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摘　 要：为分析双层平尾气动特性，采用 ＣＦＤ 方法建立了直升机平尾计算模型，获得了低速前飞和机

身大迎角状态不同构型平尾的气动特性，分析了单层和双层平尾构型的气动特性和流场特点，研究了

双层平尾对低速前飞状态和大迎角状态的纵向静稳定性改善作用机理。 结果表明：双层平尾构型通

过抑制旋翼 ／ 平尾干扰改善低速前飞状态下的直升机俯仰力矩突增问题，前进比为 ０．０５ 时，双层平尾

俯仰力矩比单层平尾减小 ５６．８％；双层平尾的失速迎角和最大俯仰力矩增大，从而增强直升机大迎角

状态的纵向静稳定性，迎角 ２０°时，双层平尾俯仰力矩比单层平尾增大 ６０．１％。
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　 　 平尾是直升机的重要部件之一，主要起到改善

直升机平衡操稳特性的作用。 与固定翼飞机不同，
直升机平尾受到旋翼尾迹影响，在低速前飞状态，旋
翼尾迹撞击平尾，引起平尾气动力突然变化，导致机

体姿态突变［１］。 另外，在直升机进场下降和自转下

滑状态，机身迎角较大，平尾容易失速，导致平尾俯

仰力矩下降，难以保证直升机的纵向稳定性要

求［２］，这些都是直升机平尾设计的难点问题。 当前

直升机平尾多为单层平尾，直升机平尾设计时，常通

过调整平尾的布置位置减小旋翼 ／平尾干扰的影响，
采用增加前、后缘条和前缘缝翼等措施改善平尾的

失速特性［３⁃５］。 然而，空客 Ｈ１６０ 直升机首次采用双

层平尾气动布局，突破原有的直升机平尾设计理念，
因此，开展双层平尾的气动特性分析具有重要意义。

对于单层平尾的气动特性，国内外研究者已经

开展了详细的研究，风洞试验研究［６⁃８］ 揭示了旋翼 ／
单层平尾干扰机理，数值模拟研究［９⁃１１］获得了旋翼 ／
单层平尾干扰的更多流场细节，另外有研究［４⁃５］ 分

析某些局部结构对单层平尾的失速特性影响。 至

今，对单层平尾的气动特性已有比较深入的认识。
然而，Ｈ１６０ 直升机首次采用双层平尾构型，给

直升机平尾研究带来新的问题。 双层平尾属于双翼

布局设计，双翼布局被广泛应用于航空飞行器设计，
研究发现双翼布局在某些情况下可以获得比单翼布

局更好的气动特性［１２⁃１６］。 目前国内外对这种新的

平尾构型研究还很少。 国外 Ｋｅｌａｉｄｉｓ 等［１７］对双层平

尾的设计方法和发展做了介绍，主要从工程设计的

角度对孤立双层平尾的设计思路和降低旋翼 ／平尾

干扰的机理进行阐述。 国内孙会迅等［１８］ 采用 ＣＦＤ
方法（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ）分析了双层平尾

的旋翼 ／平尾简化计算模型的气动干扰特性，初步研

究了双层平尾对旋翼 ／平尾干扰的抑制机理。 通过

调研发现，公开文献中针对直升机双层平尾构型气

动特性的深入研究很少，因此有必要针对直升机双

层平尾构型的气动特性开展研究。
鉴于此，本文采用数值计算方法分析了双层平

尾构型气动特性，流场计算采用经过试验验证的

ＣＦＤ 方法。 建立双层平尾构型直升机计算模型，对
低速前飞和机身大迎角姿态的平尾气动特性进行计

算，分析了双层平尾构型的气动特性，研究了双层平

尾对低速前飞状态和大迎角状态的纵向静稳定性改

善作用机理，为直升机平尾设计提供参考。

１　 计算方法及验证

１．１　 数值计算方法

动量源方法采用桨盘模型替代真实桨叶，在动
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量方程中添加动量源项模拟旋翼对流场影响。 动量

