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摘　　　要 : 建立了直升机旋翼桨叶弹性正碰撞的动力学模型 ,采用有限转动梁理论处理桨叶的弹性变形 ,

利用 Hertz接触理论处理局部弹性变形 ,引入位移协调方程识别弹性碰撞载荷 ,运用 Hamilton原理建立了桨

叶正碰撞的动力学方程.通过与 Timoshenko 算例的对比表明了该方法的正确性 ,且对集中质量与直升机桨

叶的弹性正碰撞问题进行了研究.
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Abstract : A dynamic model was developed to investigate the elastic impact of helicopter

rotor blades. General kinematical relations for a beam t heory were established to t reat t he fi2
nite rotation. Hertzπ t heory of elasticity was presented to t reat local elastic deformation. The

compatibility equation of displacement was adopted to calculate the impact loads. Dynamic e2
quations of elastic impact of rotor blades were derived by Hamilton principle. In comparison

wit h Timoshenkoπs example , t he validity of t he result s has been demonst rated. The impact

response of helicopter blades under the impact of a lumped mass was also discussed.
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　　低空飞行是直升机的显著使用特点.但是当

直升机处于低空状态时 ,会受到天气及周围环境

的影响 ,容易遭受冰雹袭击、与鸟类等发生碰撞.

而旋翼和尾桨是直升机的升力面、推力装置和操

纵面 ,是区别于固定翼飞机的主要特征 ,会直接影

响直升机的飞行安全.由于直升机在飞行过程中

旋翼和尾桨一直处于高速旋转的状态 ,因此撞击

能量要大大高于机身上的其他部件 ,对旋翼和尾

桨的强度以及飞行安全造成严重的威胁.

在碰撞问题的研究中 , Timoshenko [1 ]建立了

钢球中心冲击简支梁问题的非线性几何方程 ,并

用分段数值求积方法进行了求解. Ruan[2 ]采用了

质量2弹簧模型研究了梁与梁碰撞的问题. 邢誉

峰[3 ]采用模态叠加法求解了杆、梁的碰撞问题.但

是 ,这些研究均使用了简单模型 ,并不适用于直升

机桨叶复杂构型的碰撞问题.对于直升机桨叶碰

撞问题 ,美国西科斯基直升机公司对 S292直升机

尾桨进行了鸟撞试验和仿真[4 ] ,而国内尚未对该

问题进行任何具体的研究和试验.

本文采用有限转动梁理论和 Chopra的 15自
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由度有限元法[5 ] ,考虑典型桨毂构型特点和撞击

过程中挥舞、摆振和扭转耦合运动和非线性变形 ,

结合位移协调方程 ,建立了直升机桨叶弹性正碰

撞的动力学模型 ,运用 Hamilton 原理建立了桨

叶弹性正碰撞的动力学方程 ,用隐式 Newmark

数值算法进行了求解. 通过与 Timoshenko 算

例[1 ]的比较验证了本文方法的正确性 ,并以法国

SA349/ 2直升机[6 ]为例 ,对直升机桨叶的弹性正

碰撞问题进行了初步分析 ,得出了一些有益的结

论 ,为直升机桨叶碰撞问题的发展打下了一定的

基础.

1　桨叶动力学建模

111　有限转动梁理论

对于传统的建模方法 ,在处理桨叶弹性变形

时均采用了中等变形假设 ,这主要体现为在变形

状态和未变形状态之间的转换矩阵推导中使用了

阶次准则.但是 ,随着无铰、无轴承旋翼的广泛应

用 ,各向异性及非均匀性引起的桨叶拉伸、弯曲、

扭转和剪切变形之间的耦合现象使得中等变形梁

理论面临一系列问题 ,且在一些特定状态下桨叶

弹性变形已经超过了传统意义的中等变形范围.

