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摘　 要: 为研究挥舞弯矩载荷分布关系ꎬ对尾桨叶翼型段进行贴片和标定ꎬ标定完成后进行尾

桨叶翼型段安装和调试ꎬ得到挥舞和摆振弯矩分布ꎻ通过对挥舞弯矩分布的研究ꎬ得到弯矩分

布拟合函数ꎮ 基于拟合函数判定挥舞载荷弯矩偏差的大小ꎬ以保证后续尾桨叶翼型段疲劳试

验正确性ꎮ
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０　 引言

尾桨作为直升机的一个重要部分ꎬ主要用来平衡反向

力矩和控制直升机在飞行过程中的航向ꎮ 因飞机在飞行

过程中受到空气阻力、离心力等作用ꎬ会对尾桨叶翼型段

产生挥舞和摆振力矩ꎮ 通过疲劳试验可以有效考核尾桨

叶翼型段[１－２] ꎮ 目前对直升机尾桨叶翼型段疲劳试验中

载荷的分布状况ꎬ国内外相关研究文献较少ꎮ 本文为了研

究挥舞弯矩载荷分布关系ꎬ首先对尾桨叶翼型段进行贴片

和标定ꎬ标定完成后进行尾桨叶翼型段安装和调试ꎬ得到

挥舞和摆振弯矩分布ꎻ再对挥舞弯矩分布进行研究ꎬ得到

弯矩分布拟合函数ꎬ最后基于拟合函数判定挥舞载荷弯矩

偏差的大小ꎬ以保证后续尾桨叶翼型段疲劳试验正确性ꎮ

１　 试验贴片和标定

直升机尾桨叶翼型段疲劳试验中试验件的贴片位置

和监控剖面如图 １ 所示ꎮ 图中 １＃、３＃、５＃、７＃、９＃为挥舞片ꎬ
２＃、４＃、６＃、８＃、１０＃为摆振片ꎮ

在疲劳试验前需按图 １ 对试验件进行贴片ꎬ采用文献

[３－５]中的标定方法ꎬ得到直升机尾桨叶翼型段疲劳试验

中标定系数即弯矩载荷与应变的线性关系ꎬ文中不再赘述

标定方法和标定系数ꎮ
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图 １　 尾桨叶翼型段贴片示意图

２　 挥舞载荷弯矩分布

２.１　 试验加载和安装要求

在尾桨叶翼型段疲劳试验中ꎬ试验件安装及加载示意

图如图 ２ 所示ꎮ
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图 ２　 尾桨叶翼型段加载示意图
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图 ２ 中 Ｐ 表示试验所需的加载载荷ꎬＦｃ 表示尾桨叶

翼型段所需的离心力ꎬ其中载荷 Ｐ 距离桨叶根部衬套处

７５０ ｍｍꎬ试验监控剖面为 ６７０ ｍｍ 剖面ꎮ 对某尾桨叶翼

型段(监控剖面)疲劳试验的试验载荷如下:离心力 Ｆｃ ＝
７２.８ ｋＮꎻ挥舞弯矩 ＭＢ ＝ ± １ ２００ Ｎｍꎻ摆振弯矩 ＭＴ ＝
± ２ ６４０ Ｎｍꎮ

按照尾桨叶翼型段的加载要求和尾桨叶翼型段的装

机状态ꎬ设计一套专用试验台ꎬ模拟试验件装机状态ꎬ确保

尾桨叶翼型段疲劳试验加载准确ꎮ ２ 个离心力摆臂结构

给试验件加载离心力ꎬ中间的弯矩作动筒加载弯矩载荷ꎬ
试验装置如图 ３ 所示ꎮ
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图 ３　 尾桨叶翼型段疲劳试验装置图

２.２　 载荷弯矩分布

在尾桨叶翼型段疲劳试验中ꎬ一般只有在调试过程中

应变片未损坏的情况下ꎬ观察尾桨叶翼型段疲劳试验中弯

矩载荷分布ꎮ 因此以尾桨叶翼型段试验调试数据作为参

考ꎬ本文以 ４ 件尾桨叶翼型段作为研究对象ꎬ探讨尾桨叶

翼型段疲劳试验弯矩载荷分布ꎮ 试验调试数据如表 １ 和

表 ２ 所示ꎮ

表 １　 尾桨叶翼型段前两件试验调试数据

方向
剖面 /
ｍｍ

应变片
编号

第 １ 件载荷调试
数据动态弯矩 / (Ｎｍ)

第 ２ 件载荷调试
数据动态弯矩 / (Ｎｍ)