源方法兼顾了计算效率和计算精度，已经广泛应用

于旋翼与机身等部件干扰研究［１９⁃２１］。 本文研究重

点为旋翼干扰下的平尾气动特性，因此采用动量源

方法在旋翼 ／平尾干扰研究中模拟旋翼尾迹。
数值计算采用三维定常雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ

（Ｎ⁃Ｓ）方程，空间离散采用二阶空间离散有限体积

方法，惯性坐标系的雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程为
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Ω为控制体单元体积，∂Ω为控制体单元面积，ｎ为控

制体面的单位法向矢量，ｔ 为时间，ρ 为气体密度，ｐ
为气体压强，ｕ，ｖ，ｗ 为速度的分量，Ｖｒ ＝ （ｕｒ，ｖｒ，ｗｒ） Ｔ

表示相对速度，Ｖｔ ＝ （ｕｔ，ｖｔ，ｗ ｔ） Ｔ 表示控制体的牵连

速度，Ｅ 为总能，Ｈ 为总焓，Ｊ 为动量源项。 数值计算

采用可压缩流动求解器，湍流模型选择 Ｓ⁃Ａ 模型，气
体模型选择理想气体模型，边界条件为压力远场。
１．２　 计算方法验证

Ｒｏｂｉｎ 模型是经典的气动干扰计算方法的验证

算例 ［２２］，ＲＯＢＩＮ 模型包括旋翼和机身模型，采用本

文方法计算了前进比为 ０．０１ 和 ０．１５ 状态下的旋翼 ／
机身气动干扰时的机身时均压力分布结果。 如图 １
所示，计算结果与试验结果相近，表明计算方法

可靠。

图 １　 机身上的时均压力分布

２　 直升机双层平尾构型气动特性分析

２．１　 计算模型

建立直升机双层平尾计算模型，包括机身、旋翼

和平尾等部件。 其中，参照空客 Ｈ１６０ 直升机外形，
绘制机身和平尾模型几何外形。 由于 Ｈ１６０ 直升机

未公开平尾翼型和旋翼气动布局，计算模型中平尾

翼型采用 ＮＡＣＡ００１２ 翼型，旋翼采用线性扭转的矩

形桨叶，桨叶翼型采用 ＮＡＣＡ００１２ 翼型。 对机身和

平尾划分笛卡尔网格，在物面处生成边界层网格，边
界层网格为棱柱层网格，通过在动量方程中添加动

量源项模拟旋翼对流场影响，对称截面网格如图 ２
所示，网格总数约为 ３００ 万。

直升机和双层平尾的几何及表面网格如图 ３ 和

图 ４ 所示，双层平尾由上层平尾和下层平尾组成，其
中上层平尾安装在尾梁上，下层平尾通过连接件吊

挂在尾梁下部（模型处理简化了连接件）。
建立了用于计算对比的单层平尾构型直升机模

型，小迎角范围的单双层平尾俯仰力矩系数截距和

斜率基本相等，如图 ５ 所示。 建立的单层平尾几何

和表面网格如图 ６ 所示，单双层平尾安装角如表 １
所示。

·３３２·
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　 　 　 　 　 图 ２　 对称截面网格　 　 　 　 　 　 图 ３　 双层平尾构型直升机 图 ４　 双层平尾几何和表面网格

