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摘　要：建立了旋翼转速衰减方程和机体力矩平衡方程，并结合相关飞行试验数据，分析了直升机动力失效的响应特性及

其主要影响因素。研究表明，旋翼转速衰减时间随机体动部件惯性矩之和的增大而增加，随旋翼需用功率增加而减小，直

升机的结构、气动特性及飞行状态等对其动力失效响应特性具有明显影响，分析结果为制定直升机动力失效特情处置方案

提供了参考依据。
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直升机出现动力失效后，会出现旋翼转速衰减、姿态 /

航向变化等响应，上述响应受直升机自身的质量、气动等固

有特性和直升机飞行状态等因素的综合影响，在部分情况下

（如起降、悬停、大速度前飞等），直升机的响应会比较剧烈。

过快过大的响应可能会导致直升机的旋翼转速、侧滑角、姿

态角 / 角速度超限，进而导致直升机失控或出现结构破坏。

直升机动力失效响应特性是驾驶员判断直升机是否出现动

力失效特情的主要参考，也是确定驾驶员反应时间的主要依

据。军用直升机及民用直升机的相关标准或规章均要求确

定直升机的动力失效响应特性[1-3]。

直升机气动及飞行力学特性非常复杂，动力失效后又受

到气流分离等一系列非定常气动问题的影响，因此，通过理论

分析和仿真研究等手段难以准确地确定直升机的动力失效响

应特性。飞行试验是准确确定直升机动力失效响应特性的可

靠手段，美国联邦航空局（FAA）早在 20 世纪 60 年代就开展

了系列化的直升机动力失效飞行试验工作[4，5]，美国陆军在 20

世纪 70 年代也系统地开展了相关的飞行试验工作[6]。基于上

述飞行试验工作，FAA 和军方相关研究机构较为准确地确

定了直升机典型的动力失效响应特性，从而为直升机安全的

运行、使用提供了保障。

直升机出现动力失效后的主要响应包括旋翼转速衰

减、偏航、滚转和俯仰响应等。下面结合试飞数据，对上述响

应特性进行分析。

1 旋翼转速衰减
直升机全部动力失效后，旋翼转速衰减的数学表达式

如下：

 （1）

式中： ，Ω 为旋翼转速，Q 为旋翼反扭矩，I 为旋翼、

主减、尾桨等动部件的惯性矩之和。这里引入如下的假设：

在发动机失效初期，只有旋翼转速发生变化，桨叶安装角不

变，可以近似认为桨叶迎角不变。

基于上述的假设，可以认为旋翼拉力系数、扭矩系数不

变，则有：

 （2）

下标 0 表示初始值。将式（2）代入式（1），积分后变换

可得到旋翼转速衰减到Ω的时间：

 （3）

基于式（3），可以估算出衰减到最小可接受的旋翼转
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速 Ωmin 的时间。Ωmin 可能是由失速或者动力学限制的某一 

数值。

将式（3）右侧上下均乘以 Ω0，则可得到如下的形式：

 （4）

式中：P0=Q0Ω0，为旋翼需用功率。这种形式对于理解下

文中的部分表述是有利的，在实际工作中也很实用（因

为测量主旋翼轴扭矩比较困难，而需用功率的测量相对 

容易）。

定义 ，为直升机动部件（主要是旋翼）存储

的能量，P 是直升机的需用功率， ，为直升机自转特性

的度量[7]。某中型直升机的旋翼转速衰减至 0.8Ω0 所需时间

随需用功率变化曲线如图 1 所示。
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图 1　旋翼转速衰减时间随需用功率变化

