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基于实测载荷的直升机变距拉杆

损伤计算方法研究
王泽峰*
中国飞行试验研究院，陕西 西安 710089

摘 要：变距拉杆作为直升机操纵链系和传力路径上极其重要的关键组件，在飞行过程中受载严重，疲劳问题突出，从试飞

安全的角度考虑，有必要对其飞行过程中的结构损伤情况进行监控。本文结合飞行实测得到的变距拉杆载荷，基于结构有

限元计算结果，采用名义应力法对直升机不同飞行状态下的变距拉杆疲劳寿命和损伤情况进行计算，得到了较为准确的变

距拉杆疲劳损伤计算结果，建立了一种直升机变距拉杆疲劳损伤计算方法，为试飞过程中该部件结构损伤监控提供了方案，

同时对于直升机飞行过程中其他动部件的结构完整性监测也有借鉴意义。
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变距拉杆[1]是直升机自动倾斜器组件中一个非常重要

的组成部分，在飞行过程中，可通过变距拉杆来实现桨距角

的改变，进而实现旋翼或尾桨相应的操纵力。受旋翼气动

环境的影响，变距拉杆在飞行过程中也受交变载荷，疲劳问

题突出。严重的交变载荷甚至会造成变距拉杆断裂，旋翼

运动紊乱，继而造成严重的飞行事故，国内外多型机出现过

类似的问题，因此有必要在飞行试验过程中，对直升机旋翼

变距拉杆疲劳损伤展开计算研究。目前，国外在多型直升

机上，对变距拉杆飞行过程中的损伤进行了计算研究，但公

开的资料文献较少。本文结合有限元计算，建立一种飞行

试验过程中基于实测载荷的直升机变距拉杆疲劳损伤计算

方法。

1 受力分析

1.1 传力路径分析

图1为直升机旋翼典型的传力路径示意图，可以看出，

直升机旋翼典型的传力路径为桨叶-变距摇臂-变距拉杆-

自动倾斜器动环等。

飞行过程中作用在桨叶上的铰链力矩为：

M = M0 +∑
n = 1

∞ ( Msnsinnψ + Mcncosnψ ) （1）

从式（1）可以看出，受桨叶铰链力矩[2]的影响，作用在

直升机变距拉杆上的外载荷必然也呈周期性。具体分析可

以看出，变距拉杆在直升机飞行过程中，主要受轴向的交变

载荷以及切向的离心力作用。通常离心力的量级远小于轴

图1 旋翼传力路径示意图

Fig.1 Rotor transmission path sketch map
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向的载荷量级，即轴向力为表征载荷，因此，在变距拉杆载

