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缝翼操纵齿轮齿条虚拟弯曲疲劳耐久性分析

郝红武
(西安航空学院 飞行器学院,西安暋710077)

摘暋要:飞机缝翼齿轮齿条机构研制时,其齿根弯曲疲劳耐久性要求是结构强度规范的主要内容,实测疲劳分

析考虑到运动协调和后期试验验证,设计难度大,研制周期长。在空气动力载荷分析的基础上,采用 ANSYS
和nCode建立缝翼齿轮齿条机构的虚拟弯曲疲劳耐久性分析模型,分析得出不同表面粗糙度因子下的缝翼齿

轮齿条机构虚拟弯曲疲劳寿命数据。结果表明:应用虚拟疲劳耐久性分析方法,可以预估出缝翼齿轮齿条机构

的虚拟弯曲疲劳耐寿命,确定合适的表面粗糙度参数;可在试验验证前对不符合结构强度规范的设计进行修

正,从而得到最佳设计结果的同时,缩短研制周期。
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AnalysisforVirtualBendingFatigueDurabilityofSlatGear灢rackMechanism
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Abstract:Thetoothrootbendingfatiguedurabilityisthemaincontentofthestructuralstrengthspecificationin

developingtheslatgear灢rackmechanism.Thedesignisdifficultandthedevelopmentcycleislongconsidering
themotioncoordinationandlatertestvalidation.Basedontheanalysisofaerodynamicloads,thevirtualbending
fatiguedurabilitymodelofslatgear灢rackmechanismisestablishedbyusingANSYSandnCode.Thevirtual

bendingfatiguelifedataofslatgear灢rack mechanism underdifferentsurfaceroughnessfactorsareobtained

throughtheanalysis.Theresultsshowthatthevirtualbendingfatiguelifeofslatgear灢rackmechanismcanbe

predictedandtheeconomicsurfaceroughnessparameterscanbedeterminedbyusingthevirtualfatiguedurabili灢
tyanalysismethod.Meanwhile,thedesignresultcanberevisedwhenthestructuralstrengthspecificationisnot

satisfiedbeforetesting.Thebestdesignresultisobtained,andthedevelopmentcycleisshortened.
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0暋引暋言

