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双发轻型民用直升机高高原试飞方法研究

李生伟，赵德杨，林长亮

（哈尔滨飞机工业集团有限责任公司 飞机设计研究所，哈尔滨 150066）

摘 要：在高高原试飞时，直升机接近使用限制边界，试飞风险高，需要研究制定合理安全的试飞方法，在保证

安全的同时获得准确的直升机性能参数。本文依据适航规章对直升机高原试飞及数据外推的要求，分析确定

高高原试飞所需环境条件及试飞科目，研究高高原试飞方法和数据处理分析方法，并应用确定的试飞方法进行

H425-100型机高高原试飞。结果表明：本文所确定的试飞方法合理可行，系留悬停法可以提高试飞工作效率，

单发模拟模式能够有效地降低试飞风险，拟合方法可以更准确地确定直升机起飞着陆距离。

关键词：直升机；发动机；高高原试飞；飞行试验；适航

中图分类号：V275. 1；V217 文献标识码：A
DOI: 10. 16615/j. cnki. 1674-8190. 2022. 01. 12 开放科学（资源服务）标识码（OSID）:

Research on Very High Plateau Test Flight Method of Twin-engine
Light Civil Helicopter

LI Shengwei，ZHAO Deyang，LIN Changliang
（Aircraft Design and Research Institute，Harbin Aircraft Industry Group Co.，Ltd.，Harbin 150066，China）

Abstract：During the performance flight test at very high plateau，the helicopter is near the using limitation，the
flight risk is high. It is necessary to study and develop reasonable and safe test flight methods to obtain accurate heli⁃
copter performance data while ensuring test flight safety. According to the airworthiness regulations on the require⁃
ments of helicopter high plateau test flight and data extrapolation，the required test flight environment condition and
test flight subjects are analyzed and determined. Both of the very high plateau test flight method and data processing
method are studied，and the determined test flight method is applied for very high plateau test flight of H425-100
helicopter. The results show that the testing methods determined in this paper are reasonable and feasible，in which
the tethered hover method can improve the efficiency of test flight，the one-shot simulating mode can effectively re⁃
duce the risk of test flight，and the fitting method can be used to determine the helicopter take-off and landing dis⁃
tance more accurately.
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0 引 言

