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直升机不可逾越速度下降转弯试飞研究
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摘　要：从试飞安全的角度出发，对直升机不可逾越速度下降转弯试飞动作进行研究。首先，理论分析了直升机不可逾越

速度下降转弯试飞过程中可能存在的风险点；其次，针对可能存在的风险点，以某型直升机试飞为例，在该机上完成相关

飞行状态参数、振动参数，以及载荷参数传感器的加装和校准工作；同时在该科目试飞过程中，对直升机上关键的飞行状

态参数、关键振动参数和关键载荷参数进行实时监控，保证了该型直升机不可逾越速度下降转弯试飞的安全，为后续直升

机试飞安全进行技术积累。
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直升机不可逾越速度（VNE）试飞科目是所有型号设计

定型试飞时必须完成的内容，目的在于确定直升机在使用飞

行包线内能够达到的最大速度，即用户在实际使用中可以达

到的极限飞行速度。通常这一速度极限值受直升机飞行时

的振动水平、部件强度、操纵余量及直升机飞行品质等诸多

因素的影响。VNE 转弯试飞，作为一种直升机 VNE 试飞时的

动作结束改出方法，同样受上述诸多因素的影响，而且极具

风险性。国外虽有相关科目的试飞，但过程不详细。本文结

合某型直升机试飞，首次进行了国内直升机 VNE 下降转弯科

目的试飞。

1 理论分析
GJB720.1A—2012 介绍直升机 VNE 动作时给出如下

定义：对于给定的重量和高度，直升机以一定的俯冲角飞

行时，不可逾越速度应为受气动、振动、操纵性、结构强度

及使用寿命等限制，由设计确定的使用中不允许超越的最

大飞行速度。该速度应小于极限俯冲速度，一般为后者的

90%。由定义可以看出：动作分解为大速度平飞段、俯冲增

速段、俯冲改出段，整个过程中除俯仰角变化外，滚转角基

本为零，属于典型的直升机对称飞行机动动作。在该动作

过程中，直升机有大的法向过载，同时旋翼转速也可能会 

超转然后改出。

在执行 VNE 下降转弯时，采用类似的动作：首先直升机

进行稳定平飞，然后以一定俯冲角进行俯冲，俯冲增速的同

时调整直升机坡度，直升机协调转弯，达到直升机目标速度

和坡度时适当保持，然后改平坡度，直升机改出俯冲状态，结

束动作。整个动作过程中，关键的状态参数有：速度、俯仰

角、滚转角、俯仰角速度、滚转角速度等。

由飞行力学可知，机动飞行过程中的法向过载 n 的估

算表达式为：

 （1）

式中：g 为重力加速度，单位为 m/s2；θ为俯仰角速度，单位为

1/s；VX 为直升机纵向速度，单位为 m/s；VY 为直升机垂向加

速度，单位为 m/s2；VZ 为直升机侧向速度，单位为 m/s；f为
滚转角速度，单位为 1/s；

由式（1）可以看出，在整个 VNE 下降转弯试飞过程中，

大的纵向速度和大的俯仰角速度可能会导致直升机法向过

载超限。

根据叶素理论分析，直升机 VNE 转弯过程中的桨叶气动

升力。设直升机的前飞速度为 V，由图 1 所示的桨盘迎角和

桨叶方位角、图 2 所示的叶素迎角和来流速度示意图可以得
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到桨叶单位长度气动升力计算公式为[1~5]：