飞机的前缘缝翼在起飞、降落中起到提高飞机

升力、改善飞行性能的重要作用。现代客机和运输

机均采用可操纵的前伸缝翼,齿轮齿条机构由于占

用空间小、驱动形式简单、重量轻而用作缝翼作动

装置[1灢3]。缝翼沿着翼展方向通常是分段的(单侧

为3~5段),每段由两副齿轮齿条机构驱动,每副

齿轮齿条机构的安装位置称作站位。机翼的后掠

和上翘,每段缝翼承受的气动载荷折算到齿轮齿条

机构上的扭矩不同,所以各站位齿轮齿条机构大小

不一,沿着翼展方向由内向外逐渐变小。各段缝翼

偏转速度低且各要求同步运动,机翼前缘舱空间有

限,载荷工况复杂[4],不仅要考虑缝翼的正常操纵

载荷和故障载荷,还要考虑减重以及耐久性问题,
各方面设计参数制约较多,不仅要求设计的各站位

齿轮齿条机构满足缝翼的运动的同步协调性和减

重要求,同时从结构完整性[5]的角度必须满足耐久

性要求。
传统保证耐久性的方法是根据齿轮齿根弯曲



疲劳强度、齿面接触疲劳强度要求设计齿轮齿条机

构,要把耐久性设计和损伤容限设计作为主要设计

准则,而且其耐久性使用寿命应大于设计使用寿

命。设计完成后按照相关标准进行疲劳耐久性考

核验证试验[6灢8]。但是,影响疲劳耐久性的因素很

多[9灢11],难以达到最佳设计结果。随着产品数字化

设计技术、CAE技术的发展和疲劳理论的深入研

究,国内外已对缝翼操纵齿轮齿条机构的设计以及

齿轮副的虚拟疲劳耐久性分析进行了研究,其中刘

世丽[1]、黄建国[2]从静强度、多段运动协调性角度

研究了设计方法及技巧,未涉及疲劳耐久性的研

究;S.KrishnaLok等[12]研究了在各种虚拟加载下

的齿轮疲劳寿命;张延杰等[13]利用虚拟疲劳寿命

分析方法研究了齿廓偏差对齿轮疲劳寿命的影响,
未涉及缝翼操纵齿轮齿条机构的复杂工况。

本文通过缝翼操纵齿轮齿条机构的工况载荷

分析,结合其有限元静强度分析结果和材料的弯曲

S灢N 曲线,对缝翼操纵齿轮齿条进行虚拟弯曲疲劳

耐久性寿命分析,并研究表面质量对弯曲疲劳耐久

性寿命的影响。

1暋缝翼齿轮齿条载荷分析

由于前缘缝翼是在飞机起飞和降落过程中进

行收放,其操纵机构(齿轮齿条)必须提供足够的扭

矩以克服缝翼舵面上的气动载荷。同时,还要考虑

故障时齿轮齿条所承受的载荷。因此,缝翼齿轮齿

条机构的载荷可以分为正常操纵载荷和故障状态

载荷两类。

1.1暋正常操纵载荷

飞机的前缘缝翼的收放运动是在飞机起飞和

降落时进行的,若将一个起落作为一个工作循环,
则其工作过程如图1所示。

图1暋缝翼一个工作循环

Fig.1暋Aworkingcycleofslat

飞机起飞时,齿轮齿条机构正向驱动,缝翼打

开,打开至起飞位时由刹车制动使缝翼及其操作机

构停止运动;当飞机进入巡航状态时,刹车松开,齿
轮齿条机构反向驱动,缝翼收起至零位,刹车制动;
当飞机降落时,刹车松开,齿轮齿条机构正向驱动,
缝翼打开,打开至降落位时由刹车制动使缝翼及其

操作机构停止运动;飞机落地后刹车松开,齿轮齿

条机构反向驱动,缝翼收起至零位后刹车制动。可

见,缝翼在一个工作循环过程中包含4次运动和4
次制动,其中,起飞位和降落位是由气动设计和缝

道参数确定的。
对于齿轮齿条操纵机构,有三种工作状态,即

打开、收起和制动。缝翼在打开时的受力示意图如

图2所示。

图2暋缝翼操纵机构受力示意图

Fig.2暋Forcediagramofslatoperatingmechanism

缝翼打开时齿条上的转矩平衡式可表示为

Mo=Mq+Mf (1)
式中:Mo 为旋转作动器传递到齿条上的操纵转

矩;Mq 为作用在缝翼舵面上的分布气动载荷(q)
等效到齿条上的转矩;Mf 为滑轨摩擦转矩。此时,

Mo 为动力转矩,而Mq 与Mf 为阻转矩。
缝翼收起时Mq 与齿条运动方向一致,变为动

力转矩,此时齿条上的转矩平衡式可表示为

Mo+Mq=Mf (2)
缝翼制动时齿条上的转矩平衡式可表示为

MB+Mf=Mq (3)
式中:MB 为刹车提供的制动转矩。

1.2暋故障状态载荷

缝翼齿轮齿条操纵机构的故障状态载荷属于

随机载荷,主要包括三类故障载荷:
(1)传动链断开故障载荷暋某段缝翼的一条

操纵机构传动链的某个环节(作动器、齿轮、齿条)
断开时,缝翼舵面停止,处于故障把持状态,另一个

作动器则承受两个作动器强度载荷之和。
(2)转矩限制器设定的最大转矩暋考虑低温
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情况下运动阻力大而在操纵机构传动链中设置转

