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折叠翼弹簧锁紧机构动力学仿真分析
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(1.江西洪都航空工业集团有限责任公司 六六零所,南昌暋330024)

(2.哈尔滨工程大学 航天与建筑工程学院,哈尔滨暋150001)

摘暋要:折叠翼的锁紧机构和到位碰撞缓冲特性是折叠翼设计的重要技术指标,为了研究折叠弹翼锁紧机构

展开到位瞬时的碰撞问题,基于刚柔耦合动力学理论,采用 LS灢DYNA 建立折叠翼的刚柔耦合动力学模型,根

据构件的相对运动关系建立运动副和接触关系,对折叠弹翼展开到位时的局部接触碰撞动力学过程进行数值

模拟,刚体运动学仿真结果到位角速度50rad/s作为柔体动力学仿真输入,分析折叠翼展开到位的碰撞特性。

结果表明:折叠翼锥形孔两侧的应力水平在300~400MPa,从而为折叠翼机构的设计提供指导。
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DynamicsSimulationAnalysisofSpringLockingMechanismforFolding灢Wing
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Abstract:Springlockingmechanismandimpactcharacteristicsforfolding灢wingareimportantspecificationsof

folding灢wingdesigning.Inordertostudythecollisionproblemofthefoldedwinglockingmechanisminthein灢
stantaneousposition,theflex灢rigidcouplingdynamicsmodelisbuiltusingthesoftwareLS灢DYNAbasedonthe

flex灢rigidcouplingdynamicstheory.Accordingtotherelativemotionrelationofthecomponents,theproblemof

transientcollisionswhenfolding灢wingdeployingtoexpectedpositionisanalyzed.Theinplaceangularvelocityof

50rad/sisobtainedbytherigidbodykinematicssimulationandusedastheinputfortheflexiblebodydynamic

simulation.Thelocalcontactcollisiondeformationisconsideredandthecollisioncharacteristicsofthefolded

wingareanalyzed,thecurvesofkineticenergyandangularvelocityduringcollisionareobtained,thestresslevel

ofthefoldedwingisabout300~400 MPa.Theanalysisresultprovidesguidanceforthedesignofthefolded

wingmechanism.
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0暋引暋言

折叠翼能缩小飞行器与发射装置的尺寸,便于

储运和发射,从而提高了武器系统的战术技术性

能,已在国防上得到广泛的应用[1]。某折叠翼弹簧

锁紧机构,主要是依靠弹簧压缩蓄能,为锁紧销提

供足够的动能,保证翼面展开到位时,锁紧销可以

准确插入翼面,保证翼面的可靠锁定。折叠翼展开



到位时,要由锁紧机构对弹翼进行锁定,翼面到位

后仍具有较大的动能,会引起弹翼和锁紧机构的冲

击碰撞。在折叠翼的设计过程中,不仅要保证弹翼

能按要求展开,而且要可靠锁定,冲击碰撞力不能

太大,以免对飞行器产生不利的影响。因此,研究

折叠翼展开到位的碰撞问题具有重要意义。
国内外许多学者关于折叠翼动力学问题的研

究主要集中在对其展开过程的动力学分析和实验

测试方面,J.I.Henry等[2]介绍了一种柔性可折叠

翼微型飞行器(MAV)样机的研制和试验;李玉亮

等[3]采用刚体动力学方法对折叠翼到位的接触碰

撞局部动力学过程进行数值模拟,用碰撞力函数描

述减震垫与弹翼的碰撞作用;胡明等[4]进行了折叠

翼展开性能试验,获得各项性能指标及变化规律;
甄文强等[5]对折叠翼展开过程建立数学模型,使用

动力学仿真软件进行了相应动力学仿真。多数是

将折叠翼展开机构简化为多刚体系统,而且没有涉

及折叠翼展开到位碰撞过程的局部动力学问题。
本文基于刚柔耦合动力学理论对折叠翼展开

到位的瞬时碰撞问题进行分析,采用LS灢DYNA建

立折叠翼弹簧锁紧机构的动力学模型,对其展开到

位的接触碰撞局部动力学过程进行仿真分析。

1暋刚柔耦合动力学理论基础

1.1暋柔性体运动学方程

采用混合坐标系来描述柔性体上任意一点的

位移,混合坐标系如图1所示,包括惯性坐标系er

和动坐标系eb,柔性体上任意一点p 在惯性坐标

系er 内的位移为

r=r0+A(Sp +Up) (1)
式中:r0 为eb 在er 中的位置;Sp 为p 在eb 中的位

置;Up 为p 在eb 中的形变;A 为eb、er 间的方向

余弦。

图1暋柔性体上一点的位移示意图

变形位移用模态坐标来描述,即Up=毜pqf,毤p

为模态矩阵,qf 为变形的广义坐标,代入式(1)

可得:

r=r0+A(Sp +毜pqf) (2)

式(2)对时间求一次导数得到p点速度矢量,

求两次导数得到p点加速度矢量。

1.2暋柔性体系统动力学方程

柔性体的运动可以通过其大范围刚体运动及

小的柔性变形来合成[6]。其中,刚体运动可以由一

个固定在柔性体上坐标系的位置向量r和方位向

量氄 来表征,而柔性变形是相对于此坐标系来表示

的,由模态坐标q来表征。因此,柔性体的广义坐

标可以表示为

毼=[r氄q]T (3)

根据拉格朗日一类方程,建立柔性体的动力学

方程:
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式中:L=T-W 为拉格朗日函数;T 为动能;W 为

