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摘　 要:为满足飞行器发射分离要求ꎬ设计一种新型三向承载型飞行器锁紧释放装置ꎮ 以平行

四边形机构为基体ꎬ通过锁紧螺栓实现飞行器锁紧释放ꎬ利用 Ｃｒｅｏ完成装置三维建模ꎬ在极端

载荷工况下对装置开展强度和刚度分析ꎬ完成锁紧释放装置样机生产并进行性能测试ꎮ 研究

结果表明:该装置设计合理ꎬ工作可靠ꎮ
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０　 引言

锁紧释放装置作为飞行器分离系统的重要组成部分ꎬ
在飞行器贮存和运输过程起到可靠的锁紧固定作用ꎬ在发

射分离过程确保飞行器快速实现解锁释放ꎬ并保证解锁分

离过程或分离之后ꎬ锁紧释放装置不会反弹影响飞行器的

分离姿态[１]ꎮ 其设计是否合理、工作是否可靠ꎬ对飞行器飞

行成败起到至关重要的作用ꎮ 按解锁方式区分ꎬ目前各类

产品大多采用火工解锁和非火工解锁两种方式ꎮ 非火工解

锁方式在近些年逐渐兴起ꎬ其主要以形状记忆合金[２]、电
机[３]为驱动方式实现固定解锁ꎬ但其存在可靠性低、承载力

小、机构复杂等问题ꎮ 与非火工解锁相比ꎬ火工解锁装置在

飞行器领域备受青睐ꎬ典型的火工解锁方式有爆炸螺栓[４]、
分离螺母[５]等ꎮ 基于该类型解锁方式研制的锁紧释放装置

具有可靠性高、结构简单的特点ꎬ并且广泛应用于大承载领

域ꎬ但目前公开文献报道的关于基于火工解锁方式且能同

时承受轴向、垂向及侧向载荷的锁紧释放装置的研究较少ꎮ
针对以上不足ꎬ本文以平行四边形机构为基体ꎬ设计

了一种能够同时承受轴向、垂向及侧向载荷的火工锁紧释

放装置ꎬ实现飞行器有效锁紧与分离ꎬ且具有承载力大、可
靠性高等特点ꎮ

１　 锁紧释放装置结构设计

１.１　 功能需求及总体设计

在飞行器贮存、运输及发射过程中ꎬ对锁紧释放装置

的要求不尽相同ꎬ其具体功能需求如下:
１)能够同时承受轴向、垂向和侧向载荷ꎻ
２)在贮存及运输过程对飞行器有效锁紧固定ꎻ
３)飞行器分离发射时能够快速解锁ꎻ
４)对飞行器轴向限位时需具有一定预紧力ꎻ
５)解锁分离后机构不能反弹而撞击飞行器ꎮ
基于以上功能要求ꎬ本文研制了一种新型飞行器锁紧

释放装置ꎬ结构方案框图如图 １ 所示ꎬ其主要由锁紧分离

模块、径向缓冲模块、防反弹组件、轴向预紧模块及起爆控

制模块组成ꎮ 根据设计方案并基于平行四边形机构完成

锁紧释放装置结构设计ꎬ三维模型如图 ２ 所示ꎬ其能够同

时承受 ｘ 向(正向)、ｙ 向及 ｚ 向(正向)三个方向的载荷ꎮ
锁紧释放装置锁紧连接状态如图 ３所示ꎬ锁紧螺栓固

定在底板上、承载转轴套入锁紧螺栓中ꎬ此时转动连杆与

底板处于垂直状态ꎮ 在飞行器贮存、运输过程中ꎬ在平行

四边形机构作用下将载荷传递至锁紧螺栓与底板上ꎻ锁紧
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状态下ꎬ驱动弹簧处于压缩状态ꎬ挡销被连杆压紧在销孔

内ꎬ而复位弹簧处于拉伸状态ꎬ对转动连杆具有一定拉力

作用ꎬ保证解锁时连杆不会瞬间旋转ꎮ 而挡板组件设计为

弧形结构形式ꎬ在弧面上硫化一层橡胶结构ꎬ有效解决贮

存、运输及飞行工况下飞行器表面涂层易损坏问题ꎬ并在

振动、冲击环境下起到缓冲、吸能作用ꎮ 解锁分离时ꎬ通过

起爆器将锁紧螺栓引爆ꎬ在螺栓爆炸冲击作用下ꎬ平行四

边形机构逆时针转动ꎬ将连杆旋转运动转化为挡板组件的

平行移动ꎬ转动一定角度后完全解除对飞行器的约束作

用ꎮ 该状态下防反弹组件开始工作ꎬ在驱动弹簧作用下ꎬ
挡销弹出并挡住转动连杆ꎬ避免机构反弹撞击飞行器ꎬ影
响飞行器的分离姿态ꎮ 挡销弹出状态下ꎬ复位弹簧对转动

连杆的阻力变为转动动力ꎬ加速连杆转动ꎬ直至机构反弹

并与挡销相碰ꎮ 在机构作用下飞行器完成解锁分离ꎬ锁紧

释放装置解锁分离后状态如图 ４所示ꎮ
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图 １　 锁紧释放装置结构框图
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图 ２　 锁紧释放装置三维模型
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图 ３　 锁紧连接状态
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图 ４　 解锁分离状态

