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摘要：火箭弹尾翼的质量与其飞行性能相关，以火箭弹尾翼的质量为优化目标，进行尾翼的轻量化设计。根据火箭弹飞行的空气动力学要求，在尾翼面积不变的条件下以尾翼翼根厚度和展向厚度变化量作为设计变量。以翼面受气动载荷时的最大挠度和翼面展开时间为约束变量。分析后给出了设计变量的设计可行域，得到了尾翼质量的优化设计结果。
摘要：火箭弹作为一种飞行武器，弹体应具有良好的气动结构。其弹翼可以产生飞行升力，对弹体的操纵力，和加强弹体飞行的稳定性。为了提高火箭弹的战斗性能，笔者通过对尾翼展开时间的分析和受空气载荷时的挠度分析，建立优化模型，得到设计可行域，最终得到优化参数，质量减少41%。得到折叠尾翼质量的优化结果。（摘要务必包含目的、方法、结果、结论4大要素，请参考本刊改写摘要，定稿后重新英译）
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Abstract: A lighter weight of the rocket folded wing may improve the flight performance of a rocket. Aiming to reduce the weight of a rocket, this paper conducts the optimization design of the folded wing. According to the requirements of the rocket flight aerodynamics, the surface area of the folded wing can not be changed. Under the weight optimization design of the folded wing, the root thickness and the thickness variation of the wing are the design variables, respectively. Meanwhile, the maximum deflection of the wing under aerodynamic load and the spreading time of the folded wing are constraint variables. The feasible area of the design variables are obtained after the theoretical analysis, and finally the weight optimization design of the folded wing are achieved. （摘要务必包含目的、方法、结果、结论4大要素，请参考本刊改写摘要，定稿后重新英译）
Key words: Rocket; Folded wing; Mass; Optimization; The feasible area of the design variables
0  引言
火箭弹作为一种飞行武器，弹体应具有良好的气动结构[1,2]。其弹翼可以产生飞行升力，对弹体的操纵力，以加强弹体飞行的稳定性。对于飞行武器来说，对其质量进行优化有明显的工程意义，质量的优化设计可以增加火箭弹的有效载荷，提高装药量，增加射程等。因此，在保证功能实现和可靠性的前提下，进行火箭弹尾翼的轻量化设计有助于提高火箭弹的战斗性能。
笔者把优化对象作为某一火箭弹的折叠尾翼，其在发射筒中为折叠状态；发射离筒后，折叠部分由扭杆驱动展开到位并由锁紧机构锁紧[3-5]。折叠翼面转动轴线平行于火箭弹轴向，固定翼面与折叠翼面两部分均为变厚度矩形板。在考虑火箭弹尾翼的质量优化时，将火箭弹分成2个阶段。第一阶段是火箭弹从发射箱中发射，折叠尾翼由折叠到展开锁紧的过程。第二阶段是火箭弹折叠尾翼在锁紧状态下的高速飞行阶段。
第一阶段主要考虑的因素是折叠尾翼的展开时间。展开时间过长会影响火箭弹飞行的稳定性。为了缩短展开时间从而加大扭杆的扭转力矩，会使折叠部分到位时产生较大的碰撞冲击，同样会降低火箭弹的飞行稳定性。在第二阶段，由于火箭弹在高速飞行时翼面会受到较大的气动载荷，为了保证火箭弹的飞行稳定性，要求翼面受气动载荷产生的挠度不能过大。因此，在优化时主要考虑以上这2方面因素的影响。
为了正确地开展折叠尾翼的优化设计，需要对优化模型的约束条件展开分析讨论，获得合适的可行域。笔者分析了折叠尾翼从发射筒中的折叠状态展开到被锁紧位置的展开时间，也分析了尾翼翼面在飞行时受到空气载荷所产生的挠度。通过对尾翼展开时间的分析和受空气载荷时的挠度分析，建立优化模型，得到设计可行域，最终得到折叠尾翼质量的优化结果。
1  折叠翼工作原理与优化模型
1.1  折叠翼工作原理
折叠翼分为固定部分与绕转轴旋转部分，其中固定部分与弹体固结。旋转部分展开到位以后，2块翼板通过锁紧机构成为一整块矩形翼板，如图1所示。旋转部分通过铰接形式与固定部分相连，未出发射箱时，在发射箱约束下，旋转部分相对于到位锁紧的位置折叠135°的角度。出发射箱后脱离约束，在固定与旋转两部分连接处扭杆提供的扭矩作用下[6]，旋转部分相对固定部分进行转动。
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图1  折叠尾翼展开示意图
扭杆的布置方式如图2所示。两根扭杆对称布置。火箭弹离开发射箱后，在一定的时间内，旋转部分转动到与固定部分同一平面后被机械锁紧。
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图2  扭杆布置示意图
折叠翼中驱动旋转翼面部分的扭杆结构如图3所示。截面为矩形的扭杆置于圆形套筒内，圆形套筒穿过折叠翼固定与旋转两部分连接处，构成铰连接。5根矩形扭杆叠放一起为一组，扭杆间加润滑脂。扭杆一端通过螺钉与折叠部分相连，另一端通过螺钉与固定部分相连。在折叠尾翼旋转部分展开到位锁紧时，扭杆为不受力状态。在发射箱中时，扭杆扭转一定角度，储存一定能量。火箭弹出发射箱后，扭杆对旋转部分施加扭矩，将扭杆的弹性势能转化为旋转翼板的动能。
