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摘　要：首先以主桨叶为研究对象，理论分析了直升机俯冲拉起状态下主桨叶实测载荷的影响因素；其次，以某型直升机

旋翼载荷试飞为例，选取其主桨叶上的关键剖面，采用电阻应变计法进行飞行载荷测量，得到了不同重量重心、不同高度、

不同法向过载等情况下的实测载荷；分析了实测的主桨叶挥舞弯矩、摆阵弯矩载荷值在直升机整个俯冲拉起过程中的变化

规律，分析了实测载荷值随法向过载等的变化规律。为该型直升机试飞提供技术支持的同时，也为后续其他直升机法向过

载包线拓展验证试飞提供重要支持。
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俯冲拉起是直升机典型的飞行谱设计动作之一，在实

际使用中具有非常重要的战术意义。在型号定型试飞过程

中，法向过载包线验证试飞属于必须完成的内容，也是通过

直升机俯冲拉起试飞来进行的。在执行该动作过程中，直升

机可能会出现极限的法向过载，此时旋翼桨毂系统部件尤其

是直升机桨叶，都会承受大的载荷，严重者可能会出现结构

损坏的情况。因此，无论从直升机旋翼部件结构强度的角

度，还是从直升机试飞安全的角度考虑，都非常有必要研究

直升机俯冲拉起过程中旋翼载荷的变化规律。

本文基于某型直升机旋翼载荷试飞，实测了直升机主桨

叶在俯冲拉起试飞科目中的挥舞、摆振弯矩，分析其变化规律。

1 理论分析
以主桨叶挥舞为例进行说明。图 1 所示为主桨叶运动

过程中的受力分析 [1~6]。由图中可以看出，桨叶微段在运动

过程中主要受升力ΔT，重力ΔG 以及离心力ΔF。三个力

均对挥舞方向构成弯矩，最终在三个方向力的合成作用下，

反映在结构上就是主桨叶挥舞方向的弯矩 Mf，即：

 （1）

式中：升力构成的弯矩为 ；重力构成的弯矩为

；离心力构成的弯矩为 。
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图 1 　桨叶挥舞方向受力分析

Fig.1　A typical helicopter dive and pull-up motion

对于 MG、MF 而言，主要受质量分布和旋翼转速的影

响，升力弯矩项的影响因素与桨叶升力的影响因素相关，可
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由叶素理论进行分析。叶素示意图如图 2 所示。

图 2　直升机在垂直下降时的叶素分析

Fig.2　Blade model while helicopter vertical drop

图 2 中，V 为直升机垂向速度；v1 为旋翼诱导速度；φ

为桨叶安装角；ε为来流角；α为桨叶迎角。考虑俯冲拉起

动作过程中的旋翼迎角 αs 及前飞速度 V0 的影响，在桨叶方

位角 ψ处的桨叶上，径向 r 处的相对气流速度为：

 （2）

式中：Vr 为轴向相对气流速度分量，Vc 为径向相对气流分量。

又桨叶迎角

由升力计算公式可得：

 （3）

由式（3）可以看出，在直升机俯冲拉起动作过程中，桨

叶升力主要受直升机前飞速度、旋翼迎角、诱导速度、旋翼

转速等因素的影响，而在整个俯冲拉起动作过程中，前飞速

度、旋翼迎角、诱导速度、旋翼转速均为变量。因此，主桨叶

升力也是一个动态变化过程，升力构成的弯矩也是动态变化

的，最终体现在主桨叶上的结构挥舞弯矩 [7~9]载荷值上也是

动态变化的，且同样受上述因素的影响。摆振方向弯矩结果 

类似。

2 试飞方法
依据 GJB720.7A 中 3.2.10 条款，直升机俯冲拉起试飞

方法为：试验机应在要求的高度上，在不同重量、重心位置、

旋翼转速组合下，以不同速度进行稳定平飞、下降或俯冲，在

规定的时间内使操纵机构匀速移动，直到产生规定的法向过

载。在达到规定的过载值后，在规定的时间内匀速返回，直

到平飞所要求的位置。

以某直升机载荷谱试飞为例，由于该型机旋翼转速为

恒定转速，故旋翼转速不作变量考虑。在试验机选取起飞重

量 m1、m2 两个重量，每个重量选取纵向前重心、纵向正常重

心、纵向后重心，共计 6 种构型，每种构型下选取低、中、高

（压力高度 1000m，2000m，3000m）三个高度，以规定表速

进行俯冲拉起。典型的俯冲拉起动作 [10]过程如图 3 所示。

可以看出，试飞动作分为以下几个步骤：稳定平飞段→进入

俯冲段→稳定俯冲段→拉起段→改出平飞段。其中，在该型

机试飞过程中，由进入俯冲段开始到改出平飞段动作结束，

直升机总距全程固定，通过纵向推拉杆和航向修正来完成该

俯冲拉起动作。

图 3　俯冲拉起典型动作示意图

Fig.3　A typical helicopter dive and pull-up motion
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3 主桨叶载荷实测与分析
3.1 主桨叶载荷实测

