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摘　　　要：在系统地对桨叶结构设计流程、结构分析计算方法进行研究的基础上，通过对桨叶组件参数化

定义及桨叶铺层三维几何建模方法的扩展，自动获得各桨叶剖面相关组件的几何和材料信息，并基于闭口薄

壁梁理论，给出了复合材料桨叶剖面扭转刚度的高效计算方法．该方法一方面充分考虑了复合材料蒙皮铺层

的复杂结构以及梁、肋等组件的细节几何模型，避免了三维几何模型简化误差；另一方面，提出了铺层块、等

效厚度以及长厚比概念，并采用解析表达，将模型几何解构完全集成于桨叶设计过程自动完成，十分便于工

程应用．实例验证表明：提出的方法能够快速、可靠地完成桨叶剖面扭转刚度计算，显著提高设计分析效率．
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Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｍａｔｅｒｉａｌ；ｒｏｔｏｒ；ｂｌａｄｅ；ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ　ｄｅｓｉｇｎ；ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ

　　直升机桨叶的结构分析是根据桨叶结构设计
确定的参数及外形，计算出桨叶的质量、质心、静
矩、惯性矩、剖面刚度和质量分布等结构特性，从
而设计出满足技战术要求和直升机总体设计要求

的桨叶结构的过程［１］．剖面扭转刚度计算是桨叶
结构分析中的重要内容，相比其他结构特性参数
而言也具有更高的分析难度．
桨叶结构分析的基础是梁理论，最经典的是

Ｅｕｌｅｒ－Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ梁理论，该理论假定变形前的横
剖面在变形后仍保持为平面，不考虑剖面剪切变
形造成的影响；Ｔｉｍｏｓｈｅｎｋｏ理论在 Ｅｕｌｅｒ－Ｂｅｒ－
ｎｏｕｌｌｉ梁理论的基础上引入了剖面上的剪切变形
影响，对于变形后的横剖面并不要求与弹性轴垂
直［２］；Ｂａｕｃｈａｕ［３］利用特征函数对Ｅｕｌｅｒ－Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ
梁的圣维南解进行修正，提出了一种更加符合实
际的梁理论；Ｇｉａｖｏｔｔｏ等［４］建立了适用于平面内
和面外翘曲的各向异性梁理论；Ｈｏｄｇｅｓ等［５］考虑
梁的大变形问题，提出了 ＶＡＢＳ（ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ　ａｓ－
ｙｍｐｔｏｔｉｃ　ｂｅａｍ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ａｎａｌｙｓｉｓ）方法．此外还有
一些其它的梁理论［６－７］．
基于上述理论及方法，学术界开展了大量桨

叶结构分析研究，这些研究按照桨叶分析模型建
立的方式不同可以归为两大类：解析法和有限元
法．解析法主要是通过解析近似或数值简化的方
式计算得到桨叶结构特性，这类方法通常用简单
的桨叶剖面外形来替代真实的复杂桨叶外形或利

用低阶的多项式对变形函数进行降阶处理．比较
有代表性的工作有：Ｍａｎｓｆｉｅｌｄ等提出的圆管模
型［８］以及在该模型基础上进一步发展出的双闭腔

结构［９］；另外还有Ｃｈａｎｄｒａ等提出的工字形［１０］和
矩形［１１］分析模型等．这类方法计算效率高、实施
简单方便，往往被工程应用所采纳，但是由于其对
几何模型的简化及近似处理导致分析模型与真实

的直升机复合材料桨叶相比显得过于简单、计算
结果不够精确．有限元法则是将桨叶或桨叶剖面
离散为若干个有限大小的单元集合，通过对这些
单元进行计算求解得出桨叶的相关特性．比较有
代表性的工作有：Ｗｏｒｎｄｌｅ［１２］提出了基于二维有
限元分析确定剪切中心以及变形函数的方法；

Ｂａｎｃｈａｕ等［１３］利用有限元法估计了桨叶的动态
和静态行为；Ｋｏｓｍａｔｋａ［１４］推导出了二维有限元
分析模型用于确定各向异性梁自由扭转的圣维南

解；向锦武等［１５］综合考虑直升机旋翼桨叶梁的变

形特点以及梁剖面内外翘曲对剖面刚度的影响，
编制了计算各向异性材料桨叶剖面刚度的有限元

软件；最近，Ｃｈａｋｒａｖａｒｔｙ［１６］开发了一个复合材料
桨叶剖面设计和分析软件，该软件通过桨叶二维
剖面定义工具实现桨叶外形定义到有限元网格的

生成．这类方法具有较高的灵活性和广泛适用性，
能够通过建立细致的有限元模型达到提高计算精

度的目的，然而在提高精度的同时往往导致耗时
过长，而且对要分析的各个二维剖面逐个进行定
义也比较复杂和繁琐，不利于工程应用的开展．
本文以桨叶结构特性中最为复杂的剖面扭转