H425-100型双发轻型直升机是哈尔滨飞机工

业集团有限责任公司在 H425型机基础上换装大

功率发动机和新型航电系统研制的新型直升机。

与H425型直升机相比，H425-100型机改善了高原

飞行性能，适合中国西部高原地区使用。

根据适航规章要求［1］，为验证直升机高原飞行

性能和飞行特性，需进行高原试飞工作。国外对

直升机高原适航验证试飞方法研究比较成熟。F.
Gallagher等［2］研究了 K-1200型直升机的高原性

能，指出直升机高原性能依赖于许多因素，最重要

的有旋翼性能、发动机性能、纵向操纵余量和自转

能力等，根据飞行试验验证的 4 600 m密度高度下

K-1200型直升机的参数，外推了 9 100 m密度高度

下直升机的高原性能，但是外推得出的性能结果

缺乏实际飞行的验证；J. Schillings等［3］研究了 Bell
412EPI型直升机适航验证试飞方法，高原试飞科

目包括悬停性能、近地面机动、极限高度速度包线

和 A类起飞着陆性能等，但是只在中等高度条件

下进行了试飞；C. Ockier等［4］研究了 H145型直升

机 在 高 高 原 条 件 下 的 适 航 验 证 试 飞 方 法 ，在

4 000 m海拔高度的高高原进行了 A类起飞、极限

高度速度包线、近地面机动能力等科目的试飞，并

在 5 420 m海拔高度进行了 B类起飞试飞。

国内对直升机高原适航验证试飞技术缺乏系

统研究。田磊等［5］基于直升机高原试飞结果研究

了直升机在不同离地高度下悬停时的地面效应函

数模型，确定的地面效应函数模型以直升机无地

效悬停性能为基准，但是没有研究准确地确定直

升机高原无地效悬停性能的方法；宋招枘等［6］研究

了直升机高原滑跑起飞性能试飞技术，提出了最

大起飞质量的估算方法，但是滑跑起飞方式主要

是军用直升机在特殊环境条件下使用，民用直升

机很少使用；李令等［7］研究了直升机极限高度速度

包线试飞方法，但是对于多发直升机极限高度速

度包线试飞方法研究不足。

本文研究适航规章对高高原试飞的要求，确

定每种试飞科目的试飞方法；应用确定的试飞方

法在海拔高度 3 950 m的玉树巴塘机场进行H425-
100型机高高原试飞。

1 适航规章对高高原试飞的要求

根据市场需求，H425-100型机设计的使用包

线如图 1所示，其中Ⓐ为起飞和着陆包线，Ⓑ为飞

行包线。

H425-100型机最大起飞着陆高度设计目标为

4 572 m密度高度。为获得适航批准，需要在接近

最大起飞着陆高度的条件下进行试飞。

民用适航规章允许将近地面机动能力和极限

高度速度试验数据由演示试验高度外推 600 m，悬

停、起飞和着陆性能试验数据可以外推至最大

1 200 m密度高度［8］。因此，为获得 4 572 m密度高

度条件的批准，需要在超过 3 972 m密度高度条件

进行高高原试飞。

按照 H425-100型机适航验证试飞计划，在

9~10月之间进行高高原试飞，试飞时的环境温度

在 0~10 ℃之间。为满足密度高度超过 3 972 m的

要求，试验地点压力高度应超过 3 650 m。综合西

部地区民用机场的海拔高度和机场交通以及保障

设施条件，最终选择海拔高度约 3 950 m的青海省

玉树巴塘机场作为高高原试飞地点。

2 试飞方法和数据处理方法

2. 1 悬停性能

直升机悬停性能是制定起飞着陆和极限高度

速度包线试飞计划的基础。采用系留悬停法试飞

效 率 高 ，试 飞 时 容 易 控 制 悬 停 高 度 ，试 验 数 据

准确［9］。

因巴塘机场没有适宜的系留设施，试飞团队

图 1 H425-100型机高度温度包线

Fig. 1 Altitude temperature envelope of H425-100
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研制可移动式系留平台，如图 2所示。在巴塘机场

停机坪组装系留平台，试飞时通过直升机外吊挂

吊钩连接系留钢索。系留钢索长度根据试飞大纲

规定的有地效悬停高度和无地效悬停高度确定。

试飞时在试飞点附近设置便携式气象站，测

量环境温度及风速等数据。按照适航规章要求，

试飞时风速不得超过 1. 5 m/s［8］。
通过叶素和动量理论［5］建立直升机悬停所需

总功率的理论模型，如式（1）所示。

P= ζ
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8 ρ ( )ΩR
3
CD0σRAD +

T 3

2ρAD
（1）

式中：AD为旋翼桨盘面积；CD0为旋翼桨叶叶素平

均型阻系数；P为直升机悬停需用功率；R为旋翼

桨盘半径；T为直升机旋翼拉力，可以认为其值等

于直升机悬停质量；Ω为旋翼转速；ζ为直升机功率

传递系数；ρ为空气密度；σR为旋翼实度。

假设旋翼转速的影响可以忽略，型阻系数为

常数，将上述关系式进行无因次化处理。对于大

多数常规旋翼工作状态，需用功率与旋翼拉力关

系可以整理为

CP= k1C 3/2
T + k0 （2）

式中：CT 为无量纲拉力系数，CT=
T

ρAD ( )ΩR
2；CP

为无量纲功率系数，CP=
P

ρAD ( )ΩR
3；k1 和 k0 为

常数。

对于给定直升机：

CT=
T
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2 ∝
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σω2

（3）
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ρΩ 3 ∝
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式中：σ为密度比，即直升机实际飞行环境下空气

