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基于后效作用的图像末制导炮弹尾翼张开特性研究

蔡灿伟ꎬ宁全利∗ꎬ邓海飞ꎬ刘　 闯ꎬ许汝耀
(陆军炮兵防空兵学院ꎬ安徽 合肥 ２３００３１)

摘要:为准确分析图像末制导炮弹气缸张开式尾翼张开特性ꎬ根据尾翼结构特点与作用原理ꎬ研究了气缸充放气过

程、活塞启动之后的运动过程与尾翼片转动过程ꎬ并与末制导炮弹膛内过程和炮口后效过程相耦合量化ꎬ构建了基

于后效作用的尾翼动态张开模型ꎬ基于该模型对某型图像末制导炮弹进行了数值仿真研究ꎬ得到了尾翼张开到位

前弹底与气缸内压力、弹丸运动速度与位移、活塞运动位移和尾翼片张开角度等随时间的变化规律ꎮ 从最大膛压、
弹丸炮口初速、尾翼张开到位时距炮口位置及其尾翼片张开角度的仿真与测试情况来看ꎬ相对误差分别为 ３.２％、
０.７％、４.７％和 ５.７％ꎬ仿真结果的可信度较高ꎬ并且相关曲线与实际变化规律相一致ꎬ验证了模型合理性ꎮ 在此基础

上ꎬ从装备设计使用的角度分析了装药量和气孔直径的变化对图像末制导炮弹尾翼张开特性的影响规律ꎬ给出了

具体指导意见ꎮ 研究成果可为图像末制导炮尾翼结构的优化设计、强度校核与工作异常机理分析以及其他新型气

缸张开式尾翼弹的研制应用ꎬ提供一定的理论基础与数据支撑ꎮ
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　 　 图像末制导炮弹是目前一种新型精确打击弹

药ꎬ主要利用弹上光电、成像等敏感器件获取目标区

域信息而形成制导指令ꎬ制导体制要求弹体出炮口

后尽可能低速旋转ꎬ同时鉴于气缸张开式尾翼具有

张开迅速、同步性好、作用可靠等优点ꎬ因此在设计

研制时通常采用“滑动弹带＋气缸张开式尾翼”稳定

结构布局ꎮ 滑动弹带主要是为了适配线膛火炮发

射ꎬ通过其与身管内膛结构作用ꎬ降低弹体转速ꎬ以
便更好实施制导控制ꎻ而弹丸空中稳定飞行ꎬ则主要

是通过气缸张开式尾翼产生尾翼稳定力矩来实现ꎮ
该尾翼结构复杂、工艺要求高ꎬ而且尾翼动态张开过

程中与尾翼座会发生剧烈碰撞ꎬ故要求尾翼具有一

定的刚度和强度ꎬ以保证尾翼结构的完好性和弹丸

飞行姿态的收敛性ꎮ 由此可见ꎬ研究尾翼张开过程、
运动规律以及飞行强度ꎬ对于确保图像末制导炮弹

的飞行稳定性、制导控制精度具有重要的现实意义ꎮ
受试验与测试条件的限制ꎬ气缸张开式尾翼完

整张开过程很难真实获得ꎬ常采用理论与仿真的方

法进行研究ꎮ 文献[１~３]主要是对气缸膛内充放气

过程和内部压力变化规律进行研究ꎬ较好分析了尾

翼是否会在膛内张开的问题ꎬ但未对弹丸后效期、活
塞启动之后气缸内压力变化规律以及尾翼张开运动

规律进行研究ꎬ尤其是对弹体运动与尾翼张开运动

的耦合研究较少ꎮ 文献[４ ~ ６]基于不同的尾翼结

构ꎬ将相关作用力静态加载到尾翼上ꎬ计算其飞行强

度ꎬ但忽略了尾翼真实的动态张开过程ꎮ 而目前针

对图像末制导炮弹的研究ꎬ也多是关于弹载器件抗

过载机理、图像信息传输与处理、制导控制等的研

究[７－９]ꎬ而对飞行稳定性的研究相对较少ꎬ在研制试

验过程中也出现过飞行稳定性问题ꎬ无法对其形成

系统性指导ꎮ
考虑到图像末制导炮弹采用现有制式火炮和装

药发射ꎬ其内弹道性能没有进行专门的设计ꎬ而尾翼

张开过程与其发射过程互为影响ꎮ 为此ꎬ对图像末

制导炮弹尾翼张开过程进行分析ꎬ与其膛内与炮口

后效过程相耦合量化ꎬ构建基于后效作用的尾翼动

态张开模型ꎬ并分析主要影响因素对尾翼张开特性

的变化规律ꎬ为图像末制导炮尾翼结构的优化设计、

强度校核与工作异常机理研究提供理论与方法支

撑ꎬ同时也可为其他新型气缸张开式尾翼弹的研制

应用提供借鉴和参考ꎮ

１　 尾翼结构与张开过程力学环境描述

图像末制导炮弹尾翼结构如图 １ 所示ꎬ主要由

活塞、螺圈、尾翼座、销轴、尾翼片和气孔等组成ꎬ其
底部空腔与尾翼座上的中间空腔构成气缸ꎬ整个装

置安装于弹体尾部ꎮ

图 １　 气缸张开式尾翼结构示意图

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｙｌｉｎｄｅｒ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ｔａｉｌ

