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摘 � � � 要: 以某型直升机主桨叶为例,使用瞬态动力学分析软件( MSC. Dytr an) , 采用先进的任意拉格朗

日�欧拉( ALE)流固耦合算法, 进行鸟撞过程的数值模拟. 模拟结果表明: 撞击过程中的最大应力达到 199

MPa, 没有超出桨叶材料的屈服极限.研究结果为桨叶的抗鸟撞损伤设计提供了参考.
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Abstract: As a example, helicopter rotor blade w as numerical simulated, adopt ing ad�
vanced arbit rary Lagrangian Eulerian ( ALE ) fluid�st ructure interaction algo rithmic theory ,

w ith dynam ic tr ansient analy sis softw are( M SC. Dytran) . T he results show that: the st ress

in the course o f impact equals 199MPa, but not oversteps yield lim it of the blade material.

Analy sis results are impor tant for improving the ant i�impact ing damage ability of helicopter

rotor blades under bird impact.
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� � 直升机在飞行过程中,飞行高度一般只有几

百米,而在此高度范围内, 有大量的鸟类飞行,这

就使得发生鸟撞的可能性大大增加.而且,直升机

是以航空发动机驱动旋翼高速旋转作为升力和推

进力来源, 鸟撞击后, 桨叶损伤容易导致升力下

降、丧失操纵能力、丧失动平衡产生剧烈振动等问

题,会直接影响直升机的飞行安全. 为此, 中国民

航总局在最新版的 CCAR29 适航条例中明确规

定:在高度 2 440m 以下,速度等于 VNE或 VH 时,

受到 1� 0kg 的鸟撞击后能继续安全飞行和着陆

(对 A 类)或安全着陆(对 B类) .

由于旋翼高速旋转, 与鸟体相撞时的相对速

度一般都很高.大量研究表明[ 1�2] :当撞击速度大

于 100m/ s时, 由于鸟体减速而产生的巨大应力

远远超过鸟体材料的屈服强度, 致使鸟体发生

了流变, 被撕成碎片, 呈流体状飞溅. 因此鸟撞

击过程可以描述成一个非恒定的流体动力学过

程, 是流体载荷作用下的撞击问题, 并称之为软

体撞击.

目前,国内对直升机结构的鸟撞击没有任何
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研究,而国外也仅有 Siko rsky (西科斯基)公司在

S�92中型直升机的研制过程中, 使用 MSC. Dyt�
r an 软件对直升机尾桨和垂尾前缘蒙皮的鸟撞进

行了数值模拟和实验验证等工作
[ 3�4]

.

本文采用 MSC. Dy tran 作为有限元分析工

具, 使用其中的 Arbit rary Lag rang ian Euler ian

( ALE)流固耦合方法, 对鸟撞击某直升机主桨叶

的过程进行了数值模拟,为新型直升机的桨叶结

构设计提供参考.

1 � 计算模型及载荷

1� 1 � 有限元计算模型

主桨叶结构复杂, 主要承力件� C 形大梁承

受离心力并提供了大部分挥舞弯曲刚度,在翼型

前部和后部各布置了一个� Z 形梁,前后� Z 形梁

与蒙皮胶接在一起, 使桨叶剖面形成多闭室结构,

内部使用泡沫塑料作为支承件. 由于桨叶结构复

杂,并且具有曲面、扭转等不规则的结构, 在这里

进行合理的简化,认为是一个等截面平直桨叶,忽

略扭转、截面变化等因素,可以极大地减小建模和

计算的工作量.

大梁和� Z 形梁采用 HEX8 单元划分, 大梁

共 7830个单元,两根� Z 形梁共 5 050个单元;蒙

皮使用四边形单元划分, 共 20 520个单元; 塑料

泡沫填充支承件使用六面体单元划分, 共 48 870

个单元. 除蒙皮采用 2�D shell单元,其余均采用

3�D体单元.

在前处理软件( MSC. Pat ran)中建立模型之

后,根据桨叶的结构特点, 将大梁、� Z 形梁和蒙

皮之间定义捆绑联结 ( RCONN) , 将相接的两个

面联结到一起. 建立后的模型如图 1所示.

图 1� 主桨叶有限元模型(局部)

Fig 1� FEM modeling of r oto r blade

由于采用了 ALE 耦合算法, 这里建立 EU L�
ER网格,并把鸟体包含其中. 建立后的有限元计

算模型如图 2所示. 其中, 白色的圆柱体是鸟体.