挥舞

３２０ １＃ ２７１ ２４０

５２０ ３＃ ７３５ ７３６

６７０ ５＃ １ ２００ １ ２００

８２０ ７＃ １ ２３９ １ ２４６

１ ０２０ ９＃ ６６９ ６８６

摆振

３２０ ２＃ ２ ００４ １ ９７１

５２０ ４＃ ２ ２８２ ２ ３２６

６７０ ６＃ ２ ６１３ ２ ６５３

８２０ ８＃ ２ ６８５ ２ ６０６

１ ０２０ １０＃ ２ ２３３ ２ ２４５

　 　 对上述 ４ 件尾桨叶翼型段试验数据的载荷弯矩分布

做出绘图拟合处理ꎬ挥舞载荷弯矩分布图如图 ４ 所示ꎬ摆
振荷弯矩分布图如图 ５ 所示ꎮ 从图 ４ 和图 ５ 中可以看出

尾桨叶翼型段挥舞和摆振载荷弯矩分布ꎬ其没有表现出弯

矩 Ｍ 等于力乘力矩的线性关系ꎮ

表 ２　 尾桨叶翼型段后两件试验调试数据

方向
剖面 /
ｍｍ

应变片
编号

第 ３件载荷调试数
据动态弯矩 / (Ｎｍ)

第 ４件载荷调试数
据动态弯矩 / (Ｎｍ)

挥舞

３２０ １＃ ２３１ ２８２

５２０ ３＃ ７２２ ７３０

６７０ ５＃ １ ２００ １ ２００

８２０ ７＃ １ ２４２ １ ２４８

１ ０２０ ９＃ ６４９ ６９０

摆振

３２０ ２＃ １ ９５４ １ ９９２

５２０ ４＃ ２ ３１９ ２ ３２５

６７０ ６＃ ２ ６４４ ２ ６６０

８２０ ８＃ ２ ６８６ ２ ６７８

１ ０２０ １０＃ ２ １５５ ２ ３８８
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图 ４　 挥舞载荷弯矩分布图

2 800
2 700
2 600
2 500
2 400
2 300
2 200
2 100
2 000
1 900

�
-

/(N
m

)

�L/mm

0��
0��
0��
0��

300 500 700 900 1 100

图 ５　 摆振载荷弯矩分布图

　 　 从图 ４ 和图 ５ 中可以看出ꎬ尾桨叶翼型段挥舞载荷弯

矩分布基本保持一致ꎬ摆振载荷弯矩分布每一件上都存在

差异ꎬ因此以挥舞载荷弯矩分布研究对象ꎬ拟合载荷弯矩

分布函数ꎮ 对上述 ４ 件的尾桨叶翼型段挥舞动态弯矩取

平均计算ꎬ得到数据如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 尾桨叶翼型段挥舞动态弯矩平均值

剖面 / ｍｍ ３２０ ５２０ ６７０ ８２０ １ ０２０

弯矩平均值 / (Ｎｍ) ２５６ ７３１ １ ２００ １ ２４４ ６７３

　 　 对尾桨叶翼型段挥舞受力进行分析ꎬ尾桨叶翼型段中两

端为铰支约束结构ꎬ两端铰支约束端所受的力矩为０ Ｎｍꎮ 因

此对表 ３中的的弯矩分布加入两端边界值ꎬ即尾桨叶根部衬

套处 ０ｍｍ 剖面的弯矩为 ０Ｎｍꎬ改造接头１ ５００ ｍｍ连接螺栓

的中心孔上弯矩值也为 ０ Ｎｍꎬ如表 ４所示ꎮ

􀅰４５􀅰



􀅰机械制造􀅰 宋云ꎬ等􀅰某直升机尾桨叶翼型段疲劳试验挥舞弯矩载荷分布研究

表 ４　 增加边界条件的弯矩平均值

剖面 / ｍｍ ０ ３２０ ５２０ ６７０ ８２０ １ ０２０ １ ５００

弯矩平
均值 / (Ｎｍ) ０ ２５６ ７３１ １ ２００ １ ２４４ ６７３ ０

　 　 对上述表格中的数据作绘图拟合处理ꎬ挥舞载荷弯矩分

布图如图 ６所示ꎮ 对上述图形弯矩分布和受力形式进行综

合分析ꎬ最为符合的是高斯拟合函数: ｆ(ｘ)＝ ａｅ －ｘ－ｂ
ｃ( )

２
ꎬ采用

高斯拟合ꎬ拟合函数为 ｆ(ｘ)＝ １２８７ｅ －ｘ－７５８
３３０( )

２

ꎬ拟合图形如图 ７

所示ꎮ 对于拟合函数 ｆ (ｘ) ＝ １２８７ｅ －ｘ－７５８
３３０( )