主桨叶作为主要升力面和操纵面，在实际飞行中主要承

受挥舞弯矩和摆振弯矩，根据主桨叶静力计算和试验结果，确

定强度较弱的剖面。本次主桨叶实测载荷，选取三个关键剖面

（分别为距离桨叶根部 110mm、1600mm、3639mm 三个剖面），

采用电阻应变计法进行挥舞弯矩和摆振弯矩的飞行实测。

由图 4、图 5 可以看出，桨叶 110mm、1600mm、3639mm

剖面实际承受的是交变载荷，周期性强，从频谱分析结果可

以看出，挥舞弯矩和摆振弯矩的基频为 4.3Hz，等于该型机

旋翼转速，其他各阶频率为基频的整数倍。从动力学角度考

虑，符合桨叶挥舞运动和摆振规律。

图 4　挥舞弯矩时间历程

Fig.4　Time history curve of flapping moment

图 5　1600mm 剖面摆振弯矩频谱分析

Fig.5　Spectrum analysis of 1600mm position lagging moment

3.2 载荷分析

从交变载荷的角度入手，统计各动作段的动载荷，对其

进行规律分析。

 （4）

式中：Smax、Smin 为旋翼转一圈内的载荷最大值、最小值，Sd

为旋翼转一圈的动载荷。

 （5）

式中：Sdi 为旋转第 i 圈内的动载荷，N 为动作段旋转圈数， 

S 为动作段内的动载荷均值。

选取主桨叶 1600mm 剖面挥舞、摆振弯矩，绘制俯冲拉

起动作全程时间历程曲线，如图 6 和图 7 所示。

图 6　桨叶 1600 剖面挥舞弯矩俯冲拉起全程变化趋势

Fig.6　�The whole change trend of 1600mm position flapping 
moment while helicopter dive and pull-up

由图 6 和图 7 可以看出，在转入俯冲的过程中，主桨叶

挥舞、摆振弯矩动载荷都有减小趋势；在稳定俯冲过程中，

主桨叶挥舞弯矩动载荷有明显增加趋势；在拉起段过程中，

主桨叶挥舞、摆振弯矩的动载荷增大，基本达到整个俯冲拉
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起过程中的最大值；在改平飞过程中，主桨叶挥舞、摆振弯

矩动载荷减小。即稳定俯冲和拉起段时为整个俯冲拉起过

程中桨叶的严重受载段。

图 7　桨叶 1600 剖面摆振弯矩俯冲拉起全程变化趋势

Fig.7　�The whole change trend of 1600mm position lagging 
moment while helicopter dive and pull-up

这主要是由于在转入俯冲过程中，直升机低头，旋翼桨

盘前倾，旋翼升力减小，故动载荷减小；在稳定俯冲过程中，

桨叶迎角一定的情况下，直升机速度增大，桨叶相对来流速

度也增大，旋翼升力增大，故动载荷增大；在拉起过程中，桨

叶迎角增大，旋翼升力增大，达到最大值，故动载荷也相应增

大，达到最大值；在改平飞过程中，旋翼桨盘再次前倾，旋翼

升力减小，故动载荷再次减小。

统计不同法向过载下的主桨叶挥舞、摆振弯矩动载荷

值，如图 8、图 9 所示。

从图 8、图 9 可以看出，在同一重量、重心构型下，110mm、

1600mm 两个剖面的实测挥舞弯矩、摆振弯矩动载荷值随法向

过载的增大，也呈增大趋势。这主要是由于大的法向过载意

味着大的旋翼拉力，也即大的主桨叶升力，故动载荷值也增大。

在包线范围内的最大法向过载俯冲拉起状态下，桨叶挥摆弯矩

实测动载荷值接近最大限制值，即 1h 疲劳限制值。

图 8　同一构型下，110mm 剖面实测动载荷值随过载的变化

Fig.8　�Under the same configuration， the dynamic load 
measured in the 110mm section varies with the overload

图 9　同一构型下，1600mm 剖面实测动载荷值随过载的变化

Fig.9　�Under the same configuration， the dynamic load 
measured in the 1600mm section varies with the 
overload

4 结论
通过飞行试验，可以得到以下结论：

（1）在整个俯冲拉起动作过程中，主桨叶在稳定俯冲和

拉起段时受载严重，在试飞过程中，应重点监控这两个时间

段的桨叶载荷值。

（2）主桨叶剖面的挥舞、摆振弯矩动载荷值随法向过载

增加而增大。对于直升机大法向过载的俯冲拉起应关注桨

叶的挥舞、摆振弯矩。 
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