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摘 要:小型化指令发射机安装于发动机上方的飞机垂尾根部，振动剧烈，安装空间非常有限，飞机能提

供的冷却风很少，难以满足发射机的散热需要。 文中通过模块化方法对发射机进行了整体结构设计，利

用数值仿真对友射机进行了抗振和强度设计，并针对发射机的特点对其进行了热设计和高压绝缘设计 。

实验结果表明，该发射机具有良好的工作稳定性和可靠性。
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Structure Design of Small Airborne Command Transmitter 
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Abstract: Small airbome command transmitter is installed above the engine , at the root of the vertical tail. 

Installation space is veηlimited and vibration is severe. Cooling air that aircraft can provide is veηfew. It is 

difficult to meet the cooling requirements of the transmitter. In this paper , overall structural design is per

formed by modular method. Vibration and strength are analyzed by means of numerical simulation. Thermal 

design and high voltage insulation design are carried out according to the characteristics of the transmitter. Test 

results show that the transmitter has good working stability and reliability. 
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指令制导系统是在机载雷达上增加元线电修正通

道，实时修正导弹的航向以达到制导的目的，它是一种

既能保证导弹的作用距离，又具有较高制导精度的较
先进的制导方式[ 1-2 ] 。

均比以前的指令发射机小很多。 安装在类似位置、环境

条件如此恶劣的发射机在国外还未见报道。 因此，对此

指令发射机的结构设计的研究具有重要意义。

1 设计指标

根据设计安装要求，设计指标如下 :

机载指令发射机就是用于完成指令制导的短时间

工作的高功率密度 、高电位梯度的电子设备。

本文研究的指令发射机为某主战飞机指令制导发

射机，其安装在发动机上方的飞机垂尾根部，振动剧烈，

安装空间非常有限，飞机能提供的冷却风很少，难以满

足发射机的散热需要。 目前国内类似产品均是安装在

前设备舱，安装在垂尾根部的还没有，在输出平均功率

基本相同的情况下，本文研究的发射机要求体积和重量

* 收稿日期 :2012-02-13
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1 )安装位置 :飞机垂尾前缘根部。

2)外形尺寸及重量:由于安装空间限制，其最大外

形尺寸为"-320 mmxl40 mm兴206 rnm ，重量不大于 13 kg。

3)输出功率大于 85 W( 实验室条件下不小于

90 W) 。

4)效率 η~20% 。

5) 冷却方式为风冷，采用冲压涡轮供风，在严酷

状态下，风温 35 "c时，风量为 30 kglh 。 冷却风不足



·抗恶劣环境设计与试验技术·

部分自行解决。

6 ) 工作形式:一个飞行架次满功率工作时间累积

不超过 6 min 。

结构设计的指导思想是在保证发射机电讯指标及

总体结构指标的前提下，尽量提高其可靠性，并注重实

用性、经济性、以及造型美观等因素。 这就需要在发射

机整体结构美观紧凑的基础上，提高发射机的抗振能

力，满足行波管和高压电源的冷却散热需求，满足电磁

兼容和绝缘要求[ 3 ] 。

2 发射机组成及布局

指令发射单元是短时间工作的大功率电子设备。

具有电位梯度较高，短时间产生大量热量两个特点。

苛刻的环境条件，严格的体积重量限制，以及飞机环控

系统冷却能力的限制，给结构设计带来了很大难度。

综合考虑各方面因素后，为了减轻重量，决定采用部分

密封结构，即高电位部分灌油密封，低电位部分做成非

密封结构。 为了减轻重量，发射机尽量采用质刚比大

的铝合金材料。

本文指令发射机的结构设计采用了模块化方法，

模块化设计就是将发射机分成几个组件，各组件在电

路和结构上具有一定的独立性，便于在大批量生产时

单独调试和维护，同时也便于模块化换装[ 4-5 ] 。 本文

所述发射机主要包括:高压包箱体、高压电源组件(含

聚焦极电源和灯丝电源)、冷板、控保组件、行波管等。

组件的布局应考虑空间利用、重量分配、重心位

置、高压电位、电磁兼容、热设计和各组成间的电讯连

接关系，并满足产品结构设计规范[ 6-7]。 发射机整体

外形如图 1 所示。

图 l 发射机整体外形

图 2 为发射机的大致结构布局，图中下部为高压

包箱体，放置高压电源，中间为冷板，上面放置行波管 、

控保等的整体结构形式，同时高压包箱体兼作发射机

固定用的结构件。 此种结构形式中，冷板同时作为上

下元件的安装基板，可以节省较多的空间，结构紧凑 ，

提高了冷板的利用效率。 高压包箱体采用高强度锻铝

~ ð- 命1. 非~~ 哥王 2012 年 6 月

整体锻造、镜削加工成型，质量轻，结构强度高，结构强

度 σb ~400 N/mm2 ，而且不易漏油 。

3 抗振和强度设计

本文指令发射机采用刚性连接固定，没有隔振器，

其安装位置在发动机上方飞机垂尾根部，功能振动量

级约 9 g，耐久振动量级约 15 g ，因此，其抗振、防冲设

计十分重要。

3 . 1 结构加固

为保证强度，设计时采取了如下加固措施:

