位移的变化趋势图。由图 10 ( a ) 可知: 工况 2，弹
托 2 和弹托 3 角运动仍然对称，但它们的滚转和偏
航运动要比工况 1 明显，俯仰运动则稍微减弱;而弹
托 1俯仰运动相对工况 1 呈现先增大、后减小的趋
势。工况 2，弹托 1 与弹托 2、弹托 3 的俯仰角更早
出现差别，由于弹托 1 初始位置的特殊性，其滚转和
偏航运动与工况 1 相比几乎不变。
由图 10( b) 可知，在侧滑角作用下，弹托 1 的滚

转和偏航运动较为明显，而俯仰运动略小于工况 1．
工况 3，弹托 2 和弹托 3 的角运动不再对称。侧滑
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图 10 体坐标系下 3 个弹托的角位移随时间的

变化曲线

Fig． 10 Time-varying angular orientations of three sabots

in body coordinate system

角抑制了弹托 3 的角运动，特别是滚转运动受影响
更大，而侧滑角增加了弹托 2 的滚转和偏航运动，但
不明显。侧滑角均抑制了弹托 2 和弹托 3 的俯仰运
动。
为了在空间中更方便地观察工况 2 和弹托 3 的

弹托分离姿态，图 11 给出了工况 2 和弹托 3，由 6 个
分离时刻表示的弹托分离过程的正视图。由图 11
可知，在弹托分离的初始阶段，攻角和侧滑角对弹托

分离姿态的影响暂时未展现出来，对弹托前腔压力

值的影响也不大。但随着弹托继续分离，由
图 11( a) 知，攻角使弹托 1 的径向运动比其他弹托
明显，底面的压力值也相应降低。当弹托翻转角度
不大时，弹托 1底面由于更加正对着来流造成该部
位压力值略大，且压力分布关于自身体轴几乎对称，

然而弹托 2 和弹托 3 尾部底面高压区域受攻角的影
响不再关于自身的体轴对称，却关于 y 轴对称( t 分
别 2. 0 ms、3. 0 ms) 。当弹托翻转超过 90°后，弹托内

表面由于方向的改变使弹托 1 底面压力更小 ( t =
5. 5 ms) ，不同的受力促进了弹托的非对称分离，弹
托的非对称分离反过来又引起压力分布的非对称。

图 11 用 6 个不同时刻表示弹托分离过程正视图
( 由弹体头部往尾部看)

Fig． 11 Frontview of discarding process at six

different moments

由图 11( b) 可知，侧滑角与攻角对弹托表面压
力分布的影响不同，如 t = 2. 0 ms 时，弹托 2 底面压
力值要比其他弹托高。此图清晰地显示了工况 3 下
弹托 2 更快地远离弹体，并造成在弹托分离后期，弹
托分离的非对称比工况 2 更明显。在侧滑角的作用
下，弹托 1 不再关于 Oxy 面对称。通过以上分析进
一步证实了侧滑角对弹托非对称分离的影响比攻角

大。
2. 3 非零攻角和侧滑角对弹体气动系数的影响
图 12 为弹体气动力系数随时间的变化曲线图。

由图 12 可知，在不同气象条件下，弹体进行自由飞
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图 12 3 种来流条件下弹体气动系数的对比
Fig． 12 Aerodynamic force coefficients of projectile

under three conditions

行阶段的时间各不相同，说明弹体受气动干扰影响

的时间各不相同，并证实了弹托对称分离条件下，弹

体能最快摆脱弹托分离的影响，弹体受气动干扰的

影响也最小，这与前人的研究和工程上对弹托尽快

分离和对称、同步分离的要求是一致的［8，23］。
由图 12( a) 可知，弹体阻力系数在攻角和侧滑

角作用下出现两个高峰值: 一个出现在激波打在弹

体尾部与弹体圆柱结合部时，主要由激波与结合部

相互作用造成;另一个出现在激波作用在尾翼上时，

主要由不对称激波与尾翼相互作用引起。工况 1 下
第 2 个峰值由于激波的对称作用要小得多。在
工况 2和工况 3 条件下，0. 6 ms ＜ t ＜ 1. 4 ms 时间段
内，阻力系数波动频率比较大，说明在此阶段的分离

