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换算旋翼转速对直升机飞行性能的影响

分析

摘　要：旋翼转速是影响直升机飞行性能的一个重要因素，环境温度变化对换算旋翼转速产生影响，同时换算旋翼转速

大小也能体现旋翼压缩性影响程度。在保持其他参数不变的情况下，因环境温度变化导致的换算旋翼转速变化，分析低

温和高温两种状态下的换算旋翼转速，对比直升机功率系数变化，研究不同换算旋翼转速对直升机性能带来的影响。
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直升机的使用环境比较复杂，低温环境条件下直升机

性能会和常温有不同表现，主要表征在同等压力高度下环

境温度影响大气密度变化，改变换算的旋翼转速大小，对直

升机性能产生影响。大气密度变化可以通过无因次的拉力

系数和功率系数来消除，而换算旋翼转速对直升机功率带

来的影响则不能消除。

国外获得直升机飞行性能方法主要是对比几种不同

换算旋翼转速采用保持重量比密度（变密度高度飞行）或者

重量比压力（变压力高度飞行）不变来得到。变密度高度飞

行的好处是飞行结束后得到的飞行数据直接反应直升机性

能，缺点是飞行前试飞工程师和飞行员需要做好充分飞行

前计算和地面工作，试飞比较复杂；变压力高度飞行好处是

飞行后数据能直接体现发动机的换算功率，不需要再单独

换算，但是需用功率要根据不同换算旋翼转速插值计算。在

我国，平飞一般采用等压力高度飞行，需要修正因温度和重

量变化对直升机功率的影响，修正不可避免地会造成一定

误差。本文拟采用变密度高度飞行方法，针对国内直升机旋

翼转速不可调节的情况，采用改变环境温度来改变换算旋

翼转速，研究换算旋翼转速对直升机影响，来探索适合国内

飞行的另一种试飞方法。

影响直升机飞行的外界因素主要包括：大气温度、大

收稿日期：2015-10-21；   退修日期：2015-12-07；   录用日期：2015-12-16
*通讯作者. Tel.: 029-86839714  E-mail: lgq-1207@163.com

引用格式： LIU Guoqiang, TIAN Lei. Analysis effect of conversion rotor speed to helicopter flight performance[J]. Aeronautical

          Science & Technology, 2016,27(02): 07-10.刘国强，田磊. 换算旋翼转速对直升机飞行性能的影响分析[J]. 航空科学技术, 

          2016,27(02): 07-10.

Feb. 15 2016 Vol. 27 No.02 07-10
航空科学技术

Aeronautical Science & Technology

气压力、旋翼转速、飞行重量和飞行速度等。为了更好地研

究换算旋翼转速对飞行性能的影响，这里要排除其他因素

带来的干扰，但是通过上述来看，影响直升机飞行的因素很

多，很难单一研究换算旋翼转速对直升机性能带来的影响。

无因次方法可以解决这些问题，采用无因次组合可以简化

性能数据的表示和减少所需的飞行试验工作量。本次对比

不同温度下的换算旋翼转速，悬停采用无因次后的直升机

拉力系数和功率系数对比，前飞采用随着燃油消耗改变密

度高度的方法来保持拉力系数不变。

为了研究不同换算旋翼转速下直升机性能变化情况，

这里选取-20℃～+20℃典型的温度区间，试验飞机采用某

运输直升机，采用无因次处理方法，单一观察因温度变化导

致换算旋翼转速变化对性能带来的影响。

1 无因次的分析方法
根据动量-叶素理论直升机的悬停和平飞需用公式，可

以看出直升机功率受到哪些因素的影响。无因次后的悬停

和前飞功率表达式如下所述。

引入的无因次拉力系数和功率系数表达式：

 
2 2( )T
TC

R Rρπ
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                                                                                      （1）

