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摘要 : 针对斜架发射装置发射时对适配器出箱后分离落点问题，通过试验中各适配器落点情况，利用C编程复算适配器

整个运动过程，预估了适配器在燃气流场中的冲击载荷和适配器落点，确定了落点问题的主要成因；首次利用富氮化合物

（五氨基四唑）作为增推动力源，实现适配器分离的瞬时增推设计，通过运动仿真与试验，验证了增推装置应用原理的正确

性和分离的有效性。
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Adapter Drop Point Study and Boost Design for Oblique Fixed Launcher

LIU Yue1, WANG Zhihao1, RAO Weiwei2, XIE Zhaoxi2

(1. Beijing Electro-mechanical Engineering Institute, Beijing, 100074;

2. Chengdu Hangxu Intelligent Equipment Technology Co.Ltd., Chengdu, 610200)

Abstract: When launching missiles from oblique fixed launcher, the adapter is out of the canister launcher after the separation 

of the falling point problem. Through the test of the adapter falling point situation, the use of C programming recalculate the 

adapter throughout the motion process. The adapter in the exhaust flow field of the exhaust force and the adapter falling point are , 

predicted. The main causes of the falling point problem are determined. For the first time, the nitrogen-rich compounds (penta-

amino tetrazolium) is first used as a boosting force source to realize the separation of the adapter instantaneous boost design,.

Through the motion simulation and testing, the research validates that the application of the principle of the boosting device is 

correct and the validity of the separation.
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0　引 言

在弹体发射时，主要采用滑块或适配器发射形式

实现弹体与发射箱的匹配连接。对于适配器发射形

式，已在导弹、火箭弹等武器上广泛应用。

在适配器发射形式研究中，更多地关注适配器本

体材料应用，孙维刚［1］研究了适配器发射形式对弹

体的影响以及风载荷作用时适配器分离轨迹等内容。

殷鑫等［2］开展了燃气射流载荷和风载荷对适配器分

离影响的研究，阐述了弹体下布置一个适配器飞行落

点的研究内容。

在早前开展的适配器落点研究与实践中，存在适

配器落到发射点后方的实际结果，不能满足安全发射

的要求。为实现弹体发射后所有适配器下落到发射点

前方，避免与发射点处平台上装备、人员碰撞导致安

全事故，结合已完成的发射的试验情况，进一步研究

适配器运动和落点问题，提出改进设计。

1　适配器运动物理过程

发射箱中，适配器呈前（第一组）、中（第二

组）、后（第三组）3组“十”字形式布置，支承、包

络弹体，随弹体发射时离轨。各组适配器在箱口离轨

时刻，在适配器内置弹簧作用下快速弹开，与弹体分

离并形成一定距离，完成其主要发射功能，见图 1。

之后适配器受到重力、空气（风）阻力、燃气载荷冲

击影响，改变运动状态直至落地，完成整个运动

过程。
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在发射的整个运动过程中，适配器经历了3个运

动阶段：a）出箱时随动获得初始速度，并与弹体分

离；b）进入燃气流场；c）脱离燃气流场继续斜抛运

动。如果发射的燃气流场作用范围小、适配器径向分

离足够远，燃气流场对其运动扰动较小，适配器可稳

定地实现完整的斜抛运动。

项目中，进行了4次发射试验，对适配器落点进

行了测量，情况统计见表1。

表 1中，0101#、0201#为第一组、第二组上适配

器，落点为后或前向距离较近，不满足落点要求。

2　适配器运动分析公式与数学模型

适配器随动出箱后，涉及基本运动计算公式和燃

气作用计算公式两部分［3-4］。

2.1　基本运动计算公式

以空气阻力加载在适配器的质心上，气动力F计

算公式为
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式中    C为阻力系数，取 0.5；ρ为空气密度；A为迎