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图3  扭杆结构图
1.2  优化模型
旋转翼板沿展向截面如图4所示，展向长度为l，翼根厚度为δ0，翼梢厚度为δl，翼板弦向长度为h，定义翼厚度变化量系数为λ：
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因为δl不大于δ0，所以有
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图4  翼板沿展向截面图
因为空气动力学的要求，为保证火箭弹飞行的稳定性，要求不能改变尾翼面积。因此以尾翼的翼根厚度和尾翼沿展向厚度的变化量作为设计变量。以翼板质量作为优化目标，优化模型如式(2)。以翼板展开所需时间t和翼板的最大挠度w作为约束变量。后文中将对两约束变量进行分析。
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式中：ρ为翼板材料密度。根据设计技术要求：翼板展开时间应该为0.1~0.3s，翼板受气动载核的最大挠度w1不超过5mm，翼板最大厚度不超过δ1=1.5cm。
初始设计方案中，λ=0，δ0=1.5cm，质量为5.36kg。在优化时，由式(2)可知，质量与λ和δ0为线性关系，当λ取较大的值，而δ0较小的值时，折叠尾翼的质量较小。下面根据火箭弹发射飞行的第一、二阶段的要求，针对火箭的尾翼折叠过程和飞行过程分别进行分析，得到优化设计的可行域。
2  尾翼展开时间的分析
2.1  折叠部分展开的力矩分析
在求解展开时间时，尾翼折叠部分可以简化为一铰接的矩形板绕铰关节转动。根据理论力学知识，翼板在扭杆扭矩驱动下的运动微分方程为：
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式中：JZ为折叠翼面相对转轴的转动惯量，
[image: image9.wmf]&&
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为折叠翼转动角加速度，MW为展开过程中折叠翼所受阻力矩，MN为扭杆对折叠翼施加的转动力矩。在外翼逐渐展开的过程中，主动力矩MN由最大逐渐减小到0，阻力矩MW从0增大到最大值，到展开位置，有所减小。
JZ与λ有以下关系式：
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扭杆自身转动力矩MN在折叠翼展开过程中按线性规律变化[7]：
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式中：k为扭转刚度，θ△=3/4π。
对于矩形截面杆的扭转，其扭转刚度由下式求得[7]：
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式中：N=5×2=10为扭杆的数量，β为系数取为0.291[7]，m为矩形扭杆截面的长边长度，n为矩形扭杆截面的短边长度，G为扭杆材料的剪切模量。可求得此时最大的转动力矩MN为8.553 N·m。
在折叠翼展开的过程中，阻力MW包括空气阻力矩、摩擦阻力矩以及由于间隙存在的碰撞[8]产生的阻力矩。其中空气阻力是主要的，而摩擦阻力矩和碰撞阻力矩很小，可以忽略不计，因此考虑空气阻力为折叠翼所受阻力。由于火箭弹发射出发射箱这一阶段的周围气体流动复杂，因此假定外翼展开过程中所受阻力矩由空气阻力产生，且为一定值。
设翼面一微元面积受到的空气阻力为f，根据动量守恒定理，有：
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(7)式可写成：
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其中，v为空气相对翼板垂直方向的速度，m为微元面积垂直方向上高度为ΔvΔt的柱体内空气质量。ΔmΔv和ΔfΔt为小量，略去。在Δt内认为翼板的速度为定值，因此Δv和Δf为0，得到：
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式（9）可写为：
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式中ω为折叠翼旋转部分的角速度，积分可得空气阻力矩:
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式中的负号表示阻力方向与折叠翼展开方向相反。
为了估算外翼所受的阻力矩的大小，假设MW为0，当外翼展开到位时，可求得最大的旋转角速度。当展开到位时，角速度值为29.5 rad/s，最大线速度值为7.82m/s。根据式(1.11)可以求得阻力矩为-0.743N·m。相对于扭杆主动力矩MN来说，MW是MN最大值的1/10不到。因此在整个折叠翼展开过程中，旋转部分角速度不断增大，在接近展开到位时达到最大值，在锁紧位置略有减小。
2.2  尾翼展开的时间
求解式（3），并带入边界条件θ(t=0)=0，
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式中：
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将式（4）、（6）、（12）带入式(13)，且旋转翼板展开到位，与內翼在同一平面时，θ=θ0，最终得到展开时间与设计变量λ和δ0的关系为：
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式中：
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由此得到了展开时间t与尾翼厚度变化系数λ、翼根厚度δ0的关系。由式(15)可以看出折叠翼展开时间t与λ负相关，与δ0正相关；且当λ增大，δ0减小时，展开时间减小，这时旋转翼板的质量也是减小的，因此可知对展开时间变化规律的分析是合理的。
将表1参数代入式（15）得到翼板展开时间曲线，如图5所示：
表1  影响折叠翼展开时间的参数
	参数