２

其最大值点在

ｘ拟合 ＝７５８ ｍｍꎬ弯矩最大值为 １２８７ Ｎｍꎮ 由图 ２ 中尾桨叶翼

型段加载示意图ꎬ可以分析出理论上挥舞弯矩的最大应在

ｘ理论 ＝ ７５０ ｍｍꎬ其误差 ε ＝ ｜ ｘ拟合 －ｘ理论 ｜ / ｘ理论ꎬ计算结果为

１.０７％ꎬ误差在 １％左右ꎮ
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图 ６　 数据绘图拟合处理
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图 ７　 高斯拟合图

针对上述拟合函数 ｆ(ｘ)＝ １ ２８７ｅ －ｘ－７５８
３３０( ) ２ꎬ分别取０ ｍｍ

剖面、３２０ ｍｍ 剖面、５２０ ｍｍ 剖面、６７０ ｍｍ 剖面、８２０ ｍｍ剖

面、 １ ０２０ ｍｍ 剖 面、 １ ５００ ｍｍ 剖 面 进 行 验 证ꎬ 即

ｘ＝[０ ３２０ ５２０ ６７０ ８２０ １０２０ １５００]代入拟合函数ꎬ得到

ｆ(ｘ)＝ [６.５２ １９.８ ７６０.８ １１９２.１ １２３５.６ ６８１.５ ８.１]ꎬ 平均实

际值与拟合比较如图 ８ 所示ꎬ数据对比分析如表 ５ 所示ꎮ
从表 ５ 的数据对比分析中可以看出ꎬ尾桨叶翼型段的

两端铰支约束处的拟合值分别为 ６.５ Ｎｍ 和 ８.１ Ｎｍꎬ拟合

值均 < １０ Ｎｍꎬ 在可以接受的弯矩载荷误差范围内ꎮ
６７０ ｍｍ 剖面、８２０ ｍｍ 剖面和 １ ０２０ ｍｍ 剖面的挥舞载荷

弯矩拟合值与实际值误差在 ２％以内ꎬ５２０ ｍｍ 剖面的挥舞

�	��
���K�
���	�

�����

�����

�����

���

���

���

���

�
��� ����� ������

�
-
�	/
N



�L�NN

图 ８　 平均值比较图

载荷弯矩拟合值与实际值误差在 ４％左右ꎬ３２０ ｍｍ 剖面的

挥舞载荷弯矩拟合值与实际值误差在 １５％以内ꎮ 除了

３２０ 剖面的挥舞载荷弯矩拟合值与实际值误差较大以外ꎬ
其余剖面的误差都小于或者在 ４％左右ꎮ

表 ５　 数据对比分析

剖面 / ｍｍ ０ ３２０ ５２０ ６７０ ８２０ １ ０２０ １ ５００

平均实
际值 / (Ｎｍ) ０ ２５６.０ ７３１.０ １ ２００.０ １ ２４４.０ ６７３.０ ０

平均拟
合值 / (Ｎｍ) ６.５ ２１９.８ ７６０.８ １ １９２.１ １ ２３５.６ ６８１.５ ８.１

｜差值 / (Ｎｍ) ｜ ６.５ ３６.２ ２９.８ ７.９ ８.４ ８.５ ８.１

误差 / ％ — １４.１ ４.１ ０.６ ０.７ １.３ —

３　 结语

本文对尾桨叶翼型段疲劳试验载荷分布进行研究ꎬ得
出以下结论:１)对尾桨叶翼型段疲劳试验挥舞载荷弯矩

分布基本保持一致ꎬ而摆振载荷弯矩分布存在一定的差

异ꎻ２)得到尾桨叶翼型段挥舞载荷弯矩分布高斯拟合函

数ꎬ通过分析 ｘ拟合 ＝ ７５８ꎬ弯矩最大值为 １ ２８７ꎬ与理论上挥

舞弯矩位置 ｘ理论 ＝ ７５０ꎬ存在误差 １％左右ꎻ３)除了 ３２０ ｍｍ
剖面的挥舞载荷弯矩拟合值与实际值误差较大以外ꎬ其余

剖面的误差都小于或者在 ４％左右ꎮ 上述的 ３ 点结论ꎬ对
后续尾桨叶翼型段疲劳试验具有重要意义ꎮ 在尾桨叶翼

型段疲劳试验中挥舞载荷弯矩可以参考挥舞载荷弯矩分

布拟合函数ꎬ判定挥舞载荷弯矩偏差的大小ꎬ进而保证尾

桨叶翼型段疲劳试验正确性ꎮ
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