风面面积；v为空气相对流动速度。

对适配器分离过程进行受力分析，见图 2，作用

于适配器质心上的力有 3个，分离弹簧的作用力 N，

气动合力F和重力G。

根据能量守恒U = E，弹簧的弹性势能转化为动

能，则弹簧给适配器提供的初速为

vT =
K
m
Δx2 （2）

式中    vT为动能释放后速度；K弹簧刚性系数；m为

适配器质量；Δx为弹簧释放行程。

图1　适配器随弹体出箱分离效果

Fig.1　Design sketch of adapter separation

表1　4次发射试验适配器落点距离统计

Tab. 1　Adapter landing distance in four launch tests

序号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

适配器号

0101#

0102#

0103#

0104#

0201#

0202#

0203#

0204#

0301#

0302#

0303#

0304#

第1次落点距离/m

-31.6

19.5

35.1

28

7.2

46.4

61.8

46.4

4.7

50.3

30.8

50.3

第2次落点距离/m

-25.7

30

37.8

42.2

5.6

50

65

72

32.9

49

50

46

第3次落点距离/m

35

30.5

43.7

22.25

-43

48.5

53.8

54

54

50

40

74

第4次落点距离/m

-23

39

40

26.5

-45.4

49

50.8

46.5

40.6

49

49.4

62

备注

一组上

一组右

一组下

一组左

二组上

二组右

二组下

二组左

三组上

三组右

三组下

三组左

注： 以发射箱端口在地面的投影为坐标原点，即发射点；前向为正。

图2　适配器运动的力载荷

Fig.2　Diagram of load for adapter movement
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作用在适配器的载荷 F和适配器运动速度 v公式

如下：
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根据动量守恒定理，推导出受载荷的合成运动速

度 vp和位移S公式为

é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úvpx

vpy

vpz

=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ú

ú

ú
1
m

px At + vx

1
m

py At + vy

1
m

pz At + vz

（5）

é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úSx

Sy

Sz

=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ú

ú

úvxt - 1
2m

F1t
2

vyt - 1
2m

F2t
2

vzt - 1
2m

F3t
2

（6）

式中    v0为适配器分离速度；θ为发射仰角；p为适配

器运动方向受到的压强；t为适配器运动时间；G为受

到适配器重力；g为重力加速度。

2.2　燃气作用计算公式

为了得到适配器分离过程中适配器所受载荷，使

用CFD计算流体力学方法，通过典型工况，计算出适

配器在分离燃气流场中受燃气载荷特性，并将燃气载

荷以力的形式加载至分离计算中。适配器分离燃气

流场采用二维、可压缩气体、k - ε湍流计算方法的

Navier-Stokes方程进行数值模拟，主要包括流体控制

方程组和湍流模型。

2.2.1　流体控制方程组

基于计算流体力学方法，通过求解连续方程、动

量方程、能量方程即可得出适配器分离燃气流场的分

布情况。可压缩气体控制方程组如下：
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式中    t为时间；ρ为密度；ui，uj分别为 xi、xj方向速

度分量；τij为应力张量；E为内能与动能之和；p为流

体微团的总能量；qj为热通量。

2.2.2　湍流模型

Realizable k - ε模型是由 Shih等于 1995年提出的

一种带旋流修正的模型，该模型在描述旋转流动、强

逆压梯度的边界层流动以及流动分离等现象中具有较

高精度。由于燃气流场是超声速流场，且燃气冲击到

适配器时会产生较强的流动分离现象，因而本文中采

用了Realizable k - ε模型进行仿真计算。Realizable k - ε

模型中湍动能 k的输运方程为
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模型中湍动能 ε的输运方程为
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其中，μ为动力黏度；μt 为湍流黏度，μt =  ρCμk
2 /ε，其

相关系数Cμ是关于平均应变量、自转速率以及整个体

系的角速度的函数；σk，σε为 k与 ε的湍流普朗特数；

Gk为由流体微团平均应变率产生的湍流动能生成率；

Gb为由体积力与温度梯度产生的湍流动能生成率；YM

为在高马赫数条件下由流体的可压缩性造成的湍流动

能膨胀耗散率；Sk，Sε为湍流动能与耗散率的源项；

C1，C2，C1ε与C3ε为半经验系数；v为运动黏性系数。

3　运动工况仿真与计算分析

3.1　燃气仿真

适配器在流场中受燃气载荷影响，主要与适配器

和导弹的相对位置有关，包括径向距离和轴向距离。

由于导弹基本为轴对称，可认为在同样径向和轴向距

离条件时，适配器受力基本相同，由此根据发动机装

药参数、喷管尺寸及燃烧室总温总压，建立二维轴对

称燃气流场，仿真发动机出口射流速度、压力见图3。

图3　弹体发动机射流流速仿真

Fig.3　Nephogram of emission gas flow field distribution
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导弹以平均117 m/s2，初速度22 m/s为初始条件，

