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尾舵—船尾干扰对弹箭飞行器阻力特性的影响
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摘 要： 船尾布局是减小弹箭飞行器底部阻力的有效措施，飞行器舵面多布置在尾端，会干扰船尾流动，对飞

行器阻力特性产生影响。为了研究尾舵对船尾的干扰效果，采用数值模拟方法在跨声速段对带有尾舵和船尾

的弹箭飞行器展开研究，分析尾舵安装位置变化对飞行器阻力特性的影响，研究船尾附近的流场特性以及压

力、压力梯度的变化，揭示阻力改变的原因，并研究在尾舵干扰下船尾形状改变时，船尾与底部阻力的变化规

律。结果表明：随着尾舵向后移动，船尾附面层逆压梯度增大，流动发生分离，船尾和底部压力降低，飞行器阻

力逐渐增大。在尾舵后移的情况下增大船尾拐角处的倒圆半径，可以降低飞行器阻力；在尾舵后移的情况下增

大船尾角度，飞行器阻力呈先减小后增大的规律。
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Effect of fin-boat tail interference on the drag of 
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Abstract： The boattail configuration is an effective measure for reducing the base drag of projectile and rocket air⁃
craft. The tail fins of the aircraft are usually located at the tail end and interfere with the boattail flow， thereby affect⁃
ing the drag characteristics. To investigate the interference effect of the tail fins on the boattail， numerical simula⁃
tions are performed on the projectile and rocket aircraft equipped with tail fins and a boattail in the transonic regime. 
The influence of the tail-fin installation position on the drag characteristics is analyzed， and the flow-field character⁃
istics near the boattail as well as the variations of pressure and pressure gradient are examined to reveal the causes of 
the drag changes. Furthermore， the variations of the boattail and base drag are studied when the boattail shape is al⁃
tered under the interference of the tail fins. The results show that as the tail fins move rearward， the adverse pres⁃
sure gradient in the boattail boundary layer increases， flow separation occurs， the pressures on the boattail and the 
base decrease， and the vehicle drag gradually increases. When the tail fins are shifted rearward， increasing the fillet 
radius at the boattail corner can reduce the vehicle drag； when the tail fins are shifted rearward， increasing the boat⁃
tail angle causes the vehicle drag to first decrease and then increase.
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0　引  言