7

换算旋翼转速对直升机飞行性能的影响

分析

摘　要：旋翼转速是影响直升机飞行性能的一个重要因素，环境温度变化对换算旋翼转速产生影响，同时换算旋翼转速

大小也能体现旋翼压缩性影响程度。在保持其他参数不变的情况下，因环境温度变化导致的换算旋翼转速变化，分析低

温和高温两种状态下的换算旋翼转速，对比直升机功率系数变化，研究不同换算旋翼转速对直升机性能带来的影响。

关键词：直升机；换算旋翼转速；等拉力系数飞行

中图分类号：V223.6  　文献标识码：A　　 文章编号：1007-5453（2016）02-0007-04

刘国强 *，田磊

中国飞行试验研究院，陕西 西安 710089

直升机的使用环境比较复杂，低温环境条件下直升机

性能会和常温有不同表现，主要表征在同等压力高度下环

境温度影响大气密度变化，改变换算的旋翼转速大小，对直

升机性能产生影响。大气密度变化可以通过无因次的拉力

系数和功率系数来消除，而换算旋翼转速对直升机功率带

来的影响则不能消除。

国外获得直升机飞行性能方法主要是对比几种不同

换算旋翼转速采用保持重量比密度（变密度高度飞行）或者

重量比压力（变压力高度飞行）不变来得到。变密度高度飞

行的好处是飞行结束后得到的飞行数据直接反应直升机性

能，缺点是飞行前试飞工程师和飞行员需要做好充分飞行

前计算和地面工作，试飞比较复杂；变压力高度飞行好处是

飞行后数据能直接体现发动机的换算功率，不需要再单独

换算，但是需用功率要根据不同换算旋翼转速插值计算。在

我国，平飞一般采用等压力高度飞行，需要修正因温度和重

量变化对直升机功率的影响，修正不可避免地会造成一定

误差。本文拟采用变密度高度飞行方法，针对国内直升机旋

翼转速不可调节的情况，采用改变环境温度来改变换算旋

翼转速，研究换算旋翼转速对直升机影响，来探索适合国内

飞行的另一种试飞方法。

影响直升机飞行的外界因素主要包括：大气温度、大

收稿日期：2015-10-21；   退修日期：2015-12-07；   录用日期：2015-12-16
*通讯作者. Tel.: 029-86839714  E-mail: lgq-1207@163.com

引用格式： LIU Guoqiang, TIAN Lei. Analysis effect of conversion rotor speed to helicopter flight performance[J]. Aeronautical

          Science & Technology, 2016,27(02): 07-10.刘国强，田磊. 换算旋翼转速对直升机飞行性能的影响分析[J]. 航空科学技术, 

          2016,27(02): 07-10.

