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摘要: 为研究旋翼复合材料桨叶在高速弹击情况下的损伤情况ꎬ本文通过有限元方法ꎬ对直升机复合材料桨叶翼型段的

弹击损伤进行了仿真分析ꎮ 建立了复合材料桨叶翼型段的有限元分析模型ꎬ采用在三维 Ｈａｓｈｉｎ 失效准则的基础上修改的编

织布失效准则对桨叶中的复合材料单元的弹击损伤进行判断ꎬ基于 ＡＢＡＱＵＳ 软件编写了 ＶＵＭＡＴ 材料子程序ꎬ并按照损伤形

式对损伤单元的刚度进行折减ꎮ 计算结果和试验结果的对比分析表明:仿真分析结果和试验结果具有良好的一致性ꎬ可见通

过数值仿真可以直观地分析桨叶的弹击损伤ꎬ预测损伤范围ꎬ为桨叶结构的抗弹击设计和评价提供依据ꎮ
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１　 前　 言
军用直升机在执行任务过程中ꎬ面临不同地面

武器和空中武器的威胁ꎬ为了避免遭受攻击后出现

毁灭性破坏ꎬ提高飞机的生存力ꎬ需要直升机具备一

定的抗弹击能力ꎮ 旋翼桨叶作为直升机的重要动部

件ꎬ是直升机的主要升力面和操纵面ꎬ需要充分考虑

桨叶的抗弹击性能ꎮ 以美国的黑鹰直升机为例ꎬ其
桨叶就具备被 ２３ ｍｍ 口径炮弹击中后不损毁的抗

弹击能力[１ꎬ２]ꎮ
纤维增强复合材料相比于传统金属材料ꎬ具有

优异的力学性能和较好的可设计性ꎬ现代直升机的

旋翼桨叶绝大多数都是复合材料桨叶ꎮ 复合材料桨

叶面对高速子弹冲击下的损伤情况ꎬ直接影响着桨

叶在损伤后是否继续具备提供直升机升力的能力ꎬ
因此一般都需要通过不断地试验来对桨叶的弹击损

伤进行分析和验证ꎬ国外从 ２０ 世纪 ７０ 年代开始就

对复合材料桨叶在高速弹击下的损伤进行了大量试

验分析研究ꎬ其中包括不同的子弹、不同工况等对桨

叶损伤的影响[３ꎬ４]ꎮ
针对复合材料层合板ꎬ国内学者开展了诸多其

抗弹性能的数值和试验研究ꎮ 其中古兴谨对不同角

度铺层的复合材料层合板的高速冲击损伤进行了分

析ꎬ考虑了纤维断裂、基体裂纹和分层等三种损伤形

式[５￣７]ꎮ 陈炎等[８]针对纤维复合材料层合板在不同

弹击速度下的弹击特性问题ꎬ采用 ＬＳ￣ＤＹＮＡ３Ｄ 进

行了弹击数值模拟ꎬ分析了纤维角度和铺层顺序对

弹击性能的影响ꎮ 罗军等[９]利用非线性经典层合板

理论ꎬ研究了不同铺层方向对抗弹性能的影响以及

不同冲击速度情况下对复合材料铺层的要求ꎮ 孙中

涛等[１０]通过复合材料板预留孔的方法对复合材料

板弹击后的孔边应力和失效模式进行了研究ꎮ 国内

其他学者也对纤维增强复合材料的抗弹性能以及破

坏机理进行了相关分析和研究并且取得了一定的成

果[１１￣１３]ꎮ 不过这些研究都是基于单向纤维复合材料

层合板ꎬ很少有学者针对编织类复合材料的冲击损

伤进行研究ꎮ
尤其是针对直升机复合材料桨叶弹击损伤的分

析ꎬ国内进行相关研究的文章相对较少ꎮ 因此需要

建立一种复合材料桨叶弹击的有限元分析模型ꎬ研
究复合材料桨叶在高速弹击下的损伤情况ꎮ

本文选用 Ａｂａｑｕｓ / ＥＸＣＩＰＴ 显示非线性分析模

块软件ꎬ建立了复合材料桨叶翼型段弹击的数值分

析模型ꎬ采用带沙漏控制的 ８ 节点一阶减缩积分单

元(Ｃ３Ｄ８Ｒ)对复合材料桨叶翼型段进行有限元离

散ꎮ 通过编写 ＶＵＭＡＴ 程序实现了复合材料桨叶单

元损伤判断和刚度折减ꎮ 本文进行了旋翼复合材料

在高速弹击情况下的弹击损伤的仿真分析ꎬ并和试

验结果进行了对比ꎬ还给出了不同工况下复合材料

桨叶的弹击损伤情况ꎬ可以为复合材料桨叶的抗弹

击设计提供参考ꎬ并且可以评价不同桨叶结构的抗

弹击性能ꎮ
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２　 失效准则和损伤模型
复合材料的破坏强度主要与材料性能和受载后

