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基于仿真分析的直升机座椅静强度
研究
高顿林，江秋鑫，赵昱淇
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摘 要：直升机座椅的抗坠毁性能是保护驾驶员的重要保障之一，座椅的静强度与动强度性能是衡量座椅可靠性的重要指

标。本文以座椅静强度性能为出发点，以某型直升机座椅为例，根据适航要求设计了基于不同加载方向的座椅静强度测试

试验。为进一步计算评估座椅的静强度性能，基于有限元分析方法，通过Abaqus对座椅的静载荷加载试验进行了模拟，分

析了该座椅在不同加载条件下的变形量、Mises应力分布与材料损伤情况，通过仿真与试验结果相结合的方式验证了该型机

座椅的可靠性，并为直升机座椅的性能模拟计算提供了有力的技术支撑。
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直升机座椅作为保护直升机驾驶员的重要装置，在直

升机抗坠毁设计[1-3]中往往起到至关重要的作用。座椅的

可靠性是直升机抗坠毁设计中的关键所在[4-6]，因此座椅的

静强度与动强度特性成为评价座椅性能的重要指标[7-8]。

对于座椅的静强度这一特性，座椅往往要分别承受不同方

向的静载荷，通过变形量以及是否存在结构失效加以评定。

目前关于直升机座椅的研究多集中于动强度性能的分

析，王陶、李晓波等[9-10]从抗坠毁动态冲击角度对座椅吸能

装置的结构设计进行了研究，而目前关于座椅静强度的研

究多集中于汽车座椅领域，张红红、徐中明等[11-12]对汽车座

椅的静强度进行了仿真模拟，分析了座椅的应力及变形情

况，但考虑到直升机座椅结构与汽车座椅差别较大，且直升

机座椅面临的载荷要求更为复杂严苛，无法为直升机座椅

的静强度分析直接提供指导作用，为此，本文以某型机驾驶

员座椅为出发点，以适航相关的座椅静强度要求为依据，对

其静强度试验方法进行了详细阐述，此外结合试验方法对

座椅静强度试验进行了仿真模拟，分析了座椅静强度试验

下的应力、变形以及材料损伤情况，最终通过仿真与试验结

果相结合的方式验证了该型机座椅的静强度性能，为直升

机座椅的强度设计提供一定的指导作用。

1 试验设置
1.1 座椅结构

该型机直升机座椅重量（质量）24.5kg，其骨架部分主

要由椅盆与椅腿两部分组成。椅盆用以承载驾驶员，其材

料为由碳纤维层压铺放技术制成的树脂基复合材料，以实

现座椅的轻量化技术要求。椅腿用于承载椅盆，其材料采

用航空领域较为广泛使用的 7075 铝合金。

1.2 静强度试验设置

参考 SAE AS 8049A《民用旋翼类、运输类和通用航空

类飞机座椅的性能标准》与 CCAR-29-R2《运输类旋翼航空

器适航规定》以及《民用直升机座椅通用要求》，座椅应能承

受向上、向前、侧向、向下与向后方向的极限载荷，且施加的

静载荷应至少维持 3s，座椅应不产生有害的变形，可以有效

地约束成员进而达到人员防护的目的。为此，参考上述规

定与标准，对直升机座椅设计了静载荷试验，通过测量座椅

不同点的变形量加以评估，在测量点的选择上，考虑到椅盆

与驾驶员直接接触，其变形将对驾驶员的生存空间产生直

接影响，故将测量点均选择在椅盆上，测量点位置如图 1 所

示，可以较为详尽地体现椅盆的变形情况，其中 A 点为椅盆

中心的最前点，B 点为下侧椅盆两前端的最外侧位置，C 点
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为下侧椅盆两侧顶部边缘的最低点，D 点为距地面高度