矩限制器(过载转矩通常为最大操纵载荷的2.7~
4倍)作为过载保护装置。

(3)作动器卡死时的有效限制转矩暋当某段

缝翼的一条操纵机构传动链的某个环节断开、另一

个作动器仍然驱动缝翼舵面运动时,由于单侧驱动

导致舵面产生偏斜进而卡死,则传动链断开,故障

载荷和断开侧转矩限制器的过载转矩都作用在完

好一侧的作动器上。
这三类故障载荷均直接传递到齿轮齿条机构

上,在缝翼齿轮齿条操纵机构静强度设计时,取这

三类故障载荷中的最大值以满足结构静强度要求。
故障载荷属于随机载荷,且在其寿命期内仅可能出

现一次,不属于循环载荷,因此在疲劳耐久性设计

时,只需要考虑正常操纵载荷。

1.3暋作用在轮齿上的力

不考虑故障状态载荷,缝翼齿轮齿条操纵机构

不同位置的轮齿在正常工作时承受的切向力载荷

Ft 也不同。

1.3.1暋缝翼运动时轮齿的齿根弯曲应力

轮齿在切向力载荷Ft 的作用下,对于齿条上

的轮齿(边缘除外),每个轮齿在一个起落中啮合4
次,即2个应力循环(如图3所示);对于齿轮上的

每个轮齿在一个起落中的应力循环次数需要根据

齿轮齿条机构的传动比和齿条摆角大小进行计算。

图3暋齿条轮齿一个起落的应力循环

Fig.3暋Stresscycleofracktoothinonetakeoffandlanding

1.3.2暋缝翼制动时轮齿的齿根弯曲应力

齿轮齿条的轮齿在缝翼起飞位、降落位和零位

承受制动把持载荷和气动载荷,且作用在相应位置

相同的轮齿上,此时特定轮齿上承受的载荷可以认

为是静载荷。
综上分析,缝翼操纵机构的齿轮齿条工况复

杂,承受交变载荷,造成结构疲劳,因此齿轮齿条的

设计必须符合耐久性准则。

2暋疲劳耐久性虚拟分析的基本原理

耐久性是实现飞机结构完整性的重要内容,使
机体在使用和维修期间,其耐久性能力足以抵抗疲

劳开裂、腐蚀、高温退化、分层和磨损及外来物损

伤,且不降低机体的使用和维修能力,并对使用寿

命、使用方法等不造成有害的影响。而传统的耐久

性设计难以一次达到理想设计,要么是欠缺设计,
要么是过头设计,而且设计周期长。

2.1暋疲劳寿命预估原理

疲劳寿命预估是产品设计阶段保证耐久性和

损伤容限的有效方法,工程上有三种基本的疲劳寿

命预估的方法。

2.1.1暋名义应力法

名义应力法即S灢N 法,是以应力和应力集中

系数为参数,通过材料的 S灢N 曲线得出零件(结
构)的S灢N曲线,然后利用疲劳损伤累积理论进行

疲劳寿命预估,例如 Miner法则:

毸=1/D= 1

暺
m

i=1

ni

Ni
(4)

式中:毸为估算寿命;D 为疲劳总损伤;ni 为第i级

应力水平下的循环次数;Ni 为第i级应力水平下

的寿命;m 为加载应力水平级数。
如果假设飞机缝翼齿轮齿条操纵机构中齿条

的轮齿承受两种循环载荷(起飞和降落),即组合载

荷块,由于S灢N 法不考虑载荷历程的顺序,则齿条

轮齿的组合载荷块如图4所示,利用 Miner法则计

算寿命如式(5)所示。

图4暋齿条轮齿的组合载荷块

Fig.4暋Loadblockofracktooth
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(5)

式中:毸为估算寿命;D 为疲劳总损伤;n1、n2 分别

为高、低应力水平下的循环次数;N1、N2 分别为

高、低应力水平下的寿命。

2.1.2暋局部应变法

局部应变法即e灢N 法,也称裂纹起始寿命法,
以 Manson灢Coffin公式为材料疲劳性能曲线,以应

力集中处的局部点应力作为衡量结构受载严重程

度的参数,即

毰=氁曚
f(2Nf)b

E +毰曚
f(2Nf)c (6)

式中:毰为总应变;E 为杨氏模量;氁曚
f 为疲劳强度系

数;毰曚
f 为疲劳塑性系数;Nf 为循环次数;b为疲劳

强度指数;c为疲劳塑性指数。

2.1.3暋裂纹扩展寿命法

裂纹 扩 展 寿 命 法 即 LEFM (LinearElastic
FractureMechanics),通过应力强度因子和裂纹扩

展速率之间的关系,利用断裂力学方法预测疲劳寿

命,主要应用于损伤容限设计。裂纹扩展速率公式

(即Paris公式)为

da
dN=C殼Km (7)

