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某中空长航时无人机机载浮标分离安全性研究
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(2.中国电子科技集团有限公司 中国电子科学研究院,北京100043)

摘暋要:研究机载浮标投放过程中气动干扰特性及浮标运动规律,对机载浮标安全投放方案的设计具有重要

意义。采用计算流体力学方法对机载浮标投放过程进行数值模拟。通过动态嵌套网格技术模拟浮标运动,结
合刚体六自由度运动方程求解三维非定常 N灢S(Navier灢Stokes)方程,模拟基于察/打一体无人机平台的浮标自

由投放过程,获得详细的包括浮标运动姿态、运动轨迹和受力情况等在内的数据信息;通过算例,验证本文数值

模拟程序的准确性。结果表明:浮标投放过程中,轻质浮标口盖自由分离会对螺旋桨后推式无人机的安全性造

成重大影响;考虑浮标口盖固连在浮标降落伞上的状态下,初速度为0m/s时投放浮标整体(包含浮标、降落

伞、口盖)离螺旋桨最近距离为0.151m,安全余量不够;初速度为1.8m/s时投放浮标整体离螺旋桨最近距离

为0.671m,满足投放安全性要求。
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Abstract:Itisofgreatsignificancetostudytheaerodynamicinterferencecharacteristicsandthemotionlawof
theairbornebuoyduringthelaunchingprocessforthedesignofthesafelaunchingschemeoftheairbornebuoy.
Computationalfluiddynamics(CFD)methodsareusedtosimulatethereleaseprocessofairbornebuoyinrecon灢
naissanceandstrikeintegratedunmannedaerialvehicle(R/SUAV).Adynamicchimeragridapproachisused
andcoupledwith6灢DOFmovementequationstosolvetheunsteadyN灢S(Navier灢Stokes)equations.Thetime灢
dependentinterferencebetweenthestationaryandmovingboundariesiscaptured.Allmajorparameters,suchas
displacement,angularorientationsandforce,andtheirchangetrendsareobtained.Theresultsshowthatfree
separationofbuoycoverwillhaveasignificantimpactonthesafetyofUAVduringthereleaseprocessofair灢
bornebuoy.Consideringthestateofthebuoycoverattachedtothebuoyparachute,theclosestrangeofbuoy
fromthepropelleris0.151mwhentheinitialspeedis0m/s,thesafetymarginisnotenough;however,the
closestrangeofbuoyfromthepropelleris0.671m whentheinitialspeedis1.8m/s,thesafetymarginise灢
nough.
Keywords:unmannedaerialvehicle;computationalfluiddynamics;unsteadyflow;dynamicchimeragrid;ex灢
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0暋引暋言

近年来,随着我国海洋事业的迅猛发展,海难

事故和海域领土纠纷也频发。与有人驾驶飞机相

比,中高空长航时无人机具有航时长、成本低、出勤

率高等优点,其搭载先进完善的搜索与通信浮标使

其成为远海救援、侦察监视的中坚力量。因此,研
究无人机机载浮标投放过程中的气动力干扰问题,
对机载浮标安全投放方案的设计有着十分重要的

意义。
机载外挂物动态分离的研究方法主要有风洞

试验和数值计算两种。风洞试验方面,主要有捕获

轨迹系统(CaptiveTrajectorySystem,简称 CTS)
试验,其是现阶段模拟飞机外挂物投放分离的主流

试验方法,该方法能比较真实地模拟外挂物的分离

特性,但是该方法对试验环境要求高、试验设备复

杂,并且费用昂贵。数值计算方面,针对具有较大

相对位移的运动问题,目前比较成熟的方法主要是

动态嵌套网格方法[1灢3],其具有较高的网格质量,并
且考虑了流场的非定常效应。

国外,W.L.Sickles等[4]利用数值方法计算了

B灢1B轰炸机炸弹投放的运动轨迹,数值模拟结果

与飞行试验吻合良好,证明了CFD方法的有效性;