635mm 处的中心点，E 点为肩带高度处椅盆左右两侧位置，

F 点为椅盆头靠部分的最高点。

根据 CCAR-29-R2 《运输类旋翼航空器适航规定》以

及《民用直升机座椅通用要求》中座椅静强度的要求，座椅

应能承受前向 16g 载荷、后向 16g 载荷、上方向 4g 载荷、下

方向 20g 载荷以及侧向 8g 载荷，此外参考 SAE AS 8049A 在

上躯干试验中的要求，还需满足静态载荷的 40% 通过上躯

干约束、60% 通过骨盆约束的加载要求，因此在计入载荷拟

合系数 1.33 后额外设置了前向 21.28g 载荷试验，共计 6 种

静载荷试验。载荷的施加位置根据 SAE AS 8049A 要求应

基于座椅参考点（SRP）加以实施，具体加载位置见表 1。

试验设置如图 2 所示，载荷均由主轴加载，其间配备测

力传感器以测试 3s 中静载荷的稳定性。载荷由主轴输出，

为模拟真实的加载环境，静载荷往往需加载至由驾驶员约

束系统约束躯干模块后的座椅，因此本次试验根据不同的

加载条件要求引入了整体躯干模块 A、上躯干模块 B 以及

骨盆模块 C。此外考虑到座椅坐垫及靠垫在载荷加载中的

作用，在椅盆上设置了 30mm 厚的橡胶海绵进行替代。在

座椅的姿态设置上，考虑到实际飞行状况较为复杂，为尽可

能考虑真实飞行状态结合适航要求，在前向、后向试验中引

入了 10°偏斜角的设置。此外在下方向试验加载中，由于其

载荷加载的特点导致无法借助躯干模块加载至椅盆，且根

据 SAE AS 8049A 要求力应均匀地加载至椅盆底部，故在主

轴与椅盆间设置了钢板以均衡主轴施加的载荷。

主轴所施加的载荷大小除不同方向的加载要求外，还

和座椅质量以及驾驶员质量直接相关，座椅质量由上文所

述为 24.5kg，驾驶员质量根据适航标准以 77kg 计算，最终在

考虑前向与后向试验中所存在的偏航角后便可计算得到不

同试验下主轴需施加的载荷大小，具体见表 2，其中α为偏

航角度，f 为拟合系数。

2 有限元分析
除试验方法外，计算模拟也是评估座椅静强度的有效

手段，由于座椅的组成部件形状复杂、数量较多，因此很难

通过简单的数学计算评估座椅的变形、失效情况等，而采用

有限元模拟的方式可更便捷、更直观地模拟座椅在静载荷

试验下的应变量、失效情况等结果[13-14]，且不受试验条件的

约束可更为广泛地得到座椅不同位置的应变量，所得出的

分析结果也可有效指导座椅结构的设计，因此本文以上述

试验方法为基础，通过商业有限元软件 Abaqus 模拟了上述

6 种试验下的座椅变形量与 Mises 应力分布情况，为座椅的

强度设计提供了有力的技术支撑。

2.1 几何模型与网格划分

本次有限元模拟的座椅结构如图 3 所示，由 CATIA 软

件绘制，包括椅盆和椅腿两部分骨架结构，鉴于座椅的坐

垫、腰靠、头靠等配件在座椅中主要起到提高舒适性的作

用，在静载荷加载过程中基本不会被分配也难以承受较大

的静载荷，因此上述部分未在三维模型中绘制。几何模型

的网格划分结构如图 3 所示，包括六面体单元（C3D8R）与

四面体单元（C3D10）两部分。

2.2 材料参数

椅腿部分由于需承载椅盆结构，采用了高强度铝合金

7075 材料[15]，为准确表征金属材料在静强度试验中的变形

行为，采用了在工程中较为广泛的 Johnson-Cook 模型定义

材料参数。

Johnson-Cook 本构模型如式（1）所示

σ ( εp, ε̇, T ) = ( A + Bεn ) (1 + Cln
ε̇
ε̇0

)
é

ë
êêêê1 - (

T -T0

Tm -T0

)mù

û
úúúú （1）

式中，σ为等效应力；A，B，C，n，m 为模型本构参数。ε为等

效塑性应变，T0为熔点，Tm为材料熔点，m 为热敏感性。

图 1　座椅静强度试验测量点

Fig.1　The static test measuring points of seat

表1 不同试验下的静载荷施加位置

Table 1 The static load application position under

different tests                           

试验

前向 21.28g 载荷

前向 16g 载荷

后向 16g 载荷

侧向 8g 载荷

上方向 4g 载荷

下方向 20g 载荷

加载位置

SRP 上方 270mm

SRP 上方 270mm

SRP 上方 270mm

SRP 上方 270mm

SRP 前方 215mm

SRP 前方 215mm，载荷均匀加载在椅盆底侧
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与此同时，为考虑金属材料所发生的损伤失效，同样采