航程是飞行器重要的性能指标之一，减小飞

行器阻力是增加航程的重要手段［1］。飞行器受到

的阻力主要包括摩擦阻力、压差阻力和激波阻

力［2］，其中压差阻力是由飞行器前后压力分布不均

形成的阻力，在弹箭类飞行器中，压差阻力主要来

源于弹箭底部的阻力（简称底阻）。底阻是弹箭飞

行器飞行过程中受到阻力的主要组成部分，对于

亚/跨 声 速 的 弹 箭 飞 行 器 ，底 阻 约 占 总 阻 力 的

50%，对于超声速的弹箭飞行器，底阻约占总阻力

的 35%［3-4］。由此可知，降低底阻是减小弹箭飞行

器飞行阻力的重要方法。

底阻产生的原因主要是由于弹箭类飞行器在

靠近底部时外形曲率发生突变，因气流黏性形成

的边界层无法继续附着在弹身表面，流动发生分

离并产生脱落的涡状结构，在底部形成低压涡流

区，导致弹体前后压差阻力增大［5-6］。因此，减小底

阻的主要方式是抑制飞行器底部的流动分离。减

小底阻常见的方法有：底部排气技术［7-9］、底凹结

构［10-12］、底部船尾修型［13-16］等。船尾修型方法在

亚/跨/超声速均有减阻效果，且可以改善飞行器

整体气动效率，使用范围较广。宋超等［17］通过数

值模拟的方式，对不同船尾角下弹箭底部的压力

分布进行比较，指出船尾角的变化会对底部的压

力产生影响，进而影响飞行器的阻力；邵山等［18］对

比了超声速情况下不同船尾角度的阻力，并找出

使飞行器总阻力最小的最优船尾角；徐国武等［19］

研究了亚声速下船尾形状和船尾角度对飞行器阻

力的影响，并通过数值模拟和风洞试验进行验证，

指出亚声速下不同形状的船尾均可减小底部阻

力；谭俊杰等［20］通过风洞试验对不同长度的船尾

进行研究，指出船尾末端的底部直径存在临界值，

小于临界值后，船尾的减阻作用会逐渐消失；Jiajan
等［21-22］对 SOCBT 标模进行研究，改变弹身和船尾

过渡段的曲率，指出相比于折角过渡船尾，采用圆

弧光滑过渡的船尾可以减小飞行器的阻力。

综上所述，多数研究仅针对船尾角度、长度、

外形等单一参数变化对阻力的影响开展分析，未

考虑在有尾舵的情况下，尾舵对船尾产生干扰，进

而对飞行器的阻力产生影响这一问题。为此，本

文采用数值模拟的方式，在跨声速段对带有尾舵

和船尾的弹箭类飞行器展开研究，分析尾舵安装

位置变化对飞行器阻力特性的影响和船尾附近的

流场特性及压力变化，揭示阻力改变的原因，并研

究在尾舵干扰下船尾形状改变时，船尾与底阻的

变化规律。

1　模型与计算方法

1. 1　研究模型

本文研究的模型如图 1 所示。模型由半球头、

圆 柱 形 弹 身 、船 尾 和 四 片 尾 舵 组 成 ，模 型 全 长         
1 800 mm，直径 200 mm，船尾长 100 mm，收缩角

（即船尾母线与弹轴夹角）12°，尾舵呈“×”型布局，

位于圆柱段与船尾交界拐角（下文简称拐角）之

前，尾舵采用 NACA0006 翼型，展长 100 mm，根弦

长 100 mm，后掠角 15°。

由于本文重点研究船尾部分流动，首先给出

船尾区域与底部区域的定义（如图 2 所示），即收缩

段为船尾区域，尾端垂直于 X轴的面为底部区域。

1. 2　网格划分与边界条件

采用混合网格方法构建模型的流场拓扑，法

向第一层网格高度 1×10-5 mm，为精确捕捉流动

变化，将船尾与底部的网格在轴向、周向与法向均

图 1 研究模型

Fig. 1　Research model

图 2 船尾与底部区域

Fig. 2　Boat tail and base
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进行加密处理。由于模型为面对称外形，为减小

计算量，采用半模进行计算。网格模型如图 3~图

4 所示。

计算状态来流马赫数 0. 8，海拔高度 0 km。

1. 3　计算方法

流动控制方程采用三维可压缩 Navier-Stokes
方程：

∂
∂t∭Ω

WdΩ +∮
∂Ω
FdS= ∭

Ω
QdΩ （1）

式中：t为时间；Ω 为控制体；∂Ω 为其边界；dΩ、dS分

别为体积分及其边界面积分的微元；W为守恒变

量；F=Fc-Fv 为通量，其中 Fc、Fv 分别表示对流通

量和黏性通量；Q为源项。

湍流模型采用考虑可压缩修正的 k-ω SST 两

方程湍流模型，时间离散采用 LU-SGS 格式，空间

离散采用 AUSM+UP 格式。在流场迭代求解过

程中，当质量、动量和能量项的残差均稳定且低于

1e-5时，认为仿真计算收敛。

1. 4　算法验证

采用文献［23］中 SOCBT 模型的风洞实验数

据对本文数值算法的有效性进行验证。模型外形

与尺寸参数（单位为 in，1 in=2. 54 cm）如图 5 所

示。对模型进行网格划分，网格量约 500 万，网格

模型如图 6 所示。数值计算条件与实验相同，来流

马赫数 0. 94，攻角 0°。将数值计算的结果与实验

进行对比，轴向弹体表面压力系数对比如图 7 所

示，可以看出：数值计算与风洞试验得到的弹体表

面压力系数变化规律基本一致，误差较小，因此可

以说明本文的数值方法准确，计算结果可靠。

1. 5　网格无关性验证

本文通过调整壁面与空间网格的尺寸与数

量，以全弹不同攻角下的阻力为对照参数，对网格

无关性进行验证。本文网格依据网格量分为 400
万，600 万，800 万 3 套，计算得到的结果如图 8 所

图 5 模型参数

Fig. 5　Model parameter

图 3 远场网格

Fig. 3　Far field mesh

图 7 压力系数对比

Fig. 7　Comparison of pressure coefficients

图 4 壁面网格

Fig. 4　Wall mesh
图 6 模型网格

Fig. 6　Model mesh
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示，可以看出：网格量为 600 万与 800 万的网格计

算得到的阻力变化量约为 0. 3%，变化量较小。为

平衡计算效率与精度，后续均采用 600 万网格进行

计算。

2　计算结果与分析

2. 1　尾舵与船尾相对位置的影响

保持船尾位置不变，将尾舵沿弹体轴向后平

移，平移距离为 0~60 mm，间隔 10 mm。尾舵典型

位移示意图如图 9 所示。弹体轴方向上，图 9（a）模

型 尾 舵 舵 根 后 缘 距 拐 角 的 距 离 为 0，图 9（b）~       
图 9（d）模型尾舵分别向沿弹体轴向后平移 20、40、 
60 mm。