	扭杆材料剪切模量

G/GPa
	折叠翼板高度
h/mm
	折叠翼板展长
l/mm
	折叠最大角度
θ0/rad
	扭杆刚度

k/(N∙m∙rad-1)
	扭杆数量

N
	翼板材料密度

ρ/(kg∙m3)
	扭杆截面厚度

n/mm
	扭杆截面长度

m/mm
	扭杆长度

L/mm
	扭杆扭矩系数

β

	数值
	76
	500
	265
	3π/4
	3.63
	10
	2700
	0.9
	4.5
	200
	0.291
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图5  翼板展开时间与翼根厚度的关系
由图5可知，当翼根厚度一定时，折叠翼展开时间随着翼厚度变化系数的增大而减小。当λ=1时，t为最小。折叠翼展开时间随着翼根厚度的增大而增大。由此可以初步得到展开时间分析后的优化变量的可行域，即阴影部分。
因此，在进行折叠尾翼的质量优化时，应当使折叠尾翼的根部有较小的厚度，翼梢相对翼梢较小。
3  折叠翼在气动载荷下的挠度分析
火箭弹尾翼在飞行过程中，尾翼可为其提供一部分升力。同时尾翼受到空气载荷的作用会产生一定的变形。但是为了保证火箭弹飞行的稳定性，要求尾翼产生的最大挠度控制在一定范围内。
在文献[9]中，给出变厚度矩形悬臂板的挠度计算公式。由于计算比较繁琐，将其简化为一悬臂梁，将面载荷等效为线载荷。其最大挠度函数为：
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式中：
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q为等效线载荷，E为翼板材料的弹性模量。整理得：
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式中翼板表面受气动载荷压强pf·=q/h。当δ0=1.6cm，λ=0时，由式（17）计算可得挠度w=1.56mm。
在进行质量优化时，可将尾翼部分等效为一悬臂板，然后利用Ansys软件仿真得到折叠翼板的挠度，如图6所示，其最大挠度为1.42mm。与理论计算值相差9.9%，考虑到理论计算的简化计算带来的误差，认为将折叠翼简化为悬臂梁计算挠度是可行的。
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图6  Ansys计算翼板挠度图
在进行质量优化时，为保证翼梢的挠度不超过约束条件，翼根厚度不能太小。同时，考虑到加工性以及飞行时翼板不能破坏，翼梢厚度不能太薄小。

