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直升机尾桨叶翼型段疲劳试验技术研究 
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摘要：目的 提升尾桨叶翼型段疲劳试验安装和调试速率，加快考核出尾桨叶翼型段疲劳性能和疲劳寿命。

方法 通过标定出尾桨叶翼型段挥舞与摆振标定系数和预扭角，分析出一种通过理论计算出安装攻角的方

法，利用理论计算出的攻角指导实际安装攻角，调整攻角值到实际加载满足试验要求的载荷值，在尾桨叶

翼型段安装和调试完成后进行了疲劳试验。结果 4 件尾桨叶翼型段理论计算攻角值与实际安装攻角进行对

比，安装攻角理论值与实际值偏差范围在 1.5°以内，并且 4 件尾桨叶翼型段疲劳试验载荷分布误差小于 4%，

疲劳性能满足 6 000 飞行小时的疲劳寿命要求。结论 尾桨叶翼型疲劳试验中，理论计算攻角值具有加快估

算安装攻角的意义，提升疲劳试验效率，试验调试载荷分布基本一致。经过尾桨叶翼型段疲劳试验验证后，

试验件疲劳性能良好且稳定，为后续科研试验转入鉴定试验提供了基础。 
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ABSTRACT: The work aims to improve the installation and commissioning speed of the helicopter tail rotor airfoil segment in 

fatigue test, and accelerate the assessment on fatigue performance and fatigue life of the tail rotor airfoil segment. By calibrating 

the flapping and lag calibration coefficients and pre-torsion angle of tail rotor airfoil segment, a method to calculate the installa-

tion angle of attack by theory was analyzed. The angle of attack calculated by theory was used to guide the actual installation 

angle of attack and adjust the angle of attack value to the actual load value that met the test requirements. The fatigue test was 

carried out after the installation and commissioning of tail rotor airfoil segment. The angles of attack of four tail rotor airfoil 

segments calculated theoretically were compared with the actual angles of attack. The deviation between the theoretical value 

and the actual value of the installation angle of attack was within 1.5°, the load distribution error of the fatigue test for four tail 

rotor airfoil segments was less than 4%, and the fatigue performance met the fatigue life requirements of 6000 flight hours. The 

angle of attack of tail rotor airfoil segment calculated theoretically in fatigue test has the significance of accelerating the estima-
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tion of the installation angle of attack and can improve the efficiency of the fatigue test and ensure the distribution of test load is 

basically consistent during the commissioning. The fatigue performance of test piece is good and stable after the fatigue test 

verification of the tail rotor airfoil segment, which provides the basis for the subsequent scientific research test to turn into iden-

tity test. 

KEY WORDS: helicopter; tail rotor airfoil segment; fatigue test; installation; commissioning; angle of attack 

