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摘要：目的 获得尾部结构的疲劳寿命和检查周期，满足民用直升机适航验证要求，保证飞机的飞行安全，

开展复合材料尾部结构疲劳及缺陷容限试验技术研究。方法 介绍了尾部结构疲劳及缺陷容限试验专用试验

台、气动冲击设备、柔性自动特征扫描成像无损检测系统等的设计及研制，采用研制的成套试验装置，实

现尾部结构试验件连接约束和载荷边界的全面真实模拟、复杂载荷谱的精确控制、冲击损伤缺陷预制及缺

陷自动识别与检测。结果 经试验验证，载荷误差小于 2%，冲击能量误差小于 2%，缺陷检测误差小于 1 mm，

各项指标都满足项目研究目标和技术指标要求。结论 研究成果在民用直升机研制中得到了成功应用，可为

后续其他直升机尾部结构疲劳及缺陷容限疲劳试验提供良好的借鉴，具有重要的工程应用价值。 
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Development and Application of Fatigue and Flaw Tolerance Test Device  
on Helicopter Tail Structure 
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(1. China Helicopter Research and Development Institute, Jiangxi Jingdezhen, 333001, China;  

2. Nanchang Hangkong University, Nanchang 330063, China) 

ABSTRACT: The work aims to study the fatigue and flaw tolerance test technology of composite tail structure, in order to ob-

tain the fatigue life and check interval of tail structure, meet the airworthiness verification requirements of civil helicopters and 

ensure the flight safety of helicopters. The design and development of the specialized test bench, pneumatic impact equipment, 

flexible automatic scanning and imaging nondestructive testing system for the fatigue and flaw tolerance test of tail structure 

were described. With the whole set of test devices, the connecting restriction and load boundary of the tail structure specimen 

were simulated fully, the complex load spectrum was controlled accurately, the impact flaws were prefabricated and the flaws 

were detected automatically. The experimental results indicated that the load error was less than 2%, the impact energy error was 

less than 2% and the error of flaw detection was less than 1 mm. All indicators satisfied the research objectives and technical in-

dicators of the project. The research results have been successfully applied in the development of civil helicopters, which can 
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provide a good reference for other helicopter tail structure fatigue and flaw tolerance tests, and has important engineering appli-

cation value. 

KEY WORDS: tail structure; fatigue and flaw tolerance; test method; impact; nondestructive testing 