１.２　 平行四边形机构关键参数设计

锁紧释放装置以平行四边形机构作为基体进行设计ꎬ
为了保证装置解锁释放后挡板组件不会干涉飞行器正常

分离运动ꎬ需对四边形机构关键参数(挡销弹出位置)进
行合理设计ꎬ包括转动连杆长度 Ｌ１、转动角度 θ、挡板水平

移动距离 Ｌ 以及挡板竖直上移高度 Ｈꎮ 根据平行四边形

转动变平动的工作原理可获得锁紧释放装置运动状态如

图 ５所示ꎮ
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图 ５　 四边形机构运动状态

根据角度关系可知:
Ｈ＝Ｌ１－Ｌ１􀅰ｃｏｓθ
Ｌ＝Ｌ１􀅰ｓｉｎθ

{ (１)

为保证飞行器可靠分离ꎬ需满足目标函数 Ｈ≥３０ｍｍꎮ
根据式(１)可得到距离与角度间关系ꎬ利用 ＭＡＴＬＡＢ软件

编写程序ꎬ运行后获得连杆长度 Ｌ１与转动角度 θ 间的关系

曲线ꎬ如图 ６所示ꎮ 由图 ６可知ꎬ挡板上升高度不变时ꎬ随
着转动角度逐渐增大ꎬ所需连杆长度 Ｌ１非线性减小ꎻ当连

杆长度保持不变时ꎬ挡板上升高度随转动角度增大而逐渐

增大ꎮ 根据设计要求和图 ６ 可知ꎬ连杆长度越大、挡板上

升高度越大ꎬ飞行器分离时越安全ꎮ 但由于锁紧释放装置

安装空间限制ꎬ最终选择连杆长度 Ｌ１为 ８６ｍｍꎬ挡板上升

高度 Ｈ 为 ３４ｍｍꎬ此时连杆转动角度 θ 为 ５４.７°ꎬ水平移动

距离 Ｌ 为 ７０.２ｍｍꎬ该状态下防反弹组件工作ꎮ
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图 ６　 连杆长度与转动角度间的关系