直升机依靠其垂直起降、空中悬停以及任意方向

飞行等特性，广泛运用于军事和民生[1-3]。直升机旋

翼分为主旋翼和尾旋翼，主、尾旋翼主要部分都是由

桨毂和桨叶构成，在直升机飞行过程中，通常受到交

变载荷作用的影响，非常容易发生疲劳破坏。Davies

等[4]调查研究发现，在直升机所有部件中，疲劳破坏

是主要的受损因素，因此在直升机的研制过程中，最

重要的就是解决疲劳破坏问题。在 20 世纪 60 年代，

随着复合材料技术的发展，复合材料大量应用于直升

机桨叶[5-8]，用其制造的桨叶，具有比强度高、比模

量高、疲劳性能好、疲劳损伤扩展缓慢等优点，而且

利用不同模具改造可以生产不同形状结构的桨叶，保

证了桨叶的几何外形尺寸精度。目前，从理论设计计

算桨叶疲劳寿命来看，采用复合材料制造的主、尾

桨叶已满足飞行寿命要求，但是主、尾旋翼在直升

机飞行过程中受载极其复杂，旋翼飞行载荷预估不

到位，并且复合材料制造的结构本身存在分散性太

大的问题[9-12]。因此，现在工程实际中主要是通过疲

劳试验来考核主、尾桨叶疲劳寿命以及疲劳性能。 

针对目前复合材料制造的主、尾旋翼桨叶的疲劳

问题，国内外均开展了疲劳试验与方法研究。美国

NASA 针对飞机机翼提出共振法疲劳试验，并且对

直升机桨叶的关键位置进行考核，获得了桨叶疲劳

性能，并针对疲劳破坏提出了改进措施 [13]。波音公

司提出分段加载滤波载荷，采用了全尺寸疲劳试验

方法[14-17]。Rasuo 等[18]对直升机主旋翼桨叶以及尾旋

翼桨叶进行了疲劳试验，并提出了新的模拟载荷。

Emmerling 等[19]以空客公司直升机为依托，采用最新

复合材料结构的疲劳损伤容限计算方法，对其研究的

直升机模型进行了修正。国内对于直升机桨叶疲劳试

验比较落后，在直升机飞行过程中，主、尾桨叶承受

离心力、挥舞、摆振载荷作用，主、尾桨叶根部和翼

型段部分容易疲劳破坏，因此目前桨叶疲劳试验研

究将桨叶根部和翼型段分开考核。李峰等[20]对直九

主桨叶进行了疲劳试验，解决了一些试验问题。刘

炉山等 [21]针对复合材料桨叶疲劳试验，提出了声发

射检测裂纹损伤的方法。康浩等[22]采用单点疲劳试验

加载方法，实现了尾桨叶各个交变载荷的协调加载。

鲁伟等 [23]对尾桨叶出现的叶尖外偏现象及根部非工

作面上出现的起皱、漆裂等问题进行了研究，提出了

相应的改进方法。王久龙等[24]对尾桨叶疲劳试验技术

进行了研究，设计了尾桨叶疲劳试验台，对尾桨叶顺

利开展了疲劳试验。 

目前，主、尾桨叶在新型号上首次制造工艺不成

熟，造成设计者对其主、尾桨叶的疲劳寿命以及疲劳

性能无法准确预估。因此，为了获得直升机尾桨叶翼

型段的疲劳破坏模式和疲劳危险部位，提供尾桨叶翼

型段疲劳寿命评估依据，对尾桨叶翼型段进行了疲劳

试验考核。在尾桨叶翼型段进行疲劳试验考核中，为

了防止试验件在寿命评估过程中分散性太大，需要同

时对多件试验件进行试验，才能正确分析出尾桨叶翼

型段的寿命，但是对于在多件尾桨叶翼型段疲劳试验

中如何提高效率，加快疲劳试验效率，保证在任务节

点内完成试验任务，显得尤为重要。因此，本次以提

升直升机尾桨叶翼型段疲劳试验技术为研究对象，提

出尾桨叶翼型段试验安装攻角理论值计算方式，通过

对安装攻角理论值与实际安装攻角进行对比和验证，

得出攻角差值范围在 1.5°以内。通过观察调试载荷数

据分布，分析出 4 件尾桨叶翼型段载荷分布已趋于稳

定，经过疲劳试验考核后，尾桨叶翼型段已满足疲劳

寿命要求。 

1  疲劳试验安装和调试验证 

尾桨叶翼型段疲劳试验前，需要对试验件进行标

定，得到需要测量剖面的标定系数。标定完成后，转

移到尾桨叶翼型段疲劳试验台上进行安装和调试。在

安装和调试过程中，需要调整试验安装的攻角和位移

传感器，使所需要的监控剖面达到满足要求的挥舞和

摆振载荷，位移传感器控制作动器位移，从而控制挥

舞和摆振弯矩值的大小，而安装的攻角将调整试验加

载的挥舞载荷和摆振载荷比值的大小，挥舞载荷和摆

振载荷比值称为挥摆比。试验调试中，通过调整不同

的攻角满足不同载荷要求的挥摆比，控制位移传感器

加载量，使其达到要求的载荷值。因此，试验中如果

能够提前预测试验攻角值大小，对试验安装和调试效

率将会大幅度提高。尾桨叶翼型段疲劳试验安装和调

试示意图如图 1 所示，安装的攻角调整如图 2 所示。 

1.1  安装攻角 

在直升机尾桨叶翼型段疲劳试验中，安装攻角是

尾桨叶根部段安装孔垂直面与水平面的夹角（如图 2

所示），本次直升机尾桨叶翼型段疲劳试验安装攻角

的理论计算分为以下几个步骤： 
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图 1  尾桨叶翼型段疲劳试验安装和调试 
Fig.1 Installation and commissioning of tail rotor airfoil  

segment in fatigue test 
 

 

图 2  攻角调整 
Fig.2 Angle of attack 

 
1）在直升机尾桨叶翼型段疲劳试验中，按照相

关试验要求，给定尾桨叶翼型段疲劳试验中监控剖面

的挥舞载荷为 MB，摆振载荷为 MT。 

2）通过在标定台上旋转角度，采用文献[25-27]

的标定方法，挥舞角度与挥舞应变输出的线性关系见

式（1）。 

θ1=kε 挥+θ0 (1) 

