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飞行器折叠翼机构展开性能的优化及实验

韩雪峰＊，刘晓东，马伍元，马　青，袁东明
（中国科学院 长春光学精明机械与物理研究所，吉林 长春１３００３３）

摘要：为了优化飞行器折叠翼机构的展开性能，对飞行器的折叠翼机构进行分析，并提出了 优 化 其 展 开 性 能 的 方 法。建

立了折叠翼机构展开的理论模型和动力学仿真模型，对折叠翼机构展开过程进行了动力学分析，并进行了实例计算。分

析了影响折叠翼机构展开性能的因素，用正交试验的方法对折叠翼机构进行了优化设计，得到了 最 优 折 叠 翼 机 构 方 案，

并对最优方案进行了仿真分析。最后，按照最优方案折叠翼机构进行了改进，实验测试了折叠翼机构的展开性能。实验

测得折叠翼机构展开时间为０．１２８ｓ，测点位置应力分别为８２ＭＰａ和９２ＭＰａ；动力学仿真得到折叠翼机构展开时间为

０．１２２ｓ，相应测点位置应力分别为８５ＭＰａ和９６ＭＰａ，两项测试误差在５％以内。得到的结果表明折叠翼机构满足机翼

展开稳定、快速，应力和冲击力小的要求，为飞行器性能的调高奠定了基础。
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１　引　言