式中:a为裂纹长度;N 为循环次数;殼K 为应力强

度幅;C、m 为材料常数。

2.2暋疲劳耐久性工程方法

现代疲劳耐久性工程方法是一种一体化解决

疲劳问题的策略,以寿命为设计目标,在设计阶段

应用疲劳理论进行寿命分析、优化设计;用试验关

联验证理论,用理论指导试验,如图5所示。

图5暋疲劳耐久性工程方法框图

Fig.5暋Diagramoffatiguedurabilityengineeringmethod

一体化的疲劳耐久性工程方法主要包括以下

三个步骤:
(1)以设计载荷为输入、寿命为目标进行结构

设计,进而进行结构有限元分析和虚拟疲劳分析;

(2)制作结构原型样件,根据工况测量实际载

荷,得到载荷时间历程数据,进行实测疲劳分析;
(3)将虚拟疲劳分析结果与实测疲劳分析结

果进行关联,判定结构设计结果是否需要进一步

优化。

2.3暋虚拟疲劳耐久性分析

根据疲劳理论,无论是名义应力法还是局部应

变法,均需要载荷(应力或应变)的时间历程。在虚

拟疲劳耐久性分析中,以结构有限元分析的结果

(应力或应变)作为输入,通过一定的疲劳分析模型

计算疲劳寿命,如图6所示。

图6暋虚拟疲劳耐久性分析流程图

Fig.6暋Flowchartofvirtualfatiguedurabilityanalysis

在图6中的疲劳分析算法模型中,名义应力法

有 Goodman法、Gerber法、Soderberg法等,局部

应变法有 Morrow法、SmithWatsonTopper法、In灢
terpolate法等。

3暋缝翼齿轮齿条的虚拟疲劳分析

若缝翼齿轮齿条机构的传动比为18,根据载

荷分析,其设计载荷转换到齿轮上的转矩为2000
Nm,设计寿命40000飞行小时,采用 ANSYS与

nCode进行虚拟疲劳分析。

3.1暋分析条件

3.1.1暋工件材料及热处理状态

工件材料选择超高强度钢4340M(抗拉强度

为1980MPa),热处理状态为淬火。

3.1.2暋表面参数

表面加工方式为磨齿加工,表面粗糙度Rz 为

3.2毺m(约Ra0.4毺m),对寿命的影响以表面粗糙

度因子KR 作为损伤因子,如式(8)所示:
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KR =
1暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(Rz 曑1)

1-0.22lg(Rz)lg(氁b/400)暋(Rz >1{ )
(8)

