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摘　 要:针对气动控制面在机身下侧布局的某型无人机设计了一种脱落式结构ꎮ 结合理论计

算和试验确定了该结构的锲形面夹角、预紧力等关键设计参数ꎬ 并对其结构进行了有限元分

析验证ꎮ 分析结果证明ꎬ在预定工况下各结构件应力和安全系数满足设计要求ꎮ 对采用该结

构的某型无人机在外场进行了多个架次的飞行测试ꎬ其飞行结果表明ꎬ该结构满足使用要求ꎮ
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０　 引言

近年来随着防空武器系统的不断发展ꎬ军事训练领域

对无人机性能提出了更高的要求ꎮ 因此国内外相关厂商

不断推出新的靶用型无人机[１] ꎮ 为取得良好的气动性

能ꎬ许多新型号无人机的气动控制面位于机身下侧ꎮ
为满足不同地形条件下可多次重复使用的训练需求ꎬ

靶用型无人机一般采用火箭助推方式起飞ꎬ降落伞＋气囊

方式回收ꎮ 针对该种应用模式ꎬ布置在无人机机身下侧的

气动控制面多采用易损式结构ꎮ 无人机落地回收时气动

控制面在外力作用下损坏ꎬ避免损伤机身ꎮ 由于这种结构

的强度、刚度较差ꎬ无法承受较大气动载荷ꎬ使用范围受到

一定限制ꎮ
本文针对上述问题设计了一种脱落式气动控制面结

构ꎬ确定了主要设计参数并进行了强度校核[２－９] ꎮ 实际飞

行结果表明:该结构可满足某型无人机飞行过程中较大气

动载荷作用下的强度和刚度要求ꎻ可在回收落地前与机身

主动分离ꎬ有效避免了触地时的机身损伤ꎮ

１　 结构设计

某型无人机采用大长细比机身、小展弦比上单翼、尾
部带有平尾及下侧 Ｖ 形双腹鳍的气动布局(图 １)ꎮ

o

图 １　 某型无人机气动布局示意图

根据气动评估ꎬ腹鳍结构的装配精度、强度和刚度对

某型无人机的横侧向稳定性影响较大ꎬ如采用易损式结构

不能满足总体指标要求ꎮ 针对该型无人机的气动特点和

使用环境设计了脱落式腹鳍结构ꎮ

１.１　 爆炸螺栓结构

爆炸螺栓属于电发火类动力源火工品ꎬ其作用原理是

在外界电能作用下引燃爆炸螺栓内的电点火头ꎬ进而点燃

火焰雷管ꎮ 通过雷管爆炸产生的爆轰波使爆炸螺栓在断

裂带处分离ꎬ从而完成预定功能ꎮ 爆炸螺栓结构如图 ２
所示ꎮ

图 ２　 爆炸螺栓结构示意图
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１.２　 腹鳍连接结构

基于某型无人机飞行、回收时的使用特点ꎬ设计了脱

落式腹鳍结构(图 ３)ꎬ主要由前框、后框、连接块和腹鳍根

肋组成ꎮ 前框、后框通过结构胶与尾罩板件连接ꎬ腹鳍根

肋在腹鳍成型过程中预埋ꎮ 连接块通过螺栓与前框、后框

连接ꎬ连接块与腹鳍根肋接触面为楔形ꎬ通过拧紧爆炸螺

栓使配合面紧密贴合ꎮ
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图 ３　 脱落式腹鳍结构示意图

无人机飞行过程ꎬ爆炸螺栓的预紧力在楔形面上产生

正压力ꎬ平衡腹鳍上的气动载荷ꎻ无人机回收过程ꎬ飞行控

制系统综合判定条件满足时ꎬ发出指令引爆爆炸螺栓ꎬ腹
鳍在自身重力和爆炸螺栓的冲击力作用下ꎬ与尾段分离ꎮ

ａ)楔形面夹角

连接块与腹鳍根肋为楔形面配合(图 ４)ꎬ需确定合理

的角度 αꎬ使其正常工作时ꎬ能够承受飞行过程中的气动

力ꎻ爆炸螺栓拉力消失后ꎬ两者能顺利分离ꎮ

α

图 ４　 锲形面夹角示意图

不考虑重力条件下ꎬ当爆炸螺栓拉紧时ꎬ配合面上正

压力产生的摩檫力沿配合面向外ꎬ与拉紧力平衡ꎻ当爆炸

螺栓拉力消失时ꎬ配合面上的正压力产生的摩檫力沿配合

面向内ꎬ阻止两者分离ꎮ 如图 ５ 所示ꎮ
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图 ５　 楔形配合面受力示意图