发射前ꎬ螺圈上的剪切圈限制活塞不能移动ꎬ尾
翼在膛内呈收拢状态ꎻ弹丸在膛内运动过程中ꎬ火药

气体经气孔流入气缸ꎬ在气缸内部形成一定的压力ꎻ
弹丸飞出炮口以后ꎬ气缸外部火药气体迅速泄压ꎬ当
气缸内外压力差大于剪切圈抗力时ꎬ气缸活塞开始

向弹尾方向运动ꎬ并同步带动尾翼向外张开ꎻ当螺圈

被尾翼座卡紧限死时ꎬ活塞运动到位ꎬ尾翼成固定角

度的张开状态ꎮ
从以上分析来看ꎬ图像末制导炮弹尾翼张开过

程中的力学环境较为复杂ꎮ 尾翼动态张开过程中ꎬ
其活塞主要受到气缸内部气体压力、弹底处气体压

力、螺圈阻力、尾翼片对活塞齿面的作用力以及由于

弹体运动所引起的惯性力、重力等的作用ꎻ而尾翼片

则主要受到活塞齿面对尾翼片的反向作用力、来自

周围气体的阻力以及由于弹体运动所引起的惯性

力、重力等的作用ꎮ 这些力之间相互耦合ꎬ并与火炮

５４
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构造与弹丸气动特性、装药条件、尾翼结构尺寸等多

方面因素有关ꎮ 为分析尾翼动态张开规律ꎬ需对其中

主要作用力进行量化分析ꎬ构建相关模型进行研究ꎮ

２　 尾翼动态张开模型构建

２.１　 物理模型

为简化问题ꎬ提出以下假设:
①火药膛内燃烧、弹丸膛内运动等过程服从经

典内弹道理论基本假设ꎬ并采用拉格朗日假设来处

理膛内压力分布ꎬ虽一定程度上简化了弹丸实际内

弹道过程的复杂性ꎬ但可通过符合计算法修正相关

系数来减小其中的影响ꎻ
②由于弹丸发射时间很短ꎬ热传导或热辐射等

所损失的火药气体能量很小ꎬ因此可将弹丸发射过

程、气缸充放气过程看作绝热过程ꎻ
③由于是在极短的时间间隔内分析火药气体经

气孔流进和流出气缸的情况ꎬ因此可近似将气缸充

放气过程看成是定常的ꎻ
④弹丸出炮口以后ꎬ高温高压火药燃气从膛内

急速膨胀排出ꎬ弹底压力近似呈指数规律衰减ꎬ服从

斯鲁霍茨基基本假设ꎬ故采用斯鲁霍茨基经验公式

来描述弹丸后效期内火药气体状态参数的变化

规律ꎻ
⑤尾翼动态张开过程中ꎬ相较于气缸压力、弹体

运动所引起的惯性力等ꎬ尾翼组件重力、尾翼结构内

部各配合面的摩擦力很小ꎬ并且尾翼张开过程极短ꎬ
故不考虑这些力的影响ꎻ

⑥尾翼动态张开过程极短ꎬ重力、气体阻力作用

有限ꎬ故将弹丸在该过程中的运动近似看作直线运

动ꎬ并进行处理ꎮ
２.２　 数学模型

２.２.１　 基本方程

在上述假设基础上ꎬ活塞和尾翼片受力情况如

图 ２ 所示ꎮ 根据牛顿运动和刚体定轴转动定律ꎬ建
立气缸活塞运动和尾翼片转动方程ꎮ

１)气缸活塞运动方程ꎮ
当气缸内外压力差大于剪切圈抗力时ꎬ活塞启

动ꎬ并向弹底方向运动ꎮ 在相关力的作用下ꎬ其运动

方程式为[１０]

(ｍｑ＋Δｍｇ)
ｄ２ｘ
ｄｔ２

＝ ｐｑＳｑ－ｐｄＳｄ＋
ｐｄＳｈｑｇ

ｑ
－Ｅ＋Ｆ

ｖｈ ＝
ｄｘ
ｄｔ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(１)

式中:ｍｑꎬｘꎬｖｈ 分别为气缸活塞的质量、运动位移和

速度ꎻΔｍｇ 为弹丸膛内运动某一时间内弹丸质量的

增量ꎻｐｑꎬｐｄ 分别为气缸内压力和弹底压力ꎻＳｑꎬＳｄꎬ
Ｓｈ 分别为气缸活塞在气室内部、气室外部的受力面

积以及弹丸特征面积ꎻｑｇꎬｑ 分别为气缸活塞和弹丸

的重力ꎻＥ 为螺圈对气缸活塞运动的阻力函数ꎬ通常

由静态试验测得螺圈阻力随行程的变化规律ꎬ并进

行数据拟合得到ꎻＦ 为尾翼片对气缸活塞齿面作用

力的轴向分力ꎮ

图 ２　 气缸活塞和尾翼片受力示意图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｆｏｒｃｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｙｌｉｎｄｅｒ ｐｉｓｔｏｎ ａｎｄ ｔａｉｌ ｆｉｎ

２)尾翼片转动方程ꎮ
活塞启动后ꎬ尾翼片同步张开ꎮ 在相关力矩的

作用下ꎬ其转动方程式为[７]

Ｊ ｄ２β
ｄｔ２

＝
ｐｄＳｈｑｐＬｃｓｉｎ(α－β)

ｑ
－
Ｆｄ０

２
－ＦＲＬｃｃｏｓ(α－β)

ωｗ ＝
ｄβ
ｄｔ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(２)
式中:ＪꎬＬｃ 分别为尾翼片相对转动轴的转动惯量和

尾翼 片 重 心 到 转 动 轴 中 心 的 距 离ꎬ 并 有 Ｌｃ ＝

ｘ２
ｃ＋ｙ２

ｃ ꎬｘｃ 和 ｙｃ 分别为 Ｌｃ 在弹轴和垂直弹轴方向

的分量ꎻβꎬα 分别为尾翼片某时刻转动的角度ꎬ以及

其重心与转动轴中心连线和弹轴平行线之间的角

度ꎬ并有关系式 α ＝ ａｒｃｔａｎ ( ｙｃ / ｘｃ )ꎬ ｓｉｎα ＝ ｙｃ / Ｌｃꎬ
ｃｏｓα＝ ｘｃ / Ｌｃ 成立ꎻωｗ 为尾翼片转动角速度ꎻｄ０ 为尾

翼片齿形分度圆的直径ꎻｑｐ 为尾翼片的重力ꎻ单个

尾翼片所受气体阻力 ＦＲ ＝ １
２
ρｖ２Ｓ′ｗＣｘｗꎬρ 为气体密

度ꎬｖ 为弹丸飞行速度ꎬＳ′ｗ为尾翼片特征面积ꎬＣｘｗ为

气体阻力系数ꎮ
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３)气缸活塞与尾翼片联系方程ꎮ
根据气缸活塞与尾翼片渐开线齿形啮合原理ꎬ

尾翼片分度圆上转动弧长等于活塞移动距离ꎬ即有

尾翼片某时刻转动的角度 β＝ ２ｘ / ｄ０ꎮ

对 β 进行两次微分ꎬ则ｄ２β
ｄｔ２

＝ ２ｄ２ｘ
ｄ０ｄｔ２

ꎬ将关系式代

入式(２)ꎬ尾翼片转动方程变为

４Ｊ
ｄ０

ｄ２ｘ
ｄｔ２

＝
２ｐｄＳｈｑｐＬｃｓｉｎ(α－β)

ｄ０ｑ
－Ｆ－

２ＲＬｃｃｏｓ(α－β)
ｄ０

将上式与式(１)相加后ꎬ得到气缸活塞与尾翼

片联合方程:

ｍｑ＋Δｍｇ＋
４Ｊ０

ｄ０

æ

è
ç

ö

ø
÷
ｄ２ｘ
ｄｔ２

＝ ｐｑＳｑ－ｐｄＳｄ＋Ｇ－Ｚ (３)

