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摘要：基于直升机结构件的力学性能研究，根据试验和有限元分析结果，提出了进行直升机抗坠毁设计的简化力

学模型。模型主要用于在垂直坠毁过程中的最大冲撞力的预测和关键抗坠毁构件的能量吸收设计。利用此简化模

型，对直升机 10.2 m/s 速度垂直撞击地面这一工况进行了计算，得到了起落架吸收的能量(塑性功)占初始动能的

百分比，等效机体的动能衰减曲线等重要结果，与有限元结果对比，吻合较好。 
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0  前言* 

武装直升机作为配合陆军和海军陆战队作战的

空中战术力量，极易遭受来自地面部队常规武器的

攻击，并且由于直升机速度限制以及恶劣飞行环境

和气候条件的影响，容易发生坠毁事故。而且直升

机因受到驾驶舱上部旋翼系统的阻碍，难以采用弹

射救生装置提供乘员逃生。过去直升机设计一直沿

用传统的飞行器设计思想，即以气动特性、稳定性、

控制特性、静载强度和疲劳强度为依据来保证飞行

的安全。这一思想到越战以后开始有了转变，人们

通过对直升机坠毁事故分析注意到，如果对现有直

升机结构系统的抗冲击性能稍加改进，就可以大大

提高乘员在坠毁事故中的生存率[1,2]。因此在现代直

升机的设计中，提供在特定坠毁条件下足够的乘员

保护和满足一般飞行性能要求放到了同等重要的位

置。 
参考文献[3]详细介绍了武装直升机抗坠毁的

概念设计原理。在实际操作中，主要是利用结构系

统中与乘员有直接联系的三大构件：起落架、抗冲

击机腹和乘员缓冲座椅的能量吸收能力。阿帕奇

(YAH—64)在概念设计阶段，结合机型结构特点，利
用了由美军自行研制的简单KRASH模型软件[4]。此

模型考虑了主起落架、座舱下的抗冲击机腹以及缓

冲座椅的力学性能，利用等效质量—弹簧 (具 
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有弹塑性性质)模型替代结构件系统来估算冲击力
随时间的变化以及能量吸收能力。对于早期设计阶

段，采用简单模型有助于抓住抗坠毁的关键环节，

对结构参数需要满足的性能要求可进行自由调整以

达到最优的组合。在真实机型的设计阶段，采用非

线性有限元大型动力学程序分析结构的耐撞性指

标，辅以试验是不可避免的。与简单模型分析相比，

有限元分析具有较高的准确度。从预测角度来看，

两者所得结果应有一致性。 
参考文献[5]利用有限元技术分析了直升机机
体的等效质量与跪式起落架构成的组合系统在    
6 m/s 硬着陆时的塑性动力响应和能量吸收过程。参
考文献[6]采用简化的弹簧—刚性杆系统模型，近似
给出了起落架吸收的能量(塑性功)占初始动能的百
分比，机体的动能变化曲线以及主缓冲器的载荷谱

曲线。结合设计实际情况，提出武装直升机整体抗

坠毁设计的简化力学模型，用于分析垂直坠毁过程

中的冲击力和能量吸收。为了检验模型的可靠性，

预测结果与有限元结果进行了比较，说明两者有很

好的一致性。 

1  直升机坠毁的简化力学模型 

对于直升机整体可简化为图 1所示，AB、BC、
AD为轻质刚性杆；k1为主起落架缓冲器等效弹簧，

k2 为主起落架轮胎等效弹簧，k3 为尾起落架等效弹

簧，k4为机身等效弹簧，k5为座椅缓冲器等效弹簧。

m1 为前起落架质量，m2 为后起落架质量，m3 为机

身质量，m4为驾驶员及座椅质量。 
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图 1  直升机整机的质量—弹簧—刚性杆简化模型 

