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摘要：目的 研究适用于直升机型号研制的耐久性仿真试验方法。方法 在对常规耐久性仿真试验方法进行

研究总结的基础上，针对直升机特点阐述适用于直升机研制的耐久性仿真试验方法的一般流程及实施步

骤，并将其应用于某直升机型号机载产品的具体案例中。结果 利用文中提出的耐久性仿真试验方法有效

地发现了该直升机机载产品研制中的耐久性设计薄弱环节，且操作流程和实施步骤简单易行。结论 所提

出的耐久性仿真试验方法在直升机上应用具有较高的有效性和可行性，可以推广到直升机型号研制的实际

工程应用中。 
关键词：耐久性；仿真试验；直升机 
DOI：10.7643/ issn.1672-9242.2019.08.002 
中图分类号：TB114.3          文献标识码：A 
文章编号：1672-9242(2019)08-0007-05 

Application of Durability Simulation Test in Helicopter 

WANG Kai-shan, DING Hui-ping, CHEN Da-lu 
(China Helicopter Research and Development Institute, Jingdezhen 333001, China) 

ABSTRACT: Objective To achieve a durability simulation test method that applies to the development of helicopter. Methods 
On the basis of studying and summing up common durability simulation test methods, the general flow and implementation 
steps of durability simulation test method were presented according to helicopter characters, and were applied to an airborne 
products example. Results The weak links in durability design of helicopter products were fund effectively with the proposed 
durability simulation test method. Besides, the operation process and implementation steps were simple and easy. Conclusion 
The application of the proposed durability simulation test method in helicopter is highly effective and feasible, and can be gen-
eralized to the practical engineering application of helicopter development. 
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耐久性仿真试验是指通过在产品的数字样机上，

模拟施加产品在寿命期内所经历的载荷历程，将产品

分解到最低约定层次单元，进行应力分析和耗损型失

效时间计算，从而找出产品的耐久性薄弱环节，评价

产品的耐久性水平。另外，在了解耐久性薄弱环节主

要失效机理和敏感应力的基础上，可以指导耐久性设

计改进，并可以为确定产品寿命试验方案中的试验载

荷类型与施加方式、监测参数等提供依据[1]。 
由于直升机动力学环境复杂，且动部件和机构件

众多，因此存在大量以疲劳、磨损等耗损型失效机理

为主的机载产品，对于这类机载产品的耐久性分析，

目前多以经验法、相似产品法等定性分析方法为主
[2]，缺少定量分析耐久性指标符合性的有效方法。通

过耐久性仿真试验，不仅可以在研制阶段定量回答产

品耐久性指标，还可以发现产品耐久性的薄弱环节，

并指导设计改进，在研制过程中不断提高产品的耐久

性水平，并能为产品寿命试验设计提供参考依据。因

此，在直升机研制过程中，采取耐久性仿真试验手段
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进行产品的耐久性分析具有重要意义。    
文中在对已有耐久性仿真试验方法进行充分调

查研究的基础上，针对直升机研制的工程实际特点，

总结出了适用于直升机研制的耐久性仿真试验方法。 

1  耐久性仿真试验方法 

1.1  一般流程 

耐久性仿真试验的一般流程主要包括产品信息收

集、失效机理分析、数字样机建模、应力分析、耗损

型失效时间计算和寿命评估等六大步骤，如图 1 所示。 
 

 
 

图 1  耐久性仿真试验一般流程 
 

1.2  产品信息收集 

产品信息收集是为了收集耐久性仿真分析所需

的全部资料，主要收集内容如图 2 所示。其中耐久性

指标要求主要包括翻修间隔期和总寿命；常规应力载

荷剖面主要包括工作载荷剖面和环境载荷剖面；除此

之外还应收集产品安装位置及安装方式等信息。其目

的是为后续的失效机理分析、数字样机建模、应力分

析、耗损型失效时间计算及寿命评估提供输入。 
 

 
 

图 2  产品信息收集内容 
 

1.3  失效机理分析 

失效机理分析是为了确定产品在全寿命周期内

所有可能潜在的耗损型失效机理，进而确定应力分析

目标。为数字样机建模、应力分析和耐久性指标计算

奠定基础。失效机理分析的主要步骤如图 3 所示。通

过这五个步骤可以得到产品在常规应力载荷谱条件

下，每个最低约定层次单元在全寿命周期内所受到的

所有载荷类型，每种载荷类型下所有可能出现的耗损

型失效机理以及各零件应力分析的目标。 
对于零组件较多的产品，要进行结构层次划分，  

 
 