导弹采用折叠翼机构对提高导弹的 运 输、储

存和对载机的适应性、减小包装箱尺寸等具有重

要意义，所以折叠翼导弹受到了越来越广泛的关

注。国内外众多型号的导弹采用了折叠翼机构，

如美国“宝石路２”的ＧＢＵ－１２、ＧＢＵ－１６、ＧＢＵ－２０，

“钻石背”的ＪＤＡＭ和ＳＤＢ，英法的弹出式尾翼导

弹ＢＧＬ１０００，以色列的ｓｐｉｃｅ－１０００，国内的钻石翼

ＪＤＡＭ－雷石６等［１－２］。

折叠翼机构展开性能关系到导弹发射后能否

正常飞行和既定任务的完成情况，是折叠翼机构

设计的主要依据。折叠翼机构展开性能包括展开

时间、展开冲击力和展开同步性等。对于包含折

叠翼机构的舵机系统，控制系统的起控时刻要在

折叠翼展开完全以后，折叠翼机构的刚度对舵机

控制系统的带宽影响较大，折叠翼机构的展开精

度对舵机系统的控制 能 力 有 较 大 影 响［３－４］。所 以

对 折 叠 翼 机 构 展 开 性 能 的 研 究 具 有 重 要 意 义，

Ｒａｈｎｅｊａｔ对多 体 系 统 运 动 的 建 模 和 方 程 的 理 论

解进行了详细的研究［５］；ＲｏｂｅｒｔＫｒｏｙｅｒ利用有限

元软件 对 折 叠 翼 展 开 的 可 靠 性 进 行 了 分 析［６］；

ＹｕｄｉＨｅｒｙａｗａｎ等人 对 某 折 叠 翼 飞 机 的 设 计、制

造、风洞试验进行了论述，提出了折叠翼机构的考

核验证方法［７］；马彩霞采用压电晶体加速 度 传 感

器对某导弹折叠翼的展开时间、展开冲击力、展开

角度变化等参数进行了试验测试［８］；李晓 辉 等 以

某旋转型火箭弹为例，对折叠翼机构进行了计算

和试验对比［９］；崔二巍对某导弹折叠翼机 构 展 开

进行了理论分析和数值计算［１０］；吴俊全对折叠翼

机构进行了动力学仿真和试验［１１］；赵俊锋对折叠

翼机构展 开 过 程 刚 柔 耦 合 进 行 了 动 力 学 仿 真 分

析［１２］。虽然国内 外 学 者 对 折 叠 翼 机 构 展 开 性 能

进行了广泛的研究，但没有提出对折叠翼机构设

计的优化方法，没有从理论分析到仿真分析和实

验验证的闭环设计。

为了分析某飞行器折叠翼机构展开性能并对

其进行优化，首先建立了折叠机构的理论模型和

动力学仿真模型，并进行了实例计算；然后利用动

力学仿真和正交试验相结合的方法对折叠机构进

行了优化，得到了最优折叠翼机构方案，并对最优

方案进行了动力学仿真分析；最后对最优方案的

折叠翼机构展开性能进行了实验测试，并与仿真

结果进行了对比。

２　折叠翼机构展开理论模型

折叠翼机构原理如图１所示，主要由翼面、支

架、导向杆和弹簧等组成。翼面与导向杆通过螺

纹连接，导向杆在弹簧力的作用下在支架滑槽内

滑动，滑动轨迹包括旋转运动和直线运动。

图１　折叠翼机构原理图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｆｏｌｄｉｎｇ　ｗｉｎｇ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

折叠翼机构展开过程如图２所示，展 开 过 程

共分为４个阶段，其中在阶段二又可以分为如图

３所示的几个阶段，实际运动时阶段２．２和 阶 段

２．３可能会 有 几 次 往 复 过 程，直 到 旋 转 速 度 为 零

时第二阶段结束。
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图２　展开过程示意图
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图３　第二阶段运动过程示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｓｅｃｏｎｄ　ｓｔａｇｅ　ｐｒｏｃｅｓｓ

