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成对斜喷管气动力同步性与身管振动控制研究
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摘要: 为降低某 30 mm 航炮连续射击时的身管振动和对飞行器的冲击，提出对武器身管产生动力偶和反后坐力、不

产生横向力的成对斜喷管振动控制方案。基于两相流理论，建立考虑身管侧向导气的武器内弹道模型，运用 TVD⁃
MacCormack 差分格式进行了数值求解，获得了武器膛内流场和两喷管气动力随时间的变化曲线。进一步对航炮

连续射击过程进行动力学仿真，分析了成对斜喷管对炮口振动的影响。结果表明，两斜喷管气动力峰值发生时间相

差 0.07 ms，且瞬态最大气动力差 0.5%，具有较好的同步性；控制装置能在弹丸初速度基本不降低的情况下，使炮口

的横向振动线位移和线速度分别减小 26.9% 和 44.3%，炮口振动响应降低较为明显；同时武器后坐冲量减小

17.93%，且不对飞行器产生横向力作用，武器对机身的冲击明显降低。该研究可为航炮成对斜喷管身管振动控制

装置的设计提供理论依据。
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引　言

航炮搭载于直升机或飞机，凭借射速高、威力

大、火力强和机动性好等优点，在近距离作战、摧毁

地面目标及空中支援等方面发挥着重要作用［1］。航

炮连续射击时，身管因膛内高压火药燃气冲击而剧

烈振动，严重影响弹丸在出炮口时的射击方向，导致

射击精度大幅下降［2⁃6］；并可能对机身造成冲击，影

响飞行稳定性。因此抑制身管振动且减少武器对机

身冲击对提高航炮作战效能具有重要意义。

目前，在武器身管上配置喷管，利用膛内火药燃

气喷出的反作用力抑制身管振动，从而提高武器射

击精度的喷管反推技术已获得成功应用［4，7⁃9］。文献

［10⁃12］提出了改善机枪射击精度的喷管气动力控

制方案，但同时会对武器支撑架座产生附加横向力

作用，加剧了对架座的冲击。李佳圣等［13］在转管武

器身管上安装了两个反向的喷管，利用两个方向相

反的喷管反推力形成动力偶进行稳定射击控制，但

由于两喷管火药燃气喷出并不同步，很难产生纯动

力偶，无法完全消除对架座的附加横向冲击力。在

上述研究中，都未采用两相流内弹道理论，因此不能

准确模拟火药燃气在身管不同位置的流动情况，无

法准确分析两喷管气动力的瞬态同步性，从而获得

既能实现力偶振动控制，又能避免对武器支撑架座

产生附加力作用的效果。

考虑到航炮发射时的后坐力也会对飞行器产生

冲击作用，本文提出一种成对斜喷管同步气动力振

动控制方案，通过倾斜于身管轴线、位置不同但倾角

相等的两个斜喷管与中心孔延时活塞共同作用，两

喷管气动力在射击过程中瞬态同步，对身管只产生

沿身管向前方向的瞬态合力与横向动力偶作用，从

而能够在抑制武器膛口振动的同时减小对机身的冲

击。基于两相流理论，建立考虑斜喷管航炮的发射

过程数学模型，通过 TVD⁃MacCormack 差分格式进

行数值求解，获得武器膛内流场和两喷管气动力随

时间变化的曲线。通过 Adams 动力学仿真，得到装

有斜喷管航炮和普通航炮的炮口振动曲线，验证了

成对斜喷管装置减振的可行性。

1　成对斜喷管振动控制装置

配置振动控制装置的航炮及其工作原理如图 1
所示，初始状态时，活塞在预压弹簧作用下使导气管

闭合（图 1（b））；当弹丸在高温高压火药燃气作用下

运动通过导气孔后，火药燃气进入导气孔并推动活

塞运动使导气管导通（图 1（c）），火药燃气经过导气

管后从上斜喷管和下斜喷管喷出，产生两个倾斜于
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身管轴线的瞬态气动力。由于导气孔、活塞等上/下
对称布置，上/下喷管反推力产生及变化过程保持