尾舵后移不同距离时全弹的阻力特性如图 10
所示，可以看出：在不同攻角下，随着尾舵后移，全

弹阻力系数均呈现不断上升的趋势。

针对该现象，取 4°攻角的计算工况对船尾流场

进行分析，船尾和底部阻力随舵位置变化的曲线

如图 11 所示，可以看出：随尾舵后移，船尾阻力逐

渐增加，而底部阻力在移动距离较小时基本不发

生变化，移动距离超过 40 mm 后阻力逐渐增加。

船尾附近的压力云图和流线图如图 12 所示，

可以看出：在尾舵未移动时，两片尾舵之间类似于

收缩管道，亚声速气流流经此处受到压缩，速度增

加，尾舵间弹身表面压力相比上游壁面有所降低。

在拐角处压力达到最低值。在船尾段，气流扩张

导致速度降低，船尾表面压力分布由前向后逐渐

增大。弹体表面流线较为光滑，附面层未出现流

动分离现象。随着尾舵后移，两片舵之间的低压

区也随之后移，船尾处的流动受到尾舵干扰，附面

层产生流动分离，形成较为明显的分离涡结构，且

分离涡的强度与范围逐渐增大，船尾压力明显降

（a） 尾舵后移 0 mm

（c） 尾舵后移 40 mm

（b） 尾舵后移 20 mm

（d） 尾舵后移 60 mm

图 9 尾舵与船尾相对位置示意图

Fig. 9　Relative position of the fin and boat tail

图 10 全弹阻力系数随舵位置变化曲线

Fig. 10　Curve of drag coefficient with different fin positions图 8 不同网格量模型阻力系数对比

Fig. 8　Comparison of drag coefficients in 
different mesh model

图 11 船尾与底部阻力系数随舵位置变化曲线（α=4°）
Fig. 11　Variation curve of boat tail and base drag coeffi⁃

cient with different fin positions（α=4°）
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低，底部压力受到上游干扰小幅度降低，船尾与底

部阻力均增加。

以 尾 舵 未 移 动（后 称 0 mm）和 尾 舵 后 移         
60 mm 两种典型状态为例，对比船尾截面的压力与

压力梯度。截面位置示意图如图 13 所示，截面与

XOZ平面（对称面）夹角 θ为 35°。截面经过船尾产

生流动分离的区域，可以体现流动分离对船尾处

压力与压力梯度的影响。

压力与压力梯度分布曲线如图 14 所示，横坐

标 1 700 mm 位置为拐角处。气流沿弹体轴靠近拐

角时，壁面压力降低，并在拐角处压力达到最小

值，压力梯度为负值；在经过拐角后，流动扩张，速

度降低，压力迅速增大，压力梯度由负值突变为正

值，即产生了逆压梯度。尾舵未移动时，拐角处逆

压梯度较小，流动未能产生明显分离。随着尾舵

后移，舵对船尾附近的流动产生干扰，船尾表面逆

压梯度增大，导致流动发生分离现象。分离流使

得后移 60 mm 工况在船尾与底部的压力均低于     
0 mm 工况，全弹压差阻力增加，总阻力增加。

（a） 尾舵后移 0 mm

（b） 尾舵后移 40 mm

（c） 尾舵后移 60 mm

图 12 不同尾舵位置背风侧压力云图（左）与流线图（右）

Fig. 12　Pressure contour （left） and streamline （right） 
on the leeward side at different fin positions

图 13 截面位置示意图

Fig. 13　Section position

（a） 船尾截面压力梯度分布

（b） 船尾截面压力分布

（c） 底部截面压力分布

图 14 压力与压力梯度分布曲线

Fig. 14　Distribution of pressure and pressure gradient
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2. 2　船尾倒圆半径的影响

2. 1 小节船尾为斜角船尾，在拐角处弹体横截

面面积变化率较大，气流流动方向变化较为剧烈。

为减小流动方向的变化率，对拐角处进行倒圆处

理，即减小弹体横截面面积的变化率。保持尾舵

后移 60 mm 的位置不变，船尾角度 12°不变，倒圆

半径从 0 增加到 150 mm，间隔 25 mm，不同倒圆半

径示意图如图 15 所示。全弹阻力系数随倒圆半径

变化如图 16 所示，可以看出：不同攻角下，随倒圆

半径增大，全弹阻力系数逐渐降低。

取 4°攻角计算工况对船尾流场进行分析，船尾

和底部阻力随倒圆半径变化曲线如图 17 所示，船

尾附近的压力云图和流线图如图 18 所示，可以看

出：随着拐角倒圆半径增大，船尾的分离涡逐渐减

小，直至消失，船尾与底部压力逐渐增加，阻力逐

渐降低。

以斜角工况和船尾倒圆 100 mm 工况为例，结

合压力梯度与压力分布进行分析，如图 19 所示，倒

圆后船尾拐角处的逆压梯度大幅降低，在较低的

（a） 倒圆半径 0 mm

（c） 倒圆半径 100 mm

（b） 倒圆半径 50 mm

（d） 倒圆半径 150 mm

图 15 不同倒圆半径示意图

Fig. 15　Different round radius

图 16 全弹阻力系数随倒圆半径变化曲线

Fig. 16　Variation curve of drag coefficient with 
different round radius

图 17 船尾与底部阻力系数随倒圆半径变化曲线（α=4°）
Fig. 17　Variation curve of boat tail and base drag coeffi⁃

cient with different round radius（α=4°）

（a） 倒圆半径 0 mm

（b） 倒圆半径 50 mm

（c） 倒圆半径 100 mm

图 18 不同倒圆半径背风侧压力云图（左）与流线图（右）

Fig. 18　Pressure contour （left） and streamline （right） 
on the leeward side at different round radius
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逆压梯度下，船尾流动基本不再产生分离涡，船