Fig.1　 The decay time of rotor speed varies with the required 
power

上述分析表明，动力失效后，直升机旋翼转速衰减至一

定值所需的时间随动部件惯性矩之和及初始旋翼转速的增

大而增大，随旋翼需用功率的增大而减小。对于当代大部分

单发常规布局直升机而言，在大部分飞行状态下，从出现动

力失效至旋翼转速衰减至最小无动力旋翼转速的时间间隔

均大于 1s。旋翼转速衰减是直升机出现动力失效后的主要

响应之一，会导致直升机旋翼升力下降、操纵功效下降，严重

的会导致旋翼失速。

2 偏航响应
直升机稳定状态下，重心处的偏航力矩 N′（右转 

为正）为：

 （5）

式中：配平状态下 N′=0；Q′ 为旋翼扭矩；YM lM 为旋翼侧向力

产生的偏航力矩；Ttr ltr 为尾桨产生的偏航力矩；YV lV 为垂尾

产生的偏航力矩；（NF -YF lF）为机身产生的偏航力矩。

动力失效时，旋翼扭矩减小为 Q（全部动力失效时，

Q=Q′=0），旋翼、尾桨拉力变化不大；同时，与尾桨和垂尾产

生的偏航力矩相比，机身产生的偏航力矩较小，在此忽略不

计，则动力失效后的偏航力矩 N 为：

 （6）

联立式（5）、式（6）可得：

 

式中：考虑偏航阻尼 Nr r 和航向静稳定性 Nβ β，N 可以表 

示为：

则不平衡的扭转力矩会导致直升机向功率脚蹬方向

（或旋翼旋转方向）的偏航响应：

 （7）

式中：r 为偏航角速度；Izz 为直升机质量对机体垂向轴（Z

轴）的惯性矩；N 为由旋翼反扭矩和尾桨（垂尾）拉力合

成的净的偏航力矩（Ttr ltr+YV lV -Q，出现全部动力失效后

等于 Ttr ltr+YV lV ）；Nr r 为偏航阻尼，由偏航角速度导致的

偏航力矩；Nβ β 为航向静稳定性，由侧滑角导致的偏航 

力矩。

在悬停 / 低速状态，直升机具有较高的尾桨拉力和较小

的航向静稳定性；当发动机失效后，会产生较大的偏航角加

速度，随着偏航角速度产生的偏航阻尼则起到了抑制偏航角

速度的作用。随着平飞速度的增大，直升机尾桨拉力逐渐降

低，在最小平飞需用功率速度左右降至最低值——此时直升

机初始偏航响应相对最小；然后随着飞行速度的逐步增大，

旋翼扭矩逐步增大，直升机初始偏航响应又有增加的趋势。

随着前飞速度的增大，直升机航向稳定性逐渐增强，直升机

的偏航响应会有所降低。对于右旋直升机，动力失效后一般

会产生左偏航响应。

由图 2 可以看出，在悬停状态下出现动力失效后，受尾

桨拉力的影响，直升机出现较大的左偏航响应，偏航角速度

在约 1s 后达到最大值（约为 16.5°/s），而后在偏航阻尼的

作用下，偏航角速度有降低的趋势。

在 75km/h 速度的前飞状态下，直升机动力失效响应特

性时间历程如图 3 所示，在该状态下主旋翼的反扭矩及相应

的尾桨拉力相对于悬停状态降低，另外受到航向静稳定性和

偏航阻尼的综合影响，直升机偏航角速度在约 1s 后达到的

最大值约为 8.6°/s，并在该值左右趋于稳定。
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3 滚转响应
直升机稳定状态下，重心处的横滚力矩为 L′（右滚 

为正）：
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式中：配平状态下 L′=0；RM′为桨毂力矩；YM yM 为旋翼侧向

力产生的滚转力矩，可以忽略不计；T′hM 为旋翼拉力产生的

滚转力矩；Ttr′htr 为尾桨产生的滚转力矩；YV hV 为垂尾产生

的滚转力矩；（YF hF+RF）为机身产生的滚转力矩，可以忽略

不计。

旋翼桨毂力矩产生的滚转力矩为：
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式中：MS 为桨叶质量静矩；e 为挥舞铰偏置量，b1s 为桨盘侧

倒角：

式中：u 为前进比；u1d 为桨盘诱导速度；A1 为纵向周期变

距；a0 为旋翼锥度角；B1 为横向周期变距。

动力失效时，旋翼转速减小，前进比 u 增加，桨毂力矩

RM 随之发生改变；旋翼拉力降低，ThM 降低；尾桨拉力降低，

Ttr htr 降低；垂尾拉力变化不大，则发生动力失效后，直升机

的横滚力矩 L 为：
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联立式（8）、式（10）可得：

悬停状态出现动力失效后，对于存在挥舞铰偏置量，且
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力减小会产生滚转力矩，则旋翼产生的滚转力矩为：
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式中： ，为旋翼拉力衰减量；hM 为旋翼旋转中心

