
第 58 卷第 2 期
2026 年 4 月

Vol. 58 No. 2
Apr.  2026

南京航空航天大学学报（自然科学版）
Journal of Nanjing University of Aeronautics & Astronautics （Natural Science Edition）

直升机尾减速器机匣的疲劳寿命评估方法
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摘要： 为提高直升机传动系统设计的可靠性，开展了某型直升机尾减速器机匣的疲劳寿命评估流程和方法研究。

根据关重件疲劳寿命评估的流程，采用四参数疲劳寿命评估方法，研究了材料、构件的平均 S‑N 曲线参数，以及

基于缩减系数法的构件安全 S‑N 曲线参数，并通过线性累积损伤法则给出了疲劳寿命的计算方法。根据尾减速

器机匣全尺寸疲劳试验结果和实测载荷谱，以及尾减速器机匣应力的数值仿真分析，依据安全 S‑N 曲线和 Miner
法则进行了尾减速器机匣寿命的评估。研究结果表明：尾减速器机匣关键部位均达到无限寿命设计要求。其

中，尾减速器机匣部位 2 的疲劳动态应变值和安全疲劳极限较大。
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Abstract: To improve the reliability of helicopter transmission system design， the fatigue life assessment 
process and methodology of the tail gearbox casing of a certain type of helicopter are conducted. According to 
the process of assessing the fatigue life of critical components， a four parameter fatigue life prediction method 
is adopted to study the average S-N curve parameters of materials and components， as well as the safety S-N 
curve parameters of components based on reduction factors. The calculation method of fatigue life is given 
through the cumulative damage rule. Based on the full-scale fatigue test results and measured load spectrum of 
the tail gearbox casing， as well as the numerical simulation analysis of the stress in the tail gearbox casing， the 
life of the tail gearbox casing is evaluated according to the safety S-N curve and Miner’s rule. The research 
results indicate that the key parts of the tail gearbox casing meet the design requirements for infinite lifespan. 
Among them， the fatigue dynamic strain value and safety fatigue limit of the Part 2 of the tail gearbox casing 
are relatively large.
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method

疲劳破坏是传动系统零部件失效的主要原因

之一。根据适航规定［1］及强度规范要求［2］，直升机

传动系统的齿轮、轴承以及承力机匣等关重件都应

开展疲劳寿命的评估与试验验证，在预期的安全寿
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命期限内，使得传动、结构部件等发生疲劳破坏并