 （2）

式中：W 为来流速度，单位为 m/s；CL，CD 为升力系数、阻力

系数，无量纲；ρ为空气密度，单位为 kg/m3；ψ为桨叶方位

角，单位为（°）；Ω为旋转角速度，单位为 rad/s；r 无量纲化，

等于 r/R；y′位桨叶弯曲挠度对半径的偏导；b，R 为翼型弦

长，桨叶半径，单位为 m；μ，λ为前进比，流入比，无量纲；

图 1　桨盘迎角和桨叶方位角示意图

Fig.1　Sketch map of angle of attack and blade azimuth angle

桨叶升力的变化也可以反映桨叶挥 -摆载荷的变化。

在直升机 VNE 大速度俯冲过程中，大的前进比 μ和小的流入

比 λ意味着较大的桨叶载荷。进而可能会导致较大的旋翼

和尾桨载荷。

1.1 风险分析

结合上述，对直升机在整个 VNE 下降转弯试飞过程中的

风险分析如下：

（1）在直升机改平坡度、退出俯冲动作过程中，旋翼转

速和法向过载可能超限，引起直升机结构损伤；

图 2　叶素迎角和来流速度示意图

Fig.2　Sketch map of blade angle and inflow velocity 

（2）直升机大速度俯冲增速过程中，旋翼和尾桨载荷变

大，引起旋翼尾桨结构损伤；

（3）大的旋翼动载荷传递至机体，引起直升机振动过

大，影响飞行员仪表判读，飞行员操纵困难。

1.2 关键测试参数的加装

针对上述分析，在执行直升机 VNE 下降转弯科目试飞

时，较为可靠的方法为：除必须关注的飞行状态参数外，还

应当对关键的载荷参数、振动参数予以实时监控，以保证试

飞安全。

该型直升机在进行 VNE 下降转弯科目试飞前，完成了高

度、速度、直升机姿态角、法向过载和旋翼转速等飞行状态参

数测试传感器的加装。依据直升机的传力路线[6]，即桨叶扭

矩 -变距拉杆轴向力、动环支臂载荷 -扭力臂剪力 -防扭臂

剪力 -不动环支臂载荷 -助力器轴力、桨叶挥舞 -桨榖挥

舞 -旋翼轴弯矩和桨叶摆振 -阻尼器载荷等，确定飞行载荷

测量部件和特征载荷，加装电阻应变计进行载荷测量。依

据直升机动力学特性地面试验，在直升机主减速器上机匣端

面，中、尾减速器壳体，驾驶员脚蹬地板上加装纵向、垂向、侧

向三向振动传感器，测量上述位置的关键振动信号。

2 任务设计
依据飞行任务要求，该型机 VNE 下降转弯时的最大坡度
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为 30°，试验机构型为起飞重量 M，纵向正常重心。根据设