到直升机重心的横向距离；Δb1s 为桨盘侧倒角变化量。
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尾桨拉力的降低会导致右滚力矩降低。总体而言，对于右

旋直升机，悬停状态动力失效后一般会产生右滚转（如图 2 

所示）。

在前飞状态，除上述因素之外，直升机的上反效应也发

挥着重要的作用。对于高于重心的尾桨，偏航角速度也会导

致滚转力矩。对于尾桨高于重心的右旋直升机，前飞状态下

动力失效后直升机会出现左偏航，相应出现右侧滑，直升机

的上反效应会使直升机产生左滚转；左偏航角速度也会使

尾桨产生左滚力矩。总之，在较大的前飞速度状态下，动力
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式中： ，为旋翼拉力衰减量；hM 为旋翼旋转中心
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减会导致旋翼拉力产生的左滚力矩和左滚桨毂力矩降低，

尾桨拉力的降低会导致右滚力矩降低。总体而言，对于右

旋直升机，悬停状态动力失效后一般会产生右滚转（如图 2 

所示）。

在前飞状态，除上述因素之外，直升机的上反效应也发

挥着重要的作用。对于高于重心的尾桨，偏航角速度也会导

致滚转力矩。对于尾桨高于重心的右旋直升机，前飞状态下

动力失效后直升机会出现左偏航，相应出现右侧滑，直升机

的上反效应会使直升机产生左滚转；左偏航角速度也会使

尾桨产生左滚力矩。总之，在较大的前飞速度状态下，动力

失效后直升机一般会产生左滚转（如图 3 所示）。
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4 俯仰响应
直升机稳定状态下，在重心处的俯仰力矩为 M′（抬头

为正）：

 （12）

式中：配平状态下，M′=0；MM′为桨毂力矩；XM yM，T′lM 分别

为旋翼后向力和拉力产生的俯仰力矩；Mtr 为尾桨扭矩产生

的俯仰力矩；Xtr htr，Ztr ltr 为尾桨后向力和垂向力产生的俯仰

力矩；XH hH，ZH lH 分别为平尾阻力和升力产生的俯仰力矩；

XV hV 为垂尾产生的俯仰力矩； 为机身产

生的俯仰力矩；旋翼后向力、尾桨、垂尾及机身产生的俯仰

力矩可以忽略不计。

旋翼桨毂力矩产生的俯仰力矩为：

 （13）

式中：a1s 为桨盘后倒角，计算式为：

 