几何及表面网格

图 ５　 平尾俯仰力矩系数与迎角关系曲线

图 ６　 单层平尾几何和表面网格

表 １　 平尾安装角

部件 安装角 ／ （°）
上层平尾 ０
下层平尾 －５
单层平尾 －２．９

另外需要说明的是，计算低速前飞状态时，计算

模型包括机身、平尾和旋翼，计算获得不同前进比下

（旋翼拉力系数 ＣＴ ＝ ０．００６ ４）的平尾气动特性和流

场特征。 计算大迎角状态时，主要研究平尾自身的

气动特性，计算模型包括机身和平尾。 保持前飞速

度不变（前进比 μ ＝ ０．１９），计算不同迎角下的直升

机平尾气动特性。
２．２　 低速前飞状态下的双层平尾气动特性分析

低速前飞状态，旋翼尾流向后倾斜撞击平尾，引
起平尾俯仰力矩突变。 本节分析了不同前进比下的

不同构型平尾气动特性，探讨双层平尾对低速前飞

状态的直升机纵向静稳定性改善作用机理。
２．２．１　 不同前进比下平尾气动力分析

图 ７ 为平尾俯仰力矩随前进比变化（俯仰力矩

为正对应抬头）。 当前进比小于 ０．１ 时，直升机处于

过渡飞行状态，单层平尾俯仰力矩存在突变情况，这
将引起直升机姿态剧烈变化，而双层平尾构型俯仰

力矩变化相对缓慢。 前进比为 ０．０５ 时，双层平尾俯

仰力矩比单层平尾减小 ５６．８％，表明双层平尾构型

能够改善过渡飞行状态下稳定性，当前进比大于 ０．１
时，单层和双层平尾的俯仰力矩特性相近。

图 ７　 平尾俯仰力矩随前进比变化

平尾俯仰力矩与升力呈正相关，进一步分析平

尾升力特性，图 ８ 为平尾升力随前进比变化。 在过

渡状态下，平尾升力存在突变，单层平尾升力突变导

致俯仰力矩突然变化，而双层平尾的升力变化较小。
图 ９ 为平尾干扰升力随前进比变化曲线，干扰升力

等于平尾升力减去无旋翼干扰下平尾升力，可以看

到平尾干扰升力与平尾升力变化规律一致，旋翼尾

迹干扰使得平尾升力在过渡状态存在突变情况。 相

比单层平尾，前进比为 ０．０５ 状态，双层平尾干扰升

力下降 ５５％，表明双层平尾可以通过抑制旋翼 ／平
尾干扰来改善低速前飞下的直升机静稳定性。

进一步分析双层平尾的上下层平尾干扰升力随

前进比变化规律，如图 １０ 所示。 在过渡飞行状态

·４３２·
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下，上层平尾干扰升力变化规律与单层平尾相近，存
在干扰升力突变情况，下层平尾干扰升力也存在突