为保证两者能顺利分离ꎬ在水平方向上正压力的合力

应大于摩檫力的合力ꎬ即

Ｎ×ｓｉｎ α
２

>Ｎ×μ×ｃｏｓ α
２

(１)

换算后

α>２×ａｒｃｔａｎ μ (２)
本方案中连接块材料为合金钢ꎬ腹鳍根肋材料为硬

铝ꎮ 铝与钢接触面摩檫系数 μ＝ ０.１７ꎬ带入公式(２)内可得

α>１９.３°ꎬ取角度 α＝ ２０°ꎮ
ｂ)爆炸螺栓预紧力

爆炸螺栓装配时可使用扭力扳手设定转矩ꎬ不同转矩

对应不同的预紧力ꎮ 为确定爆炸螺栓合适的预紧力ꎬ使用

２ 个爆炸螺栓ꎬ２ 个仿制爆炸螺栓的螺栓体在 ＤＤＬ３００ 电

子万能试验机进行了拉力试验ꎬ得到了转矩－拉力曲线图

和爆炸螺栓的拉力－位移曲线图ꎮ
１)转矩－拉力曲线图

螺栓头部为一字形插槽ꎬ在使用较大转矩拧紧时ꎬ螺
栓头部分损坏ꎬ未能将所有螺栓的转矩达到 ２０ Ｎｍꎮ 测试

数据记录如表 １ 所示ꎮ

表 １　 不同转矩－预紧力对应数据

转矩 / (Ｎｍ)
预紧力 / Ｎ

螺栓体 １ 螺栓体 ２ 爆炸螺栓 ３ 爆炸螺栓 ４

５ １ ９２５ ２ ０４０ １ ６４０ １ ８９０

６ ２ ０３５ ２ １００ １ ９１５ ２ ０１０

７ ２ １４５ ２ １６５ ２ ２３０ ２ ３１５

８ ２ ４３５ ２ ３９０ ２ ５３０ ２ ５６０

９ ２ ７７８ ２ ７３０ ２ ８０５ ２ ７８０

１０ ３ １００ ３ ０４０ ３ ２６０ ３ １２０

１１ ３ ４２５ ３ ３５５ ３ ５９５ ３ ４２０

１２ ３ ７２５ ３ ６００ ３ ９６５ ３ ７７０

１３ ４ ２００ ４ ０８０ ４ ３３０ ４ ０７０

１４ ４ ５００ ４ ３９０ ４ ５５０ ４ ３２０

１５ ４ ６３５ ４ ９３０ ４ ９３０ ４ ６２０

１６ ４ ９６０ ５ １００ ５ ２１５ ４ ７５０

１７ ５ ２２０ ５ ４５０ ５ ３０５ ５ １５０

１８ ５ ５６５ ５ ８００ ５ ７１０ ５ ５３０

１９ ５ ９３０ ６ １３０ — ５ ７６０

２０ ６ １３５ ６ １２０ — ６ ０１０

　 　 对应的转矩－预紧力曲线如图 ６ 所示ꎮ

8 000

7 000

6 000

5 000

4 000

3 000

2 000

1 000

7 000

6 000

5 000

4 000

3 000

2 000

6 000

4 000

2 000

6 000

4 000

2 000

5.0

1# 2# 3# 4#

7.5 10.0 12.5 15.0
�	�	N·m)