的应力状态、应变状态和应变能有关ꎮ 复合材料的

破坏模式主要有纤维拉伸破坏、纤维压缩破坏、基体

拉伸破坏和基体压缩破坏ꎬ并且每种失效模式下材

料并不是完全失去了承载能力ꎬ而是根据其损伤形

式对其响应的弹性常数进行退化处理ꎮ Ｈａｓｈｉｎ 失效

准则[１４]为复合材料的经典失效准则之一ꎬ是基于应

力的失效准则ꎬ根据拉伸和压缩产生的不同失效机

制ꎬ将复合材料纤维和基体失效都划分为拉伸和压

缩失效ꎮ 但是三维 Ｈａｓｈｉｎ 准则有其局限性ꎬ只针对

单向纤维的复合材料ꎬ对于旋翼桨叶上常用的编织

双向纤维复合材料ꎬ需要对 Ｈａｓｈｉｎ 准则加以改进ꎮ
复合材料桨叶采用的复合材料是编织复合材料

布ꎬ在面内纵横两个方向都有纤维增强ꎬ面外方向为

基体方向ꎬ因此纤维的破坏需要考虑面内两个方向ꎮ
如下式是在 Ｈａｓｈｉｎ 准则基础上修改的编织复合材

料三维失效准则:
(１)纵向拉伸破坏
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σ１１ < ０ꎬ
σ１１

ＸＣ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥１ 　 (２)

失效后ꎬ则 Ｅ１ ＝μ１２ ＝μ１３ ＝ ０ꎮ
(３)横向拉伸破坏
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(４)横向压缩破坏
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(５)基体拉伸破坏
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(６)基体压缩破坏
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式中:ＸＴ、ＸＣ、ＹＴ、ＹＣ 分别为复合材料面内的纤

维纵向拉伸、压缩强度和横向拉伸、压缩强度ꎻＺＴ、
ＺＣ 分别为基体的拉伸和压缩强度ꎻＳ１２、Ｓ１３、Ｓ２３分别

为面内剪切强度和层间剪切强度ꎮ
复合材料单元损伤后ꎬ通过其宏观弹性模量的

折减来表明其力学性能的降低ꎬ本文选择逐个方向

退化的材料性能退化模型ꎮ
通过 ＡＢＡＱＵＳ 中的用户自定义材料子程序 ＶＵ￣

ＭＡＴ 实现每层纤维编织复合材料的损伤判定和刚度

折减ꎬ若某一单元三个方向均失去了承载能力ꎬ则表

明此单元完全破坏ꎬ将该单元从分析模型中删除[１５]ꎮ

３　 复合材料桨叶有限元数值模型
旋翼桨叶翼型段的典型剖面一般都是多闭腔结

构ꎬ由前缘包铁、蒙皮、大梁、加强肋和泡沫组成ꎬ其
中蒙皮和大梁是其主要承力件ꎬ主要承受离心力和

弯矩ꎮ 桨叶翼型段的剖面示意如图 １ 所示ꎮ

图 １　 桨叶翼型段剖面示意图

Ｆｉｇ １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｂｌａｄｅ ａｉｒｆｏｉｌ ｓｅｃｔｉｏｎ

　 　 蒙皮铺层示意图如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 蒙皮铺层示意图

Ｆｉｇ ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓｋｉｎ ｐｌｙ

　 　 选取展长为 ５００ ｍｍꎬ无扭角ꎬ弦长为 ５２０ ｍｍ 的

等截面桨叶翼型段作为分析模型ꎮ 利用 ＣＡＴＩＡ 软

件绘制复合材料桨叶翼型段的实体结构ꎮ 再将该模

型导入 ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ 中ꎬ进行有限元网格划分ꎮ
采用实体单元对桨叶翼型段结构进行网格离