复合材料具有高比强度、比刚度特征以及易于设

计等优势，在航空结构中获得越来越广泛的应用[1-2]。

先进复合材料结构占飞机结构总量的比例，在某种程

度上成为评价该飞机性能的重要技术指标。据调查数

据表明，复合材料的使用在空客 A380 飞机上约占

25%，在波音 B787 飞机上约占 50%，而在空客 A350

超宽体客机上增加到 52%[3-4]，有一些无人机上的用

量甚至达到 90%以上[5-6]。近几十年来，随着先进复

合材料及其设计和制造技术的发展，复合材料在直升机

上的应用也逐渐推广，甚至涌现了以 V-280、H-160 等

为代表的全复合材料军民用直升机[7-8]。由此得知，复

合材料在飞机结构中已得到认可，也越来越受到重视。 

AC313 民用直升机是在借鉴原有型号平台基础

上，按照国际通行的适航标准，国内首个采用与国际

接轨的适航审定程序和最新成熟先进技术自主研发

的全新大型民用直升机，尾部结构为全复合材料结

构。以往军用型号采用计算方法或安全寿命法评估确

定机体尾部结构寿命，只能给出偏保守的安全寿命，

通过计算方法或安全寿命法评估尾部结构寿命，必然

在质量和性能方面付出一定的代价，不能充分发挥结

构的性能[9-10]。按照民机适航取证要求，需验证机体

尾部结构适航条款 CCAR29.571 及 FAA AC20-107B

“复合材料飞机结构”相关要求的符合性，必须表明

存在缺陷的结构在寿命期间或更换时间内，能够承受

变幅交变载荷，而缺陷没有可检扩展[11-12]。尾部结构

是直升机机体结构中的复杂关键部件，主要载荷有质

量力、尾桨推力以及平尾和垂尾的气动力，其疲劳应

力水平明显高于中机身和机头，机体的疲劳寿命一般

由尾部结构的寿命代替[13]。由于结构形状复杂，承受

的载荷严重，而质量又要求尽量轻，因此提供精确的

疲劳试验考核环境，进行试验考核获得尾部结构的疲

劳破坏模式、疲劳危险部位、疲劳寿命和检查周期至

关重要。综上所述，研制满足尾部结构疲劳及缺陷容

限试验要求的试验装置，并进行试验验证，是获得尾

部结构缺陷容限安全寿命和检查周期的必经途径。 

李玉莲等 [14]应用飞机全尺寸疲劳试验应力测量

结果，对飞机结构薄弱部位进行了疲劳优化设计研

究。付裕等[15]指出未来的疲劳试验应能够更真实准确

地模拟工作环境，并阐述了同时引入各种更先进的测

量手段，对提高疲劳试验效率、试验水平和试验数据

可靠性的重要性。孙侠生等[16]综述了波音、空客、庞

巴迪系列飞机的全尺寸结构疲劳试验进展情况，可见

国外飞机公司一直将全尺寸疲劳与损伤容限试验作

为获取结构性能数据的重要部分，也是适航验证的重

要手段。 

然而，系统介绍疲劳及缺陷容限试验装置研究的

文献较少。本文针对民用直升机适航验证要求，系统

介绍了尾部结构疲劳及缺陷容限试验专用试验台、气

动冲击设备、柔性自动特征扫描成像无损检测系统等

的设计及研制。采用研制的成套试验装置，实现了尾

部结构试验件连接约束和载荷边界的全面真实模拟、

复杂载荷谱的精确控制、冲击损伤缺陷预制及缺陷自

动识别与检测，形成了完整的尾部结构疲劳及缺陷容

限试验技术体系，可为其他直升机尾部结构疲劳及缺

陷容限疲劳试验提供参考。 

1  试验方案分析 

选取尾部结构典型任务状态，通过计算分析，将

尾部结构工作中承受的分布载荷等效到试验中，按载

荷谱施加尾桨载荷、平尾载荷、尾梁载荷，试验分为

第一阶段（缺陷安全寿命验证阶段）和第二阶段（检

查周期验证阶段），试验载荷示意图如图 1 所示。 

直升机结构在制造、运输、存放、使用维护过程

中会由于内外因素的影响，存在一些初始无法检测或

漏检的缺陷以及产生某些意外损伤。按照适航条款

CCAR29.571 要求，需采用缺陷容限疲劳评定方法定

寿，为模拟可能存在的损伤。在进行第一阶段（缺陷

安全寿命验证阶段）试验之前，应在试验件上进行

BVID 冲击损伤预制。在进行第二阶段（检查周期验

证阶段）试验前，应在试验件上进行 CVID 冲击损伤

试验预制。试验的判据为缺陷是否扩展，试验过程中，

应定期对试验件初始预制缺陷位置和冲击损伤位置

进行无损检测，跟踪试验件缺陷扩展情况。 

因此，应按照试验要求，研制满足试验安装加载

要求的专用试验台，开发适用于大型部件冲击缺陷预

制的冲击设备，以及重复性和稳定性更好、扫描精度

更高的无损检测设备，解决传统检测方法难以检测识

别缺陷的问题。 

2  试验装置研制 

2.1  试验台设计及研制技术 

为了尽可能地模拟试验件的安装及载荷传递，避

免试验件局部应力集中，试验件支持方案设计采用接

口部分与装机状态一致的过渡段假件与试验件对接，

过渡段假件固定端通过螺栓固定在刚性整体框架承

力板上。  
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图 1  疲劳及缺陷容限试验加载 
Fig.1 Schematic diagram for fatigue and flaw tolerance test loads 