本文在推导时采用了有限转动梁理论 ,相对

于中等变形梁理论 ,它能更准确的计算桨叶的弹

性变形 ,尤其当桨叶处于大变形状态的情况下.桨

叶上任一点的应变及应变能详见文献[ 7 ] ,其中桨

叶上任意一点从变形坐标系到未变形坐标系的转

换矩阵为

T1 =

1 　0 0

0 　cosθ sinθ

0 - sinθ cosθ

　cosβ 0 sinβ

　0 1 0

- sinβ 0 cosβ

　cosδ sinδ 0

- sinδ cosδ 0

　0 0 1

= XθY-β Zδ (1)

式中θ,β,δ为欧拉角.β,δ表示由于弯曲变形引起

的截面转动角 ,θ为变形后截面的扭转角 ,是θ0 和

弹性扭转角 <之和.

当桨叶建模采用 Euler2Bernoulli 梁假设 ,忽

略横向剪切的作用时 ,β,δ可以从矩阵 (1)中消

去.变形坐标系原点在未变形坐标系中的位置坐

标为

ω1 = [ x + u　v　w ]T (2)

式中 x为轴向坐标 , u为沿轴向的变形 ,包括弹性

拉伸变形 ue 以及由于弯曲变形引起的轴向变形.

v , w为弯曲变形.桨叶中心轴的斜率为

tb =
dω1

d r
=

1
r′

dω1

d x
=

1
r′

(1 + u′　v′　w′) T (3)

式中

r′= (1 + u′) 2 + v′2 + w′2 (4)

式中 ( ⋯)′表示对轴向坐标 x 的一阶导数.由于截

面始终垂直于弹性中心轴 ,则 Y-β Zδ的第一行与

t b 相等 ,β,δ的正弦余弦项可以表示为

sinβ= w′/ r′, cosβ= 1 - sin2β (5)

sinδ= v′/ ( r′ 1 - w′2 / r′2 ) , cosδ= 1 - sin2δ

(6)

112　位移场及动能项

根据递归算法[ 8 ] ,桨叶上任意一点在系统第

i个坐标系下的位置增广向量表示为

Si = ( S i
x 　S i

y 　S i
z ) = Si - 1 Hi - 1 (7)

Hi - 1 =
Ti - 1 　　0

ωi - 1 1

式中 Ti - 1为系统第 i 个坐标系到第 i - 1 个坐标

系的坐标转换矩阵 ,ωi - 1为第 i - 1 个坐标系的原

点在第 i个坐标系中的坐标.依此类推 ,桨叶上任

意一点在惯性坐标系下的位置增广向量为

Sn = ( S n
x 　S n

y 　S n
z 　1) =

Sn - 1 Hn - 1 = S1 H1 ⋯Hi ⋯Hn - 1 (8)

式中 n为系统坐标系总数 ,该点在惯性坐标系下

的位置矢量可以写为

Rn = ( S n
x 　S n

y 　S n
z )

i0

j0

k0

(9)

式中[ i0 　j0 　k0 ] T 为惯性坐标系的基矢量.

根据式 (9) ,动能的变分写为

δTb = µ
V

ρb Rn

·

·δRn

·

dV (10)

113　位移协调方程

根据两碰撞物体相对速度方向与接触面公法

线方向是否一致 ,可将碰撞分为正碰撞和斜碰撞.

本文的研究对象为正碰撞振动 ,考虑撞击处的弹

性变形 ,则位移协调方程可以写为

d =α+ w (11)

式中 d为撞击物体在撞击方向的位移 ,可以写为

d = v0 t -
1
m∫

t

0
dτ∫
τ

0
Pdτ (12)
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式中 v0 为撞击速度 , m 为撞击物体的质量 , P为

撞击载荷 , w为桨叶挥舞方向的位移 ,α为撞击处

的局部弹性变形 ,可通过 Hertz 弹性接触理论[9 ]

求解 ,可得

α= k P2/ 3 (13)

式中

k =
3
4
· 1

R
·

k1 + k2

k1 k2

2
3

(14)

ki =
Ei

1 -γ2
i
　　　i = 1 ,2 (15)

Ei ,γi ( i = 1 ,2)分别为两碰撞物体的弹性模量、泊

松比 , R为撞击物体的半径.