密度与标准大气密度之比；ω为旋翼转速比，即直

升 机 实 际 飞 行 时 的 旋 翼 转 速 与 旋 翼 额 定 转 速

之比。

悬停性能试验的目的即确定和验证上述关系

的准确形式，用于后续的性能扩展，其中变量 k1和

k0可以通过悬停试验获得，拉力系数由系留悬停试

验中一系列的拉力条件确定，功率系数由与之相

应的功率条件确定。

OH-58A直升机（NACA 0012翼型）从试飞数

据中获得的广义悬停性能［10］可以表示为 CP与 C 3/2
T

的关系曲线，如图 3所示。当 CT的值较大时，线性

曲线拟合与真正的数据不一致，线性形式只是 CT

为中等值时的合理假设。假如只在小的 CT值时取

悬停试验数据，则以线性曲线拟合形式外推广义

的悬停性能会引起较大误差。基于这个原因，

FAA（美国联邦航空管理局）只允许悬停性能数据

的外推和/或内推到最大 1 200 m。因此尽可能在

大的 CT范围内从冬天的接近海平面到夏天的高空

条件下搜集广义数据的悬停性能试验。

2. 2 模拟单发模式调整

极限高度速度包线、起飞着陆性能试飞都需

要使用单发工作功率状态，而单发工作功率状态

累计使用时间达到规定值后，发动机需进行相应

的检查维修工作，这将严重影响试飞工作进度。

因此，新型发动机普遍提供模拟单发模式用于飞

行员训练以及试飞［11-12］。H425-100型机也设计有

模拟单发模式，该模式的基本原理是使两台发动

机工作在小功率状态，两台发动机输出功率之和

图 2 移动平台悬停系留试验

Fig. 2 Tethered hover test with removable platform

图 3 OH-58A广义悬停性能

Fig. 3 The generalized hover performance of OH-58A
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等于相应的单发应急功率。另外，通过调整控制