图 2 发射机结构布局

1 )高压包箱体底部用于固定发射机的 4 个支耳

加宽、加厚，箱体侧面设置加强筋，加强筋与支耳相连，

以此提高壳体和支撑的刚度。

2) 印制板组件通过设置散热条、加强框或加强条

来提高组件自身的刚度，控制器组件装模形锁紧机构

并与面板相连以改变边界条件、提高连接刚度。

3) 凡组件中质量大于 5 g 或引线直径小于 0.3 mm 

的元器件，不允许仅靠引线支撑，必须用辅助的固定夹

固定，或将元器件周围涂导热绝缘胶固定。 质量小于

.5-g 的元器件必须涂导热绝缘胶固定。

3. 2 凤管的抗振措施

指令发射机的风管是通过铝奸焊成直角形式再与

冷板奸焊成型的。 研制试飞过程中，发射机风管与冲

压涡轮风管对接时，因安装位置的误差 ， 曾出现发射机

风管严重变形、开裂的现象。 由于发射机风管与冲压

涡轮风管轴线存在位置偏差，连接两风管的军用夹布

胶管的管壁较厚，硬度较大，风管焊接处焊接质量不

好，轩焊连接的强度较差，风管连接后，指令发射机风

. 21 . 
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管受到较大的静力作用，加上飞机垂尾振动环境恶劣，

所以风管很可能会断裂。

经过研究和试验，改进了风管的加工成型方法，采

用于工氧弧焊，提高焊缝处的强度;将连接发射机和冲

压涡轮法兰的军用夹布胶管改为橡胶波纹管。 这些措

施解决了风管开裂的问题。

3. 3 抗振仿真分析

为了验证结构设计是否满足强度要求，对发射机整

体进行了仿真分析。 经过合理简化分析模型，最终，发射

机安装于振动台夹具上的分析模型网格图如图 3 所示。

.‘·二型-=r'" f
A
、

图 3 夹具和发射机的网格图

对指令发射机进行了随机振动数值模拟分析，其

随机振动试验曲线如图 4 所示。
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图 4 发射机随机振动试验曲线

经过数值模拟分析，发射机 1 阶模态振型如图 5

所示 ， Y方向随机振动的应力云图和应变云图分别如

图 6 和图 7 所示。

由分析结果可知，最大应力出现在 Y 方向振动

时，为 88. 6 MPa , Y方向最大应变为 0 . 19 mm，满足设

计要求。

经过多轮试验，结果表明此设计方案满足抗振要求。

4 热设计

雷达发射机的热设计就是通过不同的冷却方式，

对发射机的功率管、发热元器件进行冷却，保证发射机

. 22 . 

及其元器件工作在允许的温度范围内 [ 8 ] 。
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图 5 发射机 l 阶模态振型
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图 6 发射机 Y方向应力云图
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图 7 发射机 Y方向应变云图

发射单元作为高功率密度的电子设备 ，发热量大 、

局部温度高J制却予波管，发热量和发然密脚时良

高，大部分热耗都集中在收集极处。 本文所述指令发

射单元在飞机上的安装位置受到限制，其环境条件较

为恶劣，最大工作温度可高达 70 "'c ，因此发射机的热

设计非常重要。 飞机为指令发射单元提供的冷却风

为未经处理的冲压风，温度不超过 35 "'c ，流量不超

过 30 kg/h 。

针对上述限制条件，结合结构尺寸设计要求，将

发射机上冷板的内部设计为空腔结构，冷板对应行
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发射机在一个飞行架次只工作 6 min ，采用相变吸