阶段１，从折 叠 翼 释 放 到 导 向 杆 中 心 运 动 到

端面边缘的过程，所用时间为［０，ｔ１］，前翼在此阶

段受 到 弹 簧 扭 矩 Ｍｓ、导 向 杆 与 支 架 间 摩 擦 力 矩

Ｍｆ１和翼面 与 支 架 间 摩 擦 力 矩 Ｍｆ２的 共 同 作 用。

为了便于分析折叠翼机构的展开过程，将翼面视

为刚体，暂不考虑翼面的弹性变形。根据刚体定

轴转动的角动量定理，有：

Ｊ̈θ１＝Ｍｓ－Ｍｆ１－Ｍｆ２， （１）

Ｍｓ＝ｋｔφ－θ（ ）１ ， （２）

Ｍｆ１＝μｋａΔｘ１珚Ｒ， （３）

其中：Ｊ为翼面绕转轴中心线的转动惯量，θ１ 为翼

面展 开 的 角 度，̈θ１ 表 示θ１ 对 时 间 的 二 阶 导 数。

Ｍｓ 为扭簧的扭矩，ｋｔ 为扭转刚度，φ为预扭转角，

μ为摩擦系数，ｋａ 为弹簧的轴向刚度，Δｘ１ 为弹簧

的预压缩量，珚Ｒ 为端面摩擦力的 平 均 力 臂。翼 面

转动的初始条件为：θ１（）０ ＝０，θ１（）０ ＝０。求解式

（１）可得［１３］：

θ１（ｔ）＝φｅｑ １－ｃｏｓ（ ）ｔ ， （４）

其中：φｅｑ＝φ－ μｋａΔｘ１珚Ｒ＋Ｍｆ（ ）２ ／ｋｔ，＝ ｋ／槡 Ｊ。

阶段２，运动时间为［ｔ１，ｔ２］，此过程包含翼面

的旋转运动和滑移运动，同时包括翼面与滑槽左

端面和倒斜面的碰撞往复过程，此阶段运动过程

如图３所示，图３给出了一次碰撞往复过程，而实

际运动时可能会存在几次往复，往复次数由实际

计算结果决定。

阶段２．１，导向杆从端面边缘到第一次碰撞，

时间为［ｔ１０，ｔ１１］。此过程旋转运动方向前翼受到

扭簧产生的扭矩Ｍｓ 和转轴摩擦力矩Ｍｆ２，根据角

动量定理有：

Ｊ̈θ２１＝Ｍｓ－Ｍｆ２． （５）

初始条件为θ２１（ｔ１）＝θ１（ｔ１），θ２１（ｔ１）＝θ１（ｔ１），

由式（５）可得：

θ２１（ｔ）＝φｅｑ２１＋Ａ２１ｃｏｓ（ｔ）＋Ｂ２１ｓｉｎ（ｔ），（６）

其中：参数φｅｑ２１、Ａ２１、Ｂ２１可以解得。

滑移运动时翼面受到弹簧力Ｆｓ，翼面转轴和

支架间滑动摩擦力ｆ１，由牛顿第二定律有：

ｍ̈ｘ２１（ｔ）＝Ｆα－ｆ１， （７）

Ｆα＝ｋα（Δｘ１－ｘ２１）． （８）

初始条件为ｘ２１（ｔ１）＝０，ｘ２１（ｔ１）＝０，由式（７）

可得：

ｘ２１＝Ｗ２１（１－ｃｏｓω（ｔ－ｔ１））， （９）

其中：Ｗ２１＝Δｘ１－ｆ１／ｋα。

阶段２．２，导 向 杆 和 支 架 第 一 次 碰 撞 到 第 二

次碰撞的 过 程，时 间 为［ｔ１１，ｔ１２］。此 过 程 翼 面 在

旋转运动方向受到扭簧提供的扭矩Ｍｓ 和转轴摩

擦力矩Ｍｆ２，根据角动量定理有：

Ｊ̈θ２２＝Ｍｓ＋Ｍｆ２． （１０）

初始 条 件 为θ２２（ｔ１１）＝θ２１（ｔ１１），θ２２（ｔ１１）＝
－ｅθ２１（ｔ１１），得：

θ２２（ｔ）＝φｅｑ２２＋Ａ２２ｃｏｓｔ＋Ｂ２２ｓｉｎｔ， （１１）

其中：参数φｅｑ２２，Ａ２２，Ｂ２２可以解得。

滑动方向受力与阶段２．１相同，运动方程如

式（９）所示。

阶段２．３，从 第 二 次 碰 撞 到 第 三 次 碰 撞 的 运

动过程，时 间 记 为［ｔ１２，ｔ１３］。此 过 程 中 前 翼 旋 转

受到扭簧扭矩和前翼转轴摩擦力矩，根据角动量

定理有：

Ｊ̈θ２３＝Ｍｓ＋Ｍｆ２． （１２）

初始 条 件 为θ２３（ｔ１２）＝θ２２（ｔ１２），θ２３（ｔ１２）＝
－ｅθ２２（ｔ１２），由式（１２）可以得到：

θ２３（ｔ）＝φｅｑ２３＋Ａ２３ｃｏｓｔ＋Ｂ２３ｓｉｎｔ， （１３）

其中：φｅｑ２３，Ａ２３，Ｂ２３可以解得。

滑动运动受到弹簧推力Ｆｓ 和翼面转轴与支

架间的摩擦力ｆ２，根据牛顿第二定律有：
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ｍ̈ｘ２３（ｔ）＝Ｆα＋ｆ２． （１４）