（14）

式中：θ0 为旋翼总距；θ1 为桨叶负扭转。

动力失效时，旋翼转速减小，前进比 u 增加，桨毂力矩

MM 会随之发生改变；旋翼拉力减小，导致 T′lM 减小；平尾

上的阻力和升力变化不大，则动力失效后，直升机的俯仰力

矩为：

 （15）

根据式（12）、式（15）可得：

在悬停状态出现动力失效后，对于存在挥舞铰偏置量，

且旋翼拉力矢量相对于机体重心有纵向偏移的直升机，旋翼

拉力的衰减会产生俯仰力矩，则旋翼产生的俯仰力矩为：

 （16）

式中： ，为旋翼拉力衰减量；lM 为旋翼旋转中心

到重心位置的纵向距离；Δa1s 为桨盘后倒角变化量。

旋翼转速的衰减也会导致向桨盘纵向挥舞同向的净拉

力力矩和反方向的净桨毂力矩。对于单旋翼带尾桨的常规

布局直升机，悬停状态下出现动力失效后，直升机的俯仰姿

态相应受到上述因素的综合影响，需要针对直升机自身的特

点及构型（主旋翼类型、重心位置等）进行分析。目前，大部

分常规布局直升机在悬停状态出现动力失效后一般会产生

低头俯仰姿态响应（如图 2 所示）。

在前飞状态，动力失效后直升机的俯仰响应还受到以

下因素的影响：

（1）吹风后倒效应：式（14）表明，随着旋翼转速的衰

减，前进比 u 增大，主旋翼的纵向吹风挥舞增大，桨盘后倾，

产生抬头力矩。

（2）侧滑导致的俯仰力矩：该效应主要是由主旋翼的锥

度角造成，其产生的机理与横向吹风挥舞是一致的。侧滑会

导致主旋翼桨盘后倾，产生抬头力矩。

综合而言，在前飞状态，发动机失效后直升机一般产生

抬头响应[6]（如图 3 所示）。

5 结论
综合上述分析，可以得到以下结论：

（1）直升机自身的结构、气动特性对其动力失效响应特

性具有明显影响，如旋翼系统的转动惯量影响直升机的旋翼

转速衰减特性，旋翼旋转方向和挥舞铰偏置量对直升机的俯

仰、滚转响应特性影响明显等。在分析直升机的动力失效响

应特性时，必须系统、全面的考虑直升机的设计特点。

（2）对于单发常规布局直升机，动力失效后旋翼转速衰

减和偏航响应较为一致、明显，可以作为机组判断是否出现

动力失效特情的备选判据。

（3）对于单发常规布局直升机，动力失效后俯仰、滚转

响应较不明显，且随着飞行状态的变化其响应趋势也可能

改变，不推荐作为机组判断是否出现动力失效特情的判据。
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4 俯仰响应
直升机稳定状态下，在重心处的俯仰力矩为 M′（抬头

为正）：

 （12）

式中：配平状态下，M′=0；MM′为桨毂力矩；XM yM，T′lM 分别

为旋翼后向力和拉力产生的俯仰力矩；Mtr 为尾桨扭矩产生

的俯仰力矩；Xtr htr，Ztr ltr 为尾桨后向力和垂向力产生的俯仰

力矩；XH hH，ZH lH 分别为平尾阻力和升力产生的俯仰力矩；

XV hV 为垂尾产生的俯仰力矩； 为机身产

生的俯仰力矩；旋翼后向力、尾桨、垂尾及机身产生的俯仰

力矩可以忽略不计。
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式中：a1s 为桨盘后倒角，计算式为：
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式中：θ0 为旋翼总距；θ1 为桨叶负扭转。
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上的阻力和升力变化不大，则动力失效后，直升机的俯仰力
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根据式（12）、式（15）可得：
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式中： ，为旋翼拉力衰减量；lM 为旋翼旋转中心

到重心位置的纵向距离；Δa1s 为桨盘后倒角变化量。

旋翼转速的衰减也会导致向桨盘纵向挥舞同向的净拉

力力矩和反方向的净桨毂力矩。对于单旋翼带尾桨的常规

布局直升机，悬停状态下出现动力失效后，直升机的俯仰姿

态相应受到上述因素的综合影响，需要针对直升机自身的特

点及构型（主旋翼类型、重心位置等）进行分析。目前，大部

分常规布局直升机在悬停状态出现动力失效后一般会产生

低头俯仰姿态响应（如图 2 所示）。

在前飞状态，动力失效后直升机的俯仰响应还受到以

下因素的影响：

（1）吹风后倒效应：式（14）表明，随着旋翼转速的衰

减，前进比 u 增大，主旋翼的纵向吹风挥舞增大，桨盘后倾，

产生抬头力矩。

（2）侧滑导致的俯仰力矩：该效应主要是由主旋翼的锥
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综合而言，在前飞状态，发动机失效后直升机一般产生

抬头响应[6]（如图 3 所示）。

5 结论
综合上述分析，可以得到以下结论：
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仰、滚转响应特性影响明显等。在分析直升机的动力失效响

应特性时，必须系统、全面的考虑直升机的设计特点。

（2）对于单发常规布局直升机，动力失效后旋翼转速衰

减和偏航响应较为一致、明显，可以作为机组判断是否出现

动力失效特情的备选判据。

（3）对于单发常规布局直升机，动力失效后俯仰、滚转

响应较不明显，且随着飞行状态的变化其响应趋势也可能

改变，不推荐作为机组判断是否出现动力失效特情的判据。
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