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摘要：目的 适配发射过程无火药气体且弹丸不自旋的电磁发射技术，设计一种直接由空气作用的张开式尾

翼。方法 该尾翼预制斜角，通过进气道气流在斜面上产生的压差，推动尾翼绕螺钉打开。采用动网格技术

耦合流体控制方程、六自由度（6DOF）方程，对不同马赫数下尾翼张开过程进行仿真。结果 设计的空气

作用张开式尾翼在流场作用下可以正常张开，来流流速为 2、3、4 马赫时，张开耗时分别为 4.7、3.7、3.1 s。

结论 该空气作用张开式尾翼方案设计有效。马赫数越高，张开过程耗时越短。迎风面积显著影响尾翼张开

过程。 
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Design and Simulation of an Air-acting Open Tail Fin 

BAI Shao-bo, WEI Ning-bo, YAO Xin-tao, LI Zhi-fei, LIU Huan, WANG Cheng 

(Northwest Institute of Mechanical & Electrical Engineering, Shaanxi Xianyang 712099, China) 

ABSTRACT: The work aims to design a kind of open tail fin which is directly acted by air to adapt to the electromagnetic 

emission technology without gunpowder gas and projectile spin. The tail was prefabricated with a bevel angle. The pressure dif-

ference by inlet air flow on the bevel pushed the tail fin screw open. The process of tail opening under different Mach numbers 

was simulated by a coupling fluid control equation and a six degrees of freedom (6DOF) equation with dynamic mesh technol-

ogy. The results showed that the air-acting open tail fin could open normally under the action of flow field. When the incoming 

flow rate was 2, 3 and 4 Ma, the opening time was 4.7, 3.7 and 3.1 s, respectively. The simulation results show that the scheme 

design is effective. Higher mach number means shorter opening time and the windward area significantly affects the opening 

process of tail fin. 

KEY WORDS: tail fin open; electromagnetic emission; aerodynamic simulation; dynamic mesh; numerical simulation; fluid 

mechanics 

对于目前配用于电磁发射技术的一体化弹丸

（Integration Launch Projectile，ILP），其发射装置与

传统火炮具有明显不同。现代电磁轨道炮的基础结构

为两条平行导轨及电枢，电源接通后，轨道与电枢形

成闭合回路，并产生强磁场，此时巨大的安培力推动

电枢运动，完成发射[1]。相对于传统火炮，电磁发射

技术速度可控，且炮口初速极高，但同时平行导轨使

得发射过程弹丸无法自旋，且发射过程不再依赖火药
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气体。因此，本文设计了一种适用于电磁发射技术的