变但是不如上层平尾剧烈。 在前进比为 ０．０５ 左右

时，上层平尾的升力向下凹，下层平尾的升力向上

凸，因此二者有抵消效应，使得双层平尾构型的整体

升力变化较平缓。 双层平尾的干扰升力未发生突

变，推断是由于上下层平尾之间的气动干扰影响，具
体原因需要通过流场分析进一步确定。

　 　 　 图 ８　 平尾升力随前进比变化　 　 　 　 图 ９　 干扰升力随前进比变化 图 １０　 上下层平尾干扰升力随前进比变化

２．２．２　 流场分析

图 １１ 为不同前进比下，纵向对称面垂向速度分

布及流线图。 在悬停状态下，旋翼尾迹向下，尾迹未

撞击平尾。 在低速前飞状态下（μ ＝ ０．０５），旋翼尾翼

向后方倾斜，旋翼尾迹撞击平尾。 继续增大前飞速

度，中等速度前飞状态（μ ＝ ０．１９），旋翼尾迹继续向

后方倾斜，尾迹远离平尾。 通过流场分析发现，低速

前飞状态，旋翼尾迹撞击平尾，导致平尾升力突然

增大。

图 １１　 不同前进比下，纵向对称面垂向速度分布及流线图

　 　 不同前进比下的机身表面压力分布如图 １２ 所

示。 在悬停状态（ μ ＝ ０）下，旋翼尾迹撞击尾梁位

置，未撞击平尾，尾梁位置压力较大。 在低速前飞状

态（μ＝ ０．０５）下，旋翼尾迹撞击平尾，平尾上表面压

力增大。 而继续增大前飞速度，中等速度前飞状态

（μ＝ ０． １９），旋翼尾迹向后倾斜，平尾上表面压力

减小。

图 １２　 不同前进比下，机身表面压力分布

　 　 图 １３ 为低速前飞状态（μ＝ ０．０５）的纵向截面流

线图。 受旋翼尾迹干扰，单层平尾上表面压力增大，
这会导致平尾向下升力增大，引起俯仰力矩突然增

大，而双层平尾构型的上层平尾遮挡了旋翼尾流，下
层平尾未受到旋翼尾流撞击，因此下层平尾的上表

面压力未增大，对应下层平尾升力未增大。 另外，上
层平尾因旋翼尾迹撞击而上表面压力增大，但是双

层平尾设计降低了上层平尾面积，上层平尾的干扰

升力相比单层平尾减小。

·５３２·
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图 １３　 低速前飞状态（μ＝ ０．０５），纵向截面