�
�
	
�N

17.5 20.0

1#
2#
3#
4#

图 ６　 转矩－预紧力曲线

根据曲线图看出ꎬ转矩与拉力基本呈线性关系ꎮ
２)拉力－位移曲线图

两个爆炸螺栓拉力－位移曲线如图 ７ 所示ꎮ
根据图 ７ 可知ꎬ该爆炸螺栓试验件拉断时ꎬ拉力为

７ ６１６ Ｎꎬ危险截面面积为 １２.８９ ｍｍ２ꎬ拉伸强度(ＭＰａ)计
算公式为

σｂ ＝
Ｐｂ

Ｓ
(３)
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图 ７　 两个爆炸螺栓拉力－位移曲线图

式中:Ｐｂ为载荷ꎬＮꎻＳ 为试样危险截面面积ꎬｍｍ２ꎮ
求得 σｂ ＝ ５９０.８ＭＰａꎬ与表 ２ 中查询到的 ４５ 钢拉伸性

能基本相同ꎮ

表 ２　 ４５ 钢的拉伸性能表

品种 材料状态 σｂ / ＭＰａ σｐ０.２ / ＭＰａ 硬度 ＨＢＳ

棒材 正火或退火 ５９０~６００ ３１５~３５５ １７０~２２９

锻件 淬火＋回火 ６８５~８３５ ３９０~４９０ １９７~２８５

板材
冷轧或热
轧后退火

４５０~６００ — —

　 　 对应表 ２ꎬ可知所选爆炸螺栓的 σｐ０.２范围为３１５ ＭＰａ~
３５５ＭＰａꎬ且 σｐ０.２≈σｓꎮ 对于一般联接用的碳素钢螺栓联接预

紧力 Ｆ０ ＝(０.６~０.７)σｓＳ[１０]ꎮ 将数据代入可得:
Ｆｍｉｎ ＝ ０.６×３１５×１２.８９＝ ２ ４３６　 (Ｎ)
Ｆｍａｘ ＝ ０.７×３５５×１２.８９＝ ３ ２０３　 (Ｎ)