图 3  失效机理分析步骤 
 

可分为初始约定层次、约定层次、最低约定层次等。

绘制产品结构层次图，最终确定机理分析的最低约定

层次。为了规范描述，最低约定层次需采用统一编码

来表示，通常用数字 001—999 表示。 
对于载荷分析，需分析确定产品全寿命周期内所有

可能的工作载荷与环境载荷类型及其作用方式。工作载

荷一般有负载力、转速、压力、油温、频率和行程等；

环境载荷一般有环境温度和振动等。另外，载荷类型也

需采用统一编码来表示，通常用字母 A—Z 表示。 
机载非电产品常见的耗损型失效机理类型主要

包括疲劳、老化、磨损和应力松弛[3]。机理确定可遵

循如下原则：当最低约定层次单元受到交变载荷作用

时，会存在疲劳机理；当高分子材料受到温度载荷作

用时，会存在老化机理；当相互接触的两个最低约定

层次单元存在法向载荷和相对运动时，会存在磨损机

理；当弹性元件受到恒定温度载荷和预紧力作用时，

会存在应力松弛机理。 
对于机理合并，主要遵循两条原则：对会引起同

一故障模式的机理进行合并；针对具有相对运动的最

低约定层次单元，其机理类型多为磨损，在这种情况

下，则要进行不同最低约定层次单元的机理合并，并

统一为某种机理类型。机理合并之后，在上述单作用

统一编码的基础上，进行机理的综合编码，采用数字

001—999 和字母 A—Z 重叠方式来表示。 
 对于应力分析目标的确定，主要遵循如下原则：

针对疲劳类机理，需先进行结构应力分析，从而为疲

劳寿命计算提供输入；针对老化类机理，如泵、电机

类发热量大的产品，需要建立 CFD 数字样机，并进

行相应的流体热分析，得到温度场，从而为老化寿命

计算提供输入；针对磨损类机理，如果作用力载荷不

明确，则需先建立多体动力学模型进行动力学仿真分

析，获得零件表面的作用力载荷，从而为磨损寿命计

算提供输入；针对电机等具有高速旋转部件的产品，

需要建立转子动力学数字样机，并进行相应的动力学

分析，从而为疲劳或磨损寿命计算提供输入。根据上

述原则，确定各个最低约定层次的应力分析目标，并

汇总到应力分析目标汇总表中。 

1.4  数字样机建模和应力分析 

依据所确定的应力分析目标，在 CAD 数字样机
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的基础上构建各应力分析所需要的数字样机，包括