初始 条 件 为ｘ２３（ｔ１２）＝ｘ２１（ｔ１２），ｘ２３（ｔ１２）＝
ｘ２１（ｔ１２），解方程（１１）可得：

ｘ２３（ｔ）＝Ｗ２３＋Ｃ２３ｃｏｓ（ω（ｔ－ｔ１））＋
Ｄ２３ｓｉｎ（ω（ｔ－ｔ１））， （１５）

其中：Ｗ２３＝Δｘ１＋ｆ２／ｋｓ，Ｃ２３，Ｄ２３可计算得到。

阶段２．４，翼面会重复阶段２．２、２．３，直到旋

转运动结束导向杆进入到滑动槽时阶段２结束。

阶段３，导向杆从位置３运动到位置４，时间

为［ｔ２，ｔ３］。此过程翼面受到弹簧推力Ｆａ、支架对

翼面转轴摩擦力ｆ１、支架对导向杆摩擦力ｆ２，根

据牛顿第二定律可得：

ｍ̈ｘ３＝Ｆα－ｆ１－ｆ２， （１６）

Ｆａ＝ｋα（Δｘ１－ｘ３）． （１７）

初始 条 件 为 ｘ３（ｔ２）＝ｘ２（ｔ２），ｘ３（ｔ２）＝
ｘ２（ｔ２），由式（１６）可以得到：

ｘ３（ｔ）＝Ｗ′＋Ｃ３ｃｏｓω（ｔ－ｔ１）＋Ｄ３ｓｉｎω（ｔ－ｔ１），

（１８）

其中：Ｗ′，Ｃ３，Ｄ３ 可计算得到。

阶段４，从翼面接触到锁紧销到展开完成，时

间为［ｔ３，ｔ４］。此过程翼面除受到阶段３中的所有

力外还受到锁紧销钉给翼面的阻力Ｆｓ，根据牛顿

第二定律有：

ｍ̈ｘ４＝ｋａ（Δｘ１－ｘ３）－ｆ１－ｆ２－Ｆｓ． （１９）

初始 条 件 为 ｘ４（ｔ３）＝ｘ３（ｔ３），ｘ４（ｔ３）＝
ｘ３（ｔ３），由式（１９）可以得到：

ｘ４（ｔ）＝Ｗ″＋Ｃ４ｃｏｓω（ｔ－ｔ１）＋Ｄ４ｓｉｎω（ｔ－ｔ１），

（２０）

其中：Ｗ ，Ｃ４，Ｄ４ 可计算得到。

带入相关参数，即可得到展开折叠翼 展 开 过

程中旋转运动和平移运动随时间的变化。

３　折叠翼机构展开ＡＤＡＭＳ仿真模型

３．１　翼面建模

由于展开过程中翼面所受冲击载荷 较 大，翼

面在展开过程中会产生变形，进而影响展开性能，

为了更加真实的模拟前翼的展开过程和得到展开

过程中翼面的最大应力，在ＡＤＡＭＳ模型中将翼

面做为柔性体进行分析，翼面柔性体建模流程如

图４所示［１４－１５］。

ＣＡＤ

模型
→

导入

Ｐａｔｒａｎ
→ 模态分析 →

生成．ｍｎｆ

　文件
→

导入ＡＤＡＭＳ中

替换刚体翼面

图４　柔性体建模流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｅｘｉｂｌｅ　ｂｏｄｙ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ

３．２　驱动力矩建模

折叠翼展 开 驱 动 力 主 要 由 弹 簧 的 预 紧 力 提

供，该预紧力提供折叠翼机构展开的扭转力矩和

推力，在折叠翼完全展开时，预紧力还有一定的剩

余。在建模时用 卷 簧 力 矩（Ｔｏｒｓｉｏｎ　Ｓｐｒｉｎｇ）和 拉

簧推力（Ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌ　Ｓｐｒｉｎｇ－Ｄａｍｐｅｒ）来 模 拟 驱

动力，扭簧扭矩和拉簧推力计算如式（２）和（８）所

示。其中扭簧 的 初 始 扭 转 角φ＝１４０°，扭 簧 扭 转

刚度由簧 丝 直 径 确 定；拉 簧 的 初 始 压 缩 量ｘ０＝
１５ｍｍ，拉簧压缩刚度系数同样由簧丝直径确定。

３．３　冲击力添加

折 叠 翼 展 开 过 程 中 存 在 较 多 碰 撞 环 节，在

ＡＤＡＭＳ仿真模型中采用碰撞力（Ｃｏｎｔａｃｔ　Ｆｏｒｃｅ）

来模拟翼面与支架间和导向杆与支架间的相互碰

撞。参数的设置采用推荐值和计算值：其中接触

刚度（Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ）ｋ根据接触件的材料 和 截 面 形 状

计算确定，指 数（Ｆｏｒｃｅ　Ｅｘｐｏｎｅｎｔ）ｅ取２．０，阻 尼

（Ｄａｍｐｉｎｇ）ｃ和 切 入 深 度（Ｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎ　Ｄｅｐｔｈ）ｄ
需要经过有限元仿真来确定［１６］。