F.Robert等[5]利用 CFD 方法结合六自由度刚体

运动方程成功预测了F/A灢18C战斗机机载导弹的

运动轨迹,计算结果与风洞试验结果一致,说明

CFD方法可以有效预测导弹的运动轨迹。
国内,达兴亚等[6]结合预估校正机制和嵌套网

格技术对导弹的虚拟飞行进行了数值模拟,其数值

结果与试验值吻合良好;王巍[7]通过动网格技术模

拟了导弹的分离运动,给出了导弹安全分离的条

件;郭少杰等[8]、蒋胜矩等[9]、白治宁等[10]结合动

态嵌套网格与刚体六自由度运动方程,分别模拟了

内埋导弹、弹丸和反潜导弹分离舱的分离过程,得
出较为可靠的数值模拟结果。

通过国内外研究现状可以看出,通过非定常数

值模拟与刚体六自由度运动方程相结合的方法可

以模拟机载武器的投放过程,但是现有研究主要集

中在机载导弹的分离安全性分析方面,且主要体现

在有人驾驶飞机上,对轻质、无动力载荷的分离安

全性研究较少,尤其对螺旋桨后推式无人机的载荷

分离安全性研究鲜有报道。
综上所述,本文通过非结构动态嵌套网格技术

模拟浮标运动,结合刚体六自由度运动方程求解三

维非定常 N灢S方程,模拟大侧风环境下某中高空

长航时无人机机载浮标的动态分离过程,并根据数

值模拟结果对浮标投放位置和方式进行适应性

改进。

1暋数值模拟方法

1.1暋控制方程

在惯性笛卡尔坐标系下,对于任意控制单元,

积分形式的三维雷诺平均 N灢S方程[11]可以写成如

下守恒形式:
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式中:Q=(氀,氀u,氀v,氀w,氀e)T为守恒变量;毠V 为某

一固定区域V 的边界;n为边界的外法向矢量;Fc

为对流矢通量;Fv 为粘性矢通量。

1.2暋刚体六自由度动力学方程

计算采用两个坐标系来描述浮标运动过程,一
个是与无人机固联的惯性坐标系,另一个是与浮标
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式中:下标B表示非惯性坐标系;下标I表示惯性

坐标系;毬为两个坐标系的坐标转换矩阵。
刚体质心运动方程为

mdU
dt=F (3)

式中:m 为刚体质量;U 为惯性坐标系下刚体质心

的速度矢量;F为刚体受力总矢量。
将式(3)转换到非惯性系下:

m dU
dt+氊暳æ

è
ç

ö

ø
÷U =F (4)

刚体质心动力学方程为

mdH
dt=M (5)
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式中:M 为刚体上的力矩总矢量;H 为刚体对质心

的动量矩。
将式(5)转换到非惯性系下:

毮H
毮t +氊暳H=M (6)

1.3暋动态嵌套网格

无人机和浮标分离的过程中具有较大的相对

位移,故数值计算必须采用动网格技术,而运动嵌

套网格技术[12灢14]在模拟复杂非定常流动中具有比

较明显的优势,因此本文对机载浮标分离的数值模

拟采用非结构动态嵌套网格技术。

1.4暋动态数值模拟原理

数值方法主要是基于非定常 N灢S方程和非结

构动态嵌套网格,并结合刚体六自由度动力学方程

的联立求解。动态数值模拟是在定常流场数值模

拟基础上重复进行初值不同的求解。具体动态求

解步骤如下:
(1)建立计算模型,嵌套网格划分;
(2)求解定常流场作为非定常计算的初始值;
(3)开始非定常求解,计算T 时刻浮标所受合

力和合力矩;
(4)通过求解刚体六自由度动力学方程得到

浮标的运动规律;
(5)由第(4)步得到的计算结果,求解T+殼T

时刻浮标的位置及姿态信息,更新浮标所在位置;
(6)求解T+殼T 时刻的非定常流场,返回第

(4)步,如此循环,即可数值模拟浮标投放的运动

轨迹。

2暋算例分析

采用美国空军实验室的标模[15]来验证本文所

采用的数值模拟程序的准确性,该标模具有完整的

CTS试验数据。模型的几何外形如图1(a)所示,
机翼和导弹的具体尺寸参见文献[15];计算网格示

意图如图1(b)所示。

(a)几何外形

(b)局部网格

图1暋外形和网格示意图

Fig.1暋Geometryandlocalgrid

为了防止导弹发射初始阶段撞到发射架,在发

射架下方增加弹射力:弹射力 1 作用点距弹头

1.237m,方向朝下,大小10679N;弹射力2作用

点距弹头1.747m,方向朝下,大小42717N。弹

射力持续0.05s后消失。
导弹基本参数:质量907.2kg,其重心距弹头

1.417m,惯量Ixx =27.12kg·m2,Iyy =488.1
kg·m2,Izz=488.1kg·m2,Ixy=Ixz=Iyz=0。

计算状态:飞行高度H=7925m,Ma=0.95,
攻角0曘,侧滑角0曘。导弹的运动轨迹、线速度与实

验数据的对比如图2所示。

(a)质心运动轨迹与实验值对比

(b)质心运动线速度与实验值对比
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(c)导弹运动轨迹正视图