刚度为研究对象，在对桨叶组件进行直接三维参
数化定义的基础上，自动获得各桨叶剖面相关组
件的几何和材料信息，并基于闭口薄壁梁理论，给
出了复合材料桨叶剖面扭转刚度的高效计算方

法．该方法一方面充分考虑了复合材料蒙皮铺层
的复杂结构以及梁、肋等组件的细节几何模型，避
免了三维几何模型简化误差；另一方面，提出了铺
层块、等效厚度以及长厚比概念，并采用解析表
达，将模型的三维建模和剖面几何解构完全集成
于桨叶设计过程自动完成，十分便于工程应用．

１　桨叶结构剖析

直升机复合材料桨叶是一种细长的复杂结

构，通常由蒙皮、大梁、肋、后缘条、配重以及填充
物等多种组件构成，其典型剖面如图１所示．其中
蒙皮是由多个铺层按桨叶剖面由外到内的顺序铺

叠而成，它主要承担并传递桨叶所受的扭矩以及
挥舞、摆振弯矩，对桨叶剖面特性有重大影响，并
且能与肋构成单闭腔或多闭腔抗扭盒形结构，提
供桨叶扭转刚度；大梁主要承受桨叶的离心力与
挥舞和摆振弯矩，并传递给旋翼桨毂，它是提供桨
叶拉伸和弯曲刚度的主要构件，并为桨叶的扭转
刚度做出一定贡献；配重通常是起到调整桨叶动
力学特性和调整弦向重心的作用；后缘条能够有

图１　典型复合材料桨叶剖面图

Ｆｉｇ．１　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ｂｌａｄｅ　ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ
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效地调整桨叶剖面摆振弯曲刚度；填充物对蒙皮
起支撑作用．由此可以看出复合材料桨叶结构复
杂，各组件对桨叶特性都产生较大的影响，因此如
何精确地获得各组件的几何外形信息对桨叶结构

分析计算十分重要．
复合材料桨叶结构设计的主要内容是在空气

动力学设计确定的桨叶外形条件下，按桨叶总体
设计要求及准则进行选材、结构布局与构型设计，
确定桨叶的整体结构尺寸参数和各组件的结构参

数．桨叶结构分析包含桨叶剖面特性分析和整体
结构参数分析．通过桨叶的结构特性分析、动力学
特性及其他学科分析，确保设计出的桨叶结构满
足刚度、强度、动力学和疲劳寿命等方面的要求．
由图２所示的设计流程可知，在桨叶结构设计反
复修改完善的过程中，包括剖面扭转刚度在内的
结构特性分析往往要重复多次进行，而且其计算
结果又是桨叶动力学分析的基础，因此桨叶结构
分析的精度和效率对桨叶设计至关重要．

图２　复合材料桨叶结构设计流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｄｅｓｉｇｎ

桨叶剖面扭转刚度计算是桨叶结构分析中最

为复杂的内容，也是复合材料桨叶结构分析研究
的重点．其它结构特性参数的计算相对简单，且在
应用不同假设及梁理论的情况下具有基本一致的

计算公式．因此，开展高效率、高精度的桨叶剖面

扭转刚度计算研究是提高桨叶结构分析精度与效

率的关键．

２　桨叶剖面扭转刚度计算

桨叶剖面扭转刚度主要由蒙皮（或蒙皮与肋）
构成的扭转盒和大梁提供．在工程应用中，桨叶剖
面扭转刚度近似等于扭转盒剖面扭转刚度Γ与
大梁剖面扭转刚度Γｓｐａｒ的叠加，不考虑大梁与扭
转盒变形协调．

Γｔｏｔ＝Γ＋Γｓｐａｒ （１）

２．１　扭转盒剖面扭转刚度计算

桨叶扭转盒是由蒙皮（或蒙皮与肋）构成的封
闭单腔或多腔薄壁复合材料结构．由于桨叶多采
用共固化模压成形，制造工艺难度较大，且扭转盒
之间肋的质量保证较为困难，因此通常扭转盒数
目不超过３个．所以本文重点研究单扭转盒、双扭
转盒以及三扭转盒三种情况下的扭转刚度．
图３分别给出了单扭转盒、双扭转盒以及三