FEA 数字样机（用于结构应力分析、振动应力分析）、

多体动力学数字样机（用于多体动力学分析）、CFD
数字样机（用于计算流体力学分析）[4-5]。  

数字样机建模完成后，进行应力分析。应力分析

方法一般包括经验公式法和有限元法，除轴承、齿轮

等具有专门标准、规范推荐的应力计算方法的零组件

之外，其余均需使用有限元法开展仿真应力分析。根

据所确定的应力分析目标，仿真应力分析主要包括结

构应力分析、振动应力分析、多体动力学分析、计算

流体力学分析等。 

1.5  耗损型失效时间计算 

耗损型失效时间计算采用耐久性寿命评估模型

计算各最低约定层次单元的耐久性指标，其包含三个

部分：构建产品树、耗损失效机理模型的选择和失效

时间计算。在机理分析的基础上，根据不同的耗损型

失效机理选择耗损型失效机理模型[6]。结合产品结构

应力分析结果、振动应力分析结果、多体动力学分析

结果以及计算流体力学分析结果，分别输入相应的材

料参数、结构参数、载荷参数、阈值参数与剖面信息，

利用选定模型计算得各最低约定层次单元的耗损型

失效时间[7-8]。 

1.6  寿命评估 

根据各最低约定层次单元耗损型失效时间的计

算结果，利用时间最短原则，确定产品的耐久性指

标理论计算值。然后，对照产品耐久性指标要求回

答指标的符合性，并确定耐久性薄弱环节。最后，

对耐久性薄弱环节提出设计改进建议，并进行回归

仿真验证。 

2  应用案列 

现以某型号直升机主起缓冲装置为例，利用上述

耐久性仿真试验方法对其进行耐久性设计分析。 

2.1  产品信息收集 

按上述信息收集要求收集主起缓冲装置开展耐久

性仿真分析所需的全部资料。其中翻修间隔期限为 15 
000 次起落/3 000 飞行小时/10 年，总寿命为 45 000 次

起落/9 000飞行小时/30年。其余资料不在此一一罗列。 

2.2  失效机理分析 

依据主起缓冲装置的结构组成、工作原理及工

作特性等方面的相关信息，按照初始约定层次、约

定层次、最低约定层次对产品进行结构层次分解，

确定机理分析的最低约定层次。共分解出 1 个初始

约定层次、15 个约定层次、65 个最低约定层次，并

对最低层次进行编码。根据结构分解的结果，对每

一个最低约定层次进行载荷分析，确定其在全寿命

周期内所有可能的工作载荷和环境载荷，并对各载

荷进行编码。 
对主起缓冲装置 65 个最低约定层次中的疲劳、

磨损、老化等耗损型失效机理进行梳理。进而，按上

述机理合并原则对所梳理出的失效机理进行合并，将

54 个耗损型失效机理合并为 9 个，机理合并结果见

表 1。 
 

表 1  机理合并结果 

工作载荷 环境载荷 
序号 

最低约定 
层次单元 压力（A） 油温（B） 负载力（C） 行程（D） 环境温度（F） 振动（G） 

机理合并结果 

1 
主起活塞杆

（010101） 
疲劳

（010101A） 
— 

疲劳

（010101C）
— 

疲劳

（010101F）
疲劳

（010101G） 
疲劳（010101ACFG）

2 
主起外筒

（010103） 
疲劳

（010103A） 
— 

疲劳

（010103C）
— 

疲劳

（010103F）
疲劳

（010103G） 
疲劳（010103ACFG）

3 内筒（010112） 
疲劳

（010112A） 
— 

疲劳

（010112C）
— 

疲劳

（010111F）
疲劳

（010111G） 
疲劳（010112ACFG）

4 销（010120） —— — 
疲劳

（010120C）
— 

疲劳

（010120F）
疲劳

（010120G） 
疲劳（010120CFG）

5 密封圈（010124） 
老化

（010124A） 
— 

老化

（010124C）

磨损

（010124D）

老化

（010124F）
老化

（010124G） 
老化（010124ACFG）

磨损（010124D）

6 密封圈（010125） 
老化

（010125A） 
— 

老化

（010125C）

磨损

（010125D）

老化

（010125F）
老化

（010125G） 
老化（010125ACFG）

磨损（010125D）

7 
主起摇臂

（010201） 
— — 

疲劳

（010201C）
— 

疲劳

（010201F）
疲劳

（010201C） 
疲劳（010201CFG）

8 
缓冲器与摇臂铰

接螺栓（0105） 
— — 

疲劳

（010501C）
— 

疲劳

（010501F）
疲劳

（010501G） 
疲劳（010501CFG）

9 
缓冲器与机身连

接螺栓（0106） 
— — 

疲劳

（010601C）
— 

疲劳

（010601F）
疲劳

（010601G） 
疲劳（010501CFG）
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最后，根据前面机理确定及合并结果，确定此次