危及飞行安全的风险极低［3‑7］。因此，开展关键零

部件的疲劳强度分析、疲劳寿命预测模型、疲劳寿

命评估以及试验验证，完善疲劳寿命的评估流程和

评价方法具有重要的理论意义与实际工程价值。

为提高传统系统的疲劳强度，预测关重件的疲

劳寿命，国内外学者开展了大量的研究工作。文

献［8］通过开展传动系统翻修间隔期和外场放飞寿

命的分析，提出了一种用于直升机传动系统全寿命

期内的疲劳定寿技术。文献［9］基于风电增速箱真

实载荷谱、齿轮材料 S‑N 曲线以及静载下齿轮副应

力应变，通过疲劳寿命接触有限元分析，获得了齿

轮副低寿命区的分布规律。文献［10］开展了高强

度钢的恒幅和变幅载荷下的高周疲劳行为研究，分

析了疲劳强度以下的振幅量对起始位置、S‑N 曲线

和寿命预测的影响。文献［11］在多种平均应力修

正方法的基础上，提出了一种改进的疲劳损伤演化

模型，使得金属板件疲劳寿命预测具有更高的精

度。文献［12］采用 ANSYS 软件建立了航空发动

机机匣有限元分析模型，开展了机匣模态及相对振

动分析，通过数值仿真和试验测试相结合的方法提

出了延缓机匣疲劳裂纹的方法。文献［13］开展了

基于平均应力修正的回转轴承疲劳寿命预测研究，

并通过试验验证了方法的有效性。文献［14］针对

某动车组齿轮箱疲劳强度开展了数值仿真分析，并

运用修正的 GOODMAN 疲劳极限图法获得了其

疲劳强度。文献［15］建立了主轴弹塑性有限元模

型，预测了主轴的低周疲劳寿命，并通过低周疲劳

台架试验对预测方法进行了验证。文献［16］开展

了两种加载条件下高循环齿轮的弯曲疲劳寿命实

验方法研究，研制了齿轮弯曲疲劳试件和试验终止

的自适应诊断方法，并通过疲劳试验验证了所提方

法的有效性。文献［17］开展了非线性累积损伤模

型的修正方法研究，获得了钛合金高低周复合疲劳

寿命预测模型。文献［18］运用集中参数法建立了

船用分扭人字齿轮传动系统的弯扭轴耦合动力学

模型，通过振动能量和齿轮疲劳寿命数据的分析处

理，获得了传动系统疲劳寿命随振动能量的变化规

律。文献［19］提出了一种针对 FZG 试验台齿轮接

触疲劳综合评估（实验和计算）的方法，从宏观和微

观的角度评价了 8CrNiMo7‑6 和 20MnCr5 合金钢

齿轮之间的接触特性。文献［20］应用解析方程建

立了非对称螺旋齿轮的数值模型，考虑应变幅值和

平均应变对疲劳寿命的影响，估计了齿轮的接触疲

劳寿命，并基于文献的实验结果对数值模拟的接触

疲劳和弯曲疲劳寿命进行了验证。文献［21］提出

使用数据驱动的方法估计风力涡轮机高速轴轴承

的剩余使用寿命。

研究资料表明，开展直升机尾减速器机匣的疲

劳寿命评估文献相对较少，尚未形成较完善的尾减

机匣疲劳寿命评估流程与方法；结构疲劳寿命分析

采用的典型的 S‑N 曲线有幂函数方程、指数函数方

程、三参数幂函数方程和四参数幂函数方程等［8］。

因此，为获取某型尾减速器机匣的疲劳寿命，完善

疲劳寿命评估流程，本文在某型尾减速器机匣全尺

寸的应力场数值仿真分析、疲劳试验结果和台架试

验实测设计载荷谱应变的基础上，采用四参数幂函

数疲劳寿命评估方法，开展了某型尾减速器机匣的

全尺寸疲劳寿命评估研究，以期为传动系统的可靠

性设计提供理论参考。

1 尾减速器机匣疲劳寿命评估流程

获得承受交变载荷的尾减速器机匣载荷 S‑N

的平均 S‑N 曲线需要开展多试验样件的全尺寸疲

劳试验。鉴于试验成本以及试验条件的限制，开展

全尺寸疲劳试验的零部件数量有限；此外，疲劳试

验结果往往具有很大的分散性，所以平均 S‑N 曲线

并不能代表所有零件的疲劳特性。因此，为获得安

全可靠的寿命评估方法，需要将平均 S‑N 曲线进行

缩减从而获得零件的安全 S‑N 曲线，再结合设计载

荷谱或外场飞行载荷谱，选择合适的损伤累积法

则，评估出零部件的安全使用寿命。尾减速器机匣

疲劳寿命评估流程如图 1所示。

2 尾减速器机匣疲劳寿命评估方法

2. 1　疲劳试验测试方法及结果

2. 1. 1　尾减速器机匣应力分布的仿真分析

直升机传动系统的尾减速器位于直升机尾斜

梁的上部，其功能是实现尾传动斜轴和尾桨之间的

功率传递、减速和换向。尾减速器主要由输入齿轮

组件、主机匣组件、输出齿轮组件和尾桨操纵轴组

件组成。某型直升机传动系统尾减速器机匣结构

示意图如图 2 所示。

图 1 疲劳寿命评估流程图

Fig.1 Flowchart for fatigue life prediction
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有效开展尾减速器机匣疲劳寿命评估的先决

