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摘　 要:为探索直升机旋翼桨叶电加热组件在直升机旋翼高频振动复合热载工况下的疲劳寿

命、可靠性以及相应的测试方法ꎬ在设计完成的地面疲劳试验系统的基础上ꎬ研究制定合理的

直升机旋翼桨叶工况模拟方案ꎬ选用共振法为疲劳试验方法ꎬ实现对电加热组件疲劳寿命的快

速测试ꎬ同时探索模拟件表面应变与振动台加速度之间关系ꎬ为在不同动载荷条件下疲劳试验

提供应变调节方案ꎮ
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０　 引言

我国幅员辽阔ꎬ气候复杂多样ꎬ存在较多结冰易发区ꎬ
直升机旋翼桨叶防除冰技术的需求日益迫切ꎬ国内外都积

极开展了电热防除冰技术的研究工作ꎮ 数十年来ꎬ国内外

对直升机旋翼桨叶电加热组件的疲劳强度问题已经进行

了大量的探索ꎬ但是仍然只掌握了小部分直升机旋翼电加

热组件疲劳破坏的规律ꎮ 刘达经[１]等对直升机旋翼桨叶

电加热系统中电加热组件疲劳及结构的相容性等关键技

术进行了相应的研究ꎻ刘正江、顾寒[２]对直升机旋翼桨叶

防除冰表面碳纤维加热组件的温热特性进行了试验研究ꎻ
ＤＥＡＮ Ｎｇｕｙｅｎ[３]等针对黑鹰直升机 ＵＨ－６０直升机旋翼桨

叶新型电加热组件疲劳寿命进行了简单的测试ꎮ

１　 地面疲劳试验系统原理

地面疲劳试验系统是针对直升机旋翼桨叶电加热组

件的疲劳寿命进行测试的系统ꎬ电加热组件粘贴在模拟件

上、下两表面相同位置ꎮ 系统主要由两个子系统构成:一
是加热及温度控制系统ꎬ二是振动试验系统ꎮ 设计整个试

验系统的原理ꎬ如图 １所示ꎮ
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图 １　 地面疲劳试验系统原理图

电加热组件内部布置有加热电阻与温度传感器ꎬ并利

用温度传感器与温控表读取电加热组件内部与表面的温

度值ꎬ该值与加热及温度控制系统中预设温度上、下限进

行比较ꎬ若测得温度低于下限值ꎬ则系统开始加热ꎻ若测得

值高于温度上限值ꎬ则系统停止加热ꎬ从而实现温度控制ꎮ
在加热过程中ꎬ电加热组件粘贴于模拟件表面ꎬ振动试验

系统为模拟件提供激振源ꎬ在合理的桨叶工况模拟方案

下ꎬ使模拟件按照特定规律带动电加热组件振动ꎬ从而在

模拟件表面产生试验所需的应变ꎮ 模拟件表面粘贴有应

变片ꎬ通过应变测试设备实时测量试验过程中模拟件表面

应变值ꎮ 数据采集系统将应变测试设备测得的模拟件表

面应变值以及电加热组件疲劳寿命、加热循环次数等关键
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参数记录保存ꎮ