扭转盒的剪流分布示意，其中ｑ表示桨叶剖面的
剪流，ｔ为壁厚，ｓ表示弧长，ｒ表示单元面到扭转
中心Ｏ 的距离．

图３　扭转盒结构及剪流分布示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｈｅａｒ　ｆｌｏｗ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｏｆ　ｔｏｒｓｉｏｎ　ｂｏｘ

根据扭矩的定义可得桨叶扭转盒剖面转矩

Ｍ ＝∑
ｎ

ｉ＝１∮ｒｉｑｉｄｓ＝∑
ｎ

ｉ＝１
２Ωｉｑｉ （２）

式中Ω为扭转盒所围的面积，ｉ表示扭转盒的序
号，ｎ表示扭转盒的个数．
扭矩Ｍ 与剖面扭转刚度Γ具有关系式

Ｍ ＝Γθ （３）

式中θ为扭矩产生的剖面扭转角．
由应力－应变关系［１７］可以推导出剖面各扭转

盒扭转角θｉ与剪流ｑｉ之间的关系式

９８０１
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θｉ ＝ １
２Ωｉ

ｑｉ∮ｓｉ
ｄｓ

Ｇｉ（ｓ）ｔｉ（ｓ）［ －

∑
ｍ

ｊ＝１
ｑｊ∫ｓｉｊ

ｄｓ
Ｇｉｊ（ｓ）ｔｉｊ（ｓ ］） （４）

式中Ｇ为材料的剪切模量，ｍ 表示与扭转盒ｉ相
邻的扭转盒的数目，ｊ表示与扭转盒ｉ相邻的扭转
盒的序号，下标ｉｊ表示扭转盒ｉ与其相邻扭转盒

ｊ之间的公共区域（即相邻扭转盒之间的肋）．
由于各扭转盒的扭转角θｉ 相等并且等于整

个剖面的扭转角θ，因此，桨叶剖面扭转刚度可根
据剖面扭转盒的数目并依据式（２）～式（４）联立方
程组获得．然而对于具有复杂铺层的复合材料桨
叶而言，上述公式中剪切模量Ｇ和壁厚ｔ都是弧
长ｓ的函数，关于Ｇ（ｓ）ｔ（ｓ）对弧长的积分计算较
为困难．为此，本文根据上述积分项的物理意义，
引入铺层块、等效厚度以及长厚比α的概念，得出
桨叶剖面刚度计算公式．
桨叶蒙皮和肋是由多种材料和不同结构形式

的铺层构成的，对于某一剖面，蒙皮和肋可以看作
是由具有相同几何构造（即具有相同的铺层数目、
铺层顺序及铺层类型）的若干铺层块构成．铺层块
将整个蒙皮和肋剖面沿弧长分为若干段．每一个
铺层块可以当作由一种材料构成的结构，因此可
以令其厚度与其剪切模量的乘积等于构成铺层块

的各蒙皮的厚度与剪切模量乘积的叠加，即

Ｇｉ（ｓ）ｔｉ（ｓ）＝∑
ｖ

ｋ＝１
∑
ｕ

ｐ＝１
Ｇ（ｋ）ｐ ·ｔ（ｋ）ｐ （５）

其中ｋ表示组成扭转盒ｉ的铺层块的序号，ｐ表
示组成该铺层块的铺层序号，Ｇ（ｋ）ｐ 与ｔ（ｋ）ｐ 分别为
该铺层块第ｐ 层铺层的厚度和材料剪切模量，ｖ
表示构成扭转盒ｉ的铺层块的数目，ｕ表示构成
铺层块ｋ的铺层的数目．
由于构成铺层块的各铺层材料及其厚度是确