条件是确定影响机匣疲劳寿命关键区域，因此必须

开展机匣应力分布的数值仿真分析，从而确定影响

机匣寿命的高应力区。为获得影响机匣疲劳寿命

的关键区域以便于粘贴应变花传感器监测试验过

程中的应变值，运用 Patran 商业软件开展了使用载

荷下的尾减速器机匣应力仿真分析。为获得尾桨

毂限制载荷作用下的尾减速器机匣的 von Mises 应
力分布，对尾减速器机匣的载荷和装配条件进行简

化。在载荷施加方面，采用理论力学的方法，将输

出齿轮轴在尾桨毂装配位置承受的尾桨毂限制载

荷换算为 2 个输出轴承对机匣的轴承载荷；同时，

将输入和输出齿轮轴的啮合载荷换算为 2 个输入

轴承和 2 个输出轴承对机匣的轴承载荷，并在 Pa‑
tran 软件中将轴承载荷转换成按余弦规律分布的

压力载荷，施加在轴承安装面位置。在约束条件方

面，考虑到尾减机匣采用 3 个长螺栓贯穿机匣安装

腿的螺栓孔装配到机身平台，因此将尾减速器机匣

安装边的螺栓联接简化为刚性接触单元；同时，约

束机匣安装腿的螺栓孔 3 个方向的位移。由于尾

减机匣的结构非常复杂，因此采用能很好适应复杂

几何外形的十节点四面体单元划分尾减速器机匣

网格。采用上述方法，获得了尾减速器机匣应力分

布，确定了影响疲劳寿命的 14 个高应力关键区域，

如图 3 所示。

2. 1. 2　尾减速器机匣疲劳试验方法及结果

影响尾减速器机匣疲劳寿命的关键区域较多，

在正式疲劳试验前，开展了尾减机匣的尾桨毂载荷

的单项标定试验，标定试验结果分析表明：尾减速

器机匣 14 个高应力部位的试验应变，没有发现单

项载荷影响显著的高应力区域。考虑到尾桨毂载

荷的特性，因此采用分阶段、多组试验载荷的方式

分别考核尾减速器机匣各疲劳关键区域。根据尾

桨毂载荷和尾减机匣的安装腿位置，尾减速器机匣

疲劳试验采用八通道电液伺服协调加载的试验方

法施加试验载荷，加载装置示意图如图 4 所示。

图 2 尾减速器机匣结构示意图

Fig.2 Schematic diagram of the structure of the tail gear‑
box casing

图 3 影响尾减速器机匣疲劳寿命的关键区域

Fig.3 Schematic diagrams of key areas for fatigue life of tail gearbox casing

图 4 尾减速器机匣疲劳试验加载装置示意图

Fig.4 Schematic diagram of fatigue test loading for tail 
gearbox casing
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尾减速器机匣高周疲劳试验工况分 5 个阶段

进行，每个阶段施加 1 组疲劳试验载荷和相应的试

验循环次数，试验工况及结果如表 1 所示。其中，

第 1 阶段疲劳试验的高应力部位为 1~8、14 和 15；
第 2 和第 4 阶段疲劳试验的高应力部位为 9 和 10；
第 3 和第 5 阶段疲劳试验的高应力部位为 1、2、7、8
和 14。尾减速器机匣高周疲劳试验件共 2 件。其