散ꎮ 选取桨叶展向中间面作为子弹的弹击平面ꎬ考
虑到弹击的影响区域主要集中在弹击平面周围ꎬ因
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此进行网格划分时ꎬ使网格密度从弹击点所在平面

沿展向向外逐渐减小ꎬ在保证计算结果精度的同时

提高计算效率ꎮ 网格划分如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 桨叶翼型段网格示意图

Ｆｉｇ ３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｂｌａｄｅ ａｉｒｆｏｉｌ ｓｅｇｍｅｎｔ

　 　 子弹选用五四式 １２ ７ ｍｍ 穿甲燃烧弹ꎬ弹头长

为 ６４ ６ ｍｍꎬ弹头直径为 １３ ０１ ｍｍꎮ
子弹的网格采用轴对称划分ꎬ在分析时认为弹

体是刚性的ꎬ网格如图 ４ 所示ꎮ

图 ４　 １２ ７ ｍｍ 穿甲弹网格示意图

Ｆｉｇ ４　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ １２ ７ ｍｍ ＡＰＩ

　 　 复合材料桨叶翼型段一共选用编织玻璃布、编织

碳布、预浸大梁带三种复合材料ꎬ还有填充材料和金

属前缘包铁ꎮ翼型段主要复合材料参数如表 １ 所示ꎮ
表 １　 复合材料的材料特性

Ｔａｂｌｅ １　 Ｍａｔｅｒｉａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｍａｔｅｒｉａｌ

玻璃布 碳　 布 碳　 布

铺层角度 ０° / ９０° ±４５° ０° / ９０°

Ｅ１ ＝Ｅ２ / ＧＰａ ２３ １１.２ ５０.４

Ｅ３ / ＧＰａ ６.８ ６.８ ６.８

Ｇ１３ ＝Ｇ２３ / ＧＰａ ２.４ ７.３ ２.７８

Ｇ１２ / ＧＰａ ４.７ ２３.９ ３.１３

μ１２ ０.１４ ０.７６ ０.０８

μ１３ ＝μ２３ ０.３５ ０.０４ ０.３５

　 　 在分析过程中子弹和复合材料桨叶单元之间定

义面面的主从接触ꎬ摩擦系数取 ０ ３ꎬ复合材料桨叶

单元之间定义自接触ꎬ摩擦系数取 ０ ２５[１６]ꎮ
其分析计算流程见图 ５ꎮ

图 ５　 计算分析流程图
Ｆｉｇ ５　 Ｆｌｏｗ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ａｎａｌｙｓｉｓ

４　 算例分析和试验验证
仿真分析中ꎬ子弹入射速度取 ６５０ ｍ / ｓꎬ子弹绕

自身轴线的旋转速度取 １２０００ ｒａｄ / ｓꎮ
４ １　 典型工况弹击损伤的试验验证

为验证仿真分析结果的有效性ꎬ选取一段桨叶

翼型段进行典型工况下的试验验证ꎮ 桨叶翼型段试

验件长度为 １ ５ ｍꎬ选择两个剖面位置进行典型工

况下的弹击试验ꎬ具体示意图如图 ６ 所示ꎮ

图 ６　 桨叶试验件示意图
Ｆｉｇ ６　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｂｌａｄｅ ｔｅｓｔ ｐｉｅｃｅ

　 　 典型弹击试验工况如图 ７ 所示ꎮ

图 ７　 典型工况示意图
Ｆｉｇ ７　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｙｐｉｃａｌ ｔｅｓｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ
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　 　 弹击试验选用五四式 １２ ７ ｍｍ 弹道枪ꎬ枪口距