２　 仿真分析

２.１　 模型简化及参数设置

ＡＢＡＱＵＳ具有强大的计算功能ꎬ能够有效地解决复杂

的结构力学问题ꎬ便于开展机械结构仿真计算[６] ꎮ 但其

建模能力与专业的三维软件相比稍逊一筹ꎬ因此ꎬ需将

Ｃｒｅｏ中建立的模型导入 ＡＢＡＱＵＳꎬ并设置相关仿真参数开

展计算分析工作ꎮ 由于原始三维模型零部件多、特征复

杂ꎬ造成网格划分困难、计算速度慢ꎬ故对锁紧释放装置三

维模型进行简化[７] ꎬ具体简化内容包括:
１)去除对计算结果无影响的零部件ꎬ如防反弹组件、

轴向预紧模块、复位弹簧、弹簧座等ꎻ
２)去除不必要的结构特征ꎬ如圆角、倒角及无关的

孔ꎬ进而避免出现网格划分困难ꎬ提升计算效率ꎮ 简化后

的模型如图 ７所示ꎮ

图 ７　 简化后模型

将简化后的模型转换成中间格式导入 ＡＢＡＱＵＳꎬ借助

Ｓｔａｎｄａｒｄ模块开展静力学计算ꎮ 为了提高装置的可靠性ꎬ
锁紧释放装置全部零件材料均使用 ４０Ｃｒꎮ 网格划分是仿

真计算的难点之一ꎬ为了提升计算效率以及仿真结果的准

确性ꎬ本文选择非协调模式单元 Ｃ３Ｄ８Ｉ 进行划分ꎬ单元大

小均为 ２.５ｍｍꎬ划分后的装置如图 ８所示ꎮ 随后依次设置

分析步、定义接触、施加边界条件ꎮ 为了准确模拟飞行器

贮存、运输及飞行过程中承受的极端载荷ꎬ将锁紧释放装

置承受的载荷分解为轴向力(２０ｇ)、垂向力(３ｇ)、侧向

力(３ｇ)ꎮ

图 ８　 网格划分

２.２　 计算结果分析

针对锁紧释放装置的准静态力学仿真结果进行分析ꎬ
探讨装置的强度及刚度是否满足设计要求ꎬ其具体仿真结

果如下:
图 ９(ａ)、图 ９(ｂ)分别给出了锁紧释放装置在极端工

况下的整体应力及变形计算结果ꎮ 由图可知ꎬ该装置最大

Ｍｉｓｅｓ应力为 ９３３.４ＭＰａ(局部点)ꎬ最大应力点附近位置

应力值明显下降ꎬ均在 ８００ＭＰａ以下ꎮ 最大应力出现在承

载转轴与承载挡板的局部接触位置ꎬ强度满足设计要求ꎻ
装置最大变形量为 １.２ ｍｍꎬ但其沿航向方向的最大变形

仅为 ０.８ ｍｍꎬ满足产品的刚度要求ꎮ
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图 ９　 极端工况下锁紧释放装置计算结果

由于承载转轴与承载挡板的局部接触位置出现较大

应力集中现象ꎬ因此针对承载转轴及承载挡板的强度计算

结果进行单独分析具有重要意义ꎮ 图 １０ 和图 １１ 分别给

出了极端工况下承载转轴及承载挡板的计算结果ꎮ 由图

１０可 知ꎬ 在 载 荷 作 用 下 承 载 转 轴 的 最 大 应 力 为

７４１.９ ＭＰａꎬ小于 ４０Ｃｒ 材料的抗拉强度ꎻ由图 １１ 可知ꎬ承
载挡板的最大应力及出现位置与装置整体应力计算结果

保持一致ꎬ其主要由于在多载荷同时作用时ꎬ承载挡板同

时承受拉伸、压缩及扭转作用ꎬ造成其出现应力集中现象ꎬ
但应力集中仅在局部点位置出现ꎬ对于装置整体的强度不

会产生破坏ꎮ
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图 １０　 承载转轴计算结果
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图 １１　 承载挡板计算结果

　 　 综合分析锁紧释放装置强度及刚度计算结果ꎬ本文所

设计的锁紧释放装置的承载性能满足设计要求ꎬ能够安全

可靠承受极端载荷ꎬ且针对应力集中部位进行了优化设

计ꎬ避免结构出现局部应力集中ꎮ

３　 试验验证

３.１　 锁紧承载试验

锁紧释放装置试验样机如图 １２ 所示ꎬ对样机进行了

去毛刺、锐角倒钝及涂润滑脂等处理ꎬ对装置开展了静态

锁紧加载试验ꎮ 将装置固定在支架上ꎬ利用高压油泵及飞

行器工装实施加载并保压 １ｍｉｎꎬ加载过程使用激光传感

器对装置多个测点的变形情况进行实时检测ꎮ 试验结果

表明:锁紧释放装置在高压载荷作用下ꎬ径向变形量极小ꎬ
轴向最大位移 ０.６ｍｍꎬ其主要由零件弹性变形和各转动

副间隙组成ꎬ并且卸载后装置变形恢复ꎮ
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图 １２　 锁紧加载状态

３.２　 释放分离试验

为了验证锁紧释放装置的分离可靠性ꎬ利用高压油泵

实施了提拉分离试验ꎮ 在轴向油压作用下ꎬ飞行器工装进

行轴向高速运动并带动装置逆时针向上翻倒ꎮ 试验结果

表明:锁紧释放装置分离正常ꎬ机构触底后反弹并被挡销

成功挡住ꎬ避免了装置与飞行器碰撞ꎬ实现了飞行器可靠

发射ꎮ
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图 １３　 释放展开状态

通过锁紧承载试验和释放分离试验表明ꎬ三向承载型

锁紧释放装置能够有效承载、可靠分离ꎬ满足产品设计要

求ꎬ弥补了现有产品存在的不足ꎮ

４　 结语

研制了一种新型飞行器锁紧释放装置ꎬ该装置以平行

四边形机构为基体ꎬ依靠锁紧螺栓实现锁紧释放功能ꎬ能
够同时承受轴向、垂向及侧向载荷ꎮ 获得了平行四边形机

构关键参数:连杆长度 Ｌ１ ＝ ８６ｍｍꎬ挡板上升高度 Ｈ ＝
３４ｍｍꎬ连杆转动角度 θ ＝ ５４. ７°ꎬ水平移动距离 Ｌ ＝
７０.２ ｍｍꎮ 在三向载荷作用下锁紧释放装置结构强度及

刚度均能满足设计要求ꎮ 分别进行了装置锁紧承载试验

和释放分离试验ꎬ验证了该装置锁紧、释放及防反弹功能

的可靠性ꎬ为飞行器提供了新型的锁紧释放装置ꎮ
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