计给出的高度—速度包线，确定试验高度对应的目标 VNE 速

度，同时依据过载包线，明确动作过程中的法向过载限制值，

给出有动力旋翼转速限制范围。动作要求：直升机先以最

大连续功率进行稳定平飞，然后定总距，以一定俯冲角进入

俯冲，俯冲过程中协调滚转下降转弯，达到目标 VNE 速度和

滚转坡度后保持 3s，然后协调改出动作。执行 VNE 下降转

弯试验前，完成必要的直升机纵向静稳定性和轴间耦合飞行

试验，同时完成直升机典型 VNE 试飞科目，以掌握直升机操

纵—响应特性。整个 VNE 下降转弯试飞科目实施过程遵从

循序渐进的原则，全程对上述关键飞行状态参数、载荷参数、

振动参数进行实时监控。

针对上述可能出现的超限情况，要求动作全程柔和操

纵。出现上述旋翼转速、法向过载、载荷及振动超限时，柔和

带杆，协调操纵改出。

3 试飞分析
某型直升机 VNE 下降转弯试飞科目时间历程曲线如图

3 所示。由图 3 可知，在整个 VNE 下降俯冲过程中扭矩基本

不变，对应总距基本固持。直升机顶杆进入俯冲，增速的同

时直升机滚转角由 0°缓慢增大到 30°左右，受滚转 -俯仰

轴间耦合的影响，直升机俯仰角也相应变化，协调操纵保持

直升机俯仰角在 -5°左右。达到目标 VNE 速度（指示空速为

283km//h）后，滚转角也达到 30°左右，保持动作 7s 然后改

出。整个动作过程中最大法向过载为 1.29，旋翼转速未超包

线。试验动作有效。

地面实时监控发现，驾驶员脚蹬地板处的垂向振动和

主减速器机匣上端面垂向振动，在对应 5Ω（该直升机主旋

翼有 5 片主桨叶）频率[7] 下的幅值在 VNE 下降转弯时均有

增大趋势，动作结束后振动幅值又减小至正常幅值范围。事

后分析数据如图 4 和图 5 所示。由图 4 可知，不同的速度值

下，驾驶员脚蹬地板处的垂向振动在 5Ω频率下的幅值亦不

相同，在状态点 3 对应的 VNE 速度下，其幅值最大。由图 5

可知，在状态点 3 对应的 VNE 速度下，主减速器上端面垂向

振动在 5Ω频率下的幅值亦达到最大。这主要是由该型机

主桨叶 5Ω频率下更多的谐波力分量传递至机体而引起的。

图 3　某型直升机VNE 30°下降转弯飞参时间历程

Fig.3　Time history of helicopter state parameters while helicopter’s descending and turning at VNE speed and 30°
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图 4　驾驶员驶员脚蹬地板垂向振动随速度变化趋势

Fig.4　 The tendency of vertical vibration at the driver pedal spot 
varies with speed 

图 5　主减速器机匣上端面垂向振动随速度变化趋势

Fig.5　 The tendency of vertical vibration at the main reducer 
spot varies with speed 

同时，实时监控发现，在 VNE 下降转弯试飞过程中，主桨

叶、尾桨叶部件载荷亦有增大趋势。由图 6 可知，在 VNE 下

转弯时，主桨叶 4450mm 剖面挥舞弯矩动态值[8~11] 较盘旋和

平飞动作时大了近 3 倍。

图 6　主桨叶 4450mm 剖面挥舞弯矩动态值随速度变化趋势

Fig.6　 The tendency of main blade flapping bending moment at 
the 4450mm section varies with speed

图 7　尾桨叶 310mm 剖面摆振弯矩动态值随速度变化趋势

Fig.7　 The tendency of tail blade lagging bending moment at 
the 310mm section varies with speed

图 8　自动倾斜器不动环支臂切向力动态值随速度变化趋势

Fig.8　 The tendency of automatic tilting tangential force 
dynamic value varies with speed

由图 7 可知，尾桨叶 310mm 剖面摆振弯矩动态值在

VNE 下转弯动作时，较盘旋时也增大很多，基本达到了 5h 疲

劳限制值。由图 8 可知，自动倾斜器不动环支臂切向力动态

值在整个 VNE 下转弯动作时也非常大，超过了 5h 疲劳限制

值，接近了 1h 疲劳限制值。主、尾桨叶载荷参数的变化符合

理论分析。

综上所述，在该型直升机 VNE 下降转弯试飞过程中，监

控的关键飞行状态参数、关键位置振动参数和关键部件载荷

参数，都呈增大趋势，但都未超出最大限制值，同时在动作

结束后，上述参数又都收敛至正常范围内，最终安全完成了

VNE 下降转弯试飞工作。

4 结论
通过某型直升机不可逾越速度下降转弯的试飞实例，

可以得到以下结论：

（1）理论分析了直升机 VNE 下降转弯试飞过程中可能
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存在的风险点，并提出了试飞安全监控方案。

（2）结合该型直升机试飞，制订了具体的试飞监控方

案，保障了该型机 VNE 下降转弯试飞工作安全的同时，验证

了理论分析的风险点的正确性。

（3）为后续直升机试飞安全监控提供借鉴思路。 
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Flight Test Research on Never-Exceed Speed in Helicopter Descending and 
Turning
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Abstract: This paper based on the load spectrum flight test of some helicopter， researching the item of helicopter 

descending and turning at the velocity never to exceed .First of all， theoretically analyzed the possible risks while 

helicopter doing the item， for the possible risks，mount sensors and complete the calibration of sensor before 

helicopter fly， to measure flight state parameters， vibration parameters and load parameters. During the whole item 

flying， monitored the above key parameters. It not only guarantees the safety of the helicopter’s spectrum flight test 

while doing the item， but also establishes a reliable method for this items.
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