 

平尾载荷加载点施加 x 方向和 z 方向载荷，各载

荷工况 x 方向和 z 方向成比例，将 2 载荷合成，由 1

个作动器施加（Fpw），作动器通过加载点保证加载方

向。尾梁载荷加载点施加 y 方向和 z 方向载荷，由 2

个作动器分别施加（Fywl 和 Fzwl），平尾和尾梁为曲面

形状，平尾载荷和尾梁载荷采用木块–卡板连接翼型

夹方式进行加载，木块与试验件接触面垫毛毡，防止

试验件接触面磨损，可有效施加载荷，并避免应力集

中造成试验件非正常破坏。尾桨载荷加载点施加 y 方

向和 z 方向载荷，尾桨载荷通过尾桨假件由 2 个作动

器分别施加（Fywj 和 Fzwj），尾桨假件与斜梁装配接口

设计与装机状态一致。 

加载夹具质量对试验的影响不能忽略，试验设计

配重物与加载夹具重心连接，消除自重。装配前现场

称量加载夹具的质量，通过在夹具上连接配重物平衡

质量，消除加载夹具的自重对试验的影响。 

国内首次开展尾部结构疲劳和缺陷容限试验方

案设计，按照设计的技术方案，完成专用试验台设计

和研制。整个试验台长 13 m，宽 9 m，高 6 m，解决

了大尺寸部件边界模拟、载荷施加等难题。试验台如

图 2、图 3 所示。 

2.2  冲击试验装置研制 

现有一些小部件的冲击损伤多采用重力势能转

化为动能的方法[17-19]，即在一定的高度释放冲击头，

作自由落体运动至被冲击物体表面，通过调整冲击头

质量和下落高度产生一定的冲击能量，冲击能量计算

公式为 E=m×g×h（m 为冲击头质量，h 为冲击头高度，

g 为重力加速度）。用圆管引导冲击头下落到试验件

（如图 4 所示），要求调整试验件位置，使被冲击表

面尽可能垂直冲击方向，采用手动防反弹板防止在同

一区域二次冲击，需要人工反应迅速，否则可能对试

验件产生二次冲击损伤。 

大型部件难以实现调整位置，在使用自由落体冲

击法进行冲击损伤预制时，为了能实现大型部件冲击

试验，某飞机试验采用类似弹弓的装置，由冲击头、

橡皮筋、管道和激光测速装置组成，如图 5 所示。每

次冲击前，通过标定试验确定冲击头的释放位置，在

小球出口处对冲击头速度进行测量，确认冲击能量，

由于橡皮筋往往容易产生塑性变形或弹性系数发生

变化，伸长量与拉力不成正比，真实能量与标定能量

重复性差，因此难以精确控制冲击能量。 

本试验项目中，冲击损伤位置包括传动平台、左

侧壁板、右侧壁板、底部蒙皮、斜梁左壁板等位置。

根据冲击损伤预制试验要求，设计一套专用气动式冲

击试验机，如图 6 所示。气动式冲击试验机是以空压

机中的压缩空气为动力，通过发射管将圆柱形冲击弹

射向试验材料，并以光电测速计测定冲击弹速度与能

量。冲击弹离开光电测速计的冲击能量 I 可用式（1）

计算。 

2
21 1

2 2

LI Mv M
t

    
   

(1) 

式中：I 为冲击弹的冲击能量，J；M 为冲击弹的

质量，kg；v 为冲击弹的速度，m/s；L 为冲击弹的长

度，m；t 为冲击弹通过光电测速计的挡光时间，s。 

为达到要求的冲击深度，在相同或相似结构上通

过标定试验确定冲击能量，控制对应冲击能量空压机

的压力进行冲击。冲击后，安装在发射管上的磁铁将

回弹的冲击弹吸附在发射管内，防止冲击弹对试验材 



第 20 卷  第 5 期 李清蓉，等：直升机尾部结构疲劳及缺陷容限试验装置研制及应用 ·45· 

 