由式(17)可知，翼板挠度随λ的增大而增大，随δ0的增大而减小。且由于挠度随δ0的变化幅度大于随λ的变化幅度，因此在进行质量优化时，为了使质量减少值较大而挠度增加值较小，应当优先考虑增大λ的取值。
将表2参数代入式（17），
表2  影响折叠翼最大挠度的参数
	参数
	气动载荷压力
pf  /(N∙m-2)
	折叠翼板展长
l/mm
	翼板材料弹性模量
E/(N∙m-2)

	数值
	0.06×106
	265
	70×109


   得到翼板受气动载荷最大挠度曲线如图7所示：[image: image30.jpg]16 17 18 19
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图7  翼板最大挠度与翼根厚度的关系
由图7可知，折叠翼最大挠度随着翼厚度变化系数的增大而增大，随着翼根厚度的增大而减小。阴影部分为可行域，因此设计变量的可行域范围为0≤λ≤1，1.08≤δ0≤1.5cm。且由前文分析可知，最优化的设计变量应当在λ接近1时取得。
4  折叠尾翼的质量优化
由前面分析可知，为了使折叠尾翼在较小的时间内展开到位，要求翼根厚度δ0较小，翼板厚度变化系数λ较大。同时为了使翼板受气动载荷时最大挠度较小，又要求翼根厚度δ0较大，翼板厚度变化系数λ较小。这2个约束条件是相互矛盾的。
由前文分析可知，翼根厚度δ0减小时对翼板最大挠度的影响比翼板厚度变化系数λ要大，而λ和δ0变化时，对翼板展开时间和翼板质量的影响幅度相同。因此在进行质量优化时，优先考虑取较大的λ值。设计变量的可行域如图8中阴影部分所示。
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图8  设计变量可行域
由式(15)可得展开时间在0.1s和0.3s的约束边界，由式(17)可得翼板挠度为5mm时的约束边界。在考虑设计变量的取值范围后，设计可行域便如图8阴影部分所示。
在满足约束条件下，采用matlab软件求解[10]得到当λ=1，δ0=12.7mm时，翼板质量最小，为2.27kg。折叠翼板的展开时间为0.15s，最大挠度为5mm。为保证折叠翼板的加工性和工作强度，要求翼梢厚度设计值不小于5mm，此时，λ=0.61，质量为3.16kg。相比初始设计方案5.36kg质量减少41%。
5  结论
笔者通过开展火箭弹折叠尾翼的质量优化设计分析，给出了设计变量的设计可行域，得到了尾翼质量的优化设计结果。结果表明，翼板厚度变化系数与翼根厚度对折叠展开时间和最大挠度的变化影响相反。翼根厚度一定时，翼板厚度变化越大，展开时间越小，挠度越大；厚度变化系数一定时，翼根厚度越大，展开时间越大，挠度越小。同时，在计算翼板的挠度时，将其简化为一悬臂梁是可行的。最终得到优化参数，质量减少41%。
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