在直升机坠毁阶段，其前起落架的缓冲器将吸

收大部分能量，而机身则在起落架毁坏以后由于接

地产生自身的大塑性变形，吸收剩余能量，最后由

缓冲座椅保证乘员所受过载在安全范围内。 
对于该模型，变形较复杂的是前起落架。其变

形过程中状态如图 2a所示。由于 A、B 两点实际上
都是固连在机身上的，而且机体(m3＋m4)的质量中
心靠近主起落架(AE/ED≈0.3)，对图 2 结构进行受
力分析，F1为机身与起落架连接点的反力，并产生

转矩。θ 为 AB 与铅垂方向的夹角，在坠毁阶段θ 变
化可以忽略。通过有限元计算也表明在坠毁阶段θ
变化很小。由于略去了θ 的影响，实际上主起模型
的缓冲器部分可以用更简单的弹簧来等效，具体几

何参数见图 2b。从而有 
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式中  ?——弹簧的压缩量 
  d——坠毁过程中缓冲器等效弹簧的长度 

 
图 2  主起落架简化图 

将几何关系 
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式中  0ϕ ——初始时刻 l2与垂直方向夹角 
代入到式(1)，得到垂直作用力 )(?F 与缓冲器上的
作用力 )(δF 之间的关系如下 
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另一方面，假定坠毁过程中机体接触地面无限刚硬，

即不考虑地面的变形，因此在模型中用 k6来模拟，
它只在 6? (弹簧 k6的压缩量)达到一定值时才有效，

这样整机模型简化为图 3所示。 

 
图 3  直升机抗坠毁的简化力学模型 

可以得到该系统的控制方程为 
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式中  is (i=1～6)——各弹簧原长 
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影响计算最重要的因素在于等效弹簧 ?−F 关

系的准确性。由于各弹簧均为等效的，而在实际的

坠毁过程中，缓冲器及机体不仅有弹性和非弹性变

形，同时将伴随着频繁的卸载过程。在这里认为各

弹簧在碰撞的绝大多数时间里处于压缩状态，对特

别情况将做一定的处理，使得与实际过程接近。而

k4 反映的是机体自身变形与承受过载之间的关系，

用有限元模型直接仿真机体(不含起落架)坠毁过
程，从结果中提取机体质心的位移—过载关系。为

理论求解方便，用下述表达式拟合各弹簧 ?−F 曲

线，主起缓冲器拟合曲线如图 4所示。 
拟合式可写为 
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图 4  主缓冲器曲线 

从而 
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对前轮胎而言在坠毁过程中分两个阶段：弹性
变形阶段和压实后难变形阶段，临界点在 0.152 =?

处。拟合曲线如图 5，拟合式可写为 
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图 5  轮胎等效弹簧曲线 

对后起落架在坠毁过程中可认为当尾起缓冲器

作用完后就破坏，这在有限元仿真中也可看到尾起

落架向后甩动现象，临界点在 0.1612 =? 。拟合曲

线如图 6，拟合式可写为 

 

图 6  尾缓冲器曲线 
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机体部分在坠毁过程中也分两个阶段：未接地

小变形和接地大变形。在等效过程中，利用有限元

的计算结果。机体直接与刚性地面碰撞，压缩变形。

可以从结果中根据不同时刻机身质心的纵向位移与

质心的所受到的过载，定义出一条 ?−F 曲线(图 7)，
并用下式进行拟合 
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图 7  机身等效弹簧曲线 

对于座椅缓冲器，由试验结果，其作用力大小

为常数，作用方向与其拉压运动方向有关，拟合式

可写为 
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6? 对应刚性地面，在机体触地时 ( 即

8925.06 =? )开始受载，拟合式可写为 
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初始条件为 
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214321 ,,,,, llmmmm 及弹簧原长 is 等均已给出，由式

(5)～(13)，用 Mathematica可解出整个坠毁过程中的
系统的动态响应。 

2  计算结果讨论 

由于在简化模型时假定在撞击过程中各弹簧处

于压缩状态，所以以上得到的解只在符合这些假定 

(8) 

