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直升机桨叶结构载荷校准过程中的预扭

角确定方法
王泽峰 *，寇福军
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摘　要：给出了一种直升机桨叶结构载荷校准过程中的预扭角确定方法。首先，介绍了试验原理，试验设计为在桨叶摆振

方向小角度范围内加载，计算桨叶剖面在摆振方向加载时对应剖面的挥舞弯矩输出，在线弹性范围内，理论分析了挥舞弯

矩电桥的输出结果与摆振竖直方向角度的线性关系；其次，以某型直升机桨叶为例，应用电阻应变计法，采用机载 CAM500

系列测试设备，完成了对其桨叶剖面预扭角的确定实践，验证了方法的正确性和准确性，为直升机桨叶结构载荷校准提供

技术支持。
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直升机桨叶在旋转过程中，主要的运动有挥舞运动和

摆振运动[1~5]，挥舞和摆振本是两个方向的自由度，但在实

际运动过程中，挥摆运动往往是耦合的，即挥舞运动与摆

振运动互为影响，表现在结构上就是挥舞形变与摆振形变

互为影响。反映在结构承载上就是挥舞弯矩和摆振弯矩

互为影响，因此，挥、摆弯矩较难测量。直升机桨叶在进行

结构载荷[6] 测量时，也是采用电阻应变计法，在地面完成载

荷校准之后进行实测。而在载荷校准过程中，如何精准地

确定校准剖面的预扭角[7] 是最为关键的第一步，其直接影

响后续的载荷校准结果，因此，确定预扭角的方法研究非

常有意义。国内外关于桨叶在载荷校准过程中的预扭角

确定方法大多在理论阶段。本文结合某型直升机旋翼部件

载荷测量，首先通过理论分析了一种试验原理，然后应用电

阻应变计法，进行该型直升机桨叶的预扭角确定方法工程 

实践。

1 原理介绍
图 1 为桨叶安装角示意图，其中，α为翼型剖面的弦

线与桨毂平面的夹角，即为桨叶安装角[7]。桨叶在设计时，

考虑气动效率的原因，从桨根到桨尖部分，各剖面的安装

角呈一定规律分布，总体趋势为桨根处安装角大于桨尖处

安装角。 桨叶在载荷校准之前需要确定的预扭角即为安 

装角。

α

桨毂平面

图 1　桨叶安装角示意图

Fig. 1　Sketch map of blade installation angle

对于现代复合材料桨叶[8~10] 而言，其承载大梁一般为距

离翼型前缘 1/4 处，因此，测量挥舞弯矩的电阻应变计一般

的贴片位置为距离前缘 1/4 处的桨叶上翼面和下翼面处，如 

图 2 所示。

预扭角确定的思路：将桨叶调整至竖直位置，即摆振

方向，使桨叶弦向与竖直方向呈一定角度 β0，在加载端加载
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1/4弦线处