分析了适配器不同径向距离时，压力随导弹运动的受

力变化情况。将适配器分别置于距离喷管轴线为

0.75 m、1.1 m、1.4 m、1.7 m处，进行 4组不同距离

的典型工况计算，得到了获得适配器分离一定距离进

入燃气流场时的位置所受流场的压力时域值，见图4。

根据4组计算工况，拟合了仿真计算中适配器受到压

强与喷管轴线距离的关系曲线，见图5。

3.2　主要参数的确定

3.2.1　弹体及适配器运动初始条件计算

弹体以较高加速度运动，在箱口处第一、二、三

组适配器依次离轨分离，分离速度分别为 22 m/s、

38 m/s、43 m/s，第一、二组适配器弹簧分离速度

5 m/s，第三组弹簧分离速度6.6 m/s。

对比试验结果可以确认，目前3组12个适配器在

出箱分离过程中均受燃气流冲击扰动，导致下落运动

距离受到不同程度影响。由第一、二、三组上适配器

（上1、上2、上3）、侧适配器（左1、左2、左3）出

箱运动可知，在没有受到燃气流冲击情况下，适配器

计算距离落点见表2。

对比表1试验中适配器落点距离，燃气流冲击对

各组适配器均有前向落点的运动影响，尤其是对部分

适配器前向落点影响很大，甚至导致适配器反向

运动。

3.2.2　燃气作用的压力和时间

参看图 5，通过时域值计算得到流场中适配器

迎风面受载荷的平均值。3 组 12 个适配器分离后至

进入流场时刻的运动距离在 0.75~2.2 m 间，与距离

对应取其位置处所受的压力值，压力值范围为 0~

25 kPa。

适配器随弹运动出箱后至遭遇燃气流场冲击间隔

时间，第一组为 0.26 s，第二组为 0.19 s，第三组为

0.14 s，之后各组适配器与燃气流场交汇。结合适配

器分离的径向运动速度和燃气流场作用径向范围，估

算适配器在燃气流场中受冲击时间为0.8~1.2 s，各适

配器按运动关系对应取值。

3.3　整个运动过程及落点计算

依据上述运动公式及仿真结果，对3组适配器运

动进行轨迹计算并获得计算结果，见图6至图8。

图4　仿真计算的径向距离压力趋势值

Fig.4　The pressure variation with radial distance

图5　适配器在典型位置点燃气射流静压力

Fig.5　The gas load on the adapter at typical positions

表2　无燃气流影响适配器前向落点计算

Tab.2　Calculation of forward landing point of adapter without 

gas flow

适配器

适配器落点/m

上1

43.8

上2

91.1

上3

99.4

左1

48.5

左2

102.3

左3

111.1

续图3
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经复算可知，试验中的第一组上适配器径向分离

距离为 1~1.2 m时进入燃气流场，第一组侧适配器分

离距离 1.5 m（计算值）时进入流场，侧适配器受到

续图7

图8　下适配器运动轨迹和速度

Fig.8　The motion trail and forward velocity of below adapter

图6　上适配器运动轨迹和速度

Fig.6　The motion trail and forward velocity of upper adapter

图7　侧（右）适配器运动轨迹和速度

Fig.7　The motion trail and forward velocity of lateral adapter

58



第6期 刘 越等 斜架发射适配器落点研究及增推设计

燃气流冲击较小，到达较远飞行落点。同理，适用于

第二组适配器分离与落点情况。经与燃气仿真结果