荷测量时，重点关注轴向的载荷。

1.2 载荷规律分析

统计直升机不同飞行动作下的变距拉杆轴向力载荷动

态值，如图2所示。

图2中 limitα为设计给出的安全疲劳极限，可以看出在

直升机机动飞行过程中，变距拉杆的轴向载荷均超过了限

制值，其中以俯冲拉起状态下超限最多，疲劳损伤问题

突出。

图 3为直升机俯冲拉起过程中，变距拉杆轴向力动载

荷值随过载的变化趋势；图4为直升机不同速度平飞时，变

距拉杆轴向力载荷变化趋势；可以看出，其随着过载和速度

的增加，其载荷也呈增大趋势。在直升机使用过程中，速度

和法向过载又是两个极其重要的包线边界。因此，在试飞

过程中，从试飞安全的角度考虑，特别是对于一型新研直升

机，非常有必要进行其疲劳损伤计算方法研究。

2 疲劳理论分析

根据旋翼动部件使用寿命，我们可知变距拉杆疲劳属

于典型的高周疲劳问题，即其在使用过程中，应力循环次数

在107以上。对于高周疲劳问题，结构承载的应力水平一般

低于结构材料的屈服强度。通常采用名义应力法，也叫应

力分析法来进行疲劳寿命分析。该方法以试验得到的应力

—循环数（σ-N）曲线为基础，采用不同的疲劳损伤累积理

论进行计算，如Miner损伤累积理论、非线性及两阶段线性

损伤累积理论、修正的寿命曲线法等。工程中应用最多的

就是Miner损伤累积理论。

根据σ-N曲线的定义，在恒幅应力σ1作用下，结构循

环N1失效，那么结构在应力水平σ1作用下循环n1（n1 < Ν1）

次时，产生部分损伤，且在这一循环过程中，每次损伤相同，

则在σ1作用下循环n1次的总损伤为n1 /Ν1，最终，一个包含

不同应力水平σi作用下的总损伤为：

D =∑
i = 1

M ni
Ni

式中：当D ≥ 1时，结构失效。

在采用应力分析法进行疲劳计算时，由于构件疲劳强

度的大小直接决定了疲劳寿命的大小，因此，在进行构件疲

劳分析时，需对影响构件疲劳强度的主要因素，如构件的外

图2 不同飞行状态下变距拉杆轴向力动载荷比较

Fig.2 Rotor transmission path sketch map comparison

of axial force dynamic load of pitch link under

different flight conditions

图3 俯冲拉起过程中变距拉杆动载荷值随过载的变化趋势

Fig.3 Dynamic load value of pitch link varies with overload

under helicopter dive and pull-up

图4 变距拉杆轴向力载荷随速度的变化趋势

Fig.4 Dynamic load value of pitch link varies with

inflow velocity
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形尺寸、表面粗糙度、平均应力等因素进行必要的考虑。不

规则的外形尺寸往往会形成应力集中，造成构件本身疲劳

强度的下降；相对粗糙的表面坑洼不平，存在缺陷，容易形

成一个疲劳源，形成裂纹并不断扩展，从而降低构件的疲劳

强度；对于平均应力[3,4]而言，图5为平均应力和应力幅关系

图，横坐标σm为平均应力值，纵坐标σa为罐环应力幅值。

可以看出，在给定寿命下，构件能承受的疲劳压应力幅

值比疲劳拉应力幅值大，即平均拉应力比平均压应力更容

易造成疲劳破坏。关于平均应力的分析模型，工程中主要

有 Goodman 理论、Soderberg 理论、Gerber 理论等模型，其

中，后两者给出的结果偏于保守，工程中应用最多的是

Goodman平均应力分析模型。

3 有限元疲劳计算

3.1 有限元建模

本文采用有限元法[5,6]和ANSYS疲劳分析模块进行变

距拉杆疲劳损伤的计算分析。该模块进行构件疲劳分析的

步骤如图6所示。

根据图 6所示，首先进行变距拉杆的实体建模，如图 7

所示。

选取结构钢为构件材料，完成网格划分，将拉杆一端固

定，一端加载，完成静力计算，得到准确的静力计算结果，图

8为静力计算结果示意图。可以看出，变距拉杆在轴向加载

时，耳片的接头处为应力最大位置，为疲劳薄弱处。

3.2 疲劳损伤计算

图 9、图 10为某一平飞过程中，变距拉杆实测载荷动、

静载荷分离后并归一化处理后的示意图，可以看出，其轴向

力静载水平相对集中，动载水平在一定范围内波动。将分

离得到的静态值采用均值处理的方法，可以求得一个动作

段内变距拉杆轴向力静力计算的初始值。统计不同循环周

期内实测轴向力载荷的极值，与静力计算初始值进行比较，

可以得到轴向力载荷的变化范围。表 1为同一飞行架次，

即直升机起飞重量（质量）、重心位置等构型相同情况下，直

升机进行悬停、爬升、平飞、盘旋、俯冲拉起、下滑等典型飞

图5 平均应力与应力幅关系图

Fig.5 The relation diagram between mean stress

and stress amplitude

图6 ANSYS疲劳分析流程图

Fig.6 ANSYS fatigue analysis flow chart

图7 变距拉杆实体建模

Fig.7 Pitch link modeling

图8 变距拉杆静力计算结果

Fig.8 Static calculation results of pitch link
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行动作下的计算载荷统计结果。