定的，∑
ｕ

ｐ＝１
Ｇ（ｋ）ｐ ·ｔ（ｋ）ｐ 是一个常量，因此定义第ｉ个

扭转盒的第ｋ个铺层块的等效厚度δ（ｉ）ｋ 为

δ（ｉ）ｋ ＝∑
ｕ

ｐ＝１
Ｇ（ｋ）ｐ ·ｔ（ｋ）ｐ （６）

因此有

∮ｓｉ
ｄｓ

Ｇｉ（ｓ）ｔｉ（ｓ）＝∑
ｖ

ｋ＝１

ｓｋ
δ（ｉ）ｋ

∫ｓｉｊ
ｄｓ

Ｇｉｊ（ｓ）ｔｉｊ（ｓ）
＝∑

ｗ

ｋ＝１

ｓｋ
δ（ｉｊ）

烅

烄

烆 ｋ

（７）

式中ｗ表示肋纵向区域的铺层块的数目．
为便于计算，进一步引入第ｉ个扭转盒的第ｋ

个铺层块的长厚比α（ｉ）ｋ ，即该铺层块弧段长度ｓ（ｉ）ｋ

与其等效厚度δ（ｉ）ｋ 的比值

α（ｉ）ｋ ＝ｓ
（ｉ）
ｋ

δ（ｉ）ｋ
（８）

　　令αｉ为构成扭转盒ｉ的蒙皮的所有铺层块长
厚比之和，αｒｌ 为剖面第ｌ个肋纵向区域的所有铺
层块长厚比之和，则公式（７）可以转化为

∮ｓｉ
ｄｓ

Ｇｉ（ｓ）ｔｉ（ｓ）＝αｉ＋∑
ｍ

ｌ＝１
αｒｌ

∫ｓｉｊ
ｄｓ

Ｇｉｊ（ｓ）ｔｉｊ（ｓ）
＝αｒ

烅

烄

烆
ｌ

（９）

　　为进一步说明和便于应用，本文下面以双扭
转盒结构形式为例，推导桨叶剖面扭转刚度的具
体计算公式．单扭转盒和三扭转盒结构的推导过
程基本类似，本文随后直接给出推导结果．
图４为双扭转盒结构及剪流分布示意图，扭

转盒１在剪流ｑ１ 和ｑ２ 的作用下产生了扭角θ１，
同样扭转盒２在ｑ１ 和ｑ２ 作用下产生了扭角θ２．
由式（４）和式（９）可以得出

θ１ ＝ １
２Ω１
［ｑ１（α１＋αｒ１）－ｑ２αｒ１］

θ２ ＝ １
２Ω２
［ｑ２（α２＋αｒ１）－ｑ１αｒ１

烅

烄

烆
］

（１０）

　　而θ１＝θ２＝θ，因此由方程组（１０）可以得出ｑ１
和ｑ２ 之间的关系式（１１），以及θ与ｑ２ 之间的表达
式（１２）

ｑ１ ＝
（α２＋αｒ１）Ω１＋αｒ１Ω２
（α１＋αｒ１）Ω２＋αｒ１Ω１

·ｑ２ （１１）

θ＝ｑ２２
·α１α２＋α１α

ｒ
１＋α２αｒ１

α１＋α（ ）ｒ１ Ω２＋αｒ１Ω１
（１２）

　　而根据式（２）和式（１１），此时桨叶剖面的
转矩为

Ｍ ＝２Ω１ｑ１＋２Ω２ｑ２ ＝

２ｑ２·Ω
２
２α１＋Ω２１α２＋（Ω１＋Ω２）２αｒ１
（α１＋αｒ１）Ω２＋αｒ１Ω１

（１３）

　　因此，将式（１２）和式（１３）代入式（３），即可得
双扭转盒的剖面扭转刚度计算公式

Γ＝４
［Ω２２α１＋Ω２１α２＋（Ω１＋Ω２）２αｒ１］

α１α２＋α１αｒ１＋α２αｒ１
（１４）

　　同理可得出单扭转盒与三扭转盒结构的桨叶
剖面扭转刚度计算式（１５）和式（１６）．
单扭转盒

Γ＝４Ω
２
１

α１
（１５）

　　对于三扭转盒，令

Ｃｎ１ ＝Ω１αｒ１（α３＋αｒ２）

０９０１
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Ｃｎ２ ＝Ω２（α１＋αｒ１）（α３＋αｒ２）

Ｃｎ３ ＝Ω３αｒ２（α１＋αｒ１）

Ｃｄ１ ＝Ω１［（α３＋αｒ２）（α２＋αｒ１）＋α３αｒ２］

Ｃｄ２ ＝Ω２αｒ１（α３＋αｒ２）

Ｃｄ３ ＝Ω３αｒ１αｒ２

Ｃａ１ ＝Ｃｎ１＋Ｃｎ２＋Ｃｎ３Ｃｄ１＋Ｃｄ２＋Ｃｄ３

Ｃａ２ ＝Ω３

α１＋αｒ１
Ω１ ＋Ｃａ１ α

ｒ
２

Ω３－
αｒ１
Ω（ ）１

α３＋αｒ２
则三扭转盒结构的桨叶剖面扭转刚度

Γ＝４Ω１
（Ω１＋Ｃａ１Ω２＋Ｃａ２Ω３）
α１＋αｒ１（１－Ｃａ１）

（１６）

图４　双扭转盒结构及剪流分布示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｈｅａｒ　ｆｌｏｗ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｏｆ　ｄｏｕｂｌｅ　ｔｏｒｓｉｏｎ　ｂｏｘ