３．４　展开时间确定

折叠翼机构展开过程是转动和平动 的 叠 加，

所用时间为从仿真开始到完全展开的时间。在确

定平动运动轨迹时，在翼面转轴的中点建立传感

器１，通过传感 器１得 到 平 动 运 动 位 移 和 速 度 随

时间的变化曲 线；在 翼 面 转 轴 表 面 建 立 传 感 器２
和传感器３，通过计算∠２１３得到翼面转角和角速

度随时间的变化曲线。

３．５　实际算例

将预估的阻力、阻力矩、碰撞 力 参 数、传 感 器

点参数、几何参数等带入理论模型和ＡＤＡＭＳ仿

真模型中。理 论 计 算 和 ＡＤＡＭＳ仿 真 计 算 结 果

如图５所示。翼面在旋转运动结束时有一次往复

震荡，旋转运动总时间为０．０９２ｓ，展开运动总时

间为０．１２９ｓ；ＡＤＡＭＳ仿真结果与理论计算结果

相似，同样在旋转运动结束时出现一次震荡，旋转

运 动 总 时 间 为 ０．１０２ｓ，展 开 运 动 总 时 间 为

０．１３９ｓ，仿真结果与理论计算结果较为吻合。
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（ａ）转角随时间变化

（ａ）Ａｎｇｌｅ　ｖｅｒｓｕｓ　ｔｉｍｅ

（ｂ）位移随时间变化

（ｂ）Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ

图５　实例计算结果

Ｆｉｇ．５　Ｔｕｒｎａｂｏｕｔ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

４　基于ＡＤＡＭＳ仿真的正交试验优化

４．１　展开性能影响因素分析

折叠翼机 构 展 开 性 能 指 标 包 括 展 开 时 间ｔ、

展开最大冲击力Ｆ和翼面最大应力δ。其中翼面

最大应力和最大冲击力成正比，展开最大冲击力

越小性能越好，展开时间越短性能越好。折叠翼

机构展开性能影响因素包括弹簧刚度系数、导向

杆与支架间配合间隙、翼面材料和导向杆材料。

其中弹簧为折叠机构展开提供动力，直 接 影

响展开时间和展开冲击力；导向杆与支架间配合

间隙影响折叠翼在展开过程中导向杆与支架间冲

击力；翼面和导向杆使用不同材料，对展开过程中

冲击力和摩擦力有较大影响，进而影响折叠机构

的展开性能。由于要综合考虑折叠机构的质量特

性、加工成本和实际结构形式等，所以只对影响因

素取３个水平进行分析。因素水平如表１所示。

如果对上诉影响因素做全面仿真分 析，共 需

要进行８１次仿 真 分 析，工 作 量 较 大，所 以 采 用４
因素３水平正交试验的方法，以减少ＡＤＡＭＳ的

仿真次数。基于４因素３水平的正交试验只需要

９次仿真，是全面仿真的１／９，将大大降低工作量。

表１　因素水平表

Ｔａｂ．１　Ｆａｃｔｏｒｓ　ａｎｄ　ｌｅｖｅｌｓ

水平
导向杆与支架间

间隙量／ｍｍ

弹簧丝

直径／ｍｍ
翼面材料 导向杆材料

１　 ０．０５　 １．５ 铝合金 铝合金

２　 ０．１　 １．８ 镁铝合金 镁铝合金

３　 ０．２　 ２．２　 ４５号刚 ４５号刚

４因素３水平仿真方案及仿真结果如表２所

示，表２中１、２、３表示对应因素的水平，具体值如

表１所示。由表２中的极差Ｒ可知，对折叠翼展

开时间影响显著性为Ｂ＞Ｃ＞Ｄ＞Ａ，最优运行条

件为Ａ３Ｂ３Ｃ１Ｄ１，由 此 可 见 对 展 开 时 间 性 能 影 响

显著性排序为弹簧直径、翼面材料、导向杆材料和

翼面与支架间间隙量，从仿真结果可以看出展开

时间都小于０．２ｓ，满足对折叠翼所提指标要求；

对展开最大冲击力影 响 的 显 著 性 为Ｂ＞Ａ＞Ｄ＞
Ｃ，最优运 行 条 件 为 Ａ３Ｂ１Ｃ１Ｄ３；对 折 叠 翼 展 开 最

大冲击力影响显著性排序为弹簧直径、翼面与之