尾、底部表面压力均增大，全弹压差阻力减小。

2. 3　船尾角度的影响

改变船尾角度是另一种改变船尾拐角附近流

动方向变化率的方法。保持尾舵后移 60 mm 的位

置不变，倒圆半径 0 mm 不变，船尾角度由 8°增加

到 14° ，间 隔 1° 。 不 同 船 尾 角 度 示 意 图 如 图 20
所示。

全弹阻力系数随船尾角变化曲线如图 21 所

示，可以看出：在船尾角由 8°增加到 11°时，阻力系

数呈下降趋势，当船尾角大于 11°后，阻力系数开始

上升。

取 4°攻角计算工况对船尾流场进行分析，船尾

和底部阻力随船尾角变化的曲线如图 22 所示，船

尾附近的压力云图和流线图如图 23 所示，可以看

出：随着船尾角度增大，船尾在弹底方向投影的面

积逐渐增大，船尾的阻力也逐渐增大；8°~11°船尾

角时，船尾流动未分离，由于底部面积随船尾角的

增大而减小，且底部压力增加，因此底部产生的阻

力逐渐降低，底部阻力的降低幅度大于船尾阻力

的增加幅度，所以全弹总阻力降低。船尾角大于

11°后，船尾出现流动分离，且分离程度随船尾角的

（a） 船尾截面压力梯度分布

（b） 船尾截面压力分布

（c） 底部截面压力分布

图 19 压力与压力梯度分布曲线

Fig. 19　Distribution of pressure and pressure gradient

（a） 船尾角 8°

（c） 船尾角 12°

（b） 船尾角 10°

（d） 船尾角 14°

图 20 不同船尾角示意图

Fig. 20　Different boat tail angles

图 21 全弹阻力系数随船尾角变化曲线

Fig. 21　Variation curve of drag coefficient with 
boat tail angles
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增大而增大，底部受到分离流动的影响，压力降

低，阻力开始呈上升趋势，因此全弹阻力也开始

增加。

结合压力梯度与压力分布分析，如图 24 所示，

8°船尾角时，拐角处逆压梯度较小，船尾流动基本

不分离；船尾角从 8°增大至 11°过程中，拐角处逆压

梯度增大，船尾出现小范围流动分离，在此过程中

船尾压力变化不大，船尾阻力增加是船尾在弹底

方向投影面积增大导致；底部面积减小且压力增

加，底部阻力降低。船尾角从 11°增大至 14°过程

中，船尾流动分离范围逐渐增加，船尾、底部的压

力受流动分离影响，均有所降低，全弹阻力增大。

（a） 船尾截面压力梯度分布

（b） 船尾截面压力分布

（c） 底部截面压力分布

图 24 压力与压力梯度分布曲线

Fig. 24　Distribution of pressure and pressure gradient

（a） 船尾角 8°

（b） 船尾角 11°

（c） 船尾角 14°

图 23 不同船尾角背风侧压力云图（左）与流线图（右）

Fig. 23　Pressure contour （left） and streamline （right） 
on the leeward side at different boat tail angles

图 22 船尾与底部阻力系数随船尾角变化曲线（α=4°）
Fig. 22　Variation curve of boat tail and base drag coeffi⁃

cient with boat tail angles（α=4°）
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刘乐等：尾舵—船尾干扰对弹箭飞行器阻力特性的影响

3　结  论

1） 尾舵沿弹轴后移，会对船尾产生干扰，使得

船尾拐角处附面层的逆压梯度增加，流动在船尾

产生分离，导致船尾与底部压力降低，全弹阻力

增加。

2） 尾舵后移的情况下，增大船尾拐角的倒圆

半径可以降低拐角处的逆压梯度，减小流动的分

离程度，增加船尾与底部的压力，全弹阻力降低。

3） 尾舵后移的情况下，随着船尾角的增大，全

弹阻力呈先减小后增大的规律，该现象主要由底

部阻力引起。8°~11°船尾角时，船尾流动基本不分

离，底部面积减小且压力增加，阻力减小；11°~14°
船尾角时，船尾流动受逆压梯度增大的影响产生

分离，底部虽然面积继续减小，但压力降低，综合

后阻力仍增大。
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