即预紧力 ２ ４３６ Ｎ≤Ｆ０≤３ ２０３ Ｎꎮ 根据试验所得数据

列ꎬ可知当转矩为 ９ Ｎｍ 时ꎬ满足预紧力要求ꎮ

２　 有限元分析

２.１　 整体强度校核

１)网格划分

依据结构特点ꎬ保证腹鳍外形几何一致性ꎬ建立有限

元模型(图 ８)ꎮ 腹鳍蒙皮为板壳结构ꎬ选取 Ｓｈｅｌｌ１８１ 单

元ꎻ其余结构为实体结构ꎬ选取 ＳＯＬＩＤ４５ 单元ꎮ 体单元与

壳单元之间采用共节点单元方法进行力传递ꎮ

图 ８　 腹鳍结构有限元模型示意图

２)载荷与边界工况

将气动载荷分区域等效作用在有限元模型上进行分

析(图 ９)ꎮ 具体等效方案:将腹鳍按蒙皮表面的弦向和展

向划为 ２０ 个区域ꎬ并且计算每个区域的气动载荷合力ꎬ再
根据相应区域有限元网格结点数ꎬ将对应的气动载荷合力

平均作用在每一个结点上ꎮ
连接块 ４个螺栓孔采用固支约束ꎬ与腹鳍根肋配合面采

用ＭＰＣ 单元连接ꎻ爆炸螺栓采用ＭＰＣ１８４单元来传递载荷ꎮ

 
图 ９　 等效气动载荷作用示意图

３)模型材料属性

有限元模型的材料属性如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 有限元模型材料属性

材料 弹性模量 / ＧＰａ 泊松比 (拉 /压强度) / ＭＰａ

玻纤
Ｅｘ＝Ｅｙ＝ ２０

Ｅｚ＝ ６
Ｐｘｙ＝Ｐｘｚ＝ ０.１６

Ｐｙｚ＝ ０.５０ ３２０ / ２０７.３

碳纤
Ｅｘ＝Ｅｙ＝ ５０

Ｅｚ＝ ８
Ｐｘｙ＝Ｐｘｚ＝ ０.０５

Ｐｙｚ＝ ０.９０ ６８７ / ２７９.９

４５ 钢 Ｅｘ＝ ２００ Ｐｘｙ＝ ０.３０ ５９０

２Ａ１２Ｔ４ Ｅｘ＝ ６８ Ｐｘｙ＝ ０.３３ ５４９

３０ＣｒＭｎＳｉＡ Ｅｘ＝ １９６ Ｐｘｙ＝ ０.３０ ９８０~１ ０８０

　 　 ４)计算结果

根据建立的模型进行静力非线性计算ꎬ统计关键部件

的最大应力ꎬ计算得出其安全系数见表 ４ꎮ

表 ４　 计算结果统计表

部件名称 最大应力 / ＭＰａ 材料强度 / ＭＰａ 安全系数

腹鳍框架 ４５ ６８７ １５.２７

腹鳍根肋 ２６３ ５４９ ２.０９

蒙皮 ｘ 向应力 ３９ ６８７ １７.６２

蒙皮 ｙ 向应力 ７３ ６８７ ９.４１

腹鳍连接块 ２１６ ９８０ ４.５４

　 　 根据上述计算分析可知:腹鳍连接结构各组件强度和

安全系数满足设计要求ꎮ

２.２　 爆炸螺栓强度校核

１)网格划分

在腹鳍整体强度校核中ꎬ为提高计算效率ꎬ连接块与

根肋设置为共节点ꎬ爆炸螺栓采用 ＭＰＣ１８４ 单元模拟ꎬ导
致连接块承力较小ꎮ 为提高计算精确度ꎬ本次计算连接块

与腹鳍根肋采用接触连接ꎬ建立连接块、腹鳍根肋和爆炸

螺栓局部有限模型(图 １０)ꎮ
２)载荷和边界条件

连接块与根肋采用接触连接ꎬ接触摩擦系数为 ０.１７ꎻ
连接块螺栓孔固支约束ꎬ在腹鳍压心位置施加集中载荷

(Ｆｘ ＝ － ４３. ２４９ ＮꎬＦｙ ＝ ５９６. １８３ ＮꎬＦｚ ＝ １ ２０８. ２１１ Ｎ)ꎬ采用

ＭＰＣ 单元与根肋相连ꎻ螺栓预紧力取爆炸螺栓两端悬空

剖面施加对称载荷仿效预紧效果(图 １１)ꎮ
３)计算结果

采用接触非线性运算ꎬ统计各部件的最大应力ꎬ计算

得出其安全系数见表 ５ꎮ 各部件应力云图如图 １２ 所示ꎮ
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图 １０　 爆炸螺栓强度校核模型

 

图 １１　 有限元模型载荷和边界条件

表 ５　 计算结果统计表

结构名称 最大应力 / ＭＰａ 材料强度 / ＭＰａ 安全系数

腹鳍根肋 ２６９ ６８７ ２.５５

腹鳍连接块 ４３２ ９８０ ２.２７

爆炸螺栓 ３８４ ５９０ １.５４

 

 
图 １２　 各部件应力云图

　 　 根据上述计算分析可知ꎬ腹鳍根肋与连接块应力有所

增大ꎬ但仍在强度允许范围内ꎬ各组件安全系数均>１.５ꎮ

３　 飞行验证

使用该连接结构的某型无人机在外场进行了多个架

次的飞行ꎬ飞行过程姿态平稳ꎬ能够按照预设航向稳定飞

行ꎻ可根据地面指令要求执行爬升、俯冲、盘旋等动作ꎮ 无

人机回收过程腹鳍可按预定程序脱落ꎮ 图 １３、图 １４ 为某

型无人机某架次飞行姿态、速度、高度等数据曲线ꎮ

４　 结语

１)为适应军事训练领域无人机的应用场景ꎬ本文针对气
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图 １３　 姿态、航向曲线
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图 １４　 速度、高度、转速曲线

动控制面在机身下侧布局的无人机设计了一种脱落式结构ꎻ
２)结合理论计算和试验确定了锲形面夹角(２０°)、预

紧力(９ Ｎｍ)等关键设计参数ꎻ
３)对该连接结构进行了有限元分析ꎬ各结构件应力

及安全系数满足设计要求ꎻ
４)采用该结构型式的某型无人机在外场进行了多个

架次的飞行ꎬ飞行结果表明该结构满足使用要求ꎻ
５)在回收过程中ꎬ该结构可自动脱落ꎬ有效避免机体

损伤ꎬ降低了某型无人机的单架次飞行成本ꎮ
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