同步。

在任意时刻，两喷管瞬态反推力大小相等且与

身管轴线夹角相等，可达到以下三个目标：（1）垂直

于身管轴线方向合力为零，不对武器产生附加作用

力；（2）平行于身管轴线方向的瞬态合力指向身管前

方，可降低武器后坐力；（3）两垂直于身管轴线方向

的分力产生力偶，可抑制武器膛口振动。

2　带有成对斜喷管的武器内弹道模型

火药燃气从武器身管分流而出到从斜喷管喷出

的过程，存在膛内压力波、气固两相作用、火药颗粒

间相互作用等复杂现象。基于两相流内弹道理论，

建立包含成对斜喷管振动控制装置内气体瞬态流动

下的身管内部两相流模型。

成对斜喷管低后坐振动控制装置利用了射击过

程中部分膛内火药燃气能量，因此，加装此装置的武

器内弹道参数必然会发生变化。本文在建模过程中

做出了如下假设：

（1） 将火药颗粒群作拟流体处理，即视火药颗

粒具有连续介质特性；

（2） 导气管内和膛内的火药燃气流动均视为一

维非定常流动，且导气管内仅考虑火药气体单相

流动；

（3） 气体状态变化遵循 Nobel⁃Abel状态方程；

（4） 忽略气体黏性耗散及膛壁热损失；

（5） 将火药的物质密度视为常数，即火药颗粒

不可压缩。

以上假设已在大量武器的内弹道理论研究与数

值计算中得到实践应用［6，14⁃15］，且试验证明，该假设

在计算中会产生误差，但误差在较为合理的范围。

2. 1　膛内与导气孔内两相流模型的建立

在弹丸经过导气孔前后，膛内火药燃气流动变

化，根据气 ⁃固两相质量守恒、动量守恒和能量守恒

方程建立如下内弹道两相流数学模型：

∂U
∂t

+ ∂F
∂x

=
ì
í
î

H， 弹丸经过导气孔前

H- 2J， 弹丸经过导气孔后
（1）

U=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

úAφρg

A ( )1 - φ ρp

Aφρg ug

A ( )1 - φ ρp up

Aφρg ( )eg + u2
g

2

（2）

F=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
Aφρg ug

A ( )1 - φ ρp up

Aφρg ( )u2
g + p

ρg

A ( )1 - φ ( )ρp u2
p + p + τp

Aφρg ug ( )eg + u2
g

2 + p
ρg

（3）

J=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

úAṁ gb
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式中　A 为武器身管横截面积；φ 为空隙率；ρg 和 ρp

分别为膛内气相和固相密度；ug 为膛内气相速度；up

1. 下斜喷管；2. 固定器；3. 导气管；4. 活塞；5. 弹簧；6. 上斜喷管；

7. 压紧盖；8.弹丸；9.身管；10.导气孔；11.机框；12. 机头；13.机心；

14.机心架；15.摇架；16.节套；17. 缓冲器；18.缓冲簧

图 1 配置振动控制装置的航炮及其工作原理

Fig. 1 Aerial gun equipped with vibration control device and 
its working principle
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为膛内固相速度；eg 和 ep 分别为膛内气相比和固相

比内能；p 为武器膛内压力；τp 为膛内火药颗粒间应

力；ṁ c 和 ṁ ign 分别为单位体积内发射药和点火药燃

气生成速率；u ign 为点火药燃气在膛内的流动速度；fs

为气⁃固两相间阻力；H ign 为火药燃气在膛内的滞止

焓；Q s 为气⁃固两相间热传导；ṁ gb 为膛内从导气孔流

出的气相单位体积质量流量；ugb 为导气孔处的气相

速度；egb 为导气孔处气相比内能；pb 为导气孔处压

力；ρgb为导气孔处气相密度；J为膛内与导气管内火

药两相流燃气质量、动量、动能的交换量，J只在导

气孔对应的膛内计算域才起作用。

2. 2　导气孔内火药燃气流量方程

膛内的火药燃气流动在导气孔内存在着正向流

动和反向流动两种状态，并且这两种状态都可能出

现临界流动和亚临界流动情况。因此，通过导气孔

进入导气管内的气体流量可以按照下面四种状态

确定［9］：
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式中　μ t 为导气孔处流量系数，取为 0.6~0.8；S t 为

导气孔的导通面积；k 为火药燃气比热比；ρh 和 ph 分

别为导气管内火药气体的密度和压力；ζ 为临界压

力比；K 0 为与临界压力比有关的系数，K 0 可表示为：

K 0 = ( 2
γ + 1 )