式中:Rz 为表面粗糙度(毺m);氁b 为材料抗拉强度

(MPa)。
表面处理方式为喷丸,使齿面得到强化,产生

表面残余压应力以延缓疲劳裂纹的萌生,进而提高

疲劳寿命,此处分析保守取其系数为1.1。

3.2暋齿轮齿条有限元分析

齿轮齿条的结构有限元分析根据其几何模型、
材料性能、载荷以及边界条件进行分析。分析过程

不在此赘述,主要利用其分析结果(结果文件为

.rst文件),如图7所示。分析结果采用等效应力

表示,最大应力发生在齿轮的齿根处,该应力为

385.13MPa。

(a)齿轮齿条应力分布

(b)齿根最大应力位置

图7暋有限元分析结果云图

Fig.7暋Theresultoffiniteelementanalysis

3.3暋虚拟疲劳分析

nCode中的DesignLife是一个面向过程、基于

有限元的疲劳分析包,用于识别危险点位置并计算

疲劳寿命。nCode提供强大灵活的分析引擎,可进

行应力-寿命计算、应变-寿命计算焊接疲劳计算

以及断裂分析计算。
在nCode的Designlife分析包中,按照图6的

流程,建立的虚拟疲劳分析模型如图8所示。

图8暋虚拟疲劳分析模型

Fig.8暋Modelofvirtualfatigueanalysis

3.3.1暋输暋入

虚拟疲劳分析模型中需要输入的信息有几何

模型、有限元应力结果、材料性能、制造信息、载荷

时间历程等。其中,有限元输入模块(FEInput)中
包含几何模型、有限元应力结果;应力-寿命分析

模块(SNAnalysis)中包含材料性能、制造信息、载
荷时间历程。

在SNAnalysis中,设置材料名称及相关性能

参数,即可生成该材料的近似S灢N 曲线(如图9所

示);根据零件的制造信息设置表面处理状态和表

面粗糙度等相关系数;通过有限元应力结果和应力

比生成载荷时间历程。

图9暋生成的材料弯曲S灢N曲线

Fig.9暋BendingS灢NcurvesofMaterialgenerated

3.3.2暋分暋析

由于缝翼的齿轮齿条机构是直齿传动,齿根应
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力为单轴应力,在SNAnalysis中采用Goodman算

法进行疲劳寿命计算。Goodman方法是一种考虑

平均应力效应的疲劳寿命估算方法,即 Goodman
直线方程,如式(8)所示:

氁a=氁-1 1-氁m

氁
é

ë
êê

ù

û
úú

b
(8)

式中:氁a 为应力幅;氁-1为疲劳极限;氁m 为平均应

力;氁b 为抗拉强度。
首先以表面粗糙度因子为1.00进行分析,然

后分别以0.96、0.90、0.84进行分析。应力集中、
尺寸效应等影响因素由于篇幅不再分析。

3.3.3暋输暋出

nCode有多种分析结果输出和显示的形式,其
中数值显示模块(DataValueDisplay)以表格形式

显示寿命计算结果;云图显示模块(FEDisplay)以
云图的形式显示疲劳寿命计算结果(可以是损伤或

寿命),如图10所示(表面粗糙度因子为1.00);而
危险点探测模块(HotSpotDetection)则可以探测

最危险的10个单元节点,均在齿轮齿根处,如图

11所示(表面粗糙度因子为1.00)。

(a)寿暋命

(b)损暋伤

图10暋虚拟疲劳寿命分析结果云图

Fig.10暋Theresultofvirtualfatigueanalysis

图11暋齿轮齿条疲劳危险点探测

Fig.11暋Hotspotdetectionofgear灢rackfatigue

3.4暋分析结果与评价

不同的表面粗糙度因子,对应的计算寿命如表

1所示。

表1暋不同表面粗糙度因子对应的疲劳寿命

Table1暋Fatiguelifeofdifferentsurfaceroughnessfactors

序号
表面粗糙

度因子

表面粗糙度

Rz/毺m
寿命/

循环次数

损伤/
循环次数-1

1 1.00 <1 2.06暳107 4.86暳10-8

2 0.96 1.6 1.16暳107 8.59暳10-8

3 0.90 3.2 4.73暳106 2.11暳10-7

4 0.84 6.3 1.81暳106 5.53暳10-7

暋暋从表1可以看出:表面粗糙度越小,疲劳寿命

越长。
由于缝翼操纵机构的设计寿命为40000飞行

小时,折合20000个起落,每个起落齿轮轮齿的应

力循环参数为4次,考虑4倍分散系数,则轮齿的

设计寿命是3.2暳105 个循环。当齿轮齿条经过磨

削后,其表面粗糙度Rz 为3.2毺m(约Ra0.4毺m),

此时虚拟疲劳寿命分析的结果为4.73暳106 个循

环,远大于设计寿命,可在保证结构和运动协调性

的基础上调整齿轮齿条参数,并实测疲劳分析,通
过结果关联进一步优化设计。

4暋结暋论

(1)采用虚拟疲劳分析可以缩短缝翼齿轮齿

条机构的设计周期。
(2)随着表面粗糙度的减小,齿轮齿条机构寿

命增大。
(3)齿条的寿命大于齿轮的寿命,同时一个起
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落中齿条的应力循环次数少于齿轮的应力循环次

数,故设计制造时只要保证齿轮的寿命,齿条必然

满足寿命要求。
同时,采用虚拟疲劳耐久性分析,可以在设计

阶段合理进行结构设计、材料选择、制造技术要求

的制定。
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