新尾翼结构。 

一体化弹丸由电枢、弹托和弹丸组成。电枢在弹

尾起助推作用，弹托由绝缘材料制成，在弹丸四周，

起保护及运动导向作用。电磁发射时，弹丸在炮口的

初速最高可超过 2 km/s，出炮口后，在气动力、重

力的综合作用下，电枢、弹托和弹丸分离 [2]。由于

电磁发射技术无法自旋稳定，所以弹丸采用尾翼稳

定方案。尾翼稳定弹通过尾翼作用使压心位置在质

心后，且相对质心距离占全长 10%~15%，从而保证

良好的静态稳定性 [3]。发射前，尾翼被约束为折叠

状态。出炮口后，尾翼张开，并提供主要升力及稳

定力矩[4]。 

配用于传统火炮的尾翼稳定弹较为成熟，按照

尾翼打开方向，尾翼可分为前张式、后张式以及径

向张开式 3 种[5]。典型前张式如气缸尾翼[6]、后效气

动开翼[7]，后张式如后效气体反射开翼[8]，径向张开

式如弧形尾翼 [9]。典型尾翼的开翼动力主要有以下

几种：1）火药气体，借助火药气体压差推动尾翼张

开到位，但尾翼受到高温高压火药气体冲击大；2）

依赖发射带来的离心惯性力，但仅适用于传统线膛

火炮；3）机械动力，但结构设计复杂，会带来额外

的消极质量。 

考虑到电磁发射过程无火药气体，且弹丸不自

旋，本文设计了一种直接由空气作用的张开式尾翼，

尾翼张开过程不依赖火药气体或是弹丸旋转，结构简

单。采用动网格技术耦合流体控制方程、6DOF 方程，

对不同马赫数下尾翼张开过程进行了仿真，验证了方

案设计的有效性，张开时间及张开过程的气动力变化

可为弹药系统总体设计提供输入。 

1  尾翼张开方案设计 

尾翼张开方案如图 1、图 2 所示。方案原理：发

射前，尾翼受弹托约束，处于折叠状态，此时尾翼由

螺钉固定在弹体上，螺钉由定位销固定（见图 1）；

出炮口后，高速空气由进气道吹入，由于尾翼预制

斜角，进气道气流在斜面上产生的激波耦合促使尾

翼上下表面产生压差，推动尾翼绕螺钉打开（见图

2）；张开到位时，尾翼受进气道底部面约束，停止

运动。 
 

 

图 1  尾翼折叠状态 
Fig.1 Tail fin folded 

 

图 2  尾翼张开 
Fig.2 Tail fin opened 

 

2  尾翼张开过程仿真模型 

2.1  仿真方法 

尾翼张开过程仿真涉及流场求解、气动力作用下

的尾翼运动解算以及尾翼运动引起的网格更新，是一

个迭代更新的瞬态过程。对于流场作用下刚体受气动

力作用的运动过程求解，目前往往采用动网格技术/

嵌套网格技术耦合流体控制方程、6DOF 方程的方式，

常见于脱壳穿甲弹的脱壳过程[10-11]、一体化弹丸弹托

分离过程[12-14]、子母弹分离[15-17]、飞机投弹[18-20]、头

罩分离[21-23]等过程仿真。 

本文基于目前 CFD 领域广泛应用的 FLUENT 软

件 开 展 仿 真 工 作 ， 具 体 仿 真 流 程 ： 编 写 UDF

（User-Defined Function）定义尾翼质量、转动惯量，

并根据设计方案对相应自由度进行约束；定义流场边

界条件及相应流场属性；求解流场控制方程，得到尾

翼表面所受气动力及力矩；将气动力及力矩代入

6DOF 方程，更新尾翼运动状态；根据尾翼边界变化，

通过动网格的方式更新流场网格，再次进行气动力及

力矩计算，直至仿真结束。整个尾翼张开仿真流程如

图 3 所示。 

 

图 3  尾翼张开仿真流程 
Fig.3 Simulation process of tail fin opening 
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2.2  动力学方程 

气动力及力矩通过 N-S 方程求解： 
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式中：U为守恒变量；F、G、H为无黏性对流通

量；Fv、Gv、Hv 为黏性对流通量。各量的表达式为： 
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式中：ρ为密度项；p 为压力项；e 为单位体积总

能；u、v、w 为 3 个方向的速度；  , , ,x y z    为

黏性应力，且    ；qx、qy、qz 为导热热流。      

湍流模型采用外流场计算常用的 S-A 模型，该方

程为： 
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式中：d 为当地点到壁面的距离；μ为分子动力

黏度；v 为分子运动黏度；Cb1、Cb2、 v 、Cv1、Cw1、

Cw2、Cw3 和 k 均为常数系数。 

 忽略运动过程中的形变，刚体运动的 6DOF 方程

由质心运动方程和绕质心运动方程组成。质心运动方

程为： 

G G
1

m
 v F  (10) 

式中： Gv 、 GF 分别为刚体运动加速度和受到的

外部合力。 

绕质心运动方程为： 

 1
B B B B

  ω L M ω Lω  (11) 

式中：L为刚体惯性张量； BM 为质量矩阵； Bω
为转动角速度。 

3  仿真分析 

3.1  仿真设置 

 螺钉、销钉对尾翼张开过程流场的影响较小，为

网格离散化和计算方便，在建模时去除部件，对模型

进行简化。为便于网格划分和动网格区域更新，在尾

翼和弹体留有一定空隙。同时，考虑到弹体结构中心

对称，仿真计算采用 1/4 模型进行，相应表面设置为

对称面约束，提高计算效率，模型如图 4 所示。 
 

 
图 4  仿真计算模型 

Fig.4 Model of simulation 
 
 由于尾翼张开过程由尾翼受力决定，因此以尾翼

完全张开时的尾翼受力为判据，对网格划分尺寸进行

选取。计算条件设置：弹体和翼面为绝热壁面，计算

域边界为压力远场，温度为 300 K，不考虑弹体姿态

扰动，攻角设置为 0°。来流马赫数为 2 时，不同网格
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数下尾翼所受阻力见表 1，可见采用 1/4 模型计算时，