γ + 1
2( γ - 1 )

γ （7）

式中　γ 表示火药气体比热比。

因此，可得到火药燃气通过武器身管进入导气

管内的流量方程：

ṁ gb = qmb

nb AΔx
（8）

式中　qmb 为武器身管进入导气管的气体流量；nb 为

导气孔处所对应的膛内网格计算数目；∆x 为膛内网

格计算长度。

2. 3　导气管内气相流动模型

由于导气孔位置距离膛底较远，当弹丸运动到

此处时，膛内火药颗粒已经基本完全燃烧，因此身管

导气管内只考虑气相流动。建立的导气管内火药气

相燃气质量、动量和能量守恒方程组如下：
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式中　ρgt 为导气管内气相密度；ugt 为导气管内气相

速度；A t 为导气管截面积；ṁ ct 为导气管内单位体积

内燃气生成速率；egt 为导气管内气相比内能；ept 为导

气管内固相比内能；p t 为导气管内压力。

3　成对斜喷管气动力同步性分析

3. 1　模型数值求解方法

以某 30 mm 航炮作为研究对象进行数值模拟

计算，该炮的基本结构参数和装药参数如表 1 所示。

对两相流内弹道模型采用 TVD⁃MacCormack 差分

格式［11］进行计算求解，由于后喷控制阀门孔深度比

喷管长度短很多，因此侧向喷管入口边界条件可作

为一个拉瓦尔喷管处理。通过面积比和总压与反压

的关系，划分控制阀门孔火药燃气流动状态，从而求

出控制阀门孔的出口气流参数，并采用 CFL 条件来

控制时长。求解方法流程如图 2 所示。

表 1 航炮的结构参数和装药参数

Tab. 1 Structure and charging parameters of the aircraft 
gun

参数名称

口径 D/mm
火药密度 ρp/(kg·m-3 )

弹丸质量 M/kg
比热比 k

固相比内能 ep/(J·kg-1 )

数值

30
1600
0.236
1.25

3.6×106

参数名称

身管长度 L/m
装药量 w/kg

火药力 f/( J·kg-1 )
余容 α/( m3 ·kg-1 )
火药厚度 e1 /m

数值

1.26
0.049

9×105

0.001
0.00055
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3. 2　成对斜喷管参数优化

通过研究导气孔直径和导气孔位置对弹丸初速

的影响，找到使身管振动较小且对弹丸初速度影响

相对较小的控制装置设计参数。导气孔直径和导气

孔位置对弹丸初速度的影响如图 3 所示。

由图 3 可知，导气孔位置 xd 对弹丸初速度的影

响更大，通过大量仿真分析，以弹丸初速度损失最小

为目标函数，确定该振动控制装置的具体参数，如表

2 所示。

3. 3　膛压和弹底压力分析

图 4（a）和（b）分别为成对斜喷管低后坐航炮和

普通航炮的膛底压力、弹底压力时程曲线，当弹丸

经过导气孔后，部分火药燃气通过导气孔进入活塞

腔，进而推动活塞运动。在弹丸到达导气孔位置前

（3.85 ms 前），普通航炮与成对斜喷管低后坐航炮

的膛底压力曲线一致，且在 2.16 ms 时达到峰值，膛

底压力峰值为 311 MPa，弹底压力峰值为 245 MPa；
在 3.85 ms 时，弹丸到达导气孔处，导气管逐渐连

通，火药燃气进入导气管，并从上下斜喷管喷出，膛

底压力和弹底压力略微减小，直到弹丸运动到膛口

变为零。

图 2 求解方法流程图

Fig. 2 Flow chart of solution method

图 3 导气孔直径和位置对弹丸初速度的影响

Fig. 3 Effects of the gas port diameter and position on the 
projectile velocity

表 2 振动控制装置参数

Tab. 2 Parameters of the vibration⁃controlled device

参数名称

弹簧刚度 K h/(N·mm−1)

导气管截面积 A t/mm2

导气孔截面积 Sdf/mm2

喷管张角 α1/(°)

导气孔位置 xd/mm

数值

9×106

804.25

804.25

5

800

图 4 两种航炮压力对比

Fig. 4 Comparison of two aircraft guns’ pressures
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3. 4　后坐冲量分析