中，第 1 件尾减速器机匣开展了 5 阶段疲劳试验，循

环 1 425 000 次时出现初始裂纹；第 2 件尾减速器

机匣首先选用第 1 件的第 4 阶段的试验载荷完成了

30 万次试验循环，然后选用第 1 件的第 1 阶段的试

验载荷，循环 558 318 次时出现初始裂纹。尾减速

器机匣裂纹如图 5 所示。

2. 2　四参数疲劳寿命评估方法及主要参数计算

尾减速器机匣疲劳寿命评估采用四参数法，四

参数法的 S‑N 曲线方程［8，22］可表示为

S
S∞

= H + A ( N + C )-B （1）

式中：S 为对称循环下的动态载荷（或动态应力）；N

图 5 尾减速器机匣裂纹实物图

Fig.5 Physical picture of cracks on the tail gearbox casing

表 1 尾减速器机匣试验的载荷及循环次数

Table 1 Test load and cycle count of tail gearbox casing

试验
工况

第
1
阶
段

第
2
阶
段

第
3
阶
段

第
4
阶
段

第
5
阶
段

载荷分量

剪力 Fx/N
剪力 Fy/ N

轴向力 Fz/ N
弯矩 Mx/（N·m）

弯矩 My/（N·m）

扭矩 Mz/（N·m）

剪力 Fx/N
剪力 Fy/N

轴向力 Fz/N
弯矩 Mx/（N·m）

弯矩 My/（N·m）

扭矩 Mz/（N·m）

剪力 Fx/N
剪力 Fy/N

轴向力 Fz/N
弯矩 Mx/（N·m）

弯矩 My/（N·m）

扭矩 Mz/（N·m）

剪力 Fx/N
剪力 Fy/N

轴向力 Fz/N
弯矩 Mx/（N·m）

弯矩 My/（N·m）

扭矩 Mz/（N·m）

剪力 Fx/N
剪力 Fy/N

轴向力 Fz/N
弯矩 Mx/（N·m）

弯矩 My/（N·m）

扭矩 Mz/（N·m）

静态载荷

935
-589
18 017
1 519
2 250

-5 792
935

-589
18 017
1 519
2 250

-5 792
935

-589
18 017
1 519
2 250

-5 792
935

-589
18 017
1 519
2 250

-5 792
935

-589
18 017
1 519
2 250

-5 792

动态载荷

345
335

-13 356
451

-470
-2 427

690
670

6 678
1 353
-470
1 214
690
670

-13 356
902
940

2 427
1 035
1 005

15 582
1 353

-1 410
2 832
828
804

-16 027
1 082
1 128
2 912

循环次数

第 1 件完成 50 万次循环；
第 2 件完成 558 318 万次循环后发生破坏

第 1 件完成 50 万次循环

第 1 件完成 30 万次循环

第 1 件完成 10 万次循环；
第 2 件完成 30 万次循环

第 1 件完成 2.5 万循环次数后发生破坏
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为循环次数；S∞为疲劳极限；H、A、C、B 为材料常