２．２　大梁剖面扭转刚度计算

桨叶大梁通常可以看作实心梁，因此可以套

用实心梁的剖面扭转刚度计算公式［１７］，得出大梁
剖面的扭转刚度

Γｓｐａｒ＝Ｇ
·Ｓ４
４π２Ｉ

（１７）

式中Ｓ为大梁的剖面面积，Ｉ为大梁的转动惯量，

Ｇ为大梁材料的剪切模量．

３　程序设计与实现

如图５所示，本文基于精确参数化定义的复
合材料桨叶剖面扭转刚度计算方法的实现过程主

要由桨叶组件整体参数化定义、组件自动化三维
建模、剖面信息自动获取和剖面扭转刚度计算等
几个部分内容构成．桨叶组件整体定义是通过参
数化设计思想对桨叶各组件进行完备且无冗余，

同时又符合设计人员表达习惯的三维参数化描

述；组件建模及剖面信息获取则是由桨叶各组件
的整体定义信息借助三维几何造型软件构造出桨

叶各组件外形，并自动提取出分析剖面位置以及
扭转刚度计算所需的剖面几何信息（如铺层块的
具体构成等）和材料信息；剖面扭转刚度计算部分
则由获得的桨叶剖面信息，通过上文推导的剖面

扭转刚度计算公式得出剖面的扭转刚度．

图５　基于精确参数化定义的复合材料桨叶剖面

扭转刚度计算流程

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｔｏｒｓｉｏｎ　ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ

ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ　ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ

３．１　组件整体定义及自动化三维建模

如前文所述，现有的桨叶结构分析方法是通
过定义桨叶各个二维剖面几何及材料构成来计算

桨叶结构特性参数．然而由于复合材料桨叶结构
形式复杂，各组件剖面形式又多种多样，因而剖面
定义的方式繁琐、复杂、不直观、不便于修改，严重
制约了桨叶设计效率的提高．针对复杂桨叶的便
捷高效数字化定义和复合材料桨叶自动化三维建

模等问题，本文作者前期已开展了一定的研
究［１８－２０］，通过对桨叶各组件进行总结和归纳划分
出１０种蒙皮铺层类型、四种肋铺层类型以及两种
前缘配重类型，提炼出铺层类型、铺层材料名称、
铺层角度、铺层厚度以及铺层展向参数（Ｘ１，Ｘ２，

Ｘ３，Ｘ４）和弦向参数（ΔＹ１，ΔＹ２，ΔＹ３，ΔＹ４）等组件
定义参数，并开发出了智能向导来快速、准确地完
成复合材料桨叶各组件三维定义参数的设定，取
代了对大量二维剖面的繁琐定义，并在复合材料
铺层三维参数化定义和桨叶理论外形的基础上，
根据上一铺层内表面通过曲面偏置自动构建当前

铺层曲面和铺层内表面，从而实现了桨叶各复合
材料铺层的自动化三维几何建模．本文的桨叶剖
面扭转刚度分析方法首先根据文献［１８］的方法对
桨叶各组件进行整体三维参数化定义，然后在文
献［１９］的桨叶蒙皮铺层自动化三维几何建模研究
的基础上，根据组件之间的邻接面约束关系进一
步实现了大梁、肋、前缘配重以及后缘条等组件的
三维几何外形的自动构建，其基本思路和方法与
根据整体参数化定义进行蒙皮铺层三维几何模型

的自动构建方法相似，在此不做展开．
根据自动构建的三维桨叶几何模型，本文在

１９０１
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下一节将着重讨论如何针对桨叶剖面扭转刚度分

析这一具体问题，确定需要分析的特征剖面位置，
并自动对各剖面进行几何解构．

３．２　剖面几何解构及扭转刚度计算

本文开发的剖面扭转刚度分析软件在桨叶各

组件三维几何外形自动构建完成之后，首先依据
各组件参数化定义信息中的展向特征位置（例如
组件的起始位置、拐点位置、终点位置等），自动确
定需要分析的剖面展向位置序列，并截取出各剖面
的几何外形．然后分析软件自动对剖面几何进行解
构，得出各剖面扭转盒的构成、各铺层块构成以及
提取相应材料特性，进而进行剖面扭转刚度计算．
由第２节推导出的桨叶剖面扭转刚度计算公