图 5 为两种航炮后坐冲量时程曲线，在 3.85 ms
时导气管连通，火药燃气从喷管喷出形成喷管反推

力，从而减小武器后坐力，使得后坐力冲量减小。整

个发射过程中，普通航炮后坐冲量为 310.93 N·s，而
成对斜喷管低后坐航炮后坐冲量为 257.78 N·s，采
用该控制装置后，后坐冲量降低 17.93%。

3. 5　斜喷管瞬态反推力同步性分析

图 6 为前后喷管反推力时程曲线，由于火药燃

气自身存在重力，导致前后喷管反推力并不是同时

产生的，且火药燃气流量也存在细微的差异，前喷管

反推力在 4.38 ms 达到最大值 18830.01 N；而后喷管

反推力在 4.47 ms 达到峰值 18736.33 N。由此可以

得 到 前 后 喷 管 反 推 力 达 到 峰 值 的 时 间 差 值 为

0.07 ms，说明该装置的设计满足喷管反推力同步

性，且前后喷管的反推力差值仅为 0.5%，基本满足

两个喷管气动力瞬态同步要求。

4　武器炮口振动仿真分析

4. 1　普通航炮的炮口振动特性曲线

本节针对图 1（a）所示的航炮结构，开展不含有

振动控制装置航炮的动力学仿真分析，该航炮仅采

用原缓冲簧进行缓冲，仿真过程中对身管、试验架和

缓冲座进行柔性化处理。

采用航炮原射频 600 r/min，并设定仿真时间为

1 s，即航炮连续射击 10 次的时间，得到武器系统 10
连 发 情 况 下 的 炮 口 横 向 振 动 特 性 曲 线 ，如 图 7
所示。

4. 2　基于成对斜喷管控制的链式炮振动特性曲线

通过多次仿真发现，喷管反推力会随着导气管

长度的增加而形成更大的力偶，而较大的力偶会增

加身管的振幅，且喷管角度也会影响喷管力偶和喷

管瞬态力的大小。表 3 为普通航炮与不同力矩下的

90°喷管航炮振动特性仿真结果，表 4 为 200 N·mm

图 6 前后喷管反推力时程曲线

Fig. 6 Time history curves of front and rear nozzles’ reverse 
thrust

图 5 两种航炮后坐冲量时程曲线

Fig. 5 Time history curves of two aircraft guns’ recoil 
impulse
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力矩下不同喷管角度航炮与普通航炮振动特性的仿

真结果。当导气管长度为 100 mm，斜喷管与身管夹

角为 30°时的减振效果较好，炮口振动特性曲线如图

8 所示。

通过对比图 7 和 8 的振动特性曲线可知，安装振

动控制装置后，其炮口横向振动线位移由原先的

（-6.66 mm， 5.64 mm）减 小 到（-4.64 mm，

4.35 mm），振 幅 减 小 26.9%；炮 口 线 速 度 由

（-1.08×103 mm·s−1， 0.99×103 mm·s−1）减 小 到

（-0.54×103 mm·s−1， 0.61×103 mm·s−1），降 低 了

44.3%；炮 口 角 位 移 由 原 炮 的（-1.20 mrad，
1.16 mrad）区间下降至（-0.85 mrad， 0.89 mrad），

表 3 普通航炮与不同力矩下的 90°喷管航炮的振动特性

Tab. 3 Vibration characteristics of ordinary aircraft 
gun and 90° nozzles aircraft guns with different 
moments

力矩/
(N·mm)
普通

100
200
400
600

线位移/
mm

(−6.7,5.6)
(−5.9,5.0)
(−5.7,5.0)
(−6.7,5.2)
(−9.5,5.6)

线速度/
(103mm·s−1)
(−1.1,1.0)
(−0.6,0.7)
(−0.6,0.6)
(−0.7,0.7)
(−0.8,0.7)

角位移/
mrad

(−1.2,1.2)
(−1.2,1.1)
(−1.1,1.1)
(−1.3,1.2)
(−1.4,1.3)

角速度/
(rad·s−1)

(−0.6,0.5)
(−0.6,0.5)
(−0.6,0.5)
(−0.6,0.5)
(−0.5,0.5)

