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本发明公开一种尾桨毂轴颈轴套组件疲劳

试验加载装置，其中尾桨毂轴颈轴套组件安装固

定在尾桨轴叉形件装配假件(3)上，两端与桨叶

假件(4)连接，桨叶假件(4)通过离心力加载组件

(5)与离心力作动器相连，挥舞力加载组件(8)固

定在桨叶假件(4)上距尾桨毂中心位置第一预定

距离处，摆振力加载组件(10)固定在桨叶假件

(4)上距尾桨毂中心位置第二预定距离处，挥舞

力加载接头(8-1)和摆振力加载接头(10-1)采用

带紧定套的调心滚子轴承与桨叶假件(4)进行小

间隙配合，防扭杆组件(13)搭压在桨叶假件(4)

与尾桨毂轴颈轴套组件的连接接头的上端面。采

用本发明装置进行无人直升机尾桨毂轴颈轴套

组件疲劳试验能够充分验证其性能并获得结构

的疲劳寿命。
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1.一种尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置，其特征在于包括尾桨轴叉形件装配假

件(3)、桨叶假件(4)、离心力加载组件(5)、挥舞力加载组件(8)、摆振力加载组件(10)和防

扭杆组件(13)，其中尾桨毂轴颈轴套组件安装固定在尾桨轴叉形件装配假件(3)上，两端与

桨叶假件(4)连接，桨叶假件(4)通过离心力加载组件(5)与离心力作动器相连，以便施加离

心力Fc，挥舞力加载组件(8)固定在桨叶假件(4)上距尾桨毂中心位置第一预定距离处，摆

振力加载组件(10)固定在桨叶假件(4)上距尾桨毂中心位置第二预定距离处，所述第一预

定距离及第二预定距离彼此不等，挥舞力加载组件(8)中的挥舞力加载接头(8-1)、摆振力

加载组件(10)中的摆振力加载接头(10-1)均采用带紧定套的调心滚子轴承与桨叶假件(4)

进行小间隙配合，防扭杆组件(13)一端搭压在桨叶假件(4)与尾桨毂轴颈轴套组件的连接

接头的上端面，另一端固定。

2.按照权利要求1所述的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置，其中离心力Fc采用

钢丝绳加载。

3.按照权利要求1所述的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置，其中尾桨轴叉形件

装配假件(3)通过过渡轴(2)固定在试验台地板(1)上。

4.按照权利要求1所述的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置，其中离心力作动器

通过第一作动器支座(6)安装固定在离心力作动器固定支架(7)上，可根据试验需要，通过

第一作动器支座(6)调整离心力加载高度。

5.按照权利要求1所述的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置，其中防扭杆组件

(13)中的防扭梁(13-7)搭靠在桨叶假件4的轴套连接接头(4-1)上端面，通过连接短螺杆

(13-5)、小压板(13-6)、大压板(13-8)及连接长螺杆(13-9)固定防扭梁(13-7)以便压住桨

叶假件(4)，防扭杆组件(13)通过上下两个防扭支座(13-1)、防扭上接头(13-4)、防扭杆

(13-3)以及防扭下接头(13-2)整体固定在试验台底板(1)上。

6.按照权利要求1所述的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置，其中所述紧定套通

过间隙配合安装在桨叶假件(4)上，滚子轴承外圈一端安装在加载接头内部腔槽内凸台上，

另一端通过轴承挡环限制轴承沿外方向的错动。

7.按照权利要求1所述的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置，还包括在调试确定

好挥舞力和摆振力的加载点位置后，对挥舞力加载组件(8)和摆振力加载组件(10)的安装

加载位置进行限位的限位板(14)。

8.按照权利要求1所述的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置，其中所述第一预定

距离及第二预定距离均可调。
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一种尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置

技术领域

[0001] 本发明属于无人直升机尾桨疲劳试验技术，涉及一种尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试

验载荷加载装置。

背景技术

[0002] 尾桨毂轴颈轴套组件是无人直升机尾桨系统中用来平衡反扭矩和对直升机进行

航向操纵的关键复杂动部件，能对无人直升机航向起稳定作用，它通过相关传力部件承受

来自桨叶的全部载荷，包括挥舞力、摆振力以及来自尾传动轴高速旋转时产生的离心力等。

在实际飞行工况中，主要考虑尾桨毂轴颈轴套因高周振动载荷引起的高周疲劳，其疲劳应

力水平明显高于机身结构的疲劳应力水平，尾桨毂轴颈轴套的疲劳寿命一般由高周疲劳计

算法则估算。由于无人直升机尾桨毂轴颈轴套组件装配结构和传力方式复杂、承受的载荷

形式复杂多样，而其本身结构小、重量轻，不能承受大载荷，因此，提供精确的疲劳试验考核

环境，进行试验考核获得其疲劳性能和薄弱部位，确定其检修周期和维修方法，以及评估无

人直升机尾桨毂轴颈轴套组件的使用寿命则显得至关重要。

[0003] 目前，由于无人直升机尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验技术在边界模拟以及试验加