间间间隙量、翼面材料和导向杆材料，最大展开冲

击力为６１０Ｎ，满足总体指标要求［１７－１９］。

可以看出无论从展开时间还是从展开最大冲

击力，弹簧直径（刚度）都是最主要的影响因素，弹

簧直径越大展开时间越短，展开冲击力越大；翼面

材料对展开时间影响比较显著，铝材料展开时间

最短；翼面材料对展开冲击力影响不显著，同时用

铝材展开冲击力最小，性能最优；翼面和支架间间

隙对展开冲击力影响较大，但对展开时间影响很

小；导向杆材料对展开时间和展开冲击力影响都

不显著，采用镁铝合金材料展开最大冲击力最小，

展开时间第二小，采用铝材展开时间最小，展开最
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大冲击力第二小，考虑到镁铝合金材料强度较高，

导向杆决定采用镁铝合金材料。综合考虑以上各

因素 水 平 对 展 开 性 能 的 影 响，得 到 最 优 方 案

为Ａ３Ｂ１Ｃ１Ｄ３。

表２　正交试验方案及结果

Ｔａｂ．２　Ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ　ｔｅｓｔ　ｓｃｈｅｍｅ　ａｎｄ　ｒｅｓｕｌｔｓ

项目 仿真号 Ａ（间隙量） Ｂ（弹簧直径） Ｃ（翼面材料） Ｄ（导向杆材料） 展开时间／ｓ 展开最大冲击力／Ｎ

试验号 １　 １　 １　 １　 １　 ０．１３４　 ２５０

２　 １　 ２　 ２　 ２　 ０．１７３　 ４７５

３　 １　 ３　 ３　 ３　 ０．１２４　 ６１０

４　 ２　 １　 ２　 ３　 ０．１９３　 １８０

５　 ２　 ２　 ３　 １　 ０．１５２　 ４２０

６　 ２　 ３　 １　 ２　 ０．１１２　 ５６０

７　 ３　 １　 ３　 ２　 ０．１７２　 １４５

８　 ３　 ２　 １　 ３　 ０．１１８　 ２８０

９　 ３　 ３　 ２　 １　 ０．１２５　 ４５０

Ｔ／ｓ　 Ｋ１ ０．４３１　 ０．４９９　 ０．３６４　 ０．４１１

Ｋ２ ０．４５７　 ０．４４３　 ０．４９１　 ０．４５７

Ｋ３ ０．４１５　 ０．３６１　 ０．４４８　 ０．４３５

Ｒ　 ０．０１６　 ０．１３８　 ０．１２７　 ０．０４６

Ｆ／Ｎ　 Ｋ１ １　３３５　 ５７５　 １　０９０　 １　１２０

Ｋ２ １　１６０　 １　１７５　 １　１０５　 １　１８０

Ｋ３ ８７５　 １　６２０　 １　１７５　 １　０７０

Ｒ　 ４６０　 １　０４５　 ８５　 １１０

说明：Ｋｉ 表示某因素第ｉ个 水 平

各次仿真 试 验 结 果 的 总 和；Ｒ表

示Ｋｉ 最 大 最 小 值 之 差，Ｒ 越 大

该因素对该指标的影响越显著。

４．２　最优方案仿真结果

通 过 以 上 分 析，得 到 最 优 结 构 方 案 为

Ａ３Ｂ１Ｃ１Ｄ３，即 导 向 杆 与 支 架 滑 槽 间 间 隙 为

０．２ｍｍ，簧丝直径１．５ｍｍ，翼面材料用铝合金，
导 向 杆 材 料 用 ４５ 刚 为 最 优 结 构 方 案。将

ＡＤＡＭＳ模 型 相 关 参 数 改 为 与 最 优 结 构 方 案 对

应，仿真得到展开时间为０．１２４ｓ，展开过程中翼

面和支架间最 大 冲 击 力 为２４２Ｎ，导 向 杆 和 支 架

间最大冲击力 为２４５Ｎ，翼 面 和 导 向 杆 与 支 架 间

碰撞力变化如图６所示；最大冲击力时刻翼面的

应力云图如图７所示，翼面最大应力为１７０ＭＰａ，
最大应力节点为翼面与导向杆连接处，在翼根处

最大应力为９６ＭＰａ，均小于铝合金的许用应力。

（ａ）翼面支架间碰撞力

（ａ）Ｉｍｐａｃｔ　ｆｏｒｃｅ　ｏｆ　ｗｉｎｇ　ｐｌａｎｅ
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（ｂ）导向杆支架间碰撞力