参数，模拟单发模式还能够模拟发动机失效时的

瞬态变化［11］。

为保证模拟单发模式准确模拟发动机失效后

的动态过程，在进行涉及发动机失效的试飞科目

前，首先进行模拟单发模式调整试飞，然后进行真

实发动机失效试飞，最后进行模拟单发模式试飞。

试飞过程中飞行员维持直升机总距操纵不变，只

控制直升机姿态和航向。根据试飞结果调整模拟

单发模式控制参数，最终使模拟单发模式动态变

化过程以及稳定输出功率与真实发动机失效相

一致。

2. 3 极限高度速度包线

极限高度速度包线不仅取决于直升机性能，

飞行员的操作时机对包线结果有直接影响。只有

在 飞 行 试 验 中 才 能 准 确 确 定 极 限 高 度 速 度

包线［13］。

如果在试验前能够预估极限高度速度包线，

将极大地降低试验工作量和试飞风险。不过目前

对极限高度速度包线的试飞研究主要针对单发直

升机，试飞获得的极限高度速度包线回避区结果

远大于双发直升机在一台发动机不工作情况下的

回避区［13］。计算方法或者基于某些机型的试飞结

果过于简单，或者基于优化算法等现代技术过于

复杂，都不适于试飞前预估计算。因此极限高度

速度包线是所有直升机性能试验项目中可预测性

最低的［8］。

极限高度速度包线试验一般采用逐步接近方

法［10］。下边界试飞由低高度的有地效悬停开始，

使用模拟单发模式模拟发动机失效，飞行员操纵

直升机安全着陆。在确认着陆的安全性后增加悬

停高度重复试验，直至获得极限高度速度包线边

界点为止。速度增加 10~20 km/h后继续试验，寻

找包线边界上的下一个点。上边界试飞由高高度

的无地效悬停开始，采用类似的试验顺序逐渐寻

找包线边界点。

2. 4 起飞着陆性能

直升机常规起飞程序，要求按定义的起飞剖

面进行起飞，爬升至 15 m。起飞剖面的定义与最

大起飞质量密切相关，应保证直升机能得到这样

的加速度，即在与 HV边界留有 9 km/h安全余量

及满足功率要求的前提下，随后加速至爬升速度。

试飞目的是通过试飞（结合 HV包线试飞）确定并

验证直升机 B类起飞剖面，然后按该剖面进行试验

以对其最大起飞质量进行验证试验，同时检查其

起飞距离。上述过程基于试飞数据扩展为起飞

图表。

起飞距离与压力高度和外界大气温度相关。

将起飞距离简化为

ì
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ïï
ï
ï
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ï
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ï
ï
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d= a0 + a1 ⋅Hp+ a1 ⋅H 2
p

a0 = b0 + b1 ⋅TOA

a1 = c0 + c1 ⋅TOA

a2 = d 0 + d 1 ⋅TOA

（5）

式中：Hp为压力高度；TOA为外界大气温度。

根据试验结果，可以确定公式（5）中的系数 b0、

b1、c0、c1、d 0和 d 1，进而得到在整个使用包线内的 B
类起飞距离结果。

着陆性能即净空越过 50 ft（1 ft=0. 304 8 m）
障碍后需要的着陆距离，注意着陆航迹同样需要

避开极限高度速度包线，将 B类着陆飞行分为空中

段和地面段两个阶段。假设每个阶段都是等减速

运动，由运动学原理可以得出着陆过程中轴向风

速VFHW、空中段进入空速VTAS、接地速度VG、空中

段水平距离 S1、地面段水平距离 S2以及相应加速

度 a1、a2之间的简化关系。

空中段的减速度为

a1 =
V 2
G - ( )VTAS - VFHW

2

2S1
（6）

地面段的减速度为

a2 =-
V 2

G

2S2
（7）

进而可以将试验点的数据修正至 0风速及不

同风速状态。

2. 5 近地面机动能力

适航规章要求在不小于 8 m/s的风速下，直升

机在地面或近地面处，进行任何机动飞行不会丧

失操纵［1］。近地面机动能力通过直升机沿各种方
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位进行侧飞和后飞来评价。试验在无风条件下进