图 2　桨叶挥舞弯矩贴片示意图

Fig. 2　Sketch map of blade flapping moment bond strain gauge

后记录桨叶挥舞电桥的输出 a0，加载示意图如图 3 所示。

以一定增量依次改变 β的角度，采用同样的方式，记录挥舞

电桥的输出，绘出挥舞电桥随 β的变化曲线，可得拟合曲线

如下：

 （1）

式中：k 为拟合系数，b 为拟合直线的截距。

当挥舞电桥的输出为 0 时，对应的角度 β即为该剖面

的预扭角，b 为对应剖面的拟合预扭角。

图 3　摆振加载示意图

Fig. 3　Sketch map of loading at lagging direction 

该过程中有两个问题需要说明：

（1）实测得到的挥舞电桥输出 a 为该剖面挥舞弯矩产生的

应变，由材料力学可知梁剖面的应变计算公式如下：

 （2）

式中：k 为常量，M 挥舞为弯矩，h 为距离，I 为惯性矩。可

知在该加载过程中，挥舞电桥的输出 a 和挥舞方向的弯矩

M 为一一对应关系，当电桥输出为 0 时，意味着挥舞方向承

载弯矩为 0。

（2）假设桨叶加载端距离该挥舞电桥端的距离为 r，加

载端力的大小为 F，由图 3 可以得到，在摆振方向加载时，实

际加载产生的挥舞弯矩为 F×r×sinβ ≈ F×r×β（β≤ 1°），

是为弯矩小量。同时，随着 β的减小，挥舞弯矩同样减小，甚

至可能等于 0。其次，随着 β以一定的增量Δβ变化，在小角

度范围内，新加载产生的挥舞弯矩为 F×r×(β+Δβ)。可以看

出，加载得到的挥舞弯矩在小角度范围内与 β呈线性关系。

综上所述，可以采用该方法进行桨叶载荷校准前的预

扭角确定。

2 应变计改装
某型直升机桨叶载荷测量剖面有两个，分别为 r1，r2，r

为距离桨根处的距离。加装电阻应变计前，首先确定径向位

置；其次，以实际桨叶翼型尺寸为基准，量取并确定各剖面

1/4 弦线位置，最终确定电阻应变计粘贴位置，选取类型适

合的应变计完成组桥。

3 预扭角确定实践
以桨叶 r1，r2 剖面为例进行说明。

3.1 测试准备工作

试验采用的测试设备为 CAM500 系列专用应变采集

器，通道激励电压为 10V，各通道的直接输出为码值，用以模

拟应变输出量。根据具体测量位置的形变大小，可以调整各

通道的模拟输出范围，以达到较为精确的测量结果。

试验开始前，将被试桨叶安装至专用工作台上，调整至

摆振方向。首先完成测试通道与测试设备的连接工作，确认

信号正常。其次进行预加载，主要用于确认测试通道初始设

置的输出范围是否合适。预加载载荷大小不超过校准载荷

最大值。

3.2 预扭角确定

正式试验开始时，将桨叶调整至竖直方向 -6°（方向可

任意定，本次试验规定翼型弦线在竖直方向左侧为负，右侧

为正），观察测试通道码值变化情况，待桨叶静止后，记录该

时刻码值，竖直方向角度不变，加载端加载 30kg 砝码，待桨

叶静止后，再记录该时刻码值，得到一组数据；按照一定步

长，调整竖直方向角度至另一值，采用同样的步骤记录数据。

最终得到试验结果数据见表 1 和表 2。
表 1　r1 剖面桨叶预扭角确定试验数据

Table 1　Blade pre twist angle test data at r1 section

序号 零位码值 加载后码值 码值增量 扭角 /（°）

1 10914 11559 645 -6

2 10364 10797 433 -3

3 9671 9871 200 0

4 9127 9144 17 3

5 8494 8273 -221 6
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表 2　r2 剖面桨叶预扭角确定试验数据

Table 2　Blade pre twist angle test data at r2 section

序号 零位码值 加载后码值 码值增量 扭角 /（°）

1 21310 22737 1427 -6

2 20051 21202 1151 -3

3 18445 19224 779 0

4 17323 17740 417 3

5 15932 16006 74 6

按照原理介绍的方法，由码值增量和扭角拟合的结果

如图 4、图 5 所示。

图 4　r1 剖面预扭角拟合结果

Fig. 4　Fitting result of blade pre twist angle at r1 section

图 5　r2 剖面预扭角拟合结果

Fig. 5　Fitting result of blade pre twist angle at r2 section

由图 4、图 5 可以看出，拟合直线的线性相关性非常好，

分别为 R2=0.998 和 R2=0.997，图 4 中直线的截距 2.996，即

为 r1 剖面的拟合预扭角，图 5 中直线的截距 6.697 即为 r2

剖面的拟合预扭角，与设计给出的设计预扭角进行比较，误

差精度为 3%。为进一步验证该拟合结果的准确性，分别将

桨叶竖直方向的角度调整至 2.996°和 6.697°，在加载端进

行逐次加载，加载过程中同时观察对应剖面挥舞电桥的输

出。可以看出，在整个加载变换过程中，挥舞电桥的输出很

小，基本为 0，进一步说明拟合结果的准确性。 

4 结论
通过上述完整的试验过程，可以得到以下结论：首先，

理论上分析了一种直升机桨叶预扭角确定的试验方法；其

次，以某型直升机桨叶为例，采用上述方法，完成了该桨叶预

扭角确定的实践工作，确认了该方法的可行性与准确性，为

直升机桨叶载荷校准提供支持。 
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Method for Determining the Pre Twist Angle in the Load Calibration Process 
of Helicopter Blade 

Wang Zefeng*， Kou Fujun

Chinese Flight Test Establishment，Xi’an 710089，China

Abstract: In this paper， a method of determining the pre twist angle in the load calibration of a helicopter blade was 

presented. First， introduced the test principle， the experiment was designed to load in the small range of the blade 

blagging direction and calculated the blade bending moment output  when the blade section is loaded in the direction 

of blagging， between the elastic range， theoretically analyzed the linear relationship between the output of flapping 

curved bridge and the vertical angle of shimmy. Secondly， took a certain type of helicopter blade as an example， 

resistance strain gage method， CAM500 series airborne test equipment was used during the whole experiment， 

accomplished the determination of the pre twist angle of the blade section， the correctness and accuracy of the 

method were verified. The method provides technical support for structural load calibration of helicopter blades.
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