 
 

图 2  疲劳及缺陷容限试验台设计 
Fig.2 Schematic diagram for design of fatigue and flaw tolerance test bench 

 

 
 

图 3  疲劳及缺陷容限试验台照片 
Fig.3 Photo of fatigue and flaw tolerance test bench 

 

料或零部件进行二次冲击，以及伤及操作人员或其他

物品。发射管可固定于支架上，也可手持或肩扛发射

管，能够实现对材料或零部件，特别是大型零部件，

从上下、前后及左右方向任意角度进行冲击试验，可

精确控制冲击方向和能量。经分析数据，冲击能量误

差小于 2%，解决了以往冲击设备存在的问题。本试 

 
 

图 4  自由落体式冲击 
Fig.4 Free fall impact 
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图 5  某飞机试验冲击设备 
Fig.5 Impact device in a certain helicopter test 

 

验项目冲击试验数据见表 1。 

2.3  无损检测设备研制 

由于复合材料结构的特殊性，复合材料飞机零部

件在制造和使用过程中会产生缺陷或损伤 [20-23]。因

此，在进行全尺寸试验时，必须考虑到可能的制造缺

陷和冲击损伤。缺陷安全寿命试验判据为缺陷无明显

可检扩展或缺陷出现扩展但能承受极限载荷；检查周

期试验判据为缺陷无明显可检扩展或缺陷出现扩展

但能承受限制载荷。因此，在试验过程中，应对制造

缺陷和冲击损伤进行无损检测，跟踪试验件缺陷扩展

情况，获得含预制缺陷及冲击损伤试验件的缺陷安全

寿命和检查周期[24]。 

在本项目尾部结构疲劳和缺陷容限试验中，考虑 

了平台壁板组件蒙皮、左右壁板内外蒙皮、中段右侧

板件 6 处蒙皮脱粘缺陷和传动平台、左侧壁板、右侧

壁板、底部蒙皮、斜梁左壁板等位置 6 处外部冲击损

伤，如图 7 所示。由于结构复杂，以及制造等原因，

采用传统的检测方法多处缺陷无法检出，如图 7 中左

右壁板内外蒙皮与泡沫脱粘缺陷、壁板冲击损伤缺陷

（反面已开裂）都无法检出。 

结合本项目无损检测需求，开展了无损检测探索

和研究，开发了一套柔性自动特征扫描成像检测系

统，如图 8 所示。采取超声 F 扫描[25]的方法，利用计

算机全波列采集检测信号，提取和存储许多特征，经

信号处理后，按多种特征进行成像显示。除了能检测

局部缺陷外，还能对检测信号进行频谱分析和数字滤

波，通过各种特征量的提取和重构，能实现缺陷的自

动识别，从而提高定量精度。 

检测时，机械装置底座通过真空泵抽真空而固定

在试验件上，检测系统上位机通过 PLC 发出脉冲信

号和方向信号给步进电机，控制步进电机运动和方

向。步进电机带动机械装置运动，同时带动检测探头

垂直于试验件表面运动，机械装置通过丝杠传动给光

栅尺，光栅尺编码信号反馈给同步电路。通过同步电

路处理之后，触发超声脉冲发射接收仪接收超声信

号，保证采集卡采集超声信号与机械传动光栅编码同

步。超声检测信号储存在采集卡中，由超声特征成像

检测系统软件提取并处理成像。 

 

 
 