势能;F 为能量耗散函数;氄为约束方程;毸为相对

于约束方程的拉格朗日乘子向量;Q 为投影到毼上

的广义非保守力。

将以上的能量函数表示为广义坐标的形式,动
能可以表示为

T=1
2曇V

氀毣T毣dV (5)

柔性体的势能包括弹性势能和重力势能:

V=Vg(毼)+Vk(毼) (6)

Vg =曇V
氀rp·gdV=曇V
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式中:Vg(毼)为弹性体的重力势能;Vk(毼)为弹性体

的弹性势能。

由上式所知,采用弹性体的相对坐标描述方

法,刚度矩阵没有大范围刚体运动与柔性变形之间

的耦合,K 与kqq是相对于模态坐标q 的结构部件
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的广义刚度矩阵。

柔性体的能量耗散采用瑞利耗散函数:

F=1
2q

·TDq· (9)

式中:D 为阻尼系数矩阵,通常是常数对称矩阵。

将式(5)~式(9)代入式(4),得到最终的动力

学微分方程为
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式中:毼,毼
·,毼

··
为柔性体的广义坐标及其对时间的导

数;M,M
·

为柔性体的质量矩阵及其对时间的导

数;毠M
毠毼

为质量矩阵对广义坐标的偏导数;K 为刚

度矩阵;D 为阻尼矩阵。

解此微分方程,可以求得外力作用下柔性体系

统的所有广义坐标,对时间求导可得到所有的广义

速度、广义加速度。

2暋动力学模型

某飞行器折叠翼机构以蜗簧为动力源,在蜗簧

的扭矩作用下绕转轴旋转,当折叠翼展开到位时,

锁紧销在弹簧力的作用下插入锥形孔并锁定折叠

翼。对折叠翼展开到位的接触碰撞过程进行刚柔

耦合动力学分析。

采用LS灢DYNA建立折叠翼弹簧锁紧机构的

有限元模型,如图2所示。

图2暋折叠翼机构有限元模型

将折叠翼、固定翼定义为弹性体,转轴及锁紧

销定义为刚体。整个机构的拓扑关系如下:折叠翼

面与转轴通过 CONSTRAINED_JOINT_REVO灢
LUTE建立转动副;固定翼面与锁紧销通过CON灢

STRAINED_JOINT_TRANSLATIONAL 建 立

平动副;折叠翼面与锁紧销之间建立接触关系;折

叠翼面与固定翼面之间建立接触关系;固定翼面与

锁紧销之间建立接触关系;固定翼面与转轴之间建

立接触关系。在固定翼面端部施加固定位移约束。

弹簧锁紧销是依靠弹簧压缩蓄能,为锁紧销提

供足够的动能,保证翼面展开到位时,锁紧销可以

准确的插入折叠翼面,从而实现翼面的上锁功能,

使翼面可靠锁定。设定弹簧刚度系数为k=2.4

N/mm,取初始压缩量x0=5mm。

在相关参数设置一致的情况下,Adams运动

学仿真的结果如图3~图4所示。

图3暋翼面展开角度-时间历程曲线

图4暋翼面展开角速度-时间历程曲线

从图3~图4可以看出:折叠翼面到位角度为

100曘,翼面展开过程中作加速运动,在其角速度接

近峰值位置会有一小段减速过程,此由折叠翼面即

将到位时与锁紧销碰撞所引起,到位角速度为

50rad/s。利用折叠翼展开运动学的仿真结果作

为折叠翼展开到位接触碰撞分析的初始运动条件,

设置初始角速度为50rad/s,然后对碰撞过程进行

动力学仿真分析。

3暋折叠翼到位碰撞仿真分析

应用 LS灢DYNA 软件进行仿真分析。折叠翼

展开到位接触碰撞过程中的动能时间曲线、角速度
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时间曲线如图5~图6所示。

图5暋折叠翼动能时间曲线

图6暋折叠翼角速度时间曲线

从图5可以看出:折叠翼动能的大小与其展开

到位时碰撞的激烈程度有关,最终通过接触碰撞耗

散。从图6可以看出:弹翼展开到指定角度后,与
锁紧销发生碰撞,角速度出现振荡变化,当角速度

降为0时,折叠翼机构锁定。
折叠翼展开到位接触碰撞过程中瞬时的 Von

Mises应力分布云图如图7所示,应力峰值最大位

置如图7所示,位于折叠翼的锥形孔边左右两侧,
锁紧销与折叠翼锥形孔左右两侧依次接触碰撞,锥
形孔左侧的最大应力约为306.8MPa,锥形孔右侧

的最大应力约为374.5MPa,折叠翼锥形孔边区域

应力水平相对较高,且存在应力集中现象。

(a)折叠翼锥形孔左侧应力

(b)折叠翼锥形孔右侧应力

图7暋折叠翼应力云图

4暋结暋论

(1)应用 LS灢DYNA 软件实现了对折叠翼展

开到位接触碰撞过程的刚柔耦合动力学仿真,通过

刚体动力学仿真得到到位角速度50rad/s,到位动

能由蜗簧能量产生,可进行优化且可作为柔体动力

学仿真输入。由于没有到位缓冲机构,折叠弹翼仍

具有很大动能,折叠弹翼与锁紧销碰撞锁定是设计

的关键。
(2)柔体动力学仿真考虑了构件的弹性变形,

通过对某飞行器的折叠翼弹簧锁紧机构分析表明,
折叠翼展开到位时,到位时与锁紧销发生碰撞且角

速度出现了震荡变化,需采取一定缓冲措施,折叠

翼锥形孔两侧局部应力较大,应力水平在300~
400MPa,锥形孔产生碰撞变形也直接决定与锁紧

销锁定,该仿真分析方法可为折叠翼设计研究提供

参考。
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