主起缓冲装置耐久性仿真试验分析目标。其中结构应

力分析 7 项、接触应力分析 2 项、寿命计算 11 项（含

结构疲劳计算 7 项、磨损计算 2 项、老化计算 2 项）。

见表 2。 

2.3  数字样机建模和应力分析 

依据表 2 所确定的应力分析目标，在主起缓冲装

置 CAD 数字样机的基础上构建 FEA 数字样机，并对

各最低约定层次进行结构应力分析和接触应力分析。

该产品不涉及多体动力学、计算流体力学等分析。  

2.4  耗损型失效时间计算 

根据不同的耗损型失效机理，选择对应的耗损

失效机理模型，结合主起缓冲装置各最低约定层次

结构应力和接触应力分析结果，分别输入相应的材

料参数、结构参数、载荷参数、阈值参数与剖面信

息，利用选定模型计算得各最低约定层次单元的耗

损型失效时间。根据主起缓冲装置各失效机理下的

失效时间计算结果，按照寿命最小原则，进行理

论寿命计算，各最低约定层次理论寿命计算结果

见表 3。  

 
表 2  耐久性仿真试验分析目标 

序号 项目 应力分析类型 寿命计算类型 
1 主起活塞杆（010101） 结构应力分析 结构疲劳计算 
2 主起外筒（010103） 结构应力分析 结构疲劳计算 
3 内筒（010112） 结构应力分析 结构疲劳计算 
4 销（010120） 结构应力分析 结构疲劳计算 
5 密封圈（010124） 接触应力分析 磨损计算、老化计算 
6 密封圈（010125） 接触应力分析 磨损计算、老化计算 
7 主起摇臂（010201） 结构应力分析 结构疲劳计算 
8 缓冲器与摇臂铰接螺栓（0105） 结构应力分析 结构疲劳计算 
9 缓冲器与机身连接螺栓（0106） 结构应力分析 结构疲劳计算 

 
表 3  理论寿命计算结果 

序号 项目 建模软件 耗损失效机理模型 寿命指标要求 理论寿命计算结果

1 
主起活塞杆 
（010101） 

FE-SAFE 名义应力（时域法）疲劳寿命计算模型 9 000 飞行小时 
4 583 275.4 
飞行小时 

2 
主起外筒 

（010103） 
FE-SAFE 名义应力（时域法）疲劳寿命计算模型 9 000 飞行小时 

302 064 300 
飞行小时 

3 
内筒 

（010112） 
FE-SAFE 名义应力（时域法）疲劳寿命计算模型 9 000 飞行小时 36 308.4 飞行小时

4 
销 

（010120） 
FE-SAFE 名义应力（时域法）疲劳寿命计算模型 9 000 飞行小时 

3 051 382.2 
飞行小时 

5 
密封圈 

（010124） 
ABAQUS 平板阀皮碗磨损寿命计算模型 45 000 次起落 69357 次起落 

6 
密封圈 

（010125） 
ABAQUS 平板阀皮碗磨损寿命计算模型 45 000 次起落 188400 次起落 

7 
密封圈 

（010124） 
北航寿命分

析计算软件 
橡胶类寿命计算模型 30 年 26.1790 年 

8 
密封圈 

（010125） 
北航寿命分

析计算软件 
橡胶类寿命计算模型 30 年 26.1790 年 

9 
主起摇臂 

（010201） 
FE-SAFE 名义应力（时域法）疲劳寿命计算模型 9 000 飞行小时 661103.6 飞行小时

10 
缓冲器与摇臂铰接螺栓

（0105） 
FE-SAFE 名义应力（时域法）疲劳寿命计算模型 9 000 飞行小时 16 130.4 飞行小时

11 
缓冲器与机身连接螺栓

（0106） 
FE-SAFE 名义应力（时域法）疲劳寿命计算模型 9 000 飞行小时 65 566.2 飞行小时

 

2.5  寿命评估 

由上述耐久性仿真试验结果可知，主起缓冲装置

结构疲劳主要集中在活塞杆、外筒、内筒、销、摇臂、

缓冲器与摇臂连接螺栓和缓冲器与机身连接螺栓。其

中缓冲器与摇臂连接螺栓所受载荷较大，产生的应力
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集中现象较为明显，在经历产品工作载荷谱的加载

后，其疲劳寿命虽满足总寿命指标要求，但与其他零

部件相比，安全系数过小，定义为薄弱环节。针对该

薄弱环节，采取了将连接螺栓材料更换为超高强度钢

的设计更改措施。螺栓材料更改后，经仿真回归验证，

该薄弱环节得到改善。后续寿命试验将该薄弱环节作

为重点关注点。主起缓冲装置老化主要集中在橡胶密

封圈，密封圈的老化寿命不满足总寿命 30 年的指标

要求，但远大于翻期间隔期，因此可通过定时翻修进

行更换，不需定义为耐久性薄弱环节。 

3  结语 

文中从直升机型号研制的工程实际需求出发，针

对直升机研制特点，提出了适用于直升机机载产品研

制的耐久性仿真试验方法，并给出了直升机机载产品

开展耐久性仿真试验的一般流程和具体步骤。通过实

际案例证明了提出的耐久性仿真试验方法可以有效

发现直升机机载产品研制中的耐久性设计薄弱环节，

且操作流程和实施步骤简单易行，可以推广到直升机

型号研制的实际工程应用中。 
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