式中:惯性项 Ｇ＝
ｐｄＳｈｑｇ

ｑ
＋
２ｐｄＳｈｑｐＬｃｓｉｎ(α－β)

ｄ０ｑ
ꎻ阻力项

Ｚ＝Ｅ＋
２ＲＬｃｃｏｓ(α－β)

ｄ０
ꎮ

从所建方程式来看ꎬ要想获得活塞运动与尾翼

片转动规律ꎬ需补充弹底处与气缸内部气体的状态

变化方程和弹丸运动方程ꎮ
２.２.２　 补充方程

１)弹底处气体状态变化与弹丸运动方程ꎮ
①膛内时期ꎮ
当弹丸处于膛内运动阶段时ꎬ根据经典内弹道

理论ꎬ得到弹底处气体压力、密度等状态参数变化与

弹丸方程[１１－１６]:

Ｓｈｐｄ １＋ ω
３φ１ｍ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ( ｌψ＋ｌ)＝ ｆωψ－ θ

２
φ(ｍ＋Δｍｇ)ｖ２

ｄｖ
ｄｔ

＝
Ｓｈｐｄ－Ｓｈｐｆ

φ１(ｍ＋Δｍｇ)

ｖ＝ ｄｌ
ｄｔ

ρｄ ＝
２ｐｄ １＋ ω

３φ１ｍ
æ

è
ç

ö

ø
÷ωψ

２ｆωψ－φθ(ｍ＋Δｍｇ)ｖ２

ψ＝

χｚ(１＋λｚ＋μｚ２) ｚ<１

χ
ｓ
ｚ
ｚｋ

１＋λｓ
ｚ
ｚｋ

æ

è
ç

ö

ø
÷ １≤ｚ<ｚｋ

１ ｚ≥ｚｋ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

ｄｚ
ｄｔ

＝
ｕ１

ｅ１
ｐｎ ｚ<ｚｋ

０ ｚ≥ｚｋ

ì

î

í

ï
ï

ïï

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

(４)

式中:ｐｄ、ρｄ 分别为弹底处火药气体压力和密度ꎻ

ｐ ｆ 为弹前空气压力ꎬ且有 ｐ ｆ ＝ ｐ０ １＋Ｍａ２( ｋ＋１) ｋ
４

＋æ

è
ç

ｋＭａ １＋ ｋ＋１
４

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

Ｍａ２
ö

ø
÷ ꎬｐ０ 为大气压ꎻθ ＝ ｋ－１ꎬｋ 为气

体比热比ꎻω 为装药量ꎻφ１ 为阻力系数ꎻｍ 为弹丸质

量ꎻｌ 为弹丸膛内运动行程ꎻｌψ 为药室自由容积缩径

长ꎻｆ 为火药力ꎻψ 为火药相对已燃质量ꎻφ 为次要功

计算系数ꎻｚ 为火药相对已燃厚度ꎻχꎬλꎬμ 为火药分

裂前的形状特征量ꎻｚｋ 为火药分裂后药粒全部燃尽

时的相对已燃厚度ꎻχｓꎬλｓ 为火药分裂后的形状特征

量ꎻｎꎬｕ１ 为火药燃速系数ꎻｅ１ 为火药厚度参量ꎮ
②后效期ꎮ
弹丸飞出炮口后ꎬ膛内气体高速喷出ꎬ形成异常

复杂的膛口流场ꎬ弹底压力呈指数规律衰减ꎮ 为简

化问题ꎬ常采用斯鲁霍茨基经验公式来描述后效期

弹底处气体状态参数变化ꎬ具体如下[１７]:
ｐｄ ＝ ｐｇｅ

－α′ｔ

ρｄ ＝ ρｇｅ
－α′ｔ
ｋ

Ｔｄ ＝Ｔｇｅ
－(ｋ－１)α′ｔ

ｋ

α′＝
ｌｎ

ｐｇ

ｐ０

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｔｈ

ｔｈ ＝
ｌｈ
ｖｇ

ｌｈ ＝β′
ω
ｍ
Ｄ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

(５)

式中:Ｔｄ 为后效期气体温度ꎻｐｇꎬρｇ 和 Ｔｇ 分别为弹丸

出炮口时膛内气体的压力、密度和温度ꎻα′为衰减系

数ꎬ表示弹底气体压力衰减的快慢ꎻｔｈ 为后效期总时

长ꎻｌｈ 为火药气体对弹丸作用的后效距离ꎻβ′为经验

系数ꎬ通常取值范围为 ５２~８９.５ꎮ
在上述力的作用下ꎬ出炮口后弹丸运动速度 ｖ

变化规律为

ｄｖ
ｄｔ

＝
ｐｄＳｈ－ｐｆＳｈ

ｍ
(６)

２)气缸内气体状态参数变化方程ꎮ
①活塞未启动前ꎮ
当气缸内外压差小于剪切圈抗力时ꎬ活塞被限

制不能移动ꎬ气缸容积不变ꎮ 根据小孔流动理论ꎬ对
气缸充放气过程进行分析ꎬ可建立气缸内气体状态

参数变化方程[１８]:

７４
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ｄｐｑ

ｄｔ
＝
ｋＱｐｄ

Ｖｑρｄ

ｄρｑ

ｄｔ
＝ Ｑ
Ｖｑ

Ｑ＝

ｎ０ｕｋＳｋ
２
ｋ＋１

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋ＋１
２(ｋ－１)

ｋｐｄρｄ ０≤ｐｑ<
ｐｄ

􀭰ｐｃｒ

ｎ０ｕｋＳｋ

２ｋｐｄρｄ

ｋ－１
ｐｑ

ｐｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
ｋ

－
ｐｑ

ｐｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋ＋１
ｋé

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú{ }

１
２ ｐｄ

􀭰ｐｃｒ
≤ｐｑ<ｐｄ

－ｎ０ｕｋＳｋ

２ｋｐｑρｑ

ｋ－１
ｐｄ

ｐｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
ｋ

－
ｐｄ

ｐｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋ＋１
ｋé

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú{ }

１
２

ｐｄ≤ｐｑ<􀭰ｐｃｒｐｄ

－ｎ０ｕｋ
Ｓｋ

２
ｋ＋１

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋ＋１
２(ｋ－１)