数，即四参数法中的“4 个参数”。四参数疲劳寿命

评估方法主要内容包含以下 4 个方面：

（1） 材料试样的平均 S‑N 曲线

开展材料试样试验时，采用成组法拟合材料的

S‑N 曲线，使用升降法获得材料的疲劳极限。材料

的 4 个参数 H、A、B、C 确定方法可参考文献［22］。

（2） 构件的平均 S‑N 曲线

开展等幅交变载荷下的实际构件疲劳试验，可

以获得破坏时的实际构件动态载荷 S 与循环次数

N。将试验获得的动态载荷 S 与循环次数 N 代入

式（1）即可获得构件的平均疲劳极限。对于多个试

验件，构件的平均疲劳极限，可定义为多个同批次

构件疲劳极限的算术平均值。根据材料的 4 个参

数 H、A、B、C，从而获得构件的平均 S‑N 曲线。

（3） 构件的安全 S‑N 曲线

基于构件的平均 S‑N 曲线，对其短寿命区应用

低周疲劳寿命缩减系数、长寿命区应用高周疲劳强

度缩减系数进行修正［22‑23］，，即可得到构件的安全

S‑N 曲线。

（4） 疲劳寿命评估

采用 Miner 累积损伤法计算构件的疲劳寿命。

经典形式的安全 Miner准则表达式为

D = ∑ ni

N i
（2）

式中：D 为累积损伤；ni 为作用 Si 级动态载荷的循

环次数；Ni 为构件在单一动态载荷 Si 下的疲劳寿

命。该寿命值 Ni的计算方法参见文献［22］。若已

知代表时段 T 内构件产生的累积损伤 D，则可通过

式（2）求出以飞行小时表示的寿命 L，其计算公

式为

L = 1
D

× T （3）

式中 T 为载荷谱时间周期。

3 尾减速器机匣的疲劳寿命评估

3. 1　平均疲劳极限

该传动系统尾减速器机匣采用镁合金材料制

造。通过对材料小试样进行疲劳试验，并对试验数

据进行分析拟合，获得了其平均 S‑N 曲线的 4 个关

键参数：H=1；A=29.5；C=12；B=0.331 6。
根据两件尾减速器机匣第 1 阶段至第 5 阶段疲

劳试验结果，以应变监测点的实测应变为疲劳表征

量进行疲劳极限计算。考虑到试验载荷保持不变，

应变值理论上应为恒定值，对各点静态、动态应变

取不同时刻记录值的平均值。

尾减速器机匣的高应力部位集中于安装腿部

且受载复杂，无法准确得知其主应力方向，因此挑

选应变花传感器监测到的单应变片测试的最大动

态试验应变值计算尾减速器机匣平均疲劳极限。

此外，由于某些高应力部位监测点的动态值太小，

其平均疲劳极限不具备参考意义，因此不考虑。以

尾减速器机匣 14 处高应力部位的试验应变作为疲

劳寿命评估的表征量，获得了平均疲劳极限和安全

疲劳极限。尾减速器机匣各有效测试点的疲劳极

限如表 2 所示。

3. 2　缩减系数

鉴于尾减速器机匣铸造性能固有的随机性与

分散性，基于特定批次疲劳试验获得的疲劳数据，

其代表性有限。因此，为构建能够涵盖批次差异的

安全 S‑N 曲线，需在平均 S‑N 曲线的基础上引入适

当的缩减处理。基于两件尾减速器机匣的疲劳试

验结果，根据国内直升机传动系统的研制经验与四

参数 S‑N 曲线的缩减准则，确定尾减速器机匣疲劳

寿命缩减系数为 5，疲劳强度缩减系数为 1.67，继
而推导出尾减速器机匣安全 S‑N 曲线的 4 个关键

参数：H=1，A=29.2，C=271，B=0.330 9。
3. 3　疲劳载荷谱

疲劳载荷谱是进行构件疲劳试验和疲劳损伤

分析的前提。直升机典型飞行任务剖面由规定了

飞行时间、任务段、高度以及速度等的标准使用情

况组成，根据直升机总体设计要求定义。根据某型

民用直升机的飞行任务剖面，对各任务段进行分

析，确定其对应的疲劳载荷工况。结合尾桨毂气动

载荷特性，将尾减速器的疲劳载荷谱转换为尾减速

器机匣关键部位的疲劳应变谱。该疲劳应变谱通

常由直升机的试飞实际测试获取。

表 2 尾减速器机匣各监测点疲劳极限

Table 2 Fatigue limits at each monitoring point of the 
tail gearbox casing

测点

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
14

平均疲劳极限
SLMEAN/με

236.8
364.8
218.4
294.7
168.2
259.0
301.3
187.6
178.6
101.1
201.3

安全疲劳极限
SLSAFE/με

141.8
218.4
130.8
176.5
100.7
155.1
180.4
112.3
106.9
60.5

120.5
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某型尾减速器机匣没有开展过试飞载荷实测，

其关键部位的疲劳应变谱数据缺乏。为评估尾减速

器机匣的疲劳寿命，在开展尾减速器机匣的疲劳试

验前，需依据尾桨毂载荷谱，通过在台架试验中施加

疲劳载荷谱中的每级载荷谱获取尾减机匣关键部位

的应变值，据此编制尾减速器机匣的疲劳应变谱。

尾减速器机匣的疲劳应变谱包含稳态和动态应变谱

两部分，具体数值分别如表 3和表 4所示。

3. 4　疲劳寿命评估

为考虑稳态应变对尾减速器机匣关键部位疲

劳特性的影响，需将疲劳应变谱的稳态应变值和

动态应变值共同转换为等效的对称循环应变值。

等效对称循环应变值采用 Sorderberg 方法获得。

依据尾减速器机匣实测的疲劳应变谱和安全 S‑N

曲线参数，运用 Miner 线性累积损伤法则进行尾

减速器机匣寿命的评估。结果表明：尾减速器机

匣关键部位均满足无限寿命设计要求。其中，尾

减速器机匣部位 2 的疲劳动态应变值和安全疲劳

极限较高。尾减速器机匣部位 2 的疲劳寿命如

表 5 所示。

表 4 尾减速器机匣实测动态应变谱

Table 4 Dynamic strain spectrum measured in the actual tail gearbox casing με