(d)导弹运动轨迹侧视图

图2暋非定常计算结果

Fig.2暋Resultofnumericalsimulation

从图2可以看出:计算结果与实验结果吻合良

好,表明本文采用的数值模拟程序计算精度较高,

可以用来模拟无人机载荷分离过程。

3暋浮标投放分离模拟

3.1暋几何模型

飞机模型为某中高空长航时无人机,属于螺旋

桨后推式无人机,翼展21m(如图3所示),本文计

算不涉及螺旋桨滑流。浮标投放舱如图4所示,浮

标为长圆柱型(如图5(左)所示),浮标从投放舱弹

出以后浮标口盖(如图5(右)所示)第一时间脱落,

浮标口盖将一小型降落伞从浮标内部带出(如图6
所示)。

图3暋某中高空长航时无人机

Fig.3暋Medium灢altitudelong灢enduranceUAV

图4暋浮标投放舱

Fig.4暋Buoylaunchcabin

图5暋浮标及浮标口盖

Fig.5暋Buoyandportcover

图6暋浮标开伞示意图

Fig.6暋Schematicdiagramofopeningparachute

计算状态:飞行高度 H=0.5km,水平风速

56m/s,攻角0曘,最大侧风15m/s(相当于侧滑角

15曘,根据飞行力学仿真得到)。

3.2暋浮标口盖分离模拟

由于浮标口盖质量较轻,受侧风影响较大;并

且口盖处于浮标底部,在浮标没有完全出筒的情况

95第1期暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋孙凯军等:某中空长航时无人机机载浮标分离安全性研究



下已经从浮标上分离。因此,口盖对飞机的安全

性,尤其是对螺旋桨的安全性可能会造成影响。

首先模拟口盖的分离轨迹,浮标口盖的质量为

0.18kg,转动惯量分别为0.001,0.002和0.004

kg·m2。假定浮标盖板初始位置包含两种情况:

口盖背部朝上(如图7所示)和口盖背部朝内(如图

8所示),初速度为0m/s。

图7暋浮标口盖初始位置一:背部朝上(侧视图)

Fig.7暋Firstinitialpositionofportcover:

backup(sideview)

图8暋浮标口盖初始位置二:背部朝内(侧视图)

Fig.8暋Secondinitialpositionofportcover:

backin(sideview)

飞机表面网格示意图如图9所示,嵌套网格示

意图如图10所示。浮标口盖由位置一(背部朝上)

分离的数值仿真结果如图11所示。

图9暋飞机表面网格示意图

Fig.9暋SurfacegridofUAV

图10暋嵌套网格示意图

Fig.10暋Grid(chimeragrid)diagram

(a)侧视图

(b)后视图

图11暋初始位置一口盖空间运动轨迹

Fig.11暋Spacemotiontrajectoryofthefirstinitialposition

从图11可以看出:浮标口盖自由投放0.28s
后,水平位移很大,纵向位移次之,侧向位移较小;

整个投放过程中浮标口盖俯仰方向发生滚转,没有

横航向滚转。投放过程中,如果无人机是稳定的,

则可以认为浮标口盖投放是安全的。

浮标口盖由位置二(背部朝内)分离的数值仿

真结果如图12所示,可以看出:浮标口盖自投放

0.16s后,侧向位移明显比水平、纵向位移大得多,

浮标压板移动到机身右侧。
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(a)侧视图

(b)后视图

图12暋初始位置二口盖空间运动轨迹

Fig.12暋Spacemotiontrajectoryofthesecond

initialposition

虽然在初始位置一和初始位置二的计算中浮

标口盖没有碰到螺旋桨,但是计算发现口盖初始位

置会对其运动轨迹产生很大影响,如果初始位置不

合理,口盖很有可能会飘进螺旋桨滑流区,进而击

中螺旋桨,对飞机的飞行安全产生严重影响。

3.3暋改进后浮标分离模拟

从3.2节的仿真结果可知,浮标口盖自由分离

会对无人机螺旋桨的安全性造成影响,故经考虑,

决定把浮标口盖固定在降落伞上,固定绳长度为

600mm,如图13所示,同时将浮标投放舱由机翼

最内侧挂点移动到最外侧挂点。

图13暋浮标开伞示意图(改进后)