将时间 t 分为 N 个间隔 ,假设 P1 , P2 , ⋯,

Pn - 1已经求出 ,对于第 n步 ,方程 (13)可以写为

X n P n + Y n P2/ 3
n + Zn = 0 (16)

式中

X n =
1

2 m
Δt2 (17)

Y n = k (18)

Zn = - v0 ·nΔt +

1
m ∑

n- 1

k = 1

Pk n - k +
1
2
·Δt2 + wn (19)

114　桨叶动力学方程

根据 Hamilton 原理 ,引入 Chopra [5 ]有限元

法对桨叶单元进行离散 ,组集动能、应变能、空气

动力及撞击载荷产生的虚功[10 ] ,得到基于广义力

形式的桨叶非线性动力学隐式微分方程

QE
i ( q) + QT

i ( q , q
·

, q̈ , t) + QA
i ( q , q
·

, t) +

QP
i ( q , t) = 0 ,　( i = 1 ,2 , ⋯, n) (20)

式中 n为方程总数 ; q , q
·

, q̈为广义位移、速度、加

速度向量 ; Q表示广义力 ;右上标 T , E ,A , P分别

表示动能、应变能、气动力以及撞击载荷引起的广

义力 ,气动力计算采用二维非线性准定常模型 ,同

时引入 Glauert 模型计算入流 ,由于撞击过程时

间持续较短 ,因此假设撞击过程中入流和桨叶迎

角没有发生变化.

联立式 (16)和式 (20) ,利用 Newmark 算法

即可求得撞击载荷及桨叶弹性碰撞的响应.

2　计算模型验证

为验证模型的可行性和有效性 ,文中选取

Timoshenko的杆横向碰撞问题[ 1 ]为数值算例.

杆两端简支 ,一钢球以速度 v0 = 0101m/ s撞击

在杆的中点上 ,钢球半径为 0102 m.杆长01307 m ,

横截面为 0101×0101 m2 .球体和杆的弹性模量均为

2. 156×1011 N/ m2 ,泊松比为 0. 26 ,密度为7. 96×

103 kg/ m3 ,取时间步长Δt为 5×10 - 4 / 180 s.

图 1和图 2分别给出了碰撞载荷、杆中点位

移及钢球位移与 Timoshenko 计算值的对比图.

可以看出 ,本文的计算值与 Timoshenko 计算值

吻合较好.在撞击初始阶段 ,碰撞载荷迅速增大 ,

当 t = 35Δt时 ,载荷峰值达到 8182 N ,此时局部弹

性变形也达到最大 ,图 2中 d和 w 间的差值即为

由于结构弹性引起的球与杆之间的局部弹性变

形 ;随后随着应力波的扩散 ,碰撞载荷逐渐减小 ,

当 t = 95Δt时 ,载荷发生阶跃 ,发生二次碰撞 ;当

t = 132Δt 时 ,载荷第二峰值达到 316 N ;当 t =

158Δt时 ,球与杆发生分离 ,碰撞过程结束.

图 3给出了不同撞击速度下 (其它条件不变)

碰撞载荷的对比曲线. 可以看出 ,当速度为

011 m/ s时 ,两种方法吻合程度较好 ;但是当速度

增大时 ,两者出现了较大的差别.主要原因是 : ①

当速度逐渐增大时 ,碰撞载荷增大 ,杆弹性变形逐
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渐呈现非线性特性 , Timoshenko 建模方法在处

理非线性弹性变形时出现了较大的误差 ;② Timo2
shenko建模方法的求解精度依赖于所取模态数.

图 3　不同撞击速度的碰撞载荷对比曲线

Fig. 3　Effect of impact speed on impact force response

3　桨叶弹性正碰撞分析

本文以法国 SA349/ 2小羚羊直升机为例 ,对

集中质量与桨叶弹性正碰撞问题进行了分析.