载技术等方面还存在不足，还没有相应的无人直升机尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装

置，不能对其进行疲劳试验加载。

发明内容

[0004] 鉴于现有技术的上述情况，本发明的目的是提供一种尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试

验加载装置，用于无人直升机尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验，采用本发明装置进行无人直

升机尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验能够充分验证其性能并获得疲劳寿命，能克服采用计算

方法确定无人机尾桨毂轴颈轴套安全寿命，只能给出偏保守的安全寿命，不能充分发挥结

构的性能等不足。

[0005] 本发明的上述目的是利用以下技术方案实现的：

[0006] 本发明的技术方案：一种尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置，其特征在于包

括尾桨轴叉形件装配假件、桨叶假件、离心力加载组件、挥舞力加载组件、摆振力加载组件

和防扭杆组件，其中尾桨毂轴颈轴套组件安装固定在尾桨轴叉形件装配假件上，两端与桨

叶假件连接，桨叶假件通过离心力加载组件与离心力作动器相连，以便施加离心力Fc，离心

力Fc可采用钢丝绳加载，挥舞力加载组件固定在桨叶假件上距尾桨毂中心位置第一预定距

离处，摆振力加载组件固定在桨叶假件上距尾桨毂中心位置第二预定距离处，所述第一预

定距离及第二预定距离彼此不等，挥舞力加载组件中的挥舞力加载接头、摆振力加载组件

中的摆振力加载接头均采用带紧定套的调心滚子轴承与桨叶假件进行小间隙配合，通过松

紧紧定套螺母来调整挥舞力和摆振力的加载位置，防扭杆组件一端搭压在桨叶假件与尾桨

毂轴颈轴套组件的连接接头的上端面，另一端固定，比如固定在试验台底板上，以便平衡试

验时挥舞载造成的附加弯矩，保证试验平稳顺利进行。
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[0007] 本发明的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置结合无人直升机尾桨毂轴颈轴

套组件的装配结构和尾桨叶载荷特点，进行试验边界连接条件模拟、尾桨毂轴颈轴套载荷

加载设计，采用本发明装置进行无人直升机尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验能够充分验证其

性能并获得结构的疲劳寿命。

附图说明

[0008] 图1为本发明的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置的总体结构示意图。

[0009] 图2为本发明的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置的离心力加载示意图。

[0010] 图3为本发明的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置的挥舞力加载示意图。

[0011] 图4为本发明的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置的摆振力加载示意图。

[0012] 图5为挥舞力和摆振力加载接头结构示意图。

[0013] 图6为本发明的实施例中的防扭杆组件的主视图。

[0014] 图7为本发明的实施例中的防扭杆组件的俯视图。

具体实施方式

[0015] 下面参考附图，结合本发明的实施例，对本发明的技术方案进行清楚、完整地描

述。

[0016] 本发明的尾桨毂轴颈轴套组件疲劳试验加载装置包括尾桨轴叉形件装配假件3、

桨叶假件4(模拟桨叶4-1，包含轴套连接接头4-2和钢丝绳连接接头4-3)、离心力加载组件5

(含钢丝绳5-1、离心力加载接头5-2及离心力加载作动器)、挥舞力加载组件8(含挥舞力加

载接头8-1、过渡接头8-2及挥舞力加载作动器)、摆振力加载组件10(含摆振力加载接头10-

1、过渡杆10-2及摆振力加载作动器)和防扭杆组件13(含防扭杆13-1、防扭梁13-2、防扭接

头13-3和防扭支座13-4)。尾桨轴叉形件装配假件3、桨叶假件4与尾桨毂轴颈轴套组件试验

件连接部分接口设计与装机状态一致，其它部分根据试验台强度需求设计，不需考虑尾桨

传动轴的操纵功能和尾桨叶的气动外形等，试验载荷由各加载作动器施加，通过挥舞力加

载接头8-1、摆振力加载接头10-1、钢丝绳5-1、离心力加载接头5-2传递到尾桨毂轴颈轴套

试验件，真实模拟叉形件与尾桨毂轴颈、轴套的连接装配和载荷传递关系。

[0017] 本试验装置可以实现无人直升机尾桨毂轴颈轴套组件的疲劳试验加载。本试验装

置可分为三部分设计，即离心力加载设计、挥舞力和摆振力加载设计、防扭杆组件设计。

[0018] 1、离心力加载设计

[0019] 模拟无人直升机尾桨毂轴颈轴套的实际装机安装状态，通过叉形件螺栓将尾桨毂

轴颈轴套组件安装固定在尾桨轴叉形件装配假件3上(其中，尾桨轴叉形件装配假件3通过

过渡轴2固定在试验台地板1上，从而可以调整高度)，尾桨毂轴颈轴套组件两端利用桨叶连

接螺栓，通过轴套连接接头4-2与桨叶假件4连接，桨叶假件4的钢丝绳连接接头4-3与离心

力加载接头5-2通过螺纹连接后，再与钢丝绳通过M45螺栓连接。离心力加载组件5的另一

端，钢丝绳5-1与离心力加载接头5-2通过M45螺栓连接，再与离心力作动器连接。桨叶假件4

通过离心力加载组件5与作动器作动器相连以便施加离心力Fc，离心力作动器通过第一作

动器支座6安装固定在离心力作动器固定支架7上，离心力加载高度可以通过第一作动器支

座6根据试验需要予以调整，如图2所示。离心力Fc采用钢丝绳加载可以保证载荷的对中稳
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定施加，因为钢丝绳是柔性的，可以保证试验在卸载时，来自反向推力不会施加到试验件