图 6  气动式冲击试验机 
Fig.6 Pneumatic impact tester 

 
表 1  冲击试验数据 
Tab.1 Impact test data 

BVID 冲击损伤预制 CVID 冲击损伤预制 
编

号 
部位 坐标/mm 要求

能量/J

实际 

能量/J

凹坑深

度/mm
误差/%

要求 

能量/J

实际 

能量/J 

凹坑深

度/mm
误差/%

A 传动平台 (x, y)=(15 710, 52) 10.0 9.98 0.73 0.20 11.0 11.05 打穿 –0.45 

B 左侧壁板 (x, z)=(14 400, 1 660) 4.3 4.32 0.27 –0.47 4.7 4.67 打穿 0.64 

C 右侧壁板 (x, z)=(12 100, 1 790) 21.0 21.16 1.61 –0.76 22.0 21.97 打穿 0.14 

D 中段左侧板件 (x, z)=(15 786, 1 618) 21.0 20.85 0.21 0.71 22.0 22.40 1.10 –1.00 

E 底部蒙皮 (x, y)=(12 388, 161) 18.0 17.98 0.24 0.11 20.0 19.91 打穿 0.45 

F 斜梁左壁板 (x, z)=(17 060, 1 975) 10.0 10.13 0.04 –1.30 16.0 15.85 0.63 0.94 
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图 7  预制缺陷和冲击损伤 
Fig.7 Prefabricated flaw and impact damage: a)manufacturing defects in platform wall panel components;  

b) manufacturing defect in left and right wall panels; c)manufacturing defect in the right side panel  
of the middle section; d)impact damage to wall panels 

 

 
 

图 8  柔性自动特征扫描成像检测系统 
Fig.8 Flexible automatic scanning and imaging  

nondestructive testing system (appearance  
and mechanism drawing) 

采用自动特征扫描检测方法代替传统的扫描方

法，重复性、稳定性更好，扫描精度更高，检测误差

小于 1 mm，解决传统的 C 扫描方法难以检测识别曲

面形状复杂结构缺陷的问题。试验过程中的无损检测

数据见表 2，检测到的冲击损伤缺陷扩展前后对比如

图 9 所示。 

2.4  加载设备与载荷调试技术 

控制系统采用 MTS 公司的 FlexTest 200 电液伺

服控制系统，系统具有高精度、高稳定性等特点，闭

环控制，并具有超载保护功能。加载机构选用液压伺

服作动器，电液伺服加载控制原理如图 10 所示。 

表 2  无损检测数据 
 Tab.2 Nondestructive testing data mm 

第一阶段 第二阶段 
编号 

第 1 次 第 2 次 第 3 次 第 4 次 第 5 次 第 6 次 第 8 次 第 9 次 第 10 次 

A 24.5×27 25×28 24.5×27 24.5×27 24.5×27 24.5×27 39.5×32.5 40×32.5 40.5×32.5 

B 16×8 16×8.5 16.5×8.5 16.5×8.5 16×8.5 16×8 33×21 33×21.5 37.5×22 

C 78×29 78×31 78×30 78×30.5 78×30.5 78×30.5 78×38.5 77.5×38 78×37.5 

D 28×17.5 28.5×16.5 27.5×17 26.5×17 27×17 26.5×17.5 36.5×39.5 36×39.5 36×39 

E 77×24.5 76.5×24 77×24 77×25 76×24.5 77×25 84×26 84×26 84×26 

F 27.5×23 27.5×23 27.5×23 28×23 28×23 27.5×23 39×37 39×36.5 39×35 

a 18×17 18×17.5 18.5×17.5 18.5×17.5 18×17 19×18 19×18 19×18 19×18 

b1 19×13 19×14 19×14 19×14.5 19×14.5 18.5×14.5 18.5×14.5 19×15 19×15 

b2 24×15 25×16 24×15 24.5×15 24.5×15 25×15.5 25×15.5 24×15 24×14.5 

b3 23.5×5 23.5×5 23.5×5.5 24×6 24×6.5 24.5×6.5 24.5×6.5 24×6.5 24.5×6.5 

b4 29×10 30×10.5 30×10 30×10.5 30×10.5 30.5×11 30.5×11 30×10.5 30.5×10.5 

c 20.5×9.5 21×9.5 21×11 21×11.5 21×11.5 21×11.5 21×11.5 21×11.5 21×11.5 

结果 缺陷未扩展 B 点缺陷扩展 
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图 9  冲击损伤缺陷扩展前后无损检测对比 
Fig.9 Comparison of impact flaw subject to nondestructive testing before (a) and (b) after expanding 