式可以看出，组成桨叶的各种材料的厚度和剪切
模量、桨叶扭转盒的构成和面积以及各扭转盒的
长厚比是进行桨叶剖面扭转刚度计算必不可少的

基础参数．由于材料的厚度可以从截取的剖面信
息中提取，而剪切模量是材料固有特性，因此确定
扭转盒的构成以及各铺层的边界点（铺层在当前
剖面上缘及下缘的起点与终点）、构成各扭转盒的
铺层块、计算各扭转盒的面积及长厚比是剖面扭
转刚度计算的关键．下面以某个桨叶剖面外形为
例具体说明剖面扭转刚度计算的基本数据结构和

算法流程．
第一步，根据截取的剖面外形信息，获得桨叶

剖面上缘所有铺层起始点在剖面坐标系Ｙｓ 方向
的坐标（由于各铺层剖面边界点在剖面坐标系Ｙｓ
方向的坐标是进行铺层块划分最简单有效的依

据，而桨叶剖面是一个封闭结构，剖面坐标系Ｙｓ
方向坐标值往往会对应桨叶剖面上的两个点，因
此对上缘和下缘进行分别考虑），对所有坐标值进
行去重并按由小到大排序，得出上缘特征点坐标
序列ｖ＿ｕｐｐｅｒ，由序列中依次相邻的两坐标就能
够确定出一个铺层块，并把这相邻的两坐标值作
为该铺层块的起始点位置，由铺层块起始点位置
将剖面翼型上缘曲线裁剪出铺层块对应的弧段，
计算出弧长ｓ，并将弧长ｓ赋给上缘铺层块信息结
构体ｕ＿ｓｋｉｎ的弧长数据ｍ＿ｓ．图６所示为某桨叶
的剖面外形轮廓，点Ｏｓ，Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ，Ｅ 和Ｆ 就是
该剖面的上缘特征点，｛０，Ｌ１，Ｌ２，Ｌ３，Ｌ４，Ｌ５，Ｌ｝则
是上缘特征点坐标序列．
第二步，判断上缘某铺层块的弧段区间是否

包含于某一铺层的剖面起止点区间内，如果包含
则将该铺层的序号、角度以及厚度等数据存入该
铺层块信息结构体ｕ＿ｓｋｉｎ的铺层信息结构体ｖ＿

图６　某桨叶剖面外形轮廓

Ｆｉｇ．６　Ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ａ　ｂｌａｄｅ

ｌａｙｅｒ中，这样就获得了上缘各铺层块的弧长和包
含的铺层信息．同理，可以得到下缘特征点坐标序
列ｖ＿ｄｏｗｎ、下缘各铺层块信息ｄ＿ｓｋｉｎ，及其弧长
数据ｍ＿ｓ和铺层的构成信息ｖ＿ｌａｙｅｒ．
第三步，根据肋外形及定义信息，将上下缘铺

层块信息分解成各扭转盒的铺层块信息并获得各

个肋纵向区域的长度、厚度以及材料特性．图６所
示的桨叶存在一个肋，特征点Ｆ 对应的剖面ＹＳ
方向坐标为Ｌ３，由Ｌ３ 将上缘各铺层块信息ｕ＿

ｓｋｉｎ分割出两扭转盒铺层块信息，同理下缘也是
如此；此外，点Ｆ和点Ｈ 为肋纵向区域的端点，通
过在肋的剖面外形中得出两端点坐标，从而计算
出肋侧壁的长度，肋的厚度及材料信息则从截取
的剖面信息中获得．此外肋纵向区域的两端点将
整个桨叶剖面外形分割成两部分，借助三维造型
软件的开放接口函数，分别计算出各扭转盒的面
积、剖面大梁的面积和转动惯量，扭转刚度计算的
基本数据结构如图７所示．

图７　扭转刚度计算基本数据结构图

Ｆｉｇ．７　Ｂａｓｉｃ　ｄａｔａ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｃｈａｒｔ　ｆｏｒ　ｔｏｒｓｉｏｎ

ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ　ｃａｌｃｕｌａｔｅ
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通过前面各步自动解构出各扭转盒及其铺层