SA349/ 2直升机共有 3 片桨叶 ,桨叶采用

OA209 翼型 ,长 41775 m ,弦长为 0135 m ,重

39164 kg ,挥舞铰外伸量为 0111 m ,摆振铰外伸量

为 01475 m ,质量和刚度分布见文献 [ 6 ] .集中质

量块直径为 0101 m ,质量为 01004 kg ,以相对速度

v0 = 110 m/ s沿垂直桨叶剖面法向方向与桨叶发

生正碰撞 ,撞击位置位于桨叶弹性轴 x/ L = 0178

处 ,取时间步长Δt为 110×10 - 6 s.

图 4和图 5给出了当桨叶不旋转时撞击点对

应位置在桨叶径向 x/ L = 0178处的碰撞载荷、位

移变化曲线.从零时刻开始 ,集中质量块与桨叶发

生碰撞 ,载荷逐渐增大 ,质量块与桨叶撞击点位移

也逐渐增大 ,当 t = 17Δt时 ,碰撞载荷到达峰值 ,

达到了 36517 N.此时局部弹性变形也达到最大 ,

即质量块与桨叶撞击点位移差达到最大.随后载

荷开始衰减 ,当 t = 34Δt时 ,载荷衰减为零 ,碰撞

结束.

为了研究集中质量初始参数对碰撞载荷的影

响 ,在上述具体条件的基础上 ,①单独改变集中质

量块的初始撞击速度 ,分别减小为原先的 1/ 2 和

1/ 10 ,②单独改变质量块直径 ,求出了碰撞载荷.

图 6为桨叶径向 x/ L = 0178 处不同撞击速度对

碰撞载荷影响的比较图.可以看出 ,当初始撞击速

度为原先的 1/ 2 时 ,碰撞载荷峰值减小为原先的

4411 % ,碰撞作用时间增加为 40Δt ;当初始撞击

速度为原先的 1/ 10时 ,碰撞载荷峰值减小为原先

的 618 % ,碰撞作用时间增加为 56Δt.

图 7分析了集中质量直径对碰撞载荷的影

响.当直径增加 20 %时 ,碰撞载荷峰值增大了

4111 % ,碰撞作用时间增加为 44Δt ;当直径减小

20 %时 ,碰撞载荷峰值减小了 3317 %.

图 8显示了当桨叶不旋转时 (其它条件不变)

不同撞击位置对碰撞载荷的影响.当撞击点位置

越靠近桨根时 ,碰撞载荷峰值越大.图 9分析了当

旋翼悬停时 ( CT = 01004 1 ,Ω= 4014 rad/ s)桨叶轴

向不同撞击位置对碰撞载荷的影响.可以看出 ,与
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图 7　集中质量半径对碰撞载荷的影响 ( x/ L = 0178)

Fig. 7　Effect of the radius of lumped mass on

impact force response ( x/ L = 0178)

不旋转状态相比 ,撞击位置对载荷的影响规律一

致 ,载荷变化相对较小.

4　结束语

1) 在有限转动梁理论的基础上引入位移协

调方程 ,结合有限元法 ,运用 Hamilton原理建立

了桨叶弹性碰撞的动力学方程.

2) 以 Timoshenko 的杆横向碰撞为数值算

例 ,通过与 Timoshenko 的建模方法的比较验证

了本文方法的有效性 ,且发现本文方法更适合处

理弹性碰撞的非线性问题.

3) 以 SA349/ 2 直升机为例 ,对直升机桨叶

的弹性正碰撞问题进行了分析.初始撞击速度和

集中质量大小对碰撞有较大的影响 :单独增加撞

击速度或集中质量直径时 ,将使碰撞载荷峰值增

大 ;轴向撞击位置对碰撞也有明显的影响 :保持其

他参数不变 ,当旋翼处于悬停或不旋转状态时 ,撞

击点越靠近根部 ,碰撞载荷峰值越大.
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