 

 
 

图 10  电液伺服加载控制原理 
Fig.10 Principle of electro-hydraulic servo loading control 

 

尾部结构试验载荷谱主要考虑各种飞行任务状态

的低周载荷，同时对关键部位进行应变测量。根据低

周疲劳载荷的施加特点，如果控制系统采用标准的正

弦、余弦或三角波形的加载命令，在尾部结构试验多

载荷、多状态协调加载试验中，反馈值与命令值误差

比较大，难以实现加载。通过控制系统软件将试验载

荷谱 1 次循环分解成若干个载荷时间历程加载段，将

每个加载段离散成大量的加载点，编制成随机谱作为

加载控制谱，调整确定各项加载参数，保证各载荷协

调加载，反馈值与命令值误差控制在 2%以内。采用

先进的试验测试技术，解决了尾部结构疲劳及缺陷容

限试验复杂载荷测试和应变测量问题，满足加载要 

求。典型任务状态（后限重心搜索救援任务）加载载

荷和应变测量曲线如图 11 所示。可以看出，应变输出

与试验载一致性较好，规律符合理论计算值。 

3  实施效果 

我国开展了 AC313 民用直升机尾部结构疲劳及

缺陷容限试验技术研究，完成了尾部结构疲劳及缺陷

容限试验台、冲击设备、无损检测设备的研制，突破

了专用试验台设计、冲击损伤缺陷预制、自动无损检

测等关键技术，通过了适航审定及试验验证。经分析，

试验载荷误差小于 2%，冲击能量误差小于 2%，无损 

 

 
 

图 11  典型任务状态加载载荷和应变测量曲线 
Fig.11 Measurement curve for loads and strains of typical task status 
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检测误差小于 1 mm，达到了国内外领先水平。这些

设备在 AC313 民用直升机研制中的成功应用，为确

定尾部结构缺陷安全寿命和检查周期提供了准确可

靠的数据支持。试验结果表明，尾部结构缺陷安全寿

命为 12 000 h，检查周期为 2 000 h，验证了结构和强

度达到预期要求，加速了型号研制进程，可进一步开

展减质量和结构优化设计。项目成果可直接运用尾部

结构技术状态于和该直升机一致的系列直升机，该直

升机尾部结构疲劳及缺陷容限试验的顺利开展也为

其他型号的研制积累了经验，试验技术已广泛应用于

多个型号研制，具有良好的推广价值。 

4  结论 

1）国内首次建立了完全满足民用直升机适航验

证要求的尾部结构疲劳及缺陷容限试验技术体系，同

时自主研制了专用试验台，实现了试验件连接约束和

载荷边界的全面真实模拟，采用全数字式协调加载控制

设备实现了复杂载荷谱的精确控制，载荷误差小于 2%。 

2）创新设计了可调整方向和精确控制冲击能量

的气动式冲击设备，实现了尾部结构疲劳及缺陷容限

试验冲击损伤缺陷预制，冲击能量控制精度高，冲击

能量误差小于 2%。 

3）自主研制了柔性自动特征扫描成像检测系统，

实现了缺陷自动识别与检测，重复性、稳定性好，扫

描精度高，检测误差小于 1 mm。 

4）研究成果在 AC313 民用直升机研制中得到了

成功应用，可为后续其他直升机尾部结构疲劳及缺陷

容限疲劳试验提供良好的借鉴，具有重要的工程应用

价值。 
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