流场中激波结构变化较快，且与弹体的相互作用不

对称，这在流场分析中得到了验证 ( 见图 5 ( c ) 、
图 5( d) 与图 6( a) ) 。工况 2 和工况 3 条件下，弹体
进入自由飞行阶段后，其阻力系数相对工况 1 提高
较大，不利于弹体存速，会降低弹丸的毁伤效果，因

此需尽量保证弹丸以平直弹道飞行。
由图 12( b) 可知，在 0. 20 ms ＜ t ＜ 0. 85 ms时间

阶段内，攻角导致弹体上半部分激波与弹体的碰撞

面积大于下半部分( 见图 5 ( b) ) ，这两部分激波作
用力相互部分抵消后使得弹体产生负升力，与攻角

产生正升力的效果恰好相反，最终使弹体升力在这

段时间能保持较低。而侧滑角则使得此时间段内的
升力系数大幅增加，这是在来流与弹托 3 的相互作
用下，弹体下半部分激波强度比上半部分大造成的。
除这一时间段外，攻角使弹体升力系数均大于

工况 1和工况 3( 二者在弹体自由飞行阶段为负值，
且非常接近 0 ) ，这说明 APFSDS 应以极小攻角飞
行，使弹丸能够克服重力的作用保持平直弹道飞行。
侧滑角使得升力系数在大部分飞行时间内为负值，

因此应尽量确保弹丸在零侧滑角下飞行。
图 12( c) 为弹体侧向力系数在 3 种工况下的变

化情况，可见攻角对侧向力系数的影响较小。结合
上面分析，侧滑角与攻角相比，其对弹体气动干扰更

大。因此弹丸在飞行过程中侧滑角应尽可能小，由
图 9 可知，工况 3 条件下，弹托 3 比其余弹托都要靠
近弹体，这造成弹托 3 诱导的斜激波在 t≈4. 8 ms时
对尾翼仍有较强作用，故此时侧向力系数达到负最

大值，引起弹体在此方向上受到的气动扰动极大。
图 13( a) ～图 13( c) 为弹体气动力矩系数随时

间的变化图。同样可以发现侧滑角对气动力矩系数
变化的影响更大。由于偏航和俯仰力矩主要由相应
的气动力产生的，因此其分布规律可参照相应的气

动力系数。

3 结论

基于用户自定义函数，利用非结构化动网格技

术耦合 CFD和六自由度外弹道程序数值研究了非
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图 13 3 种来流条件下弹体气动力矩系数的对比
Fig． 13 Aerodynamic moment coefficients of projectile

under three conditions

零攻角和侧滑角条件对弹托动态分离的影响，得到

了在不同飞行气象环境下弹托分离过程中的流场结

构、弹托的六自由度运动参数以及弹体的气动系数。
1) 通过弹托分离流场的分析可知，在非零攻角
和侧滑角影响下，弹托分离流场与零攻角和侧滑角

下具有相似性，仍可大体分为初始阶段、中间强作用
阶段、弱耦合与自由飞行阶段 3 个阶段。但由于来
流的不对称性也出现较多的不同点，如来流的非对

称性造成了 3 个弹托表面压力和弹托前方的激波呈
非对称分布，这导致弹托受力不相同，从而出现非对

称、不同步分离，并使弹托的滚转运动与偏航运动更
为明显。由于初始时刻弹托关于攻角平面对称，因
此通过数值模拟发现侧滑角对弹托非对称性影响更

大。
2) 在非对称来流的影响下，弹体的气动系数出
现了更大范围的波动，且更晚进入自由飞行阶段，这

表明弹托的不同步、非对称分离对弹体的飞行造成
了更大的扰动，因此为了保证弹体的稳定性，应尽量

保证弹托对称、同步分离和尽快分离。
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