ｋｐｑρｑ 􀭰ｐｃｒｐｄ≤ｐｑ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

􀭰ｐｃｒ ＝
２

ｋ＋１
æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋ
ｋ－１

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

(７)
式中:Ｑ 为某时刻气孔的流量ꎬＶｑ 为气缸容积ꎬＳｋ 为
气孔横截面积ꎬｎ０ 为气孔数量ꎬｕｋ 为气孔流量系数ꎬ
􀭰ｐｃｒ为临界压力比值ꎮ

②活塞启动后ꎮ
当气缸内外压差大于剪切圈抗力时ꎬ剪切圈被

切断ꎬ活塞启动并向弹底方向运动ꎬ气缸容积随之逐
渐变大ꎬ气缸处于放气阶段ꎬ此时气缸内气体状态参
数变化方程为

ｄｐｑ

ｄｔ
＝
ｋＱｐｑ－ｐｑρｑＳｑ ｘ̇
ρｑ(Ｖｑ＋Ｓｑｘ)

ｄρｑ

ｄｔ
＝
Ｑ－ρｑＳｑ ｘ̇
Ｖｑ＋Ｓｑｘ

Ｑ＝
ｎ０ｕ１Ｓｋ

２ｋｐｑρｑ

ｋ－１
ｐｄ

ｐｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
ｋ

－
ｐｄ

ｐｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋ＋１
ｋé

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú{ }

１
２

ｐｄ≤ｐｑ<􀭰ｐｃｒｐｄ

ｎ０ｕ１Ｓｋ
２
ｋ＋１

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋ＋１
２(ｋ－１)

ｋｐｑρｑ 􀭰ｐｃｒｐｄ≤ｐｑ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

􀭰ｐｃｒ ＝
２

ｋ＋１
æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋ
ｋ－１

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

(８)
式中:ｘ 和 ｘ̇ 分别为活塞运动行程和速度ꎮ

式(１) ~式(８)组成的方程组ꎬ即为基于后效作
用的图像末制导炮弹尾翼动态张开模型ꎮ

３　 尾翼动态张开模型分析

３.１　 模型可解性分析

在所建的模型当中ꎬ共有 ｘ、β、ｐｄ、ρｄ、ｖ、ｐｑ、ρｑ、ｔ

等十余个变量ꎬ８ 组方程式ꎬ均为常微分方程和代数

方程ꎬ内含有与变量相同数量的等式ꎬ模型可解ꎮ 若

以时间 ｔ 为自变量ꎬ即可计算出活塞运动位移、尾翼

片张开角度等随时间的变化规律ꎮ 而对于含代数方

程组的常微分方程组ꎬ目前主要采用四阶龙格－库
塔法来进行求解[１９－２３]ꎮ
３.２　 影响因素的定性分析

从所建模型来看ꎬ图像末制导炮弹尾翼动态张

开过程主要受气孔直径、装药量、弹丸质量等多个因

素的影响ꎬ其中任一个因素变化均会使活塞运动与

尾翼片转动特性发生改变ꎬ有时甚至会因气缸内压

力异常而导致尾翼无法正常展开ꎬ影响弹丸空中飞

行稳定性ꎮ 例如:
①其他条件不变ꎬ气孔直径越大ꎬ单位时间内流

入气缸内火药气体的量越大ꎬ气缸内压力上升得越

快ꎬ当气缸内最大压力大于剪切圈抗力时ꎬ尾翼在膛

内提前张开而磨损ꎬ轻则影响弹丸空中飞行稳定性ꎬ
重则导致掉弹ꎻ

②其他条件不变ꎬ装药量越小ꎬ火药总能量小ꎬ
膛内火药燃烧得慢、膛压上升也慢ꎬ从而导致单位时

间内流入气缸内火药气体的量少ꎬ弹丸出炮口后气

缸内外最大压力差有可能小于剪切圈抗力而无法正

常展开ꎬ导致掉弹ꎻ
③其他条件不变ꎬ适配相同口径火炮发射ꎬ即使

尾翼结构相同ꎬ但弹丸质量不同ꎬ则弹丸惯性不同ꎬ
从而会导致其内弹道性能与尾翼张开特性发生变

化ꎬ也需进行专门的优化设计ꎮ

４　 模型仿真与验证

４.１　 模型仿真

为定量分析弹丸内弹道性能及其尾翼动态张开

特性ꎬ给定火炮内膛构造参数及弹丸诸元、装药条件

以及气缸张开式尾翼结构尺寸等参数ꎬ通过编程进

行数值仿真ꎬ部分仿真计算参数如表 １ 所示ꎮ
表 １　 部分仿真计算参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｐａｒｔｉａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｐ０ / ＭＰａ ｆ / (ｋＪ􀅰ｋｇ－１) ｋ ｍ / ｋｇ ｎ０ Ｓｈ / ｍｍ２

３０ ９５０ １.２５ ５２.８ ２ １８８.６

　 　 在该条件下ꎬ仿真得到尾翼张开到位前弹底压

力、气缸内压力、弹丸运动速度与位移以及气缸活塞

运动位移、尾翼片张开角度随时间的变化规律ꎬ如
图 ３~图 ７ 所示ꎮ
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图 ３　 尾翼张开到位前弹底及气缸内压力随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｂａｓｅ ａｎｄ ｃｙｌｉｎｄｅｒ ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ ｂｅｆｏｒｅ ｔａｉｌ ｓｈｅｅｔ ｏｐｅｎｉｎｇ ｉｎ ｐｌａｃｅ

图 ４　 尾翼张开到位前弹丸速度随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ
ｂｅｆｏｒｅ ｔａｉｌ ｓｈｅｅｔ ｏｐｅｎｉｎｇ ｉｎ ｐｌａｃｅ

图 ５　 尾翼张开到位前弹丸位移随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｗｉｔｈ
ｔｉｍｅ ｂｅｆｏｒｅ ｔａｉｌ ｓｈｅｅｔ ｏｐｅｎｉｎｇ ｉｎ ｐｌａｃｅ

图 ６　 尾翼张开到位前活塞运动位移随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｐｉｓｔｏｎ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ
ｂｅｆｏｒｅ ｔａｉｌ ｓｈｅｅｔ ｏｐｅｎｉｎｇ ｉｎ ｐｌａｃｅ

图 ７　 尾翼张开到位前尾翼片张开角度随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｐｉｓｔｏｎ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ
ｂｅｆｏｒｅ ｔａｉｌ ｓｈｅｅｔ ｏｐｅｎｉｎｇ ｉｎ ｐｌａｃｅ