对比分析，径向分离 0.75 m时，适配器受冲击载荷

为 2 304 N，径向分离 1.1 m 时，适配器受冲击载荷

为 586 N，径向分离 1.4 m时，适配器受冲击载荷为

230 N，径向分离 1.7 m 时，适配器受冲击载荷为

0 N。因此，如果适配器径向分离距离 1.5 m以上时，

可有效减少燃气流场冲击，径向分离达到 1.7 m以上

时，适配器可完全避免燃气流场冲击或受到轻微影

响，实现前向落点要求。

3.4　小 结

经适配器落点分析与运动轨迹计算可知，落点问

题首要原因是适配器在弹体上不同位置的布置导致适

配器分离距离、速度的差异，以致之后在进入燃气流

场时受到不同条件的压力冲击，发生不同的运动工

况；另一个原因是弹体出箱后，规律性的低头运动导

致燃气流场向上偏移，增大上部流场的作用区域。分

析中第一、二组上适配器由于分离距离不大于1.2 m，

没有脱离燃气流场的作用范围，前向速度受到燃气流

场冲击影响较大；侧、下适配器由于分离距离达到

1.5 m以上，受燃气流影响小，甚至无影响，脱离燃

气流后仍具有较高的前向速度所以可以继续前向飞

行，达到较远的前向落点。因此，适配器径向分离距

离、前向运动速度以及适配器质量对适配器前向运动

结果都有较大影响。

4　改进设计

4.1　方案及分析

早前的认知是增加适配器弹簧力，以增加适配器

径向分离距离，减少燃气流场冲击，有效提高前向运

动距离。但过大的弹簧力，会对适配器结构设计、弹

体装填操作带来较大难度，不易实施。

适当增加适配器自身质量，使遵循动量定理的

适配器在燃气流场中增加速度从而增加适配器前向

运动动量，加大克服燃气流冲击的效能，可增大适

配器前向运动距离。此方案有一定效果，但对于受

燃气流场冲击程度较大的适配器仍不能有效解决落

点问题。

4.2　增推装置设计

4.2.1　方 案

增推装置（适配器气体激发增推装置）为独立工

作单元，如图9所示，通过施加推力使适配器二次加

速。受限于装备中火工品使用和管理规则及保障条

件，增推装置中推力器方案不能选用传统固体推进

剂。经研究分析，富氮化合物（五氨基四唑、叠氮化

钠等）为非火工品类化合物，使用、保存方便，在民

用内压弹射领域中有一定应用。

利用适配器在轨道滑动，装置中的滚轮组产生旋

转，通过齿轮组转动轴连接电磁电源转动，使其产生

电能；电气组件存储电能，以达到推力器中气体发生

单元启动电流的需求。适配器在发射箱口释放后，弹

簧机构动作，产生释放行程，利用机构位移，接通电

气组件形成通路，启动电流启动气体发生单元，激发

固态富氮化合物生成大量氮气类膨胀气体，在气体舱

室内形成8～15 MPa的高压气体，高压气体经喷管组

件的收缩扩张喷管（拉法尔口）加速，形成马赫数为

2～3的超声速射流，按设定矢量方向形成瞬时推力，

推动适配器加速，产生初始运动速度，最终增大适配

器分离距离。

为有效避免燃气流场冲击，提出适配器分离后增

推设计，在适配器弹簧弹动分离后启动增推装置进一

步增加初始速度、加大分离距离，从而减少或完全避

免燃气流场对适配器的冲击，实现适配器完整的前向

抛物线运动。

4.2.2　推力计算

按预定增推装置方案，计算了推力效果等参数，

结果见图10。

1—电气组件；2—机构压簧；3—装置安装架；4—电磁电源；5—滚轮组-

主动轮；6—滚轮组-支承轮；7—推力器-气体舱；8—弹簧机构；9—推力

器-气体发生单元；10—适配器本体。

图9　适配器增推装置结构布置

Fig.9　Structural layout diagram of adapter booster device
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由计算结果可知，推力器工作时间范围为 0.06~