用 Johnson-Cook 失效准则，其公式如（2）所示

       εf= [ D1+D2 exp ( D3σ
* ) ](1+D4 σ̇

* ) [1+D5 (
T-T0

Tm-T0

) ]（2）

式中，D1~D5 为损伤相关的参数，σ* 为应力三轴度。本文所

采用的 7075 铝合金材料参数见表 3。

椅盆部分由碳纤维增强树脂基复合材料组成，由于复

合材料为各向异性材料，存在多种损伤形式，包括纤维拉伸

失效、纤维压缩失效、基体拉伸失效、基体压缩失效等多种

损伤形式，为有效分析直升机座椅在静强度试验中的材料

损伤失效等行为，采用了适用性较强的 Hashin 失效准则进

行描述[16-18]，其失效表达式有以下几种。

（1） 纤维拉伸失效

F 2
ft = (

ε1

εf
1t

)2 + (
γ12

γf
12

)2 + (
γ13

γf
13

)2 （3）

（2） 纤维压缩失效

F 2
fc = (

ε1

εf
1c

)2 （4）

图 2　静强度试验设置

Fig.2　Static test setup
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（3） 树脂基体拉伸失效

F 2
mt = (

ε2 + ε3

εf
mt

)2 +
(γ2

23 - ε2ε3 )
(γf

23 )2
+ (

γ12

γf
12

)2 + (
γ13

γf
13

)2 （5）

（4） 树脂基体压缩失效

F 2
mc = (

ε2 + ε3

εf
mc

) [ (
εf

mc

2γf
23

)2 -1] + (
1

2γf
23

) ( ε2 + ε3 )2 +

           
1

(γf
23 )2

(γ2
23 - ε2ε3 ) + (

γ13

γf
13

)2 + (
γ23

γf
23

)2

（6）

其中，将沿着纤维轴线方向定义为 1 方向，将垂直于纤维

轴线方向定义为 2、3 方向。εf1t 和 εf1c分别为纤维轴向的拉

伸和压缩失效应变，εfmt 和 εfmc 分别为纤维横向的拉伸和压

缩失效应变，F 2ft 和F 2fc 分别为纤维轴向的拉伸和压缩失效

因子，F 2mt 和F 2mc 分别为纤维横向的拉伸和压缩失效因子。

当失效因子达到 1 时，材料发生失效。仿真模拟所采用的

碳纤维增强树脂基复合材料的材料参数见表 4。

2.3 载荷及边界条件

根据上述的试验设置方式，座椅通过椅腿底部和滑轨

结合固定在试验平台上，因此在边界条件上对座椅底部施

加全约束的边界条件，根据不同的试验方式和载荷计算结

果在不同的位置施加静载荷加以模拟，静载荷的加载时间

和试验设置一致为 3s。椅盆和椅腿通过螺栓连接的方式

进行连接，在几何模型中将其连接部分简化为 Tie 约束加

以定义。此外，部分试验中借助了固定在椅盆上的躯干模

块施加载荷，在仿真模拟中同样对躯干模块进行了绘制，

尺寸与试验设置保持一致。鉴于躯干模块仅作载荷传递

的作用，其形变量以及应力分布等情况无须分析，故在该

模拟中将其设置为刚体约束。

2.4 仿真结果分析

座椅在静载荷的加载上发生变形，为评估座椅在静载

荷 下 的 变 形 量 与 失 效 情 况 ，有 限 元 计 算 采 取 Abaqus/ 

Dynamic 求解器进行计算。6 种试验下在静载荷加载后的

最大应力分布结果如图 4 所示，从 Mises 应力云图分析可明

晰在静载荷试验中座椅的应力主要集中分布在椅腿部分，

在前向 21.28g 和 16g 后向 16g 与侧向 8g 等载荷加载试验

中，应力值较大，最大应力值可达 500MPa。

对于椅盆而言，鉴于上述应力分布结果不难发现，椅盆处

的应力小于椅腿部分，在前向 21.28g 和 16g、后向 16g 与侧向

8g 情况下存在较大的应力分布情况，故以上述情况中应力最

大的前向 16g 试验为例，Hashin 椅盆失效情况进行了分析，其

判据下的失效因子大小如图 5 所示，从 Hashin 失效判据可以看

到纤维拉伸失效、纤维压缩失效、基体拉伸失效以及基体压缩

失效的损伤因子均小于 1，椅盆无材料失效发生。

对 于 椅 腿 而 言 ，椅 腿 的 材 料 为 Al7075，屈 服 强 度 为

455MPa，故椅腿出现了部分塑性变形，在前向 21.28g 和 16g、

表3 基于Johnson-Cook本构的Al7075材料属性

Table 3 Al7075 material properties based on

 Johnson-Cook constituency

材料属性