块信息，并获得各铺层材料的剪切模量后，算法即
利用前文推导的公式得出各扭转盒蒙皮及肋的长

厚比，再结合各扭转盒的面积、剖面大梁的面积、
材料剪切模量及转动惯量，应用第２节推导的公
式，最终计算得出桨叶整个剖面的扭转刚度．

４　实例分析与验证

本文方法已在ＣＡＴＩＡ软件上利用ＣＡＡ二
次开发平台实现．应用某真实直升机尾桨进行验
证，该尾桨由蒙皮、大梁、两根肋、填充物以及后
缘条构成，在不同剖面具有单闭室、双闭室以及三
闭室３种扭转盒类型，因此能够验证本文推导的

３种扭转盒扭转刚度计算公式．其中蒙皮组成如
图８所示，由１３个铺层构成，各铺层信息如表１
所示．
由桨叶各组件定义信息，构造出桨叶各组件

外形，确定了分析剖面的位置，则可以解构出某一
指定剖面的材料及几何信息．例如表２就是该桨
叶在某一展向剖面位置处解构的扭转盒蒙皮铺层

信息．
由表２可以得出该剖面为双扭转盒类型，并

图８　某型直升机尾桨蒙皮组成示意图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｔａｉｌ　ｒｏｔｏｒ　ｓｋｉｎ

获得各扭转盒以及肋的数目、面积、包含的铺层块
（ｓｅｇｍｅｎｔ）的数目、各铺层块的弧长、各铺层块包
含的铺层数目及材料信息，其中铺层材料信息为
一个二元组，二元数分别表示材料厚度及材料序
号名．
根据自动解构的剖面信息，应用本文方法得

出桨叶各剖面的扭转刚度．由于没有开展实物验
证的条件，未能获得实际桨叶的扭转刚度，因此为
验证本文方法的有效性，将获得的剖面扭转刚度
特性分布曲线与目前工程中实际应用的桨叶结构

分析软件———ＣＰＡＯ的计算结果进行分析比对，
如图９所示．

表１　某型直升机尾桨叶蒙皮铺层整体参数化描述表

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ　ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ　ｔａｂｌｅ　ｏｆ　ａ　ｔａｉｌ　ｒｏｔｏｒ　ｓｋｉｎ

Ｎｕｍｂｅｒ　Ｔｙｐｅ
Ａｎｇｌｅ／

（°）
Ｍａｔｅｒｉａｌ

ｎａｍｅ

Ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ／

ｍｍ

Ｘ１／

ｍｍ

Ｘ２／

ｍｍ

Ｘ３／

ｍｍ

Ｘ４／

ｍｍ

ΔＹ１／

ｍｍ

ΔＹ２／

ｍｍ

ΔＹ３／

ｍｍ

ΔＹ４／

ｍｍ

１　 １０ Ｎｉｃｋｅｌ　 ０．６　 ２５０　 １　４９０　 １　６９０　 ６１　 ４２　 ３０　 ２２

２　 １０ Ｄｅｆａｕｔ１３　 ０．１３　 ２５０　 １　４９０　 １　６９０　 ６１　 ４２　 ３０　 ２２

３　 １０　 ０ Ｖ３２３３　 ０．９３　 ２５０　 １　４９０　 １　６９０　 ６１　 ４２　 ３０　 ２２

４　 ０　 ０ Ｖ３２３３　 ０．３１

５　 ０　 ４５ Ｃ３２３８　 ０．３５５

６　 １　 ０ Ｃ３２３８　 ０．３５５　 １　５９０　 １　５９０

７　 ３　 ４５ Ｃ３２３８　 ０．３５５　 １　５９０　 １　５９０　 １３０ －１２８

８　 ３　 ０ Ｃ３２３８　 ０．３５５　 １　４９０　 １　４９０　 １３０ －１２８

９　 ６　 ４５ Ｃ３２３８　 ０．３５５　 ２８６　 ２５０　 １４５ －５０ －１４８

１０　 ６　 ０ Ｖ３２３３　 ０．３１　 ２４６　 ２１４　 １３８ －５０ －１３８

１１　 ３　 ４５ Ｖ３２３３　 ０．３１　 ３３０　 ２５０　 １４５ －１４８

１２　 ３　 ０ Ｖ３２３３　 ０．３１　 ２９０　 ２１４　 １３８ －１３８

１３　 ３　 ４５ Ｖ３２３３　 ０．３１　 ２５０　 １７８　 １３０ －１２８
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表２　某剖面扭转盒铺层解构信息