模型的欧拉部分与拉格朗日部分之间建立起耦合

关系,这需要在拉格朗日模型上定义一层耦合面,

该面是欧拉网格与拉格朗日网格之间的相互作用

力的传递者, 对于欧拉网格, 该面充当流场边

界
[ 5�6]

.在计算过程中, 欧拉单元内的应力使得有

力作用在耦合界面上, 引起拉格朗日单元发生变

形,同时, 拉格朗日单元对流体域也有一个反作用

力,也就是流体和固体之间存在耦合作用.

图 2 � 主桨叶鸟撞有限元计算模型

F ig. 2� FEM modeling of bird impact on ro tor blade

当鸟体运动长度超过鸟体长度时, 可以认为鸟撞

过程结束.经估算, 鸟撞过程的周期约为 1� 1ms.

为了计算桨叶在遭受鸟撞击后的响应, 这里适当

的延长计算时间,取 5ms.

1� 2 � 材料模型和参数

实际的鸟体材料参数比较难以确定,这里可以

用状态方程来描述,能够更准确的模拟鸟体的材料

行为.状态方程用来定义固体或流体材料在各种不

同状态下压力与密度之间的函数关系 [ 7]

p = C0+ C1�+ C2�2 + C3�3 ( 1)

其中 C1= �0C
2
, ( C 是材料内的声速) ; C2 = ( 2k-

1) C1 , ( k 是材料常数) ; C3 = ( k- 1) ( 3k- 1) C1 ,

( C3 是材料常数) ;而 C0 是材料内初始静止压力,

一般可以忽略;此时 C1 就是材料的体积模量; �=

�/�0- 1(�和�0 分别是当前密度和初始密度) .

在鸟撞击瞬态响应研究中, 把模拟鸟看作长

径比为2的圆柱体
[ 1�2]

, 密度为930kg/ m
3
,这里取

C1 为 2� 05 ! 109 , C2 为 6� 15 ! 109 , C3 为 1� 03 !

1010 . 按规范可分为大、中和小鸟, 质量分别为

1� 8, 0� 9, 0� 15 kg, 这里取 1� 8 kg 的鸟体, 半径为

0� 0536m.计算时,取主桨叶转速 358 r/ m in, 撞击

点取叶尖半径的 90%处,距离旋转中心 5� 4m,撞

击相对速度为 200m/ s.

大梁和� Z 形梁材料为碳纤维, 使用 MSC.

Dytran中的 3�D 各向异性材料 ElasFail ( DMA�
T OR)模型; 密度 1800 kg/ m3 ,弹性模量 Ea= 128

GPa, Eb= 50GPa, Ec= 50GPa,泊松比  ba= 0� 2,
 ca= 0� 2,  cb= 0� 25, 剪切模量 Gab = 4GPa, Gbc=
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4GPa, Gca= 4GPa,最大等效应力 2� 58GPa.

泡沫塑料的材料模型和参数: 使用 MSC.

Dytran中的各向同性材料 Foam( FOAM1)模型;

密度为 500 kg / m
3
,体积模量为 8MPa, 二次体积

粘性系数为 1� 6, 线形体积粘性系数为 0� 1.该模
型用于各向同性可压缩材料, 泊松比几乎为零.该

材料的屈服行为只遵循一条应力�应变曲线, 也就

是说,无论拉伸、压缩或者剪切, 材料都按照同一

条应力�应变曲线发生屈服[ 6] .图 3是该材料的应

力应变曲线.

图 3� 泡沫材料应力�应变曲线

Fig. 3 � Stress�strain curv e o f foam mater ial

蒙皮碳纤维布可用 MSC. Dy tr an 中的 2�D各
向异性材料 Woven fabric( FABRIC) 模型来描

述,密度 2000 kg / m
3
, 经向线性弹性模量 2� 16 !

108 Pa,纬向线性弹性模量 2� 16 ! 108 Pa, 剪切模

量 8� 31 ! 10
8
Pa,阻尼因子 0� 1,应力缩放因子 1,

锁定角度 1, 2分别为 5∀, 10∀.

1� 3 � 边界条件的模拟

某型直升机旋翼由桨叶和星型柔性桨毂组

成,主桨叶通过球面弹性轴承、夹板、自润滑关节

轴承、粘弹减摆器等零部件连接在中央星形件上.