Fig.13暋Schematicdiagramofopeningparachute
(afterimprovement)

浮标参数如表1所示,投放初速度分别为0和

1.8m/s,降落伞拉力为风洞试验结果。为了简化

问题,本节只模拟浮标运动,同时假设浮标初始位

置降落伞已经完全打开,在整个投放运动过程中降

落伞拉力大小、方向恒定,作用点在浮标底部。

表1暋浮标参数

Table1暋Buoyparameters

算例编号 投放方式 质量/kg
降落伞

拉力/N
初始速度/
(m·s-1)

算例一 30曘斜置 10 219 0

算例二 30曘斜置 10 219 1.8

3.3.1暋无初速度投放

无初速度时,浮标0.48s内的运动轨迹如图

14所示,可以看出:水平位移明显比纵向、侧向位

移大得多。

无初速度时,浮标运动过程中各参数随时间的

变化曲线如图15所示,可以看出:降落伞拉力较气

动力、重力要大得多,浮标在运动初期俯仰角变化

剧烈,由初始的30曘变成-36.4曘,但是纵向位移较

小;在运动中后期,浮标俯仰角又逐渐变大,直到

0.48s时刻俯仰角为28.2曘。

(a)侧视图

(b)正视图

图14暋动态分离空间运动轨迹(V0=0m/s)

Fig.14暋Spacemotiontrajectoryofbuoy(V0=0m/s)
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(a)浮标三分量力(含重力和伞拉力)

(b)浮标质心位置

图15暋投放过程浮标各参数随时间变化曲线(V0=0m/s)

Fig.15暋Buoyparameterschangeovertimeduringlaunch

(V0=0m/s)

浮标底部与浮标口盖总长度为1.749m,通过

计算得到浮标运动过程中与螺旋桨平面的最小距

离为1.9m,极端情况下浮标口盖与螺旋桨平面的

最小距离约为0.151m。考虑到飞机沉浮运动,需
要留有0.5m 的安全余量,故0m/s初速度投放

不满足投放要求。

3.3.2暋有初速度投放

V0=1.8m/s时,浮标0.48s内的运动轨迹

如图16所示,可以看出:水平位移同样明显比纵

向、侧向位移大得多。

V0=1.8m/s时,浮标运动过程中各参数随时

间变化的曲线如图17所示,可以看出:浮标有1.8
m/s的初速度后,在运动初期俯仰角由30曘变成-
30.2曘,这段时间内纵向位移比无初速度投放要大

得多;在运动中后期,浮标俯仰角又逐渐变大,但是

幅值较小,直到0.48s时刻俯仰角为-9.8曘。

(a)侧视图

(b)正视图

图16暋动态分离空间运动轨迹(V0=1.8m/s)

Fig.16暋Spacemotiontrajectoryofbuoy(V0=1.8m/s)

(a)浮标三分量力(含重力和伞拉力)

(b)浮标质心位置

图17暋投放过程浮标各参数随时间变化(V0=1.8m/s)

Fig.17暋Buoyparameterschangeovertimeduringlaunch
(V0=1.8m/s)
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浮标底部与浮标口盖总长度为1.749m,通过

计算得到浮标运动过程中与螺旋桨平面的最小距离

为2.42m,极端情况下浮标口盖与螺旋桨平面的最

小距离约为0.671m。考虑到飞机沉浮运动,需要

留有0.5m的安全余量,故1.8m/s初速度投放满

足投放要求,可以认为在极限情况下也是安全的。

4暋结暋论

(1)动态嵌套网格方法可以用于处理螺旋桨

后推式无人机轻质载荷分离问题,具有较高的工程

应用价值。
(2)轻质浮标口盖自由分离状态的数值模拟结

果显示,口盖初始位置会对其运动轨迹产生很大影

响,其自由分离会对飞机的安全性造成重大影响。
(3)改进后浮标的投放安全性和其初始投放

速度有很大的关系,应在总体设计时予以考虑。
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