式中：θ1 为挥舞角度；ε 挥为挥舞应变值；k 为线

性关系系数；θ0 为预扭角。 

3）对尾桨叶翼型段疲劳试验加载的监控剖面进

行贴片和标定，通过式（1）得到所需要加载的监控

剖面预扭角 θ0。在得到所需要加载的监控剖面预扭角

基础上，标定加载的监控剖面挥舞标定系数为 Kb，

摆振标定系数为 Kt。 

4）尾桨叶翼型段疲劳试验所需的加载攻角为

θ=θ2–θ0 ，其中 θ2=180artan[(Lt/Lb)/π] ， Lb=MB/Kb ，

Lt=MB/Kb，Lb 称为挥舞相对变形长度，Lt 称为摆振相

对变形长度。 

按照上述公式计算攻角 θ的理论安装角度，得到

相对应的理论安装角度攻角。在试验安装调试过程

中，采用计算得到攻角 θ 安装，对尾桨叶翼型段进行

调试，得到理论攻角 θ挥舞载荷 MB1 和摆振载荷 MT1，

通过挥舞载荷 MB1和摆振载荷 MT1对比试验要求的挥

舞 MB 和摆振载荷 MT。如果试验载荷误差都小于 3%，

证明试验已满足试验要求载荷，可以进行疲劳试验；

若试验载荷误差超过 3%，则在理论攻角 θ 的基础上

对实际安装攻角上进行微调，直至调至试验载荷误差

满足误差小于 3%。在保证试验调试载荷满足试验要

求载荷下，进行疲劳试验。 

1.2  攻角分析 

本次直升机尾桨叶翼型段监控剖面加载要求载

荷挥舞为 270 N·m，摆振为 540 N·m，考核尾桨叶翼

型段试验数量为 4 件。按照上述攻角理论计算公式步

骤，对 4 件尾桨叶翼型段分别按照上述方法进行试

验。先找到需要加载的监控剖面预扭角，其次在专用

标定台上进行标定，最后在尾桨叶翼型段试验台上先

按照预设的理论攻角值进行安装和调试，基于理论攻

角值得到载荷值。如果载荷误差超过 3%，则调整攻

角值到实际加载满足试验要求的载荷值，试验安装和

调试现场如图 3 所示，得到 4 件尾桨叶翼型段的预扭

角大小见表 1，挥舞和摆振系数见表 2，理论攻角与

实际加载攻角见表 3。 
 

 

图 3  试验安装和调试现场 
Fig.3 Installation and commissioning site for test 

 
表 1  尾桨叶翼型段预扭角 

Tab.1 Pre-torsion angle of tail rotor airfoil segment 

名称 第 1 件 第 2 件 第 3 件 第 4 件 

θ0/(°) 0.01 0.1 0.1 0.14 

 

表 2  尾桨叶翼型段挥舞和摆振系数 
Tab.2 Flapping and lag calibration coefficients of tail rotor 

airfoil segment 

名称 第 1 件 第 1 件 第 3 件 第 4 件

Kb/(με·N–1·m–1) 12.44 13.82 12.59 12.92 

Kt/(με·N–1·m–1) 1.28 1.37 1.31 1.30 

 
表 3  尾桨叶翼型段理论攻角与实际加载攻角 

Tab.3 Theoretical angle of attack and actual loaded angle of 
attack for tail rotor airfoil segment 

名称 第 1 件 第 2 件 第 3 件 第 4 件

理论攻角/(°) 11.66 11.1 11.65 11.27 

实际攻角/(°) 10.3 9.75 10.94 10.9 

差值/(°) 1.36 1.32 0.71 0.37 
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通过上述 4 件尾桨叶翼型段试验结果可以看出，