ρ/（g/cm3）

E/GPa

υ

A

B

C

n

数值

2.82

28

0.33

527

575

0.34

0.72

材料属性

m

D1
D2
D3
D4
D5

数值

1.61

0.11

0.572

-3.446

0.016

1.099

表2 不同试验下的载荷大小

Table 2 The magnitude of the load under different tests

试验

前向 21.28g 载荷

前向 16g 载荷

后向 16g 载荷

侧向 8g 载荷

上方向 4g 载荷

下方向 20g 载荷

计算公式

F = (mh + ms ) × 16 × g × f
cosα

F = (mh + ms ) × 16 × g
cosα

F = (mh + ms ) × 16 × g
cosα

F = (mh + ms ) × 8 × g
F = (mh + ms ) × 4 × g
F = (mh + ms ) × 20 × g

载荷大小/N

21528

16186

16186

7966

3983

19914

图 3　座椅模型与网格划分结果

Fig.3　The model and meshing results of seat

表4 碳纤维增强树脂基复合材料的材料属性

Table 4 The material properties of carbon fiber 

reinforced plastic                  

材料属性

E11 /GPa
E22 = E33 /GPa
G12 = G13 /GPa
G23 /GPa
ν12 = ν13
ν23

数值

153

10.3

6

3.7

0.3

0.4

材料属性

XT /MPa
XC /MPa
YT /MPa
YC /MPa

S12 = S13 /MPa
S23 /MPa

数值

2537

1580

82

236

90

40
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后向 16g 与侧向 8g 情况下存在较大的应力分布情况，故以上

述情况中前向 21.28g 和 16g、后向 16g 为例，其椅腿的等效塑性

应变与 Johnson cook 失效因子大小如图 6 所示，椅腿处发生了

部分屈服变形情况，但失效因子均小于 1，未发生材料损伤。

根据《民用直升机座椅通用要求》，座椅静强度的合格

判据为在承受极限载荷 3s 而不发生明显失效。从仿真角度

下的座椅静强度试验结果不难看出，座椅仍能有效支撑驾

驶员，椅盆无显著失效情况，椅腿发生部分塑性变形但未发

生失效，故从材料失效角度分析该座椅静强度满足要求。

在座椅变形量方面，座椅变形是评估座椅静强度性能的

关键，根据适航要求座椅在承受极限载荷应不产生有害的变

形，不得影响其安全使用。通过仿真模拟后的 6 种试验下的

变形量结果如图 7 所示，变形位移最大处主要发生在椅盆上

端与椅盆前端，在前向 21.28g 试验中出现最大位移量为

103.8mm，在上方向 4g 试验中位移变化量最小，仅为 4.8mm。

为进一步量化评估座椅在静载荷试验中的变形大小，

鉴于变形主要集中在 x 轴（航向即驾驶员乘坐后的面前方

向）与 z 轴方向（座椅自下而上的方向），且最大变形多发生

在 F 点处，椅盆呈现出沿 y 轴（驾驶员乘坐后的左侧方）翻转

的趋势，因此对座椅翻转程度进行了进一步的评估，根据 B

点与 C 点的试验前后数值对座椅的翻转角度进行了计算，B

点与 C 点的位移变化见表 5，其翻转程度计算公式为

α left = arcsin ( Zpre( )C left -Zpre( )B left

259 ) -

            arcsin ( Zpost( )C left -Zpost( )B left

259 )
αright = arcsin ( Zpre( )Cright - Zpre( )Bright

259 ) -

             arcsin ( Zpost( )Cright - Zpost( )Bright
259 )

αmid = (α left + αright )/2

（7）

计算后得出的各试验下的椅盆翻转角度见表 6。椅盆

图 4　座椅 Mises 应力分布

Fig.4　The Mises stress distribution of seat
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翻转角度较小，在前向 21.28g 试验中出现最大翻转角度仅

