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燃爆类应急离机门作动器冲击强度分析

付春艳,曹立帅
(庆安集团有限公司 航空设备研究所,西安暋710077)

摘暋要:目前,有关应急离机的研究多是对离机轨迹或离机系统构成的探讨,对于应急离机门作动器的强度分

析鲜有涉及。基于功能转换思想,利用瞬态动力学分析方法对应急离机门作动器冲击强度进行分析。结果表

明:燃爆类应急离机门作动器冲击强度与燃爆气压、燃爆室体积及活塞杆组件的质量均有很大关系;作动器活

塞杆与外筒冲击部位附近的倒圆角处为作动器抗冲击的薄弱环节和危险区域。
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ImpactStrengthAnalysisofFireandExplosionEmergencyDoorActuator

FuChunyan,CaoLishuai
(AviationEquipmentInstitute,Qing暞anGroupCo.,Ltd.,Xi暞an710077,China)

Abstract:Atpresent,theresearchonemergencydepartureismostlyaboutthedeparturetrackorthedeparture

system.Thestrengthanalysisoftheemergencydooractuatorisrarelyinvolved.Basedontheideaoffunction

conversion,thetransientdynamicanalysismethodisusedtoanalyzetheimpactstrengthofanemergencydoor

actuator.Thecalculationresultsshowthattheimpactstrengthoftheemergencyexitdooractuatorhasagreat

relationshipwiththeexplosionpressure,thevolumeofthecombustionchamberandthequalityofthepistonrod

assembly.Atthesametime,theweaklinkanddangerousareaoftheactuatorarealsoobtained.Filletsection

betweenactuatorpistonrodandimpactpartsofoutercylinderistheweaklinkanddangerousarea.
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0暋引暋言

应急离机门作动器结构简单、体积小,是飞机

上应对紧急状况时的离机门安全开启设备,其性能

的可靠程度对飞行员人身安全至关重要。因此,对
应急离机门作动器可靠性的测试及强度分析显得

尤为重要。
国内关于应急离机门作动器冲击强度分析的

研究鲜有报道,只有少数关于应急离机轨迹和应急

离机试飞的文献资料。其中刘洋等[1]对某型客机

试飞员空中应急离机轨迹进行风洞试验研究,得出

飞行速度、飞行高度、姿态角、离机初始速度对离机

轨迹影响显著;孙庆元[2]对军用运输机空中应急离

机试飞验证方法进行了探讨;赵晓军等[3]对飞机试

飞中的应急离机安全措施进行了探讨。虽然美国

以及欧洲飞机发展水平处于世界领先地位,但是关

于应急离机门作动器冲击强度分析相关文献资料

未有公开。综上所述,开展飞机应急离机门作动器

冲击强度分析具有重要意义,对飞机空中离机系统

的设计具有较高的价值。

柴象海等[4]采用 LS灢DYNA 显式动力学有限

元计算模型对空心瓦伦结构的冲击性能进行了数

值模拟;田相克[5]基于 MSC.Patran和 MSC.Dyt灢
ran对机电产品元件的抗冲击性能进行了分析,通
过仿真对结构强度进行验证。LS灢DYNA 显式动

力学适用于高速、超高速冲击问题,不易收敛。通

过 MSC.Patran前处理建模后,在 MSC.Dytran中



分析计算,计算结果再导入 MSC.Patran系统进行

结果分析,工作量大,不易操作。上述两种算法只

适用于明确的冲击载荷条件下,对冲击过程的简单

模拟。
本文基于气体平衡方程,引入气体膨胀做功的

算法及功能转化的思想,将燃爆气压作功转换为活

塞的初始冲击速度,然后采用瞬态动力学分析方法

对活塞冲击外筒的过程进行模拟,并对某燃爆类应

急离机门作动器冲击强度进行分析,并给出动强度

的评判标准。

1暋载荷转化

根据理想气体状态方程PV=nRT 计算出应

急离机门作动器活塞腔充满燃爆气体后的平衡气

压。两腔气体平衡方程为

P1V1

T1
=P2(V1+V2)

T2
(1)

式中:P1 为燃爆室峰值压力;P2 为活塞腔充满气

体后的平衡气压;V1 为燃爆室体积;V2 为活塞腔

体积;T1 为燃爆室气体温度;T2 为活塞腔气体

温度。
计算过程中气体温度变化忽略不计。应急离

机门作动器结构如图1所示。

图1暋应急离机门作动器结构示意图

Fig.1暋Structuraldiagramofactuatorforemergencygate

燃爆气压进入活塞腔后推动活塞做功:

W =曇d(PV)=PV=C(常数) (2)

则

C1=P1暳毿暳R2
活塞腔半径 暳L (3)

C2=P2暳毿暳R2
活塞腔半径 暳L (4)

气体推动活塞做功介于C1 与C2 之间,取两者

平均值作为活塞杆初始动能,根据功能转换原理

(式(5))得出活塞杆与外筒碰撞瞬间的初始速度

v0。采用瞬态动力学分析方法对活塞杆以初始速

度v0 撞击外筒的冲击过程进行模拟分析。

C1+C2

2 =1
2mv2

0炤v0 (5)

2暋瞬态分析理论

2.1暋大变形基本理论

大变形理论为瞬态分析的核心理论,其基本迭

代过程如图2所示。

图2暋大变形理论迭代示意图

Fig.2暋Iterationdiagramoflargedeformationtheory

拉格朗日方法中虚功原理方程为[6灢7]

曇
V0

Sij毮EijdV=曇
V0

b0
i毮毲idV+曇

A0

t0
i毮毲idA

式中:Sij为对称的第二类piola灢Kirchhoff应力张

量;Eij为 Green灢Lagrange应变;b0
i 为参考系的体

积力;t0
i 为参考系中的牵引力矢量;毲i 为虚位移,从

原始时刻t=0开始积分。
在t=n和t=n+1间,应变En+1

ij 可写成平衡

状态的应变En
ij和增量应变殼Eij:

En+1
ij =En

ij+殼Eij (6)
增量应变可进一步分解成线性应变部分 殼E曚

ij

和非线性应变部分殼En曚
ij:

殼Eij=殼E曚
ij+殼En曚

ij (7)
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2.2暋接触界面模拟

瞬态动力学方法对撞击物体和被撞物体分别
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建立有限元模型。通过位移协调条件与动量方程

求解撞击载荷,本文在定义活塞杆-外筒之间的接

触时采用罚函数法,其原理如下[8]:首先在每一个

时间步前检查各从节点是否穿透主面,如果没有穿

透,不做任何处理;如果穿透,则在该从节点与被穿

透主面间引入一个较大的界面接触力,其大小与穿

透深度、主面的刚度成正比。这在物理上相当于在

两者之间放置一个法向弹簧,以限制从节点对主面

的穿透,接触力称为罚函数值。“对称罚函数法暠则
是同时对每个主节点也作类似上述处理。

3暋材料断裂强度计算公式

对于材料断裂强度的估算[9灢10]如式(10)~式

(15)所示。
对于高塑性材料,有

毰f=-ln(1-毞) (10)

氁f=氁b(1+毞) (11)
对于低塑性材料,有

毰f=ln(1+毮) (12)

氁f=氁b(1+毮) (13)
高塑性材料在拉伸断裂前,要发生颈缩,因而

需对断裂强度进行颈缩修正。修正后的断裂强度

记为氁曚
f

[11],则

氁曚
f=

氁f

(1+2R/a)[ln(1+a/2R)] (14)

式中:R 为颈缩处试件的半径;a为颈缩底部的曲

率半径。

a/R 之值可用下式估算:

a/R=0.76-0.94(1-毰f)
另一种简单的修正函数[12]:

氁曚
f=氁f(0.83-0.186毰f) (15)

当0.15曑毰f曑3.0时,式(15)有效;当毰f曑0.15
时,无需进行修正。

4暋仿真计算

4.1暋初始速度计算

某应急离机门作动器燃爆室最大峰值压力P1

=15.34 MPa;根据式 (1)求 得 平 衡 气 压 P2 =
11.42MPa;继而由式(2)~式(4)可得气体推动活

塞做功为860.89~1155.64J。取两者平均值作

为活塞杆初始动能,根据功能转换原理即公式(5)

得v0=15m/s,采用瞬态动力学分析方法对活塞

杆以v0=15m/s的初始速度冲击外筒的过程进行

模拟仿真。

4.2暋有限元模型

瞬态动力学计算占用资源较多,因此需要对模

型进行简化。根据模型对称性取四分之一进行计

算,并采用六面体单元对几何模型进行网格划分,
将各零件倒圆角处网格加密以提高计算精度。有

限元模型如图3所示。

图3暋有限元模型

Fig.3暋Finiteelementmodel

4.3暋瞬态动力学计算

对称面施加对称约束,如图4(a)所示;对外筒

一端压印面施加固定约束,如图4(b)所示;活塞杆

圆柱面施加无摩擦约束(FrictionlessSupport),如
图4(c)所示。冲击过程中,外筒和活塞杆等效应

力分布分别如图5和图6所示。

(a)对称约束

(b)固定约束
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(c)无摩擦约束

图4暋约束方式

Fig.4暋Constraintmode

图5暋外筒等效应力分布图(t=0.000041s)

Fig.5暋equivalentstressdistributiondiagramof
externalcylinder(t=0.000041s)

图6暋活塞杆等效应力分布图(t=0.000031s)

Fig.6暋Equivalentstressdistributiondiagramof

pistonrod(t=0.000031s)

从图5~图6可以看出:外筒与活塞杆分别在

0.000041s和0.000031s时刻出现最大等效应力,
最大等效应力分别为658.42MPa、988.90MPa。

4.4暋材料断裂强度仿真计算

外筒和活塞杆的材料均为0Cr17Ni4Cu4Nb,属
于高塑性材料。根据式(10)和式(11)得:

毰f=-ln(1-毞)=-ln(1-0.45)=0.5978

氁f=氁b(1+毞)=1080暳(1+0.45)=1566MPa
0.15曑毰f(0.5978)曑3.0,故采用式(15)进行

修正。修 正 后 的 断 裂 强 度 为 氁曚
f =氁f (0.83-

0.186毰f)=1566暳(0.83-0.186暳0.5978)=
1125.66MPa暋

4.5暋计算结果

某应急离机门作动器外筒和活塞杆冲击强度

的计算结果如表1所示。

表1暋某应急离机门作动器冲击强度计算结果

Table1暋Calculationresultsofimpactstrengthof

anemergencygateactuator

零件
最大等效

应力/MPa
断裂强

度/MPa
安全系数

是否满足

强度要求

外筒 658.42 1125.66 1.71 是

活塞杆 988.90 1125.66 1.14 是

暋暋从表1可以看出:某应急离机门作动器外筒和

活塞杆最大等效应力均小于材料断裂强度,即安全

系数均大于1,满足动强度要求。

5暋结暋论

(1)本文基于功能转换原理将初始燃爆气压

转换为初始冲击速度,适用于所有燃爆类作动筒初

始冲击载荷的获取。
(2)采用结构对称原理对作动器结构进行简

化,易使用六面体单元对模型进行网格划分,可以

简单准确地获取应力集中位置。
(3)燃爆类应急离机门作动器活塞杆与外筒

冲击部位附近的倒圆角处应力集中,为产品的危险

部位,应尽可能避免或增大倒圆角半径。
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