Feb. 15 2016 Vol. 27 No.02 07-10
航空科学技术

Aeronautical Science & Technology

气压力、旋翼转速、飞行重量和飞行速度等。为了更好地研

究换算旋翼转速对飞行性能的影响，这里要排除其他因素

带来的干扰，但是通过上述来看，影响直升机飞行的因素很

多，很难单一研究换算旋翼转速对直升机性能带来的影响。

无因次方法可以解决这些问题，采用无因次组合可以简化

性能数据的表示和减少所需的飞行试验工作量。本次对比

不同温度下的换算旋翼转速，悬停采用无因次后的直升机

拉力系数和功率系数对比，前飞采用随着燃油消耗改变密

度高度的方法来保持拉力系数不变。

为了研究不同换算旋翼转速下直升机性能变化情况，

这里选取-20℃～+20℃典型的温度区间，试验飞机采用某

运输直升机，采用无因次处理方法，单一观察因温度变化导

致换算旋翼转速变化对性能带来的影响。

1 无因次的分析方法
根据动量-叶素理论直升机的悬停和平飞需用公式，可

以看出直升机功率受到哪些因素的影响。无因次后的悬停

和前飞功率表达式如下所述。

引入的无因次拉力系数和功率系数表达式：

 
2 2( )T
TC

R Rρπ
=

Ω
 

                                                                                      （1）



8           航空科学技术　                    Feb. 15  2016  Vol. 27 No.02

悬停状态功率：
 3/22 8

D
P T

CC C σ
= + ，其中 bc

Rσ π= 表示

桨叶实度。

平飞考虑桨叶压缩性和失速影响，平飞状态功率为：

2 2 31 1 1/ (1 3 )
2 8 2P T D DP pm psC C C C C Cµ σ µ µ= + + + + +   （2）

其中，Cpm为压缩性功率损失，Cps为失速造成的功率损失。压缩

性造成的功率损失取决于旋翼转速、前飞速度和马赫数，所以

Cpm= f (μ，MB)，同样后行桨叶失速造成的功率损失是旋翼转速

和前飞速度的函数Cps= f (μ)。对于给定的直升机有：
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这样总的功率表达式为：

)( TP CfC
θ

ωµ=                                                 （4）

　
　对于悬停状态μ=0，式（4）可以简化为

 
)( TP CfC

θ
ω

= 。

上式中，ω=Ω/Ω0是旋翼转速比，θ = T/T0为温度比，δ = ρ/ρ0密

度比， /ω θ 为换算旋翼转速。

2 飞行方法设计
通过上述简化的函数关系式（4）可以看出，直升机的

飞行性能受前进比、拉力系数和换算旋翼转速的影响。在给

定的飞行速度（悬停飞行速度为0）要保持拉力系数CT恒定，

对于悬停飞行，同一组重量的不同悬停高度飞行要在短时

间完成，避免燃油消耗带来重量变化过大，并且同一状态的

3~4组重量在同一天或者温度基本相同的情况下完成，避免

相隔时间太久造成温度变化过大。对于前飞，需要随着燃油

消耗直升机增加飞行高度来改变密度的方法，保持CT为常

数。为了让飞行员能够直观高效地执行变高度飞行，这里将

燃油消耗量和环境温度以及飞行高度做成1张三维表格，以

便飞行中插值求解。具体的示例表格如表1、表2所示。本次

低温试验高度上的平均环境温度为-16℃，
 

056.1≈
θ
ω

；常温

试验场试验高度上的平均温度为15℃，
 

0.1≈
θ
ω

。

3 试验结果及分析
3.1 悬停试验

悬停采用无因次的拉力系数和功率系数，考虑换算旋

翼转速，对飞行数据作归化处理，飞行结果如图1、图2所示。

 
2 3( )P
PC

R Rρπ
=

Ω

                            剩余油量/kg

W0 W0-100 W0-200 …

… … … … …

-22.5 1882 1946 2010 …

-20 1825 1890 1955 …

-17.5 1765 1831 1898 …

-15 1705 1773 1840 …

-12.5 1644 1712 1780 …

… … … … …

表1　低温条件下飞行高度随燃油消耗关系表（单位：m）

Table 1　Relational tables of flight altitude with the fuel
                       consumption at low temperature (m)

表2　常温条件下飞行高度随燃油消耗关系表（单位：m）

Table 2　Relational tables of flight altitude with the fuel
                       consumption at room temperature (m)

当地温度/℃
剩余油量/kg

W0 W0-100 W0-200 …

… … … … …

25 1349 1437 1527 …

22.5 1419 1506 1593 …

20 1487 1573 1659 …

17.5 1555 1639 1724 …

15 1621 1704 1787 …

… … … … …

图1　地效内悬停结果

Fig.1　Within ground effect hover results
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从飞行结果来看，同样拉力系数下，地效内外功率系