采用上述理论值计算方式得到的攻角与实际攻角值

存在一定的差异，其中前 2 件差值在 1.3°左右，后 2

件在 1°以内。对上述结果的差异性进行分析，其主要

原因可能有以下几个方面：1）试验加载过程存在离

心力，其对挥舞和摆振载荷值有一定的影响，导致结

果产生差异性；2）试验实际安装和调试尾桨叶翼型

段过程中，使用的角度测量仪本身存在一定的误差，

造成理论与实际存在一定偏差；3）尾桨叶翼型段试

验件流线型曲面，导致监控剖面上标定的挥舞和摆振

存在一定的相互影响，因此试验挥舞标定系数 Kb 和

摆振标定系数 Kt 未能到达理论理想值；4）生产、试

制和试验过程中，设备和仪器造成试验件差异性。 

针对上述试验结果，4 件尾桨叶翼型段理论攻角

和实际攻角的差值都在 1.5°内，对尾桨叶翼型段疲劳

试验具有一定的指导意义。具体表现在试验开始安装

和调试前，可以按照理论攻角安装和调试，得到理论

攻角下挥摆比。对比试验加载要求的挥摆比值大小，

若理论攻角下安装的挥摆比加载要求的挥摆比值大，

则增大攻角，使挥舞载荷减小，摆振载荷增大，继而

减小挥摆比；反之，则减小攻角，使挥舞载荷增大，

摆振载荷减小，继而增大挥摆比。若理论攻角下安装

的挥摆比加载要求的挥摆比值接近，且满足加载要求

的载荷误差范围内，则直接采用理论攻角，不再调整。 

2  疲劳试验结果 

采用上述尾桨叶翼型段攻角调整安装角度方法，

对 4 件尾桨叶翼型段进行安装和载荷调试，得到相对

应监控剖面以及其他剖面载荷，结合各个剖面的弯矩

值，得到挥舞和摆振方向上的载荷值。4 件尾桨叶翼

型段挥舞和摆振 2 个方向上的弯矩见表 4。取 4 件平

均值进行数据处理，结果见表 5。 

采用 δ=|M 实际－M 平均|/M 平均数据处理方式，对上

述 4 件的载荷分布值与均值进行对比分析，得到数据

结果如图 4 和图 5 所示。 

从图 4 和图 5 中可以看出，300 mm 剖面的误差

为 0。由于 300 mm 剖面为载荷监控剖面，试验过程

中，载荷监控值要依据调试载荷达到监控载荷弯矩

值，才可以进行试验，因此调试载荷 300 剖面的弯矩

值是开始试验的依据，试验载荷每一件监控剖面载荷

都要相同。挥舞方向上，4 件尾桨叶翼型段其余 4 个

剖面上的载荷分布最大误差为 1.53%，小于 2%，摆

振方向上其余 4 个剖面上的载荷分布最大误差为

3.58%，小于 4%。造成上述存在的误差的主要原因有

以下 2 种：试验控制和测试存在一定范围内的误差；

生产和试制试验件时，试验件存在一定范围内的误

差。上述存在的误差经分析都是允许范围内变动，未

超过试验误差。 

4 件尾桨叶翼型段在安装和载荷调试后，试验载

荷分布基本一致，可以推测出尾桨叶翼型段试验件复

合材料研制和生产工艺水平基本稳定。经过尾桨叶翼

型段疲劳试验验证后，试验件疲劳性能良好且稳定，

疲劳性能满足 6 000 飞行小时的疲劳寿命要求，为后

续科研试验转入鉴定试验提供了基础。 
 

表 4  4 件尾桨叶翼型段弯矩值 
Tab.4 Bending moment values of four tail rotor airfoilsegments 

试验件编号 剖面/mm 挥舞弯矩/(N·m) 摆振弯矩/(N·m)

120 154.1 351.5 

180 185.7 397.5 

240 222.1 462.0 

300 270.0 540.0 

1 

350 320.9 574.5 

120 154.1 348.2 

180 183.5 393.9 

240 221.0 455.6 

300 270.0 540.0 

2 

350 318.9 571.1 

120 152.8 363.8 

180 183.4 414.2 

240 218.8 469.4 

300 270.0 540.0 

3 

350 326.1 581.9 

120 155.6 346.3 

180 188.0 393.9 

240 221.3 455.3 

300 270.0 540.0 

4 

350 320.1 579.6 
 

表 5  4 件平均值数据处理结果表 
Tab.5 Average data processing results of four pieces 

剖面/mm 挥舞均值/(N·m) 摆振均值/(N·m) 

120 154.1 352.5 

180 185.7 399.9 

240 220.8 460.6 

300 270.0 540.0 

350 321.5 576.8 
 

 

图 4  挥舞误差 
Fig.4 Flapping error 
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图 5  摆振误差 
Fig.5 Lag error 

3  结论 

1）提出了一种安装攻角的理论计算方法，解决

了实际安装过程中安装攻角无法估算的问题，可以提

升试验安装效率。效率计算方式为，假设试验调试次

数为 n 次成功，效率至少可以提升 1/n。 

2）分析了调试过程中试验件载荷的分布情况，

以 4 件直升机尾桨叶翼型段疲劳试验为研究对象，通

过观察调试载荷数据分布，分析出 4 件尾桨叶翼型段

载荷分布已趋于稳定，4 件尾桨叶翼型段分别为不同

4 批次生产编号，说明试验件加工和试制水平已趋于

成熟。 

3）经过疲劳试验考察发现疲劳性能满足疲劳寿

命要求，试验件疲劳性能良好，为后续科研试验转入

鉴定试验提供了基础。 
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