离桨叶着弹点为 １ ５ ｍꎬ通过子弹装药量控制子弹

出膛速度为(６５０±２０) ｍ / ｓꎮ
工况 １ 下的弹击试验的损伤结果和仿真分析的

损伤结果对比如图 ８ 所示ꎮ

图 ８　 工况一弹击损伤情况对比

Ｆｉｇ ８　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｉｍｐａｃｔ ｄａｍａｇｅ

　 　 工况 ２ 下的弹击试验的损伤结果和仿真分析的

损伤结果对比如图 ９ 所示ꎮ

图 ９　 工况二弹击损伤情况对比

Ｆｉｇ ９　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｉｍｐａｃｔ ｄａｍａｇｅ

　 　 通过弹击试验可以看出ꎬ旋翼桨叶遭受弹击后ꎬ
其损伤形式主要表现为分层和纤维断裂ꎮ 通过有限

元分析也可以仿真得到其损伤范围和损伤表征情况ꎮ
通过图 ８ 和图 ９ 的对比图可以看出ꎬ仿真分析

和弹击试验的损伤结果较为一致ꎬ通过仿真分析可

以清晰地得到桨叶在高速弹击下的损伤情况ꎬ包括

分层和纤维断裂的区域和面积ꎮ
为了更准确地验证仿真分析结果的正确性ꎬ对

仿真分析和弹击试验的损伤缺口尺寸的一致性进行

对比ꎮ 工况 １ 和工况 ２ 下仿真分析和弹击试验得到

的损伤面积的对比如表 ２ 所示ꎮ

表 ２　 弹击损伤缺口尺寸对比

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｉｍｐａｃｔ ｄａｍａｇｅ ｇａｐ ｓｉｚｅ

弹击工况
试验结果 仿真结果

缺口尺寸 / ｍｍ×ｍｍ 缺口尺寸 / ｍｍ×ｍｍ

工况 １
入　 口 ４４×１８ ４６×２０

出　 口 １１０×２２ １１５×２３

工况 ２
入　 口 ２７×１５ ３２×１６

出　 口 ３５×２１ ３８×２５

　 　 通过表 ２ 的数据可以看出ꎬ仿真分析结果和试

验结果吻合较好ꎮ 通过有限元仿真分析可以得到不

同工况下桨叶弹击损伤的不同结果ꎬ其入射口尺寸

和出射口尺寸与试验结果对比都相差不大ꎬ证明本

文建立的有限元仿真分析方法准确性较好ꎬ可以用

来进行旋翼桨叶的弹击损伤的仿真分析ꎬ进行不同

工况下弹击损伤的评价ꎮ
４ ２　 多工况算例分析

旋翼桨叶在直升机战场环境中可能遭受不同位

置、不同角度的子弹的攻击ꎬ本文分析了不同角度、
不同位置下旋翼桨叶遭受子弹攻击的损伤情况ꎬ分
析了不同工况弹击可能造成的桨叶损伤严重程度ꎮ

假设弹击点在桨叶前缘包铁上ꎬ其弹击方向与

桨叶弦线夹角为∝ꎬ取四个角度进行有限元弹击损

伤的有限元仿真分析ꎬ四个角度分别为 １０°、４°、－４°
和－８°ꎬ弹击工况示意如图 １０ 所示ꎮ

图 １０　 前缘弹击示意图

Ｆｉｇ １０　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ｉｍｐａｃｔ

　 　 采用本文提出的有限元仿真分析方法ꎬ进行图 １０
工况的弹击损伤仿真分析ꎬ分析结果如图 １１ 所示ꎮ
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图 １１　 前缘弹击的桨叶损伤(单位:ｍｍ)
Ｆｉｇ １１　 Ｂｌａｄｅ ｄａｍａｇｅ ｏｆ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ｉｍｐａｃｔ(ｕｎｉｔ: ｍｍ)