２　 疲劳试验方法研究

振动会使物体产生疲劳破坏ꎬ疲劳破坏是物体的往复

运动在其局部产生裂纹而最终物体断裂的过程ꎬ而且由物

体本身共振所导致的疲劳会使物体结构疲劳周期减少ꎬ加
快了对结构的破坏ꎮ 因此为缩短试验周期ꎬ试验可选用共

振法ꎮ 直升机桨叶电加热组件在其寿命周期内可以承受

数百万应变循环ꎬ所以在对振动试验系统桨叶工况模拟时

应该尽可能选用模拟件固有频率高的工况ꎬ固有频率越

高ꎬ模拟件在短时间内可以承受更多的应变循环ꎬ试验系

统可以实现对电加热组件疲劳寿命快速测试ꎮ
采用文献[４]中直升机旋翼桨叶疲劳试验系统的模

态分析结果(表 １)ꎬ其仿真计算结果表明前 ４阶振动的主

要振动形式以挥舞耦合摆振为主ꎬ更高阶的情况在后面的

试验系统中无需考虑ꎬ这是因为直升机在正常飞行过程中

这种高频率的情况是不会出现的ꎮ

表 １　 系统模态表

模态阶数 固有频率 / Ｈｚ

１阶 ６.１

２阶 １８.９

３阶 ３１.４

４阶 ３８.３

５阶 ５１.３

６阶 ６４.６

３　 桨叶工况模拟方案

地面振动试验的目的是对桨叶内电加热组件在大

应变条件下ꎬ进行快速测试ꎬ故需设计合理的桨叶工况

模拟方案ꎬ使电加热组件在试验时承受一定要求的振

动载荷ꎮ
试验系统桨叶工况模拟方案如图 ２ꎬ由模拟件及相应

的夹具组成ꎮ 夹具夹持在模拟件中间位置(确保激振位

置处于模拟件中间)ꎬ且夹具通过螺栓连接方式与振动台

台面相连ꎮ 这种方案使用的是“自由－自由”模式[３] ꎬ激振

源频率采用模拟件的 １阶固有频率ꎮ
�	 ����� ���

图 ２　 试验系统

振动台按照振动谱设定规律进行扫频振动ꎬ测得模拟

件 １阶固有频率为 ３１.３ Ｈｚꎮ 由表 １可知ꎬ直升机桨叶 １阶
固有频率为 ６.１ Ｈｚꎬ２ 阶固有频率为 １８.９ Ｈｚꎬ且直升机在

实际工作时其桨叶振动频率一般不会超过其 ２ 阶固有频

率ꎬ故该方案可以实现在更短的时间内将电加热组件破

坏ꎬ实现对电加热组件疲劳寿命的快速测试ꎮ

４　 动圈加速度 ａ 对模拟件表面应变
的影响

４.１　 应变与加速度理论关系

由牛顿第二定律可知ꎬ受力物体会获得加速度ꎬ除了

加速度外ꎬ应变也是物体受力的体现ꎬ即在物体加速运动

情况下ꎬ物体结构一定会产生应变ꎮ 应变与加速度之间的

关系如下[５] :

σ＝Ｅε＝ΔＦ
ΔＳ

(１)

ΔＦ＝Δｍ􀅰ａ＝ΔＶ􀅰ρ (２)
由式(１)、式(２)可得:

ε＝ σ
Ｅ
＝ １

Ｅ( )􀅰 ΔＦ
ΔＳ( ) ＝ １

Ｅ( )􀅰 Δｍ􀅰ａ
ΔＳ( ) ＝

１
Ｅ( )􀅰 ΔＶ􀅰ρ􀅰ａ

ΔＳ( ) ＝ １
Ｅ( )􀅰 ΔＳ􀅰Δｈ􀅰ρ􀅰ａ

ΔＳ( ) ＝
１
Ｅ( )􀅰 Δｈ􀅰ρ􀅰ａ( ) (３)

式中:σ 为模拟件振动时产生的应力ꎻＥ 为物体材料弹性

模量ꎻε 物体表面的微应变ꎻΔｍ 则是微元模块的质量ꎻａ
是物体运动时的交变加速度ꎻΔＳ 是微元模块的表面面积ꎻ
ρ 是材料密度ꎻΔｈ 是微元模块高度ꎮ 其中弹性模量、材料

密度均为常数ꎬ故加速度与应变存在正比关系:
ε＝ ｋａ (４)

４.２　 ｋ 值分析

桨叶模拟工况方案选定后ꎬ还需对模拟件再进行瞬态

分析ꎬ给定不同的位移幅值从而给模拟件加载不同的加速

度ꎮ 不同加速度情况下模拟件表面中间位置应变通过仿

真计算得到如表 ２所示结果ꎮ

表 ２　 仿真加速度与模拟件表面应变关系

加速度 ａ / (ｍ / ｓ２) 应变值 ε / (μｍ / ｍ) ｋ

０.２ｇ ３１０ １ ５５０

０.６ｇ ９２０ １ ５３３

０.８ｇ １ ２５０ １ ５６２

１.０ｇ １ ５１０ １ ５１０

　 　 从表 ２数据结合式(４)还可以发现ꎬ模拟件表面应变

与加速度关系如式(５):
ε＝(１ ５１０~１ ５６２)ａ (５)

在已设计完成的振动试验系统中ꎬ对试验件表面中间

位置应变进行实际测量ꎬ测量结果如表 ３所示ꎮ
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表 ３　 实测加速度与模拟件表面应变关系

加速度 ａ / (ｍ / ｓ２) 应变值 / (μｍ / ｍ)