表 4 不同喷管角度航炮与普通航炮的振动特性

Tab. 4 Vibration characteristics of aircraft guns with 
different nozzle angles and ordinary aircraft gun

喷管

角度/(°)
0

10
30
50
70

线位移/
mm

(−5.6,5.1)
(−4.7,4.5)
(−4.6,4.3)
(−5.2,4.7)
(−5.3,4.8)

线速度/
(103mm·s−1)
(−0.6,0.6)
(−0.6,0.6)
(−0.5,0.6)
(−0.6,0.6)
(−0.6,0.7)

角位移/
mrad

(−1.1,1.1)
(−1.0,1.1)
(−0.8,0.9)
(−1.1,1.1)
(−1.1,1.1)

角速度/
(rad·s−1)

(−0.5,0.4)
(−0.5,0.4)
(−0.4,0.4)
(−0.5,0.4)
(−0.5,0.4)

图 7 普通航炮炮口振动特性曲线

Fig. 7 Muzzle vibration characteristic curves of ordinary 
aircraft gun
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下 降 了 26.5%；炮 口 角 速 度 同 时 也 由 原 炮 的

（-0.62 rad·s−1， 0.50 rad·s−1）减小到（-0.45 rad·s−1， 
0.36 rad·s−1），下降了 27.5%。说明成对斜喷管低后

坐振动控制装置可以减小膛口翻转，降低身管振动，

提高武器射击精度。

5　结　论

（1） 针对某 30 mm 航炮提出了一种成对斜喷管

身管振动控制方案，对考虑身管侧向开孔的两相流

内弹道模型进行了数值求解。结果表明，两斜喷管

气动力峰值发生时间差为 0.07 ms，瞬态最大气动力

相差 0.5%，具有较好的同步性，能对身管产生动力

偶作用而基本不产生横向力。

（2） 对航炮连续射击过程进行动力学仿真的结

果表明相对于原始航炮，成对斜喷管控制装置能在

弹丸初速基本不降低的情况下，使炮口横向位移振

幅和线速度振幅分别减小 26.9% 和 44.3%，对炮口

振动控制效果明显。

（3） 成 对 斜 喷 管 能 使 武 器 后 坐 冲 量 减 小

17.93%，且对身管基本不产生横向作用力，因此能

明显降低航炮对飞行器的冲击。
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Aerodynamic synchronization and barrel vibration control 
of paired inclined nozzles

QIU Ming， GUO Fei， YANG Liang， SONG Jie， XU Jiang-hai， TAO Yu-xiang
（School of Mechanical Engineering， Nanjing University of Science and Technology， Nanjing 210094， China）

Abstract: A vibration-controlled device with paired inclined nozzles is designed to reduce the barrel vibration and minimize the im ⁃
pact on the aircraft during continuous firing. The newly designed paired inclined nozzles generate only dynamic moment and recoil 
force， without producing transverse force. An interior ballistics model of the barrel with lateral channels is established， and the 
TVD-MacCormack difference scheme is utilized to numerically calculate the flow field in the barrel and the time-dependent aerody⁃
namic force of the nozzles. Dynamic simulations of the continuous firing process of the aircraft gun are conducted to evaluate the ef⁃
fect of the paired inclined nozzles on the muzzle vibration. Results show that the time difference of the maximum aerodynamic force 
of the two nozzles is 0.07 ms， with a relative difference of the maximum aerodynamic force of only 0.5%. This indicates that the 
two nozzles are well synchronized. The paired oblique nozzles can greatly reduce the muzzle vibration without compromising the ini⁃
tial velocity of the projectile. The linear displacement and velocity of the lateral vibration decrease by 26.9% and 44.3%， respec⁃
tively. The recoil momentum also decreases by 17.93%， without generating transverse force on the aircraft. As a result， the impact 
on the aircraft is significantly reduced. The achievements of this research will support the design of aircraft gun barrels with paired 
inclined nozzles.

Key words: vibration control；barrel vibration；paired inclined nozzles；two-phase flow；dynamics simulation

作者简介: 邱　明（1976—），男，博士，副教授。E-mail：qiuming@163.com。

通讯作者: 郭  飞（1991—），男，博士，讲师。E-mail：fguo@njust.edu.cn。

2085