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｔｏｒｓｉｏｎ　ｂｏｘ　ｌａｙｅｒ　ｅｘｔｒａｃｔ　ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

Ｎａｍｅ
Ａｒｅａ／

ｍｍ２
Ｓｅｇｍｅｎｔ

Ｎｏ．

Ａｒｃ／

ｍｍ

Ｌａｙｅｒ

Ｎｕｍ
Ｌａｙｅｒ　Ｍａｔｅｒｉａｌ　Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

Ｂｏｘ１　 １　５３７．１８

１　 ５２．５３１　７　 ７
｛（０．６，１），（０．１３，２），（０．９３，３），（０．３１，３），（０．３５５，６），

（０．３５５，６），（０．３１，３）｝

２　 ２０．３６６　 ４ ｛（０．３１，３），（０．３５５，６），（０．３５５，６），（０．３１，３）｝

３　 ５６．２８３　５　 ２ ｛（０．３１，３），（０．３５５，６）｝

４　 ２８．０５５　７　 ３ ｛（０．３１，３），（０．３５５，６），（０．６２，４）｝

５　 ３６．２１６　７　 ７
｛（０．６，１），（０．１３，２），（０．９３，３），（０．３１，３），（０．３５５，６），

（０．３５５，６），（０．３１，３）｝

６　 ３１．０９６　７　 ４ ｛（０．３１，３），（０．３５５，６），（０．３５５，６），（０．３１，３）｝

７　 ５６．４５１　２　 ２ ｛（０．３１，３），（０．３５５，６）｝

８　 ２８．１５０　７　 ３ ｛（０．３１，３），（０．３５５，６），（０．６２，４）｝

Ｂｏｘ２　 ４９７．６１５
１　 ８２．１０４　３　 ２ ｛（０．３１，３），（０．３５５，６）｝

２　 ７４．６２７　５　 ２ ｛（０．３１，３），（０．３５５，６）｝

Ｒｉｂ　 １２．４９５２　 １　 ２０．１５　 １ ｛（０．６２，４）｝

图９　两种方法桨叶剖面扭转刚度分布对比图

Ｆｉｇ．９　Ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｔｏｒｓｉｏｎ　ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｗｏ　ｍｅｔｈｏｄｓ

　　图９中，横向表示桨叶展向位置值，纵向表示
桨叶的剖面扭转刚度特性值，由两组曲线对比可
以看出，本文方法计算的结果与ＣＰＡＯ软件计算
的结果比较吻合，两者之间的偏差较小，最大误差
为２．１％．此外，本文工作同目前实际工程应用相
比，提高了桨叶模型建模和剖面扭转刚度数据准
备工作的效率．本文方法可以无缝嵌入于整个桨
叶设计流程，在整个设计过程中，只在数据准备时
需要进行软件的交互操作，而这些交互操作是以

智能向导的方式进行，使用非常简单、方便，通过
半小时就能自动完成桨叶各组件外形三维建模及

桨叶各剖面扭转刚度计算的全部过程；而在实际
工程应用中，ＣＰＡＯ软件主要是进行桨叶结构分
析，与桨叶模型建模过程是相互独立的，而ＣＰＡＯ
软件进行剖面扭转刚度计算的数据准备工作是由

工程设计人员依据设计方案、桨叶数模及其设计
思想，通过手动编制二维剖面描述文件来完成的，

通常该过程花费的时间约为３～４ｈ．因此，一次桨
叶结构设计过程，本文方法就能提高２～３ｈ，而桨
叶结构设计是一个迭代寻优的过程，因此本文方
法在计算效率的优越性就显得更为突出．

５　结　论

本文提出的基于精确参数化定义的复合材料

桨叶剖面扭转刚度计算方法，充分考虑了复合材
料蒙皮铺层的复杂结构以及梁、肋等组件的细节
几何模型，同时计算方法采用解析表达，并由提出
的铺层块、等效厚度以及长厚比概念，将复杂的积
分运算转化为简单的数值叠加运算，且组件的参
数化描述、桨叶三维几何建模、二维剖面几何解
构、剖面刚度计算完全集成于桨叶设计过程自动
完成．工程应用验证表明本文提出的方法和开发
的软件能够准确、高效地实现直升机复合材料桨
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叶剖面扭转刚度计算．下一步将在本文工作的基
础上实现其他桨叶结构特性参数的计算，并进一
步开展桨叶结构优化的研究．
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