从图 ３~图 ７ 所示的仿真结果来看ꎬ图像末制导

炮弹在该条件下射击时ꎬ气缸内部气体压力不断升

高ꎬ当弹丸膛内运动 １６.８１ ｍｓ 后ꎬ气缸内部气体压

力开始大于弹底处气体压力ꎬ由充气转为放气ꎻ当在

膛内运动 １７.２７ ｍｓ 后ꎬ弹丸以 ７６５.３ ｍ / ｓ 的速度飞

出炮口ꎬ此时气缸内压力与弹底压力的差值为

３.２ ＭＰａꎬ但该压力差值远小于剪切圈的抗力ꎬ活塞

被剪切圈锁定而尾翼呈合拢状态ꎻ尔后ꎬ膛内高压气

体从炮口高速喷出并膨胀ꎬ致使弹底压力急速衰减ꎬ
而气缸由于向外放气ꎬ其内压力也有降低ꎬ但减小的

幅度远小于弹底压力ꎬ故气缸内外压力差短时间内

快速增大ꎻ当弹丸运动 １７.４２ ｍｓ 后ꎬ气缸内外压力

差达到剪切圈抗力(１４.５ ＭＰａ)ꎬ剪切圈被切断ꎬ气
缸活塞在内部气体压力的推动下开始向弹尾方向运

动ꎬ并同步带动尾翼片张开ꎻ３１.２２ ｍｓ 之后尾翼片张

开到位ꎬ此时弹丸距离炮口 ２４. ２ ｍꎬ弹丸速度为

７６４.６ ｍ / ｓꎬ而活塞则运动了 １４.０ ｍｍꎬ尾翼张开到位

时尾翼片张开的角度为 ０.５６ ｒａｄꎮ 从气缸整个张开

过程来看ꎬ仿真得到的弹底压力、气缸内压力等的变

化规律符合弹丸实际射击过程的一般规律ꎬ满足尾

翼设计要求ꎮ
４.２　 模型验证

基于上述条件ꎬ对高速摄像装置拍摄弹丸出膛

后的运动及尾翼张开情况进行判读ꎬ并结合铜柱测

量的火炮膛压ꎬ对模型进行合理性验证ꎮ 试验测试

与仿真计算结果对比如表 ２ 所示ꎮ 表中ꎬｐｔｍ为最大

膛压ꎬ仿真计算的 ｐｔｍ由弹底压力按拉格朗日条件下

膛压分布函数间接推算而来ꎻｖｑꎬｌｑꎬθ０ 分别为尾翼

张开到位时弹丸的运动速度、距炮口的位置及其尾

翼张开的角度ꎮ

９４
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表 ２　 试验与仿真对比情况表

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｅｓｔ ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｐｔｍ / ＭＰａ

试验 仿真
Δｐｔｍ / ％

ｐｄｍ / ＭＰａ

试验 仿真
Δｐｄｍ / ％

ｖ０ / (ｍ􀅰ｓ－１)

试验 仿真
Δｖ０ / ％

ｌｑ / ＭＰａ

试验 仿真
Δｌｑ / ％

θ０

试验 仿真
Δθ０ / ％

２６０.０ ２５１.７ ３.２ ２３３.５ ２２６.１ ３.２ ７６０.０ ７６５.３ ０.７ ２５.４ ２４.２ ４.７ ０.５２ ０.５６ ５.７

　 　 从试验测试与仿真计算结果对比情况来看ꎬ弹
底最大压力、弹丸炮口初速、尾翼片张开到位时距炮

口的位置及其尾翼张开角度的相对误差分别为

３.２％ꎬ０.７％ꎬ４.７％和 ５.７％ꎮ 误差来源主要包括:铜
柱测压器本身的测量误差、高速摄像判读误差以及

建模简化假设所引入的模型误差等ꎮ 从相对误差的

幅值来看ꎬ均在许可范围之内ꎬ说明所建模型合理、
结果可信ꎬ能一定程度反映出图像末制导炮弹发射

流场及其气缸张开式尾翼张开的基本特性ꎮ

５　 不同因素变化对图像末制导炮弹尾翼张

开特性的影响

　 　 为实现空中飞行稳定和末端精确打击ꎬ要求图

像末制导炮弹气缸内压力不能过大ꎬ也不能太小ꎮ
气缸内压力过大ꎬ会带来结构强度问题ꎬ或因气缸内

外压力差过大导致尾翼在膛内提前张开ꎻ气缸内压

力过小ꎬ会导致膛外气缸内外压力差过小而无法切

断剪切圈ꎬ活塞不能移动ꎬ尾翼片也无法同步张开ꎮ
从所建模型来看ꎬ装药量和气孔直径是影响其尾翼

能否正常开展的两个主要因素ꎮ 因此ꎬ在上述仿真

基础上ꎬ主要分析装药量、气孔直径的变化对气缸内

压力、活塞运动位移及尾翼片张开角度的影响ꎮ
５.１　 装药量变化的影响分析

火炮射击时ꎬ一般通过变换装药号来调整火力

的覆盖范围ꎬ从而实现战术机动ꎮ 图像末制导炮弹

采用制式火炮发射ꎬ设计要求其能适用不同装药号

射击ꎮ 不同的装药号ꎬ一般对应不同的装药量ꎬ有时

发射装药的形状也会发生变化ꎮ 为研究装药量变化

对图像末制导炮弹尾翼张开特性的影响规律ꎬ以上

述 ４.１ 中装药号为基准ꎬ通过变换装药改变装药量ꎬ
将装药量 ω０ 降为 ω１ꎬ这两种装药实际上对应图像

末制导炮弹尾翼最大和最小装药工况条件ꎮ 为方便

分析ꎬ前者记为大装药ꎬ后者记为小装药ꎬ这两种装

药情况下除装药量不同之外ꎬ装药的形状也发生了

变化ꎬ具体仿真结果如图 ８~图 １０、表 ３ 所示ꎮ

图 ８　 不同装药下气缸内压力随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ ｉｎ ｃｙｌｉｎｄｅｒ
ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｈａｒｇｅｓ

图 ９　 不同装药下活塞运动位移随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｐｉｓｔｏｎ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ
ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｈａｒｇｅｓ

图 １０　 不同装药下尾翼片张开角度随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｔａｉｌ ｆｉｎ ｏｐｅｎｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｗｉｔｈ
ｔｉｍｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｈａｒｇｅｓ

表 ３　 不同装药下的仿真结果

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｈａｒｇｅｓ

类别 ｐｄｍ / ＭＰａ ｐｑｍ / ＭＰａ Δｐｋ / ＭＰａ ｖ０ / (ｍ􀅰ｓ－１) ｔｑ / ｍｓ ｌｑ / ｍ

大装药 ２２６.１ ５２.７ ３.２ ７６５.３ ３１.２２ ２４.２

小装药 ４２.５ １８.６ ５.０ ３３３.７ ６６.２６ ２２.３

０５



第 １ 期 蔡灿伟ꎬ等　 基于后效作用的图像末制导炮弹尾翼张开特性研究

　 　 从仿真结果来看ꎬ两种极限装药工况下尾翼均

能在膛外正常展开ꎬ说明图像末制导炮弹尾翼结构

合理ꎬ满足设计要求ꎮ 但当装药由大装药调整为小

装药时ꎬ膛内弹底最大压力 ｐｄｍ由 ２２６.１ ＭＰａ 减小为

４２.５ ＭＰａꎬ膛内气缸内最大压力 ｐｑｍ由 ５２.７ ＭＰａ 减

小为 １８.６ ＭＰａꎬ膛内气缸内外最大压力差 Δｐｋ 由

３.２ ＭＰａ 增大为 ５. ０ ＭＰａꎬ弹丸炮口初速 ｖ０ 由

７６５.３ ｍ / ｓ 减小为 ３３３.７ ｍ / ｓꎬ尾翼从开始张开到张

开到位时所用时间 ｔｑ 由 ３１.２３ ｍｓ(尾翼开始张开时

刻为 １７.４２ ｍｓꎬ尾翼张开到位时刻为 ４８.６４ ｍｓ)增大

为 ６６.２６ ｍｓ(尾翼开始张开时刻为 ３５.５７ ｍｓꎬ张开到

位时刻为 １０１.８３ ｍｓ)ꎬ尾翼张开到位时距炮口位置

ｌｑ 由 ２４.２ ｍ 减小为 ２２.３ ｍꎮ 由此可以看出ꎬ装药量

越小ꎬ尾翼张开过程所需时间越长ꎬ尾翼张开到位时

离炮口越近ꎬ其主要是因为:装药量小ꎬ气缸内压力

上升慢ꎬ弹丸出炮口时气缸内压力小ꎬ致使膛外气缸

内外压力差相对减小ꎬ因而活塞运动、尾翼张开也就

慢ꎻ装药量小ꎬ弹丸炮口初速小ꎬ因而尾翼张开到位

时弹丸运动的距离相对也较小ꎮ
５.２　 气孔直径变化的影响分析

受加工工艺的限制ꎬ气孔直径的不一致性很难

避免ꎻ此外ꎬ膛内高温高压火药气体流经气孔表面时

也会对气孔产生烧蚀磨损ꎬ使气孔直径扩大ꎮ 为研

究气孔直径 ｄｋ 变化对图像末制导炮弹尾翼张开特

性的影响规律ꎬ以上述 ４.１ 中气孔直径 ｄ０ 为基准ꎬ
将气孔直径增加到 ２ ｍｍꎬ其他条件不变ꎬ仿真结果

如图 １１~图 １３、表 ４ 所示ꎮ

图 １１　 不同气孔直径下气缸内压力随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 １１　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ ｉｎ
ｃｙｌｉｎｄｅｒ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｏｒｅ ｄｉａｍｅｔｅｒｓ

表 ４　 不同气孔直径下的仿真结果

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｏｒｅ ｄｉａｍｅｔｅｒｓ

ｐｄｍ / ＭＰａ ｐｑｍ / ＭＰａ Δｐｋ / ＭＰａ ｖ０ / (ｍ􀅰ｓ－１) ｔｑ / ｍｓ ｌｑ / ｍ

ｄｋ ＝ｄ０ ２２６.１ ５２.７ ３.２ ７６５.３ ３１.２２ ２４.２

ｄｋ ＝２ ｍｍ ２２６.２ ６２.９ １２.４ ７６５.２ ２９.０９ ２１.１

图 １２　 不同气孔直径下活塞运动位移随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 １２　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｐｉｓｔｏｎ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｗｉｔｈ
ｔｉｍｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｏｒｅ ｄｉａｍｅｔｅｒｓ

图 １３　 不同气孔直径下尾翼片张开角度随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 １３　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｔａｉｌ ｆｉｎ ｏｐｅｎｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｗｉｔｈ
ｔｉｍｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｏｒｅ ｄｉａｍｅｔｅｒｓ