０.３ｇ ４５３

０.５ｇ ７７５

０.６ｇ ９４５

０.８ｇ １ ２９０

１.０ｇ １ ５５１

１.１ｇ １ ６８５

　 　 结合式(３)与以上数据结果绘制应变－加速度规律如

图 ３所示ꎮ
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图 ３　 应变－加速度关系图

图 ３中直线为根据试验数据所得点绘制的线性回归

曲线ꎬ该直线在理论上来说是应该过原点的ꎬ分析其未过

原点原因有如下两种:
１) 应变片在振动过程中出现松动ꎬ初始状态改变ꎻ
２) 测量仪器的测量误差ꎬ仪器在测试过程中受到一

定干扰ꎬ导致工作时 ０值会发生偏移ꎮ
克服方法如下:
① 严格按照应变片粘贴流程将其粘贴到模拟件表

面ꎬ多次调试ꎬ若不合要求重新粘贴ꎻ
② 定期查看应变测量仪器ꎬ若有偏差ꎬ及时进行 ０ 值

校准ꎮ
图 ３中线性回归公式如下:

ε＝ １ ５５０.４ａ＋５.６９４ (６)
式中:ε 为应变值ꎻａ 为加速度ꎮ

试验结果方差分析如表 ４所示ꎮ 表中 ｄｆ 表示自由度ꎬ
ＳＳ 表示平方和ꎬ它所在列的 ３个数值分别为回归误差平方

和、残差平方和及总体平方和ꎬＭＳ 表示 ＳＳ 和 ｄｆ 的比值ꎬＦ
是显著性检验值ꎬＳ 表示模型为假的概率及“弃真率”ꎮ

表 ４　 试验结果方差分析表

ｄｆ ＳＳ ＭＳ Ｆ Ｓ

回归分析 １ １ １２５ ２７４ １ １２５ ２７４ １ ４６２.６６３ ２.７９×１０－６

残差 ４ ３ ０７７.３３１ ７６９.３３２ ７

总计 ５ １ １２８ ３５２

　 　 对此回归模型进行显著性检验ꎬ从方差分析表 ４中可

以得到检验值 Ｆ＝ １ ４６２.６６３ꎮ 查阅 Ｆ 检验的临界值表可

以得出ꎬ在 ｆ回 ＝ １、 ｆ剩 ＝ ４以及置信区间为 ０.０５ 的情况下ꎬ
Ｆ 的临界值为 ８.５９[６] ꎬ很明显小于得到的 Ｆ 值ꎬ检验结果

表明该回归方程同样是显著有效的ꎮ 同时通过回归分析

得到的拟合优度 Ｒ２ ＝ ９９.７２％ꎬ此数据表明该模型的拟合

程度很高ꎮ
将式(６)与式(１)对比ꎬ试验所得直线斜率在仿真计

算斜率范围内ꎮ
按照曲线公式ꎬ将加速度 ａ 值从 ０.３ｇ~ １.１ｇ 分别带入

式(６)ꎬ应变计算值与实际值如表 ５ꎮ

表 ５　 应变计算值与实际值

加速度 ａ /
(ｍ / ｓ２)

应变计算值 /
(μｍ / ｍ)

应变实际值 /
(μｍ / ｍ) 误差 / (％)

０.３ｇ ４７１ ４５３ ３.８

０.４ｇ ６２６ ６０３ ３.７

０.５ｇ ７８１ ７７５ ０.８

０.６ｇ ９３６ ９４５ －１.０

０.７ｇ １ ０９１ １ １１６ －２.３

０.８ｇ １ ２４６ １ ２９０ －３.５

０.９ｇ １ ４０１ １ ４２５ －１.７

１.０ｇ １ ５５６ １ ５５１ ０.３

１.１ｇ １ ７１１ １ ６８５ １.５

　 　 从表 ５可知ꎬ根据公式计算的结果与实际测得结果误

差<５％ꎬ故在试验系统中ꎬ可以通过该公式进行应变调节ꎮ

５　 结语

通过实际试验测试ꎬ确定了合理的疲劳试验方法与桨

叶工况模拟方案ꎮ 同时为使试验系统适用于不同动载荷

环境的电加热组件的疲劳寿命测试ꎬ通过仿真与实验得出

了模拟件表面应变与振动台振动量级的函数关系ꎬ对地面

疲劳试验系统的广泛使用有实际意义ꎮ
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