此结构的特点就是在摆振方向上有阻尼,在挥舞

方向上有柔性, 实际上就成了在铰接处有弹性约

束的铰接式旋翼. 为了能更准确的描述直升机在

鸟撞过程中的桨叶的约束条件,根据它的具体连

图 4� 主桨叶根部边界条件的模拟示意图

F ig. 4� L imit on ro tor blade

接方式,可采用弹簧元模拟桨叶的边界条件.这里

取挥舞方向的弹性系数 K RX 为 241375N # m/ rad,

摆阵方向的弹性系数 K RY为 602 409 N # m/ rad.

桨叶在实际工作中还要受到下表面气动力的作

用,但这部分载荷与冲击载荷相比较小,对计算结

果影响不大,因此,在本文中并未考虑气动载荷的

作用.

建立后的模型示意图如图 4所示.

2 � 计算结果分析

通过使用 MSC. Patran 软件对计算结果进行

后置处理,可以清晰直观的得到在撞击整个过程

中主桨叶的应力、应变、以及变形等情况.

2� 1 � 应力变化

图 5为桨叶蒙皮随时间变化的等效应力云

图.当 t= 0� 045ms 时, 鸟体开始撞击桨叶, 接触

局部区域的最大应力为 2� 53MPa(图 5( a) ) ,从该

时刻起,桨叶最大应力在鸟冲击力的作用下迅速

增加.在 t= 0� 18 ms 时, 桨叶蒙皮最大应力达到

14� 2MPa(图 5( b) ) .随着后续鸟体的继续冲击作

用,桨叶局部结构变形逐渐增大,蒙皮的局部变形

也随之增大, 应力也呈增加的趋势(图 5( c) ) , 在

t= 1� 5ms时达到了最大值 25� 4MPa(图 5( d) ) ,

随后由于鸟体的消耗,对桨叶冲击载荷的消失,桨

叶内最大应力开始下降(图 5( e) ) ,在 t= 5ms时,

减小到 7� 78MPa(图 5( f ) ) .从图中还可以看出,

应力较大的区域主要集中在� C 形梁后缘和泡沫

塑料联结的地方,而不在冲击中心处,这是由于在

前缘蒙皮内包括了� C 形大梁, 大梁和蒙皮之间

结合紧密,蒙皮由� C 形大梁支撑, 从而, 大梁吸

收了一大部分的鸟体冲击能量, 加强了桨叶的抗

鸟撞能力.

图 6 是撞击中心处附近蒙皮的 65 896,

677 81, 75 611号单元的等效应力随时间的变化曲

线.通过对比, 可以看出, 在整个撞击过程中,应力

最大的地方不在撞击中心处, 而在与撞击中心成

45∀方向的某一点处,这是因为碳纤维布蒙皮的纤

维方向和桨叶的展向成 45∀, 而且编织材料只能

承受编织面内的拉应力和剪应力造成的.

图 7是撞击中心处附近大梁的 6 961, 6 963,

6969号单元的等效应力时间历程. 从图中可以看

出,在整个撞击过程中大梁的等效应力都保持在

200MPa以下,远低于材料的屈服极限.从最大应

力值的数值来看,也比蒙皮的应力要大,说明承受

鸟体冲击载荷的主要是碳纤维大梁.
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� � 并且从图 6、图 7中还可以看出,在撞击结束

时, 3个蒙皮单元和 3个大梁单元的应力趋于相

等,也就是说在撞击结束以后,整个桨叶内的应力

都是趋向于均匀分布的.

2� 2 � 位移变化

图 8为桨叶随时间变化的位移云图.在撞击

初始阶段, 最大位移点出现在鸟体撞击处 (图 8

( a) ) ,这是因为在这个阶段,最大应力出现在撞击

区域内,随着最大应力的增大,最大位移也会逐渐

增大(图 8( b) ) . 之后,随着后续鸟体的不断冲击,

最大应力值先是增大, 接着由于冲击载荷的消失

又开始减小.而这时的桨叶对鸟体撞击的载荷有

了很大的响应,桨叶上表面下凹的区域逐渐扩大

( 8( c) , 8( d) , 8( e) ) . 随着时间的推移, 桨叶尖端对

鸟撞击的响应开始表现得比较明显, 这时最大位

移点逐渐移动到尖端部位(图 8( f) ) .