数相差不明显，在
 

056.1≈
θ
ω

和
 

0.1≈
θ
ω

时，二者线性度良

好。

3.2 前飞试验

通过表1或者表2数据，本次模拟目标为海平面标准大

气情况，其中
W
δ

=13000kg，低温下飞行重量为13000kg。常温

下保持W
δ

=13000kg不变，由于地面温度升高需要减少重量，

实际飞行重量为11000kg。本文的2次变高度模拟的拉力系

数相同，只有温度不同，试验的
W
δ

结果如图3所示。

较大而飞行员没有严格按照相应消耗燃油调升飞行高度；

第二，爬升1400m温度降低和标准大气不符合，实际降温比

标准情况多，造成实际飞行高度上密度较大，产生一定偏差。

通过后期调整在 以后数值基本一致。低温平均重量与实际重

量偏差为0.55%，常温下平均重量与实际重量偏差为1.9%，两

者相差都不是很大，因重量偏差带来的性能影响不大。
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图2　地效外悬停结果

Fig.2　Outside ground effect hover results
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图3　变高度飞行中的实际飞行重量比

Fig.3　Actual flight-weight ratio in variation altitudes 

图4中飞行数据做了归一化处理。从图3可以看出,在小

速度的4个飞行速度点（即 ）偏差较大，分析数据造成原因有

两点：第一是由于进入初始高度前，爬升时间较长燃油消耗
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从图4不同换算旋翼转速下飞行速度对应的功率系数

可以看出，常温下飞行的最大桨尖马赫数Ma=0.8514，低温

下的飞行的最大桨尖马赫数Ma=0.8698。在μ<0.2时，换算旋

翼转速 056.1≈
θ

ω 0.1≈
θ

ω
 对应的功率系数最大偏差量

为∆Cp=3.58%，这主要是由于前期飞行中因重量误差造

成；在μ>0.2时，二者的功率系数几乎相等，产生的偏差值

∆Cp<0.1%。从本次飞行可以看出在Ma≤0.8698时，因换算

旋翼转速不同造成的性能损失可以忽略不计，也可以得到

此时翼型所处的马赫数还没有达到其临界马赫数。

4 结论
通过悬停和前飞试验，对于国内的直升机飞行可以得

到如下结论：

（1） 在其他参数不变的条件下，单一因环境温度变化

（-20℃～+20℃区间内）导致的换算旋翼转速变化，对于试

验的运输类系列直升机在中低高度造成的飞行性能改变量

不大，可以忽略；

（2） 通过本文研究，探索了一种适合国内直升机性能飞行

的试飞方法，该方法可作为国内性能飞行的一种补充和完善。

5 后续设想和改进
飞行中随着高度升高环境温度也随之变化，为了得到

图4　功率系数随前进比变化

Fig.4　Power coefficient with heading ratio variation
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从飞行结果来看，同样拉力系数下，地效内外功率系

数相差不明显，在
 

056.1≈
θ
ω

和
 

0.1≈
θ
ω

时，二者线性度良

好。

3.2 前飞试验

通过表1或者表2数据，本次模拟目标为海平面标准大

气情况，其中
W
δ

=13000kg，低温下飞行重量为13000kg。常温

下保持W
δ

=13000kg不变，由于地面温度升高需要减少重量，

实际飞行重量为11000kg。本文的2次变高度模拟的拉力系

数相同，只有温度不同，试验的
W
δ

结果如图3所示。

较大而飞行员没有严格按照相应消耗燃油调升飞行高度；

第二，爬升1400m温度降低和标准大气不符合，实际降温比

标准情况多，造成实际飞行高度上密度较大，产生一定偏差。

通过后期调整在 以后数值基本一致。低温平均重量与实际重

量偏差为0.55%，常温下平均重量与实际重量偏差为1.9%，两

者相差都不是很大，因重量偏差带来的性能影响不大。
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图2　地效外悬停结果

Fig.2　Outside ground effect hover results
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初始飞行高度，就需要通过迭代的方法求解，这就需要根据

当天飞行前地面温度迭代出所需的飞行高度。更精确的方

法是根据机上温度指示，实时解算飞行高度，但是本文选用

的试验机上没有配备这样专门的计算设备，所以这种方法

不好实现。

由于根据地面实时预测的大气状态在实际飞行高度上

往往有所偏差，造成飞行后的数据也带来误差，后期将调整

试验方法，采用试验高度上温度实时解算，提高飞行精度。
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