(9) 
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范围内有效。从分析可以看到在变形过程中不可避

免存在有卸载现象，但基本上都只存在较小的范围

内，因此结论是有意义的。 
从图 8及图 9可见在 s09.0≈t 时， )( 11 ?F 降到

零，从式(6)、(7)可知，缓冲器压缩量达到设计极限
m332.01 =? ，遭到破坏。图 8中在 s09.0≈t 后压

缩量增大实际是等效弹簧已经破坏后的响应。 

 
图 8  主起缓冲器变形响应曲线 

 

图 9  等效主起缓冲器时间—载荷曲线 

同时从图 10可以看到由于 k1失效，全机动能 t 
= 0.09 s后出现反弹趋势，机体速度变化也得到了缓
冲。 

 
图 10  直升机总动能随时间变化曲线 

而从图 11 可见在前起落架破坏后，一直到 t = 
0.11 s机体才触地( 6? 满足一定条件)，此时机体开始

变形吸收剩余能量。然后到 t = 0.18 s 时机体速度降
为零。 

 
图 11  机体等效弹簧压缩量变化历程 

3  有限元计算结果 

对直升机垂直坠毁情况，要求起落架能吸收 
10.2 m/s 垂直撞击速度下的直升机撞击能量 60%左
右，剩余能量通过机体塑性变形和损坏来吸收。有

限元计算采用了三维大型非线性动力学分析程序

MSC/DYTRAN。大约在 120 ms 左右，主起落架已
下跪 85%以上，尾起落架明显向后甩，缓冲器能够
吸收整体结构初始动能的 52.22% 左右。起落架破
坏后，机身开始变形吸能。在 150 ms左右，机体动
能只剩余 5%。 

4  吸能结果的两模型比较 

理论计算中起落架在 t = 0.09 s时破坏，此时缓
冲器变形量为 1

~
? ＝0.332，由式(11)，起落架吸收的

能量(塑性功)占初始动能的百分比为 
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通过有限元结果得到起落架约在 t = 0.12 s时破
坏，吸收的能量(塑性功)占初始动能的百分比为
52.22%，这与我们的结果很接近。 
而对于机体触地后到 t = 0.18 s吸收的动能初始
动能的百分比为 
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在 t = 0.18 s后从图 10可见还有剩余动能约 10%。
从图 12 中可见理论模型结果与有限元模型结果相
近。 
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图 12  机体速度时间响应曲线 

5  结论 

通过上面的研究，给出了直升机以 10.2 m/s 的
速度垂直撞击地面这一过程中起落架吸收的能量

(塑性功)占初始动能的百分比，等效机体的动能衰
减曲线，通过有限元计算结果与简化力学模型结果

的比较，显示两者的结果吻合得较好，这也表明提

出的简化模型是一个值得信赖的模型。 
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SIMPLIFIED MECHANICAL MODEL 
OF HELICOPTER CRASHWORTHINESS 

DESIGN 
 

Yang Jialing  Wu Weihua  Liu Xuhong 
(Bejing University of Aeronautics and Astronautics) 

Feng Deqiang 
(Chinese Helicopter Research and Development  

Institute) 
 

Abstract：Based on the study of the mechanical behavior of 

helicopter structures, including both experiment and FEM 

analysis, a simplified mechanical model for helicopter 

crashworthiness design, which can be used to predict the 

maximum impact force in the crash procedure and design some 

energy -absorption components, is proposed. The dynamic 

response of a helicopter with initial speed 10.2 m/s vertically 

impinged at the ground is calculated. The ratio of the dissipated 

energy absorbed by the landing gear to the total input energy 

and the kinetic energy decreasing curve of the fuselage during 

impact process are obtained. The comparison between the 

theoretical results and FEM results is reasonable agreement. 
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