行，事先根据机场跑道方向计算直升机进行各种

方位飞行时需要保持的磁航向。试验时首先在悬

停状态调整直升机航向至需要的方向，试飞员操

纵直升机沿跑道加速飞行，加速至规定速度后保

持一段约 15~30 s的稳定飞行。在一次飞行中能

够获得一个方位直到最大允许速度的所有结果。

直升机近地面机动能力主要由尾桨设计所决

定［14］。进行近地面机动能力试飞时，为方便驾驶

员了解直升机能力，在驾驶杆和脚蹬处加装软尺。

在接近操纵限制时试飞员可以通过软尺数据粗略

判断操纵余量。

3 试飞结果和分析

3. 1 试飞概况

为确定H425-100型机高高原性能，2017年 10
月 9~24日，在玉树巴塘机场完成了 H425-100型
机高高原试飞工作，共飞行 29架次、17 h。

采用系留悬停法进行了悬停性能试飞。试飞

结果扩展了H425-100型机广义悬停性能曲线。

在验证了单发模拟模式与真实单发动态特性

的一致性基础上，使用单发模拟模式进行极限高

度速度包线试飞，确定了在高高原条件下的极限

高度速度包线。在巴塘机场完成无地效悬停质量

下完整的极限高度速度包线试飞，还进行最大起

飞质量即有地效悬停质量下的极限高度速度包线

下边界试飞。

在巴塘机场进行两种起飞航迹的起飞距离试

验。试验质量分别为无地效悬停质量和有地效悬

停质量，演示在起飞过程中一台发动机不工作后

安全返回并停在起飞场地的能力，还进行这两种

质量的着陆距离试验。

采用沿给定方位进行飞行的方法演示 H425-
100型机在高高原的近地面机动能力。共完成八

个方位的飞行试验，相邻两个方位相差 45°。

3. 2 悬停性能

直升机悬停性能试验结果通常采用无量纲系

数进行处理和分析［9］。悬停性能计算方法是计算

在各种压力高度和环境温度组合条件下可用功率

等于需用功率时的直升机质量。每个试验场地的

悬停试验分有地效和无地效，可分别生成一条悬

停曲线，对应于广义的悬停性能曲线描述：

P
σω3

= k1 ( Tσω2 )
3
2

+ k0 （8）

式（8）中确定合适的 k1和 k0值，即可计算任意

给定大气条件和功率情况下的质量。

对无地效悬停试验测试数据进行无量纲处理

后，获得的直升机悬停时拉力系数与功率系数关

系及在低高度获得的结果如图 4所示，可以看出：

在高原条件下，直升机仍具有足够的旋翼能力；无

量纲系数关系与低高度结果相一致。

试验时压力高度 3 751 m，环境温度为 9 ℃，获

得的最大有地效悬停质量为 4 069 kg，最大无地效

悬停质量为 3 583 kg。
计算悬停性能曲线，即计算在给定的 HP 和

TOA 组合条件下的最大悬停质量。首先采用发动

机性能计算程序计算可用功率，随后使用得到的

悬停极曲线公式计算在可用功率等于需用功率时

的换算质量，如式（9）所示。

T
σω2

=

æ

è

ç

ç
çç
ç

ç
P
σω3

- k0

k1

ö

ø

÷

÷
÷÷
÷

÷

2
3

（9）

3. 3 单发模拟模式调整结果

真实发动机失效和调整后的模拟单发模式在

发动机失效后的扭矩和旋翼转速变化历程结果，

图 4 无地效悬停性能试验结果

Fig. 4 Test result of OGE hover performance
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如图 5所示，可以看出：模拟单发模式的稳定输出