（ｂ）Ｉｍｐａｃｔ　ｆｏｒｃｅ　ｏｆ　ｇｕｉｄｅ　ｒｏｄ　ｓｕｐｐｏｒｔ

图６　碰撞力随时间变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｉｍｐａｃｔ　ｆｏｒｃｅ

图７　翼面应力分布云图

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｅｓｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｗｉｎｇ　ｓｕｒｆａｃｅ

５　折叠翼机构展开实验

５．１　展开实验描述

折叠翼机构展开实验主要目的是测量折叠翼

机构的 展 开 时 间 和 翼 面 应 力。按 照 最 优 结 构 方

案，对折叠翼机构进行设计和加工，然后进行折叠

翼展开实验。将折叠翼机构固定于实验台上，如

图８（ａ）所 示。使 用 高 速 摄 像 机 测 量 折 叠 翼 机 构

展开时间。
折叠翼机构展开应变测量，折叠翼机构应变片

黏贴位置如图８（ｂ）所示，将应变片连接在动态应

变仪上，动态应变仪连接在电脑上。通过动态应变

仪可以测得折叠翼机构展开过程中的最大应变值。

（ａ）试验照片

（ａ）Ｔｅｓｔ　ｐｈｏｔｏｓ

（ｂ）应变片位置照片

（ｂ）Ｌｏｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔｒａｉｎ　ｇａｕｇｅｓ

图８　折叠翼机构展开实验照片

Ｆｉｇ．８　Ｆｏｌｄｉｎｇ　ｗｉｎｇｓ　ｓｐｒｅａｄｉｎｇ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｐｈｏｔｏｓ

５．２　实验结果分析

通过分析高速摄像和动态应变仪记录的折叠

翼机构展开数据，得到折叠翼机构展开实验结果

与ＡＤＡＭＳ仿真结果对比如表３所示。通过表３
可以看出，展开时间的仿真结果与实验结果误差

在５％以内。通过实验得到测点１和测点２处的

应力值分别为８２ＭＰａ和９２ＭＰａ，仿真结果中对

应的 测 点１和 测 点２位 置 处 的 应 力 值 分 别 为

８５ＭＰａ和９６ＭＰａ，误差在５％以内。

表３　实验和仿真结果对比

Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ａｎｄ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

项目 展开时间／ｓ 位置１应变值／ＭＰａ 位置２应变值／ＭＰａ

仿真结果 ０．１２２　 ８５　 ９６

实验结果 ０．１２８　 ８２　 ９２

８６２２ 　　　　　光学　精密工程　　　　　 第２４卷　



６　结　论

为了分析某飞行器折叠翼机构展开 性 能，本

文 首 先 建 立 了 折 叠 翼 机 构 展 开 的 理 论 模 型 和

ＡＤＡＭＳ仿真模型，对 比 了 两 种 方 法 计 算 得 到 的

折叠翼展开 时 间，两 种 方 法 计 算 结 果 误 差 在５％
以内。然后 用 ＡＤＡＭＳ仿 真 和 正 交 试 验 相 结 合

的方法，对折叠翼机构进行了优化，得到了最优折

叠翼机构 方 案。用 ＡＤＡＭＳ对 最 优 结 构 方 案 进

行了动力学分析，展开时间为０．１２２ｓ，展开最大

冲击力２４６Ｎ，展开翼面最大应变１８０ＭＰａ，翼面

根部节点应 力 分 别 为８５ＭＰａ和９６ＭＰａ。最 后

通过实验对折叠翼机构的展开性能进行了测试，

实验测得展开时间０．１２８ｓ，翼面根部的应变分别

为８２ＭＰａ和９２ＭＰａ，与 仿 真 结 果 相 比 误 差 在

５％以内。实验结果表明折叠翼机构满足展开稳

定可靠、时间短、冲击力小的要求，为飞行器性能

提高提供了参考。
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