压力分布及流线图

２．３　 大迎角状态下的双层平尾气动特性分析

在进场和自转下滑阶段，直升机处于大迎角状

态，该状态下平尾容易失速，导致平尾俯仰力矩突然

减小， 给直升机操纵带来严重影响。 本节分析了不

同迎角状态的平尾气动特性，探讨双层平尾构型对

大迎角状态的直升机纵向静稳定性改善作用机理。
２．３．１　 不同迎角下平尾气动力分析

图 １４ 为平尾俯仰力矩随迎角（机身迎角）变化

的关系曲线。 当迎角小于 １０°时，双层平尾和单层

平尾的俯仰力矩相近。 当迎角大于 １０°时，单层平

尾的俯仰力矩斜率绝对值减小，而双层平尾俯仰力

矩线性变化范围更宽，且最大俯仰力矩值更大。 迎

角 ２０°时，双层平尾的俯仰力矩比单层平尾增大

６０．１％，表明双层平尾构型可以延缓平尾失速，拓宽

平尾迎角静稳定范围，增大操纵功效。
平尾俯仰力矩与升力呈正相关，进一步分析平

尾升力特性，如图 １５ 所示。 平尾升力与俯仰力矩随

迎角变化规律一致，相比单层平尾，双层平尾失速迎

角更大，且最大升力更大。 进一步分析单双层平尾

各个部件升力系数随迎角变化规律，图 １６ 为各部件

升力系数随迎角变化的关系曲线。 升力系数线性变

化范围内，３ 个平尾的升力系数变化曲线平行，由于

存在安装角差异，相同迎角下，３ 个平尾的升力系数

数值不同；上层平尾与单层平尾的升力系数随迎角

变化规律相近，最大升力系数也相近，而下层平尾的

最大升力系数和失速迎角更大。

　 　 　 图 １４　 不同迎角下的平尾俯仰力矩　 　 　 图 １５　 不同迎角下的平尾升力 图 １６　 各部件升力系数随迎角变化

　 　 由于双层平尾的上下层平尾安装角的差异，上
下平尾不同时失速，一定程度上推迟了双层平尾整

体升力下降，延缓平尾俯仰力矩的下降。 同时下层

平尾最大升力系数更大，使得双层平尾具有更大的

操纵功效，其作用机理需要通过流场分析进一步

确定。
２．３．２　 流场分析

对比不同迎角下平尾压力分布，如图 １７ 所示。
小迎角状态（１０°迎角），单层和双层平尾的压力分

布均匀，上翼面前缘为低压区，平尾根部位置低压区

面积较大，符合小迎角状态的翼面压力分布特点；大
迎角状态（２０°迎角），单层平尾根部上翼面低压区

面积减小，低压区集中在翼尖位置，表明平尾根部上

翼面可能发生流动分离，双层平尾的上层平尾压力

分布与单层平尾类似，而下层平尾翼面压力分布未

发生明显变化，与小迎角状态压力分布特点一致。
进一步分析大迎角下平尾中间截面速度特点如

图 １８ 所示。 大迎角状态（２０°迎角），单层平尾和上

层平尾上翼面后缘发生流动分离，导致平尾升力下

降。 而下层平尾速度分布均匀，无流动分离现象。

·６３２·
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图 １７　 不同迎角下平尾压力分布

图 １８　 迎角 ２０°下，平尾中间截面速度分布及流线

这是因为上下层平尾安装角存在差值，下层平尾晚

于上层平尾发生流动分离。
图 １９ 为平尾中间截面压力分布，迎角 １０°时，

平尾升力与迎角呈正比，平尾的实际迎角越大，翼面

的压力差越大，因此，上层平尾压力差最大，而下层

平尾压力差最小。 大迎角状态下 （２０°迎角）， 上层

平尾和单层平尾剖面压力差减小，对应上层平尾和

单层平尾失速，升力下降，而下层平尾的剖面压力差

最大，对应升力最大。

图 １９　 不同迎角下，平尾中间截面压力分布

考虑到各平尾安装角不同的影响，分析平尾升

力系数随实际迎角变化规律，如图 ２０ 所示，实际迎

角等于机体迎角加上平尾安装角。 单层平尾和上层

平尾升力系数随实际迎角变化规律一致，而下层平

尾的失速迎角和最大升力系数更大。 推断各平尾气

动性能的差异是由安装方式不同引起的，单层平尾

和上层平尾安装在尾梁上，而下层平尾吊挂在尾梁

下部，单层平尾和上层平尾气动性能较差可能是受

翼身干扰导致，有研究指出翼身干扰可能导致翼根

流动提前分离，降低翼面升力特性，包括升力线性段

变短，最大升力和失速迎角减小等［２３⁃２４］。

图 ２０　 不同实际迎角下，各部件升力系数

图 ２１ 为实际迎角 １２°下，平尾根部截面速度分

布及流线图，单层平尾和上层平尾上翼面均出现较
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图 ２１　 实际迎角 １２°下，平尾根部截面速度分布及流线图

大的流动分离区，表明根部流动情况恶化发生分离，
而下层平尾速度分布均匀，流动平缓未发生分离。
　 　 图 ２２ 为实际迎角 １２°下，平尾根部截面压力分

布，３ 个平尾的下翼面压力分布相近，而下层平尾的

上翼面压力更低，因此下层平尾的根部翼面压力差

更大。 结果表明，单层和上层平尾的根部流动分离

提前，升力系数线性段范围减小且最大升力系数降

低，因此下层平尾失速迎角和最大升力系数更大。

图 ２２　 实际迎角 １２°下，平尾根部截面压力分布

３　 结　 论

本文建立了基于 ＣＦＤ 方法的双层平尾构型直

升机计算模型，分析了低速前飞和机身大迎角姿态

的平尾气动特性和流场特点，主要得到以下结论：
１） 双层平尾结构简洁，可抑制旋翼 ／平尾干扰，

延迟平尾失速，可以作为一种被动流动控制构型。
２） 当前进比小于 ０．１ 时，直升机处于过渡飞行

状态，单层平尾俯仰力矩存在突变情况，这将引起直

升机姿态剧烈变化，而双层平尾构型俯仰力矩变化

相对缓慢。 前进比为 ０．０５ 时，双层平尾俯仰力矩比

单层平尾减小 ５６．８％，表明双层平尾构型能够改善

过渡飞行状态下直升机纵向稳定性。
３） 直升机自转下滑和进场状态下，直升机迎角

较大，平尾易失速而造成俯仰力矩突降，影响直升机

纵向稳定性。 相比单层平尾，双层平尾俯仰力矩线

性变化段更宽，失速迎角延迟，且最大俯仰力矩更

大，迎角 ２０°时，双层平尾的俯仰力矩比单层平尾增

大 ６０．１％，表明双层平尾构型可以增强直升机大迎

角状态的纵向稳定性。
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ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．
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