0.1 s，产生最大压强 9.5 MPa，最大推力 1 300 N，总

冲77 N·s。经预估推力器的各项参数认为，采用气体

发生单元及气体舱设计方案可达到预期的推力效果。

4.2.3　运动仿真分析

利用ADAMS多刚体运动仿真软件对适配器离箱

后弹簧弹动、增推装置工作过程、适配器运动效果进

行仿真。仿真主要对第二组上适配器、第一组上适配

器在离轨至受到燃气流冲击前的运动速度、转动角、

分离距离等进行计算。

仿真中，状态1为无增推装置作用（无推力）的

运动结果，状态2为增推装置垂向推力结果（结构为

直口射流），状态3为增推装置30°矢量推力的运动结

果，如图11至图14所示。

0.23 s与燃气流冲击相遇时，状态 1径向分离距

离0.78 m；状态2径向分离距离1.9 m；状态3径向分

离距离2.2 m，分离速度呈现周期波动趋势。

依据运动动量公式可知，有增推适配器前向运动

图12　第二组上适配器运动仿真径向分离速度

Fig.12　The radial separation vilocity of the second group of 

upper adapter motion simulation

图13　第一组上适配器运动仿真径向分离距离

Fig.13　The radial separation distance of the first group of upper 

adapter motion simulation

图14　第一组上适配器运动仿真径向分离速度

Fig.14　The radial separation vilocity of the first group of upper 

adapter motion simulation

图10　推力器压强、推力、总冲计算时域

Fig.10　Diagram of thruster pressure ,total impulse and thrust

图11　第二组上适配器运动仿真径向分离距离

Fig.11　The radial separation distance of the second group of 

upper adapter motion simulation

60



第6期 刘 越等 斜架发射适配器落点研究及增推设计

动量比无增推适配器增大1.6倍。

0.33 s与燃气流冲击相遇，状态 1径向分离距离

1.2 m；状态 2径向分离距离 2.56 m；状态 3径向分离

距离3.4 m。

依据运动动量公式可知，有增推适配器前向运动

动量比无增推适配器增大1.8倍。

通过仿真可知，在增加增推装置后，适配器分离

速度可实现弹簧弹动、增推装置增推的接力加速效

果，规定时间内径向分离距离大大增加。合理设计增

推装置推力矢量与适配器质心关系，可有效减小增推

作用后适配器角速度，进一步加大分离距离；同时，

通过动量计算可知，增推后适配器前向动量显著增

加，可更充分实现前向运动。

4.3　试 验

试验采用气缸弹射工装，在1 m行程的导轨上适

配器随弹体舱段模拟件进行模拟发射试验。试验中，

气缸弹射工装快速推动舱段模拟件，离轨时舱段、适

配器获得17 m/s的初始速度，离轨后分离。本次开展

了无增推适配器分离、有增推适配器分离两种工况试

验，以对比分离效果，见表 3。有增推试验中，在离

轨后，适配器弹起并激发增推装置，在 0.03 s后增推

装置启动开始增推适配器，有效增推时间约 0.06 s，

增推后适配器达到约2 m高度，前向飞行后落点距离

与无增推时增加1倍。多次试验证明，增推装置在滑

轨上滑行工况满足推力器工作电流生成、储能、发电

需求，启动正常。与分离运动仿真对比，试验中获得

适配器增推后 2 m的分离高度小于仿真计算的 3 m高

度，主要是实物与模型增推矢量差异导致径向分离速

度一部分转为前向速度，使高度减小，但试验获得高

度满足大于1 m的方案要求。增推时初始平均速度为

7.9 m/s，与增推设计的运动仿真结果基本一致，实现

了方案要求。

表3　有/无增推装置作用适配器分离效果对照

Tab. 3　Comparison of separation effects of adapters with and without boosting devices

试验状态

试验初始

适配器离轨

适配器分离

适配器分离最终高度

无增推装置试验组图 有增推装置试验组图
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5　结束语

发射后看似散落的适配器，其主要运动具有很好

的运动规律。经本次详细仿真、计算与分析，获得了

适配器分离的运动规律，确定了适配器落点问题的主

要原因，提出适配器增加增推装置的设计方案，通用

样机研制和试验取得了满意的设计效果，可有效解决

适配器落点问题。

本文提出了含富氮化合物的增推装置，该装置对

于复杂流场适应能力强，可在脱离导弹后显著增加适

配器分离力，同时该装置简单可靠，对于同类产品具

有一定借鉴意义。
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