热技术可以很好地解决散热不足的问题。 所以，最终 图 9 。

的冷却方案采用强迫风冷加相变冷却的方法。

经多方调研比较，决定采用某化物所的相变材料。

具体做法是，在指令发射单元行波管的收集极内放置

一定数量的高相变温度、高相变始的相变材料，用它们

再吸收一部分费量7经研究，指令发射机可以灌装

200 g 的相变材料，所用相变材料的熔化晗为 233.52 J/g , 

比热为 2.η J/g " K( 液态) 。 利用公式 Q2 =() "m+C "m "f,.t 

可得，6 min 内相变吸热可达 65 .94 kJ ，满足散热要求。

波管收集极部位采用锯齿翅片奸焊焊接，其余部位

采用加强肋 。 将行波管直接安装在冷板上，冲压风

直接吹冷板。 行波管的热量传到冷板上，再通过对

流换热由冲压风带走 。 冷板兼作高压包箱体的盖

板，高压电源真空灌油密封，控制器壳体加厚至 8

mm 后直接焊接在冷板上。 高压电源中整流滤波部

分的开关管、整梳桥直接固定在控制器壳体上，它们

产生的热量传导至冷板后由冷却风带走;高压电源

其余部位的热量通过硅油自然对流换热至冷板。 冷

板的三维外形图如图 8 所示 。

图 8 冷板三维外形图

本发射单元所使用的行波管为小型管，其效率

η;::::: 25% ，在输出功率为 100 W 的情况下，行波管的总

热耗为

山η
-AY 

其值约为 1 083. 6 kJ/h 。

经计算，设计的冷板能带走的热耗为 604.8 kJ/ h , 

显然单靠冷却风是不够的。

5 高压绝缘设计

机载电子设备受体积与重量的限制，而且环境条件

恶劣，如潮湿、低气压等。 对于高安装密度、高功率密

度、高电位的高压电源组件，这些因素使得可靠的结构

设计十分困难。 这些组件往往由许多分离元器件组合

而成，且组合复杂、外形奇特、各点电位相差很大，并且

分布很不均匀，从而导致组件内部电场分布十分复杂，

使得绝缘设计困难重重。 在高电位差的电极间，稍有不

慎就会出现电晕放电现象，从而恶化组件的电性能，更

为严重的是导致绝缘击穿，产生不可逆转的破坏。

5. 1 高压绝缘介质的选择

发射机具有高压、大功耗等特点，高压电源工作是

否稳定可靠对整机的性能十分重要。 机载雷达发射机

须同时满足体积小、重量轻、结构紧凑等要求，还要承

受比地面设备更为恶劣的环境条件(如振动、冲击、高

低温、低气压等) ，因而其结构设计难度较大。 高压组

件采用灌油密封结构可以很好地解决结构紧凑和耐压

绝缘的矛盾，而且提高了发射机的综合性能。 硅油的

电击穿强度较高，纯净硅油可大于 40 kV/2. 5 mmj 工

作温度为-60 "c - + 150 "c j 硅油的其他电特性也较

好，耐电弧、耐热性好，电气指标较稳定，介质损耗指数

小;硅油的化学稳定性也很好，对一般金属和塑料均无

腐蚀作用;而且硅油的凝固温度比其他矿物油或液体

介质低，为-65 "c 。 因此，本文发射机采用硅油作为高

压绝缘介质。

5. 2 结构布局

发射机采用硅油作为绝缘介质必然会比空气绝缘

增重很多，而机载发射机对体积重量有严格限制，因此

在结构设计时整体布局非常重要，既要有可靠的绝缘

结构设计，又要满足体积重量的指标。 本发射机的结

构设计尽量减小了密封箱体的体积，采用高电位组件

和低电位组件分开布置。 行波管放置在冷板上，位于

密封箱体的外部。 行波管的高压引线通过高压转接器

同高压电源组件相连。 高压电源组件电位区域划分见

高压转接器 高压引线

图 9 高压电源、组件电位区域划分

导体表面的电场强度与其表面电荷的密度成正

比。 在电极的边缘或尖端，由于曲率半径最小，表面电

(下转第 35 页)
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当取抗倾覆安全系数为 2 时，反算得计算风速为

38 m/s 。 计算风速除以阵风因子1. 37 得平稳风速为

27.74 m/s 。 为保护雷达设备安全，建议当风速超过

25111/s 时，应收起雷达天线。

4.4 工作时的抗滑移分析

在风速 40 m/s 时，雷达车抗滑移的安全系数按下

式计算:

n3 = F靡 IF风 (6)

式中 :F摩 为雷达车与地面的摩擦力 ;F风 为天线收起

状态下雷达所受的风阻力 。 F摩 = Gp, = 145 000 xO. 4 = 

58000 N ， F风 =17 398+3 742=21 180 N。 代人式(6)

得 : 叫= 58 000/ 21 180 =2.7>2 。 可见雷达车抗滑移是

安全的。

5 结束语

内还没有这种高度集成的气象保障雷达， 1 部雷达能

满足全部基本的气象探测要求。 该雷达外观为一整体

方舱形式，全机外形美观，布局协调合理，满足公路、铁

路以及航空运输要求，方舱内部空间利用合理，布局美

观，符合人机工程学，满足用户的使用要求。
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荷密度最大，电场强度最高，容易发生局部放电。 这种

现象称为边缘效应与尖端效应。 所以，不论电极处于

高电位还是接地，都必须改善电极形状，特别是在发射

机的高电位区，不能使用曲率半径过小或带尖角的结

构。 因此，本发射机在绝缘设计时尽量对高电位区的

结构件倒圆角，使其表面光滑元毛刺，并且使高压器件

上的螺钉与其同电位。 由于发射机高电位区各器件间

的电位差很大，因此，对这些带电器件布局时，将器件

按电位聚集分布。 这样不仅有利于空间利用，也有利

于高低电压电缆的布局，使内部电场更加均匀。

6 结束语

针对小型化指令发射机工作环境恶劣的情况，对

发射机进行了整体结构布局设计，对其抗振和强度设

计、热设计和高压绝缘设计的方案进行了详细的阐述。

实验结果表明，本发射机工作正常，且具有良好的工作

稳定性和可靠性。
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