　 　 从仿真结果看ꎬ当气孔直径由 ｄ０ 增至 ２ ｍｍ 时ꎬ
ｐｑｍ由 ５２.７ ＭＰａ 增大为 ６２.９ ＭＰａꎬΔｐｋ 由 ３.２ ＭＰａ 增

大为 １２.４ ＭＰａꎬｔｑ 由 ３１.２２ ｍｓ(尾翼开始张开时刻为
１７.４２ ｍｓꎬ尾翼张开到位时刻为 ４８.６４ ｍｓ)减小为

２９.０９ ｍｓ(尾翼开始张开时刻为 １７.３０ ｍｓꎬ张开到位

时刻为 ４６.３９ ｍｓ)ꎬｌｑ 由 ２４.２ ｍ 减小为 ２１.１ ｍꎮ 由

此可以看出ꎬ气孔直径越大ꎬ尾翼张开过程所需时间

越短ꎬ尾翼张开到位时离炮口越近ꎬ而膛内弹底最大

压力略微增大、弹丸炮口初速略微减小ꎬ主要是因

为:气孔直径大ꎬ由于充放气流入到气缸内的气体质

量增加而使弹丸质量改变量略有增加ꎬ但相比弹丸

质量很小ꎬ因而膛内弹底最大压力、炮口初速近乎不

变ꎻ气孔直径大ꎬ气缸内压力上升快ꎬ弹丸出炮口时

气缸内压力大ꎬ致使膛外气缸内外压力差相对增大ꎬ
故活塞运动、尾翼张开也就快ꎬ而炮口初速接近ꎬ在
较短的时间内弹丸运动的距离也短ꎮ

６　 结束语

基于图像末制导炮弹尾翼结构特点与作用原

理ꎬ对气缸充放气过程、活塞启动之后的运动过程、
尾翼片转动过程以及弹丸膛内和炮口后效过程进行

了耦合量化ꎬ构建了基于后效作用的尾翼动态张开

１５
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模型ꎬ并以某型图像末制导炮弹为例进行了模型合

理性验证ꎮ 从仿真结果来看ꎬ计算精度较高ꎬ一定程

度表明所建模型合理可行ꎮ 对模型进行仿真解算ꎬ
不仅可得到活塞运动与尾翼片转动特性ꎬ还可得到

尾翼整个张开过程中弹底与气缸内压力、弹丸运动

位移、弹丸因气缸充放气而引起的质量变化量等随

时间的变化规律ꎮ
基于所建模型ꎬ从装备设计使用的角度重点分

析了装药量和尾翼气孔直径的变化对气缸内压力、
活塞运动与尾翼片转动特性的影响ꎮ 仿真结果表

明ꎬ其他条件不变ꎬ若装药量或气孔直径增大ꎬ均会

使气缸内最大压力增大而使膛外气缸内外压力差相

对增大ꎬ进而尾翼膛外动态张开过程所需时间变短ꎻ
但两者也有不同ꎬ主要表现在:装药量增大ꎬ相同时

刻膛内弹底压力增大的幅度要比气缸内压力大ꎬ如
由大号装药变为小号装药ꎬ膛内弹底压力峰值由

２２６.１ ＭＰａ 减小为 ４２.５ ＭＰａꎬ减小比例为 ８１.２％ꎬ而
膛内气缸内压力峰值由 ５２.７ ＭＰａ 减小为 １８.６ ＭＰａꎬ
减小比例为 ６４.７％ꎻ而气孔直径增大ꎬ膛内弹底压力

近乎不变ꎬ但气缸内压力和膛内气缸内外压力差上

升明显ꎬ如气孔直径增加到 ２ ｍｍꎬ气缸内压力峰值

由 ５２.７ ＭＰａ 增大到 ６２.９ ＭＰａꎬ增加了 １９.４％ꎬ膛内

气缸内外压力差峰值由 ３.２ ＭＰａ 增大到 １２.４ ＭＰａꎬ
增加了 ２８７.５％ꎬ并且其值很接近剪切圈的抗力ꎮ 从

这一点分析来看ꎬ若尾翼结构尺寸设置合理并保持

一定ꎬ无论装药量如何变化ꎬ仍可保证尾翼在膛内一

直处于合拢状态ꎬ但可能会因气缸内压力过大而使

其强度遭到破坏ꎬ或因气缸内外压力差过小无法切

断剪切圈而使尾翼无法正常张开ꎬ进而影响弹丸空

中飞行的稳定性ꎻ而对于制式药号或一定质量的发

射装药ꎬ气孔直径选择不当或者在高温高压火药气

体烧蚀磨损的作用下其直径扩大ꎬ也可能会使气缸

内压力异常而导致尾翼在膛内提前张开而损坏ꎬ从
而使弹丸空中飞行稳定性受到影响ꎮ 因此ꎬ在设计

研制过程中ꎬ一定要注意合理选择尾翼的结构尺寸

和材料ꎬ并对气孔表面进行抗烧蚀特殊化热处理ꎮ
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ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｅｊｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ ｇａｓ ｄｕｒｉｎｇ ａｆｔｅｒ￣ｅｆｆｅｃｔ ｐｅｒｉｏｄ ｏｆ
ａｒｔｉｌｌｅｒｙ[ Ｊ] . Ａｃｔａ Ａｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉꎬ ２０２１ꎬ ４２ ( ７ ): １３８１ － １３９１.
( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[１８] 廖欢欢ꎬ张海波ꎬ熊勇ꎬ等. 高低压室发射弹丸内弹道仿真与试

验研究[Ｊ] . 弹道学报ꎬ２０２３ꎬ３４(４):４５－５１.
ＬＩＡＯ ＨｕａｎｈｕａｎꎬＺＨＡＮＧ ＨａｉｂｏꎬＸＩＯＮＧ Ｙｏｎｇꎬｅｔ ａｌ. Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｎ ｉｎｔｅｒｉｏｒ ｂａｌｌｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ ｌａｕｎｃｈｅｄ
ｗｉｔｈ ｈｉｇｈ￣ｌｏｗ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｈａｍｂｅｒ[ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂａｌｌｉｓｔｉｃｓꎬ２０２３ꎬ
３４(４):４５－５１. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[１９] 熊佳敏ꎬ陆欣. 发射药冲击破碎对埋头弹装药燃烧和内弹道性

能影响的数值模拟[Ｊ] . 火炸药学报ꎬ２０２３ꎬ４６(４):３５２－３６０.
ＸＩＯＮＧ Ｊｉａｍｉｎꎬ ＬＵ Ｘｉｎ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ
ｉｍｐａｃｔ ｃｒｕｓｈｉｎｇ ｏｆ ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ ｇｒａｉｎｓ ｏｎ ｔｈｅ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ａｎｄ ｉｎｔｅｒｎａｌ
ｂａｌｌｉｓｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ＣＴＡ [ Ｊ ] . Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｅｘｐｌｏｓｉｖｅｓ ＆
Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｓꎬ２０２３ꎬ４６(４):３５２－３６０. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[２０] ＴＡＮ ＣꎬＷＥＩ Ｓ ＨꎬＹＡＯ Ｗ Ｊꎬｅｔ ａｌ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｍｏｔｉｏｎ
ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ａ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ ｗｉｔｈ ｓｌｉｄｉｎｇ ｄｒｉｖｉｎｇ ｂａｎｄ ｉｎ ｂｏｒｅ [ Ｊ] .
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｈｙｓｉｃｓ:Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ Ｓｅｒｉｅｓꎬ２０２３ꎬ２４６０:０１２０５７.

[２１] 蒋俊君ꎬ陆欣. 烧蚀磨损理论下多参数变化对火炮内弹道性能

的影响分析[Ｊ] . 弹道学报ꎬ２０２１ꎬ３３(４):４５－５０.
ＪＩＡＮＧ Ｊｕｎｊｕｎꎬ ＬＵ Ｘｉｎ. Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｍｕｌｔｉｐｌｅ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｎ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｂａｌｌｉｓｔｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｇｕｎ ｕｎｄｅｒ ａｂｌａｔｉｖｅ
ｗｅａｒ ｔｈｅｏｒｙ [ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂａｌｌｉｓｔｉｃｓꎬ ２０２１ꎬ ３３ ( ４ ): ４５ － ５０.
( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[２２] 王克ꎬ张领科ꎬ王戴思源. 基于火炮膛内气固两相流的热散失