图9是撞击中心处112520号节点(其位置在

图 8( a)中标出)位移时间曲线.可以看出, 在冲击

初始阶段, 冲击中心位移迅速增大, 随着时间推

移,鸟体消耗完,冲击载荷消失,位移基本不再增

图 8� 主桨叶表面不同时刻的位移支图

F ig . 8 � Displacement figure on skin
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图 9 � 撞击中心处 112520 号节点位移时间曲线

F ig . 9� T ime course of skin node 112 520 in impact

center

大,只是由于本身的惯性驱使桨叶继续运动.

图 10是桨叶尖端 113 000号节点(其位置在

图 8( a)中标出)位移时间曲线.可以看出, 桨叶尖

端对鸟体冲击的响应有一定的滞后,这是因为,应

力波传播到桨叶尖端需要一定的时间, 随着时间

的推移,桨叶尖端位移的大小接近于冲击中心的

位移. 不同于 112 520号节点的是, 113 000号节点

在 3个方向的位移变化并不是单调增加或减小

的,这是桨叶尖端对冲击载荷的响应造成的.

图 10� 桨叶尖端 113000 号节点位移时间曲线

Fig . 10� T ime course of tip node 113000

2� 3 � 接触压力变化

图 11是 EULER单元中鸟体撞击中心区域

85778, 85 959号单元的压力时间曲线. 从这个图

中可以看出, 在 0� 05ms 左右, 压力突增, 达到了

94� 2MPa, 这是因为鸟体局部接触桨叶, 在极短

的时间内速度减小为零, 从而承受极大的压力,这

个阶段属于初始撞击阶段.而后压力开始衰减,当

压力衰减到一定程度, 压力基本保持为一个恒定

的值,此时的鸟体可以看作一个恒定的流动, 最后

鸟体运动到桨叶后方时, 对桨叶的作用力也就

消失.

图 12是理想鸟体撞击接触压力示意图[ 7] .在

撞击初始阶段, 由于鸟体局部相对于物体表面滞

流, 受到压缩, 从而在该区域产生了极高的压力,

图 11� EULER单元的压力时间曲线

Fig . 11� T ime course of pressure in impact center

使得后继的鸟体材料承受了非常高的压力梯度,

这样,鸟体材料就会向外径方向加速,形成弱的膨

胀波,导致了鸟体内部压力逐渐降低,也就是压力

衰减阶段.膨胀波在鸟体中经过几次反射,进入了

恒定流动阶段,这时,鸟体具有相对恒定的压力场

和速度场. 随着鸟体的消耗, 压力场也发生变化,

当鸟体消耗完时,恒定流动也结束,撞击表面压力

快速下降至零,形成压力终止阶段. 到此为止,整

个鸟撞过程结束.通过对比,模拟结果和理论曲线

吻合较好, 整个撞击过程由初始撞击、压力衰减、

恒定流动及流动终止 4个阶段组成.

图 12 � 理想鸟体撞击接触压力示意图

Fig. 12 � Schematic r epr esentation o f idea l bird str ike

induced contact pressur e cur ve composed o f

four phases

2� 4 � 撞击过程鸟体碎片显示

图 13是鸟体撞击过程中, 鸟体被撕碎、桨叶

的变形以及蒙皮等效应力的变化过程显示.可以

看出,在撞击过程中,鸟体在自身材料内各种力的

综合作用下,主要分成上下两大块,然后冲击在上

下表面, 由于相对撞击速度比较高, 导致鸟体流

变,被撕成碎片, 向外飞溅, 呈现出一定的流体

特性.
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图 13� 撞击过程中鸟体碎片的分布图

F ig . 13 � Bird piece in the im pact course

3 � 结 � 论

经过数值模拟分析, 此种结构的主桨叶在最

可能发生撞击的前缘内置了� C 形大梁, 承受了

大部分的撞击载荷, 因此在整个撞击过程中, 最大

应力值达到 199MPa, 但并未超出材料的屈服极

限,具有较好的抗鸟撞能力.为了能更好的抵抗鸟

撞击载荷,还可以在桨叶的前缘增加不锈钢包皮,

一方面减小鸟撞对桨叶损伤的可能性, 另一方面

还可以防止气流和桨叶表面之间的摩擦,提高桨

叶的使用寿命.

研究结果为新型直升机桨叶的结构设计提供

一定的参考.在模拟分析过程中形成的模拟仿真

技术可以很好的推广应用于其它的冲击动力学研

究领域中.
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