网格数为 25 万的精度已满足计算所需。根据相应网

格尺寸划分仿真用网格，弹丸表面网格如图 5 所示。

动网格更新采用弹簧光顺法和局部网格重构法，相对

位移较小时，弹簧光顺法小幅度调整网格节点，保证

网格拓扑；相对位移较大时，局部网格重构法局部进

行网格重新划分，适应节点大位移变化，提高网格质

量[24]。 
 

表 1  不同网格数下尾翼所受阻力 
Tab.1 Tail fin drag table under different mesh number 

网格数/万 尾翼阻力/N 气动力偏差/% 

25 11.81 0.42 

42 11.92 0.51 

53 11.83 0.25 

73 11.86 — 

 

 
图 5  弹丸表面网格分布 

Fig.5 Surface mesh of projectile 
 

3.2  仿真结果 

不同马赫数下尾翼张开过程仿真结果统计见表

2，典型云图及尾翼运动状态量变化见图 6~9。由表 2

可知，随着来流马赫数越大，尾翼张开时间越短。因

为来流流速增大后，张开初始时刻作用于尾翼斜切面

的激波强度增大，张开过程中，高速气流使得尾翼上

下表面压差（见图 6）增大，综合作用下转动力矩增

大。同时，随着马赫数增大，张开时间减小幅度降低，

从 2~3 马赫时的 1 ms 减小到 3~4 马赫时的 0.6 ms。超

音速时，马赫数提高对气动力的影响幅度逐渐降低。 
 

表 2  仿真结果统计 
Tab.2 Statistic table of simulation results 

来流马赫数 张开时间/ms 

2 4.7 

3 3.7 

4 3.1 

 

从图 7 可以看出，1 ms 前尾翼张开角度不大，

1 ms 后尾翼张开角度迅速增大，近似指数增长，与转

动力矩增长趋势基本一致。这是因为 1 ms 前，尾翼

所受气动力主要来自尾翼斜切面附近的压差阻力，相

对较小；1 ms 后，尾翼所受气动力则逐渐主要来自尾

翼前缘迎风面，随着尾翼张开，迎风面积迅速增大，

尾翼所受空气作用力迅速增大。 

 

图 6  来流 2 Ma 典型云图 
Fig.6 Typical contours of 2 Ma flow: a) tail fin folded; b) tail 

fin opened for 45°; c) tail fin opened absolutely 
 

 

图 7  不同马赫数下尾翼张开角度变化情况 
Fig.7 Change of tail fin opening angle under  

different mach number 
 

从图 8 和图 9 可知，转动力矩系数变化趋势与尾

翼沿弹体轴向的气动力系数相近，与尾翼迎风面积变

化基本一致。尾翼沿弹体径向的气动力系数先增大、

后减小，2、3、4 马赫的最大值分别出现在 4.2、3.1、

2.6 s 左右。此时尾翼张开角度在 45°左右，沿弹体径

向投影面积达到最大值。张开结束时，2 马赫轴向气

动力系数最大，4 马赫轴向气动力系数最小，因为激
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波倾角减小，气流相对波面分量减小，流经波面的压

缩程度相对减弱[25]。 
 

 

图 8  不同马赫数下尾翼转动力矩系数变化情况 
Fig.8 Change of tail fin torque coefficient under different 

mach number 
 

 

图 9  不同马赫数下尾翼气动力系数变化情况 
Fig.9 Change of tail fin aerodynamic coefficient under  

different mach number 
 

4  结论 

本文适配不依赖火药气体发射且弹丸无法自旋
的电磁发射技术，设计了一种直接由空气作用的张开
式尾翼，并采用动网格技术耦合流体控制方程、6DOF
方程，对不同马赫数下尾翼张开过程进行了仿真。结
果表明，文中设计的空气作用张开式尾翼在流场作用
下可以正常打开。马赫数越高，张开过程耗时越短，
但在超声速时，马赫数提高对弹丸张开时间的缩短下
降。迎风面积显著影响尾翼张开过程，与尾翼张开过
程的受力变化具有明显的相关性。本文工作可为张开
式尾翼设计提供一种思路，仿真思路可用于优化相关
尾翼构型。 
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