模型数值仿[Ｊ] . 弹道学报ꎬ２０２３ꎬ３５(１):６９－７５.
ＷＡＮＧ ＫｅꎬＺＨＡＮＧ ＬｉｎｇｋｅꎬＷＡＮＧ Ｄａｉｓｉｙｕａｎ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｏｆ ｈｅａｔ ｌｏｓｓ ｍｏｄｅｌ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｇａｓ￣ｓｏｌｉｄ ｔｗｏ￣ｐｈａｓｅ ｆｌｏｗｓ ｉｎ ａ ｇｕｎ ｂｏｒｅ
[Ｊ]. Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂａｌｌｉｓｔｉｃｓꎬ２０２３ꎬ３５(１):６９－７５. (ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[２３] 张小兵ꎬ薛涛. 内弹道学发展与展望[ Ｊ] . 南京理工大学学报ꎬ
２０２３ꎬ４７(４):４４６－４６０.
ＺＨＡＮＧ Ｘｉａｏｂｉｎｇꎬ ＸＵＥ Ｔａｏ. Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｓ ａｎｄ ｐｒｏｓｐｅｃｔｓ ｏｆ
ｉｎｔｅｒｉｏｒ ｂａｌｌｉｓｔｉｃｓ[Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ２０２３ꎬ４７(４):４４６－４６０. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)
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[２１] 张世健ꎬ白桥栋ꎬ韩家祥ꎬ等. 富氢燃气旋转爆轰波传播特性实

验研究[Ｊ] . 推进技术ꎬ２０２２ꎬ４３(１０):３２７－３３７.
ＺＨＡＮＧ ＳｈｉｊｉａｎꎬＢＡＩ ＱｉａｏｄｏｎｇꎬＨＡＮ Ｊｉａｘｉａｎｇꎬｅｔ ａｌ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｓｔｕｄｙ ｏｎ ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｗａｖｅ ｏｆ
ｈｙｄｒｏｇｅｎ￣ｒｉｃｈ ｇａｓ[ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ２０２２ꎬ
４３(１０):３２７－３３７. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[２２] ＨＡＮ Ｊꎬ ＢＡＩ Ｑꎬ ＺＨＡＮＧ Ｓꎬ ｅｔ ａｌ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｎ
ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ ｍｏｄｅ ｏｆ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｗａｖｅ ｗｉｔｈ ｃｒａｃｋｅｄ
ｋｅｒｏｓｅｎｅ ｇａｓ ａｎｄ ａｍｂｉｅｎｔ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｉｒ [ Ｊ] . Ｐｈｙｓｉｃｓ Ｆｌｕｉｄｓꎬ
２０２２ꎬ３４(７):０７５１２７.

[２３] ＢＡＩ Ｑ Ｄꎬ ＨＡＮ Ｊ Ｘꎬ ＱＩＵ Ｈꎬ ｅｔ ａｌ. Ｓｔｕｄｙ ｏｎ ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｂｙ ａｕｔｏ￣ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎ ａｎｄ ｐｒｅ￣ｄｅｔ￣
ｏｎａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｗｉｔｈ ｈｉｇｈ￣ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｈｙｄｒｏｇｅｎ ｇａｓ[ Ｊ] . Ｉｎｔｅｒｎａ￣
ｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈｙｄｒｏｇｅｎ Ｅｎｅｒｇｙꎬ２０２３ꎬ４９:４５０－４６１.

[２４] ＢＡＩ Ｑ ＤꎬＨＡＮ Ｊ ＸꎬＺＨＡＮＧ Ｓ Ｊꎬｅｔ. ａｌ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｎ ｔｈｅ
ａｕｔｏ￣ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｈｉｇｈ￣ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ｈｙｄｒｏｇｅｎ￣ｒｉｃｈ ｇａｓ[Ｊ] . Ｐｈｙｓｉｃｓ ｏｆ Ｆｌｕｉｄｓꎬ２０２３ꎬ３５(４):０４５１２１.

[２５] ＺＨＯＵ ＳꎬＭＡ ＨꎬＺＨＯＵ Ｃꎬ ｅｔ ａｌ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｔｈｅ
ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｗａｖｅ ｗｉｔｈ ａ ｇａｓｅｏｕｓ ｈｙ￣
ｄｒｏｃａｒｂｏｎ ｍｉｘｔｕｒｅ ｆｕｅｌ[Ｊ] . Ａｃｔａ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａꎬ２０２１ꎬ１７９:１－１０.

[２６] ＸＩＡ Ｚ ＪꎬＬＵＡＮ Ｍ ＹꎬＬＩＮ Ｘ Ｙꎬｅｔ ａｌ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｗａｖｅ
ｍｏｄｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｉｎ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅ ｗｉｔｈ ＯｐｅｎＦＯＡＭ[Ｊ] .
Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈｙｄｒｏｇｅｎ Ｅｎｅｒｇｙꎬ ２０２０ꎬ ４５ ( ３８ ):
１９９８９－１９９９５.

[２７] 葛高杨ꎬ马元ꎬ侯世卓ꎬ等. 当量比对汽油燃料两相旋转爆轰发

动机工作特性影响实验研究[ Ｊ] . 爆炸与冲击ꎬ２０２１ꎬ４１(１１):
２４－３５.
ＧＥ ＧａｏｙａｎｇꎬＭＡ ＹｕａｎꎬＨＯＵ Ｓｈｉｚｈｕｏꎬｅｔ ａｌ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｔｕｄｙ
ｏｎ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｒａｔｉｏ ｏｎ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｇａｓｏ￣
ｌｉｎｅ ｆｕｅｌ ｔｗｏ￣ｐｈａｓｅ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅ[ Ｊ] . Ｅｘｐｌｏｓｉｏｎ ａｎｄ
Ｓｈｏｃｋ Ｗａｖｅｓꎬ２０２１ꎬ４１(１１):２４－３５. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[２８] ＰＥＮＧ ＬꎬＷＡＮＧ ＤꎬＷＵ Ｘꎬｅｔ ａｌ. Ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｗｉｔｈ ａｕｔｏｍｏ￣
ｔｉｖｅ ｓｐａｒｋ ｏｎ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅ[ Ｊ] . Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆ Ｈｙｄｒｏｇｅｎ Ｅｎｅｒｇｙꎬ２０１５ꎬ４０(２６):８４６５－８４７４.

[２９] ＷＡＮＧ Ｙ ＨꎬＷＡＮＧ Ｊ Ｐ. Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅ ｒａｔｉｏ ｏｎ ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ
ｏｆ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ [ Ｊ ] . Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈｙｄｒｏｇｅｎ
Ｅｎｅｒｇｙꎬ２０１５ꎬ４０(２５):７９４９－７９５５.

[３０] ＬＩ ＢꎬＷＵ ＹꎬＷＥＮＧ Ｃꎬｅｔ ａｌ. Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅ ｒａｔｉｏ ｏｎ ｔｈｅ
ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｗａｖｅ[Ｊ] . Ｅｘｐｅｒｉ￣
ｍｅｎｔａｌ Ｔｈｅｒｍａｌ ａｎｄ Ｆｌｕｉｄ Ｓｃｉｅｎｃｅꎬ２０１８ꎬ９３:３６６－３７８.
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