功率与真实单发相同，在过渡过程中模拟单发模

式的输出扭矩与真实单发略有差别，但模拟单发

模式和真实单发在过渡过程中的旋翼变化基本相

同。由于试验时旋翼总距保持不变，旋翼转速变

化相同表明旋翼升力变化相同。可以认为，调整

后的模拟单发模式与真实发动机失效两种状态下

直升机具有同样的动态响应。

3. 4 极限高度速度包线结果

极限高度速度包线试验结果如图 6所示。图

中完整的包线是适航规章要求的无地效悬停质量

下的结果，试飞质量为 3 600 kg，试验时的平均压

力高度为 12 294 ft，平均环境温度为 5. 4 ℃。试验

得出的悬停低点高度为 3 m，悬停高度高度为

83 m，膝点高度为 15 m，速度为 55 km/h。
单独的极限高度速度包线下边界是有地效悬

停 质 量 下 的 结 果 如 图 6 所 示 。 试 飞 质 量 为

4 000 kg，试验时的平均压力高度为 3 748 m，平均

环境温度为 6 ℃。在有地效悬停质量下，极限高度

速 度 包 线 悬 停 低 点 高 度 为 1. 8 m，膝 点 高 度 为

15 m，速度为 74 km/h。

3. 5 起飞着陆性能结果

根据极限高度速度包线试验结果，综合起飞

时的驾驶技术难度以及直升机飞行性能，制定了

两种起飞剖面。起飞剖面 1与在平原和次高原地

区使用的起飞剖面相同。在玉树进行试验的环境

条件下，起飞剖面 1适用于起飞质量小于 3 600 kg
情况，能够保证在最大起飞质量下起飞剖面距极

限高度速度包线回避区最小间隙不小于 9 km/h。
与起飞剖面 1相比，起飞剖面 2增大了起飞速度，

适用于直升机起飞质量超过 3 600 kg情况。

起飞剖面 1试验质量为 3 600 kg，试验时压力

高度为 3 732 m，环境温度为 15 ℃，多次试验得到

的起飞距离平均值为 208 m。

起飞剖面 2试验质量为 4 100 kg，试验时压力

高度为 3 755 m，环境温度为 14 ℃，多次试验得到

的起飞距离平均值为 515 m。

以起飞着陆试飞数据为基础，采用最小二乘

法拟合起飞距离和着陆距离公式。通过拟合公式

可以计算在其他高度温度条件下的起飞距离和着

陆距离性能。

根据试飞结果，高度与外界大气温度可以通

过试飞直接测得，距离可用D-GPS得到，通过数据

处理可以确定公式中的系数 b0、b1、c0、c1、d 0和 d 1，

图 6 极限高度速度包线试验结果

Fig. 6 Test results of height velocity envelope
（a）扭矩

（b）旋翼转速

图 5 真实单发与单发模拟模式动态特性

Fig. 5 Transient characteristic of real OEI and OEI
simulating mode
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进而得到在整个使用包线内的 B类起飞距离结果。

H425-100型机 B类着陆剖面为在离地高度

15 m时以 83 km/h速度进场，在离地高度 5 m时操

纵直升机减速，以约 37 km/h速度着陆，使用机轮

刹车和旋翼操纵使直升机滑跑一段距离后完全

停止。

由 15 m 至 完 全 停 止 所 需 距 离 d 与 真 空 速

VKTAS 呈线性关系，其中系数 m= 7.5，c= 1 275+
7.0× V 1.3

FHW。

d= m× VKTAS + c （10）
进行质量为 3 600和 4 000 kg的双发着陆和单

发着陆试验，试验结果表明在着陆过程中直升机

需用功率较小，发动机工作状态对着陆距离结果

影响较小。由于 3 600 kg时接地前减速效果比

4 000 kg更明显，接地速度小，因此 3 600 kg时的着

陆距离比 4 000 kg时要短。3 600 kg着陆试验时压

力高度 3 810 m，环境温度 8 ℃，风速 1 m/s。双发

着陆距离平均值为 262 m，单发着陆距离平均值为

283 m。4 000 kg着陆试验时压力高度 3 749 m，环

境温度 6 ℃，风速 2 m/s。双发着陆距离平均值为

387 m，单发着陆距离平均值为 434 m。

3. 6 近地面机动能力结果

在高高原，近地面机动能力通常受到航向操

纵限制。H425-100型机在左侧飞时操纵量随侧飞

速度的变化规律如图 7所示，可以看出：随着侧飞

速度增加，航向操纵量增加。如果以 10%操纵行

程作为操纵余量，左侧飞最大速度为 8 m/s。

以航向操纵留 10%行程余量为标准确定的不

同方位的最大速度结果及左前极限重心和右前极

限重心两种状态的试验结果如图 8所示。

从图 8可以看出：H425-100型机近地面机动

的临界方位为左侧飞和后飞；左前重心的最大速

度略小于右前重心，但区别不是十分明显。

4 结 论

（1）在高高原地区，由于天气条件多变，满足

悬停性能试飞风速要求的天气十分难得，采用高

效率的系留悬停法可以获得更准确的试验数据。

（2）在高高原地区，使用模拟单发模式进行极

限高度速度包线等高风险试飞科目可以有效地降

低试飞风险，保证试飞工作顺利完成。

（3）与性能理论计算方法和工程仿真模拟方

法相比，以起飞着陆试飞结果为基础，使用拟合方

法获得直升机起飞距离和着陆距离的计算公式，

可以更准确地确定直升机起飞着陆性能。

H425-100型机高高原适航验证试飞是国内首

次在高高原地区系统地完成适航规章要求的所有

验证科目的试飞。H425-100型机已获得中国民用

航空局颁发的型号合格证，本文介绍的高高原试

飞中所采用的试验方法已获得中国民用航空局的

认可，对今后同等级的国产双发民用直升机适航

验证工作具有重要的借鉴意义。
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