飞行状态

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
11
12
13
14
15
16

1
8

27
14
0
1
9

19
31
47
19
16
33
0

11
5
0

2
8

29
13
2
0

10
22
41
57
21
17
42
2
6
5
1

3
8
4

21
16
7
0
7

27
28
4
0

26
9
4
2
9

4
3
4

13
14
6
3

12
35
39
9
5

33
8
5
0
8

5
5

16
21
13
5
0
7

12
25
4
0
5
8
8
2
7

6
0
5
3

11
4
5

15
26
43
12
8

18
6

12
1
6

7
4
1
2
6
1
9

21
46
57
20
15
38
4
5
3
3

8
6
2
4
2
1
9

19
41
47
18
14
35
1
2
3
1

9
21
36
52
17
6
5
4
1
3
8

12
3
9

15
6
9

10
9

16
23
7
2
1
1
8
4
1
3
9
4
2
2
4

11
12
20
22
11
4
4
5
4
7
7
9
1
6
1
4
6

12
4
4
4
4
2
1
1
1
0
2
3
4
2
2
2
2

13
10
27
23
9
5
8

13
24
25
14
14
21
5
9
5
5

14
4

10
14
9
4
1
7

27
23
5
2

29
5

10
0
5

表 3 尾减速器机匣实测稳态应变谱

Table 3 Static strain spectrum measured in the actual tail gearbox casing με

飞行
状态

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
11
12
13
14
15
16

1

-84
-130
-215
-10
-34
-32
-35
-41
-29
-27
-28
-44
-17
-68
-17
-11

2

-141
-231
-352

-6
-70
-69
-75
-83
-70
-70
-75
-95
-58

-130
-20
-50

3

-112
-186
-253

61
-85
-89
-98
-100
-100
-95
-95
-104
-86
-123

13
-82

4

-172
-279
-388

42
-116
-119
-130
-132
-131
-132
-137
-144
-122
-178

1
-115

5

99
139
183

-59
78
81
89
95
92
87
86

100
79

115
-15

74

6

125
186
279

-39
81
83
91

104
91
86
86

111
70

135
-1
65

7

-89
-138
-216

24
-46
-45
-51
-61
-46
-36
-32
-67
-19
-92
-6
-12

8

41
77

126
-14

14
13
15
23
9

-1
-7
28

-13
49
7

-19

9

74
163
230
65
33
30
29
32
28
43
57
49
54
79
22
49

10

45
96

130
26
27
27
27
27
29
37
44
35
42
53
7

40

11

33
98

147
50
1

-1
-3
12

-5
5

13
25
2

40
20
1

12

3
40
59
25

-8
-8
-9

7
-10
-7
-4
14

-10
17
10

-9

13

-22
5

40
50

-44
-47
-51
-57
-58
-61
-62
-45
-72
-33

26
-72

14

-87
-131
-175

29
-58
-60
-66
-63
-67
-65
-67
-70
-59
-86

2
-55
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4 结   论

本文以某型直升机尾减速器机匣的疲劳寿命

为研究对象，采用四参数疲劳寿命评定方法，研究

了材料的平均 S‑N 曲线、构件的平均 S‑N 曲线以及

构件的安全 S‑N 曲线参数确定，计算了尾减速器机

匣的疲劳寿命，形成了尾减机匣疲劳寿命评估流程

与方法。主要工作与结论有：

（1）采用数值仿真的方法获得了尾减速器机匣

的应力分布及高应力部位。

（2）采用八通道电液伺服协调加载装置和分

阶段、多组试验载荷的方式，开展了尾减速器机匣

的疲劳寿命试验，获得了关键区域的应变变化

规律。

（3）根据全尺寸疲劳试验、实测载荷谱、构建的

安全 S‑N 曲线以及线性累积损伤法则，开展了尾减

速器机匣的疲劳寿命评估。结果表明：尾减速器机

匣关键部位均达到无限寿命设计要求。
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状态

1
2
3
4
5
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8
9
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11
12
13
14
15
16
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寿命/h

时间
比例/%
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0.020
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