　 　 通过有限元分析结果可以看出ꎬ当弹击角度较

大时(如∝＝１０°和∝＝ ４°)ꎬ在入射点形成椭圆形入

射孔ꎬ由于摩擦力、阻力以及自身旋转速度的影响ꎬ
子弹会在桨叶内部发生翻转ꎬ穿过前缘大梁、前后

肋ꎬ并最终从桨叶上翼面射出ꎬ同时子弹尾部划开下

翼面ꎬ对桨叶造成较大损伤ꎮ
当弹击角度较小时(如∝＝ －４°和∝＝ －８°)ꎬ子

弹打到前缘包铁上ꎬ使前缘包铁发生破坏ꎬ同时也使

子弹发生明显转向ꎬ产生抬头ꎬ最终子弹划破包铁、
大梁带和部分表面蒙皮弹开ꎬ对桨叶本体破坏较小ꎮ

对比四个角度发现ꎬ子弹从前缘的弹击存在一

个弹开角度ꎬ若子弹入射角小于此角度ꎬ则子弹只会

造成表面损伤ꎬ并不会伤及桨叶的内部结构ꎻ若子弹

入射角大于此角度ꎬ则子弹会贯穿桨叶ꎬ破坏大梁、
前后肋和上下翼面蒙皮ꎬ造成较大损伤ꎮ

桨叶的前缘弹击的弹开角度和桨叶的前缘刚度

有关ꎬ可以通过优化桨叶的刚度分配ꎬ扩大前缘弹击

的弹开角度ꎬ降低子弹穿透桨叶的概率ꎬ从而提高桨

叶的抗弹击性能ꎻ对于子弹穿透桨叶的情况ꎬ应该在

设计中考虑多路传力ꎬ增加弹击后剩余刚度和强度ꎬ
从而提高其抗弹击能力ꎮ

假设弹击点在桨叶下翼面腹部ꎬ其弹击方向和

桨叶弦线夹角为∝ꎮ 取 ２３°、１８°和 １０°三个角度进

行弹击有限元仿真分析ꎬ如图 １２ 所示ꎮ

图 １２　 下翼面弹击示意图

Ｆｉｇ １２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｌｏｗｅｒ ａｉｒｆｏｉｌ ｉｍｐａｃｔ

　 　 对图 １２ 工况的弹击损伤进行仿真分析ꎬ分析结

果如图 １３ 所示ꎮ

图 １３　 下翼面弹击的桨叶损伤(单位:ｍｍ)
Ｆｉｇ １３　 Ｂｌａｄｅ ｄａｍａｇｅ ｏｆ ｌｏｗｅｒ ａｉｒｆｏｉｌ ｉｍｐａｃｔ(ｕｎｉｔ: ｍｍ)

　 　 子弹从桨叶下翼面腹部斜向上翼面射入桨叶ꎬ
子弹穿过桨叶本体ꎬ从上翼面射出ꎮ 射击角度∝越

大ꎬ子弹的运动路径越短ꎬ出射口也越小ꎬ对桨叶造

成的伤害也越小ꎮ 当∝＝ ２３°时ꎬ子弹穿透桨叶ꎬ下
翼面小梁和前肋被弹击损坏ꎬ子弹从上翼面射出ꎬ形
成一定出射损伤ꎻ随着入射角度的减小ꎬ造成的损伤

变大ꎬ当∝＝１０°时ꎬ子弹最终穿过后肋ꎬ从后缘条处

射出ꎬ后缘上下翼面都造成较大缺口ꎮ
下翼面的不同入射角度下ꎬ子弹的动能损伤如

图 １４ 所示ꎮ

图 １４　 子弹动能损失

Ｆｉｇ １４　 Ｋｉｎｅｔｉｃ ｅｎｅｒｇｙ ｌｏｓｓ ｏｆ ｂｕｌｌｅｔ

　 　 通过子弹的动能损失图可以看出ꎬ入射角度越

小ꎬ子弹穿透路径越长ꎬ子弹动能的损失也越多ꎬ桨
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叶吸收越多的能量ꎬ造成的破坏也越大ꎮ

５　 结　 论
本文提出了一种可以仿真分析桨叶弹击损伤的

有限元模型ꎬ并且将仿真结果和试验结果进行了对

比ꎬ验证了仿真结果的准确性ꎮ 进一步分析了不同

入射位置、不同入射角度对桨叶弹击损伤的影响ꎬ为
桨叶的抗弹击结构设计提供了一定的参考ꎬ并且可

以评价不同桨叶结构的抗弹击性能ꎮ
结论如下:
(１)两种试验工况下的弹击仿真分析结果和试

验结果造成的桨叶损伤位置和弦向尺寸吻合较好ꎬ
本文提出的桨叶弹击有限元仿真方法具有较好的准

确性ꎻ
(２)对桨叶前缘弹击ꎬ不同的角度造成的损伤

程度不同ꎬ其中以子弹贯穿后缘的弹击角度危害最

大ꎬ子弹弹开的弹击角度危害最小ꎮ 在桨叶结构的

抗弹击设计中应该考虑通过结构优化设计ꎬ优化刚

度分配ꎬ增加前缘弹击的弹开角ꎬ增强桨叶遭受前缘

弹击的生存概率ꎻ
(３)下翼面弹击角度越大ꎬ穿过桨叶越快ꎬ对桨

叶相对危害越小ꎻ角度越小ꎬ路径越长ꎬ损伤越大ꎮ
对此工况下桨叶结构的抗弹击设计中ꎬ应该考虑实

现多路传力ꎬ增加结构损伤容限能力ꎬ使一次弹击无

法破坏所有的传力路径ꎬ提高桨叶的弹击生存力ꎮ
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