上，对其进行缓冲保护。

[0020] 2、挥舞力和摆振力加载设计

[0021] 挥舞力加载主要是通过将固定在桨叶假件4上L1位置处(距尾桨毂中心位置)的挥

舞力加载组件8(含挥舞力加载接头8-1、过渡接头8-2及挥舞力加载作动器)施加挥舞力Fb

来完成的。如图3所示，桨叶假件4中的模拟桨叶4-1与挥舞力加载接头8-1中的带紧定套的

调心滚子轴承采用间隙配合(如图5所示)连接后，挥舞力加载接头8-1再与过渡接头8-2通

过螺纹连接，过渡接头8-2的另一端再与挥舞力作动器连接，挥舞力加载作动器固定在挥舞

力加载支座9上。

[0022] 摆振力加载主要是通过将固定在桨叶假件4上L2位置处(距尾桨毂中心位置)的摆

振力加载组件10(含摆振力加载接头10-1、过渡杆10-2及摆振力加载作动器)施加摆振力Ft

来完成。如图4所示，桨叶假件4中的模拟桨叶4-1与摆振力加载接头10-1中的带紧定套的调

心滚子轴承采用间隙配合(如图5所示)连接后，摆振力加载接头10-1再与过渡杆10-2通过

螺纹连接，过渡杆10-2的另一端再与摆振力作动器连接，摆振力加载作动器固定在第二作

动器支座11上，第二作动器支座11通过螺栓固定在摆振力作动器固定支架12上。所述L1及

L2可调，并且彼此不等。加载装置中，挥舞力加载支座9是固定在试验台底板1上，也可以通

过左右调整挥舞加载支座9在试验台底板1上的横向安装位置和摆振力作动器固定支架12

的横向安装位置，来调整挥舞力和摆振力的加载点位置，以便满足试验加载要求，如图3和

图4所示。在调试确定好挥舞力和摆振力的加载点位置后，需要通过拧紧4个M10的长螺栓来

固定限位板14，对挥舞力加载组件8和摆振力加载组件10的安装加载位置进行限位，参见图

3和4。

[0023] 其中，挥舞力加载接头8-1、摆振力加载接头10-1均采用带紧定套的调心滚子轴承

与桨叶假件4中的模拟桨叶4-1进行小间隙配合，通过松紧紧定套螺母来二次调整挥舞力和

摆振力的加载位置，如图5所示，以便精准地施加试验要求的载荷，调整试验件监控剖面的

弯矩输出。

[0024] 需要详细说明一下挥舞力加载接头8-1和摆振力加载接头10-1与桨叶假件4的模

拟桨叶4-1之间的装配结构。如图5所示，与轴承配装的紧定套通过间隙配合安装在桨叶假

件4上，轴承通过下述方式来安装在加载接头内部：轴承外圈一端安装在加载接头内部腔槽

内凸台上，另一端通过轴承挡环限制轴承沿外方向的错动。轴承挡环是通过螺栓固定在加

载接头上的。试验时，调心滚子轴承可自动调心并能承受一定的径向和轴向载荷，与紧定套

配装可自由在桨叶假件4上安装，方便调节挥舞和摆振力加载点位置，保证准确施加的挥舞

和摆振载荷，满足试验要求的挥摆比。

[0025] 3、防扭杆组件设计

[0026] 在桨叶假件4与轴套试验件连接的两端，设计防扭装置。即将防扭杆组件13中的防

扭梁13-7搭靠在桨叶假件4的轴套连接接头4-1上端面，通过连接短螺杆13-5、小压板13-6、

大压板13-8及连接长螺杆13-9固定防扭梁13-7以便压住桨叶假件4防止其在试验时窜动，

再通过上下两个防扭支座13-1、防扭上接头13-4、防扭杆13-3以及防扭下接头13-2将防扭

杆组件13整体固定在试验台底板1上，以便平衡试验时挥舞载造成的附加弯矩，保证试验平

稳顺利进行，如图6和图7所示。
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[0027] 本发明测试时，能准确地模拟试验件边界条件，试验台稳定，试验环境好，载荷波

动量小，通过采用本发明装置进行试验，试验总误差可以控制在3％以内，采用本发明装置

获得的试验数据进行寿命分析，能够充分验证其性能并获得结构的疲劳寿命。
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图1

图2
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图3

图4
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图5
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图6
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图7
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