根据统计结果，将不同飞行状态下的静力计算值带入

有限元静力计算模型中，可以得到相应的静力计算结果。

在疲劳计算[7~10]时，考虑材料的外形尺寸、表面粗糙度等因

素，选取疲劳强度系数K f为0.8，在加载类型当中，选取比例

加载方式，输入相应状态的比例范围，如悬停状态加载比例

范围为 0.61～1.33。平均应力计算方式上，选取Goodman

理论。同时，加载不同动作段的循环数，分别进行不同动作

下的变距拉杆疲劳寿命和疲劳损伤计算。

图 11为直升机悬停时，变距拉杆疲劳寿命计算云图，

由云图可以看出，该状态下变距疲劳损伤为零；图 12为直

升机爬升状态下，变距拉杆疲劳寿命计算云图，图12中Min

位置为该过程中变距拉杆疲劳寿命薄弱的位置。图 13为

该状态下变距拉杆疲劳损伤计算云图，图13中Max位置即

为疲劳损伤最为严重的位置。图14为直升机平飞状态下，

变距拉杆疲劳寿命计算云图。图 15为直升机俯冲拉起状

态下，变距拉杆疲劳寿命计算云图，由图中同样可以得到该

两种状态下变距拉杆疲劳寿命薄弱的位置。

图9 变距拉杆实测载荷静态值

Fig.9 Measured value of pitch link static axial force

图10 变距拉杆实测载荷动态值

Fig.10 Measured value of pitch link dynamic axial force

表1 不同动作段计算载荷统计结果

Table 1 Statistical results of calculating loads in

different action stages

状态

悬停

爬升

平飞

盘旋

俯冲拉起

下滑

静力计算值/N

1627

1932

1910

1936

2212

1920

向上幅值/%

33

85

74

64

96

97

向下幅值/%

39

79

87

67

98

70

循环数

86

2581

3869

129

21

2581

图11 悬停状态变距拉杆疲劳寿命计算结果

Fig.11 Calculation result of fatigue life of pitch link

while helicopter hover

图12 爬升状态变距拉杆疲劳寿命计算结果

Fig.12 Calculation result of fatigue life of pitch link

while helicopter climb
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表 2为该整个飞行架次过程中，不同飞行状态下的疲

劳损伤计算结果，可以看出，变距拉杆在直升机悬停、盘旋

动作下疲劳损伤为零。在直升机俯冲拉起机动动作中，虽

然其承载水平较高，但是由于循环次数较少，所以其损伤结

果也较小；在直升机爬升段、平飞段及下滑段，变距拉杆损

伤相对较大，整个飞行架次下，变距拉杆的疲劳损伤结果约

为 8.81e-5。该计算结果与变距拉杆地面疲劳试验给出的

损伤预估结果相当。

4 结束语
本文通过有限元计算法，结合变距拉杆飞行实测载荷，

采用名义应力疲劳分析法，计算得到了直升机不同飞行状

态下，变距拉杆疲劳寿命和疲劳损伤结果，建立了一种较为

可靠的直升机变距拉杆疲劳损伤计算方法。该疲劳损伤计

算结果可以为直升机在试飞过程中，该部件的定检维护及

安全使用，提供一种监控手段；同时，该疲劳损伤计算方法

对于直升机、固定翼飞机部件疲劳损伤计算同样具有重要

的借鉴意义。
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Research on Damage Calculating Method of Helicopter Pitch Link Based on
Measured Load

Wang Zefeng*
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Abstract: As a key component of helicopter control chain and force path, pitch link bears severe alternating load

during flight. Considering flight safety, it is necessary to calculate and monitor structural damage during flight. In this

paper, the fatigue life and fatigue damage of pitch link under different flight conditions are calculated by nominal stress

method, based on the results of structural finite element analysis and miner fatigue damage criterion. The more

accurate fatigue damage calculation results of pitch links are obtained, and a fatigue damage meter for helicopter

pitch link is established. The calculation method provides a method for the structural integrity monitoring of the

component during flight test.
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