为 6.91°。

从上述分析可以看出，该型机座椅在不同的静载荷加

载中的座椅变形较小，翻转程度较低，所产生的变形不会危

及驾驶员的生存空间，因此，该型机座椅符合静强度试验中

的变形要求。

图 5　前向 16g 加载条件下的椅盆 Hashin 失效情况

Fig.5　Hashin failure of the bucket under forward 16g load

图 6　三种加载条件下的椅腿失效及屈服情况

Fig.6　Failure and yield of legs under three loading conditions
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3 试验结果
为验证仿真分析的准确性，将该型机直升机座椅的静

强度试验结果与仿真分析进行对比，试验结果如图 8 所示。

从试验结果可以看到，座椅在 6 种方向试验中，座椅未发生

明显变形，座椅结构完整无损伤和分离情况，与仿真结果相

一致。

4 结论
本文根据适航规定以及 SAE AS 8049A 要求，以某型直

升机座椅为例，设计了适用于直升机座椅静强度试验方法，

同时结合有限元分析方法对座椅静强度试验进行了模拟，

根据仿真结果中的座椅变形量、Mises 应力分布以及材料损

伤情况对该型机座椅的静强度性能进行了验证，对今后的

座椅强度设计将提供一定的指导作用。据上述分析结果可

得出以下结论：

（1）针对该型机座椅所设计的静强度试验可以满足 SAE 

AS 8049A 与适航规定，实现座椅在各方向的承载情况测定。

图 7　座椅位移变化

Fig.7　The displacement of seat

表5 B和C两点的位移变化

Table 5 The displacement of B and C

测量点

方向

B 左

B 右

C 左

C 右

测量点

方向

B 左

B 右

C 左

C 右

前向 21.28g

x/mm

16.9

17.0

9.74

8.8

侧向 8g

x/mm

23.7

23.2

16.1

15.2

y/mm

3.8

9.5

3.3

12.8

y/mm

2.6

3.5

3.9

5.1

z/mm

44.3

42.5

15.2

9.1

z/mm

-1.4

-3.2

0.2

-1.6

前向 16g

x/mm

19.8

19.7

11.1

9.9

上方向 4g

x/mm

0

0

0

0

y/mm

3.6

10.4

2.7

13.9

y/mm

0.5

0.5

0.3

0.3

z/mm

40.1

38.1

13.8

7.6

z/mm

-1.6

-1.6

-0.6

-0.5

后向 16g

x/mm

-8.6

-8.6

-5.8

-5.4

下方向 20g

x/mm

0.1

0.1

0.1

0.1

y/mm

-3.5

-4.9

-4.8

-10.1

y/mm

-2.9

-2.9

-2.3

-2.2

z/mm

-42.8

-42.3

-13.8

-9.8

z/mm

11.6

11.6

4.3

3.5

表6 椅盆翻转角度

Table 6 The flip angle of bucket

翻转

角度/（°）

前向

21.28g

6.91

前向 16g

6.28

后向 16g

6.84

侧向 8g

0.35

上方向

4g

0.23

下方向

20g

1.7
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（2）该型直升机座椅在静强度试验仿真分析中应力主

要分布在椅腿处，椅盆无材料损伤，椅腿发生部分塑性变

形，座椅变形量较小，不会影响驾驶员的生存空间要求。

（3）该型直升机座椅在静强度试验的试验结果与仿真

模拟结果相一致，座椅未发生明显变形，座椅结构完整无损

伤、分离情况。
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Research on Static Strength of Helicopter Seat Based on Simulation Analysis

Gao　Dunlin， Jiang　Qiuxin， Zhao　Yuqi

China Helicopter Research and Development Institute， Jingdezhen 333000， China

Abstract: The crash resistance of helicopter seat is one of the important guarantees to protect the driver, and the 

static strength and dynamic strength performance of the seat are important indicators to measure the reliability of the 

seat. Taking a certain helicopter as an example, this paper designs a seat static strength test based on different 

loading directions according to the airworthiness requirements by taking the strength performance of seat as the 

starting point.  In order to further calculate and evaluate the static strength performance of the seat, the static load 

loading test of the seat was simulated by Abaqus based on the finite element analysis method. By combining 

simulation and test results, the deformation, Mises stress distribution and material damage of the seat under different 

loading conditions are analyzed, which verifies the reliability of the seat and provides a strong technical support for the 

performance simulation calculation of the helicopter seats.

Key Words: helicopter seat; static strength test; finite element analysis; Johnson-cook; Hashin failure criterion
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