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摘　 要：由于滑流和尾迹的影响，直升机尾桨在旋翼干扰流场中可能会产生强烈的非定常气动力，严
重时会影响直升机操纵，导致结构失效。 非定常流场仿真方法虽然能够捕捉流场细节，但计算量大。
因此，提出了一种耦合动量源和叶素理论的尾桨气动力快速预测方法。 利用动量源模型考虑旋翼对

尾桨流场的干扰作用，提取尾桨诱导速度，并通过叶素理论迭代求解尾桨的准定常气动力。 为验证其

准确性，开展了不同侧滑角旋翼干扰下尾桨气动力特性预测，在 ０°～３０°侧滑角范围内，快速预测方法

得到的尾桨平均拉力系数相对风洞实验的误差为 ２．３１％～４．５０％，非定常流场仿真方法相对实验的误

差为－４．５０％～１．２０％，但前者计算量仅为后者的 ９．６１％。 在小侧滑的前飞状态下，不论旋翼的滑流是

否扫掠尾桨，相比于非定常流场仿真方法预测的尾桨平均拉力，快速预测方法的误差为－６．１９％ ～
６．１５％，单片桨叶的非定常拉力系数的平均值、峰谷值、一阶和二阶叶片通过频率处的峰值都与非定常

流场仿真方法接近，验证了耦合方法的气动力特性预测精度。
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　 　 在现代直升机设计中，尾桨的气动性能对直升

机的操控性和飞行品质起着至关重要的作用。 随着

直升机向高速和高机动性发展，其结构更加紧凑，旋
翼和尾桨的载荷增加，加剧了旋翼对尾桨流动的干

扰作用，产生复杂的非定常气动力。 在极端情况下，
可能导致直升机尾部振动、桨叶疲劳，甚至操控失

效。 因此，预测旋翼干扰下尾桨的气动力特性，并分

析其干扰机理，对于解决这些问题至关重要，也是近

年来直升机气动领域的研究热点。
旋翼对尾桨流动干扰研究方法通常分 ３ 类：实

验方法、理论方法和仿真方法。 这些方法都是在孤

立旋翼或尾桨特性研究基础上发展为考虑旋翼对尾

桨流动干扰研究。
由于旋翼 ／尾桨干扰的气动特性远比孤立旋翼

或尾桨复杂，早期的研究主要依赖于实验。 例如：
Ｗｉｅｓｎｅｒ 和 Ｋｏｈｌｅｒ［１］开展了侧风、尾桨位置和地效对

旋翼 ／尾桨干扰的实验，发现底部向前旋转尾桨可有

效减少尾桨与主旋翼尾流、地面涡流和翼尖涡流的

不利影响。 Ｄｏｏｌａｎ 和 Ｌｅｃｌｅｒｃｑ［２］ 进行旋翼桨尖涡对

尾桨干扰实验，发现垂直于尾桨的旋翼尾迹导致尾

桨表面非定常压力显著改变。 Ｋａｙｎｅｓ 等［３］ 通过风

洞实验发现，侧滑方向 ５０～６０°风导致严重的旋翼对



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４３ 卷

尾桨干扰，致使尾桨拉力显著下降，最小仅为孤立尾

桨拉力的 ０．３。 由于风洞实验研究成本较高，只能对

少数干扰状态进行研究，难以深入流场细节和机理。
理论方法以动量理论和涡流理论为基础。 这

２ 种方法都基于孤立尾桨的气动理论模型，先假设

尾桨桨盘有均匀来流或者按照某些规律变化的入流

模型，再采用经验模型修正的方法，以研究旋翼对尾

桨气流干扰。 例如 Ｓｒｉｎｉｖａｓ 等［４］ 引入旋翼叶尖涡

流，尾桨流场基于动量理论计算，并采用经验模型修

正，模拟了主旋翼尾迹对尾桨气动载荷的影响，结果

显示旋翼叶尖涡流增加了尾桨拉力。 然而，由于入

流速度分布不准确，且经验依赖于特定的旋翼和尾

桨，这种方法对旋翼 ／尾桨耦合流场的描述不够精

细，准确度有限。
相比理论方法，仿真方法具有良好的通用性和

准确性，目前主要有自由尾迹法和 ＣＦＤ 方法 ２ 类数

值方法。 自由尾迹法计算量较小，但由于尾迹涡量

是由桨叶中弧面的偶极子得到，并受限于桨尖涡经

验模型，因此准确度有限。 基于自由尾迹方法的研

究有：Ｑｕａｃｋｅｎｂｕｓｈ 和 Ｂｌｉｓｓ［５］ 采用自由尾迹方法分

析了不同前进比下主旋翼 ／尾桨气动干扰，结果表明

垂直于尾桨桨盘的旋翼尾迹对尾桨局部流场影响较

大。 尹坚平等［６⁃７］采用自由尾迹方法分析了悬停状

态下的尾桨气动载荷，发现尾桨尾流发生强烈变形，
当尾桨远离旋翼时，二者干扰减弱。 谭剑锋等［８⁃９］

基于非定常面元 ／时间步进法修正了面元法的压力

项，并考虑由旋翼桨尖涡诱导的时变项，研究悬停和

侧滑状态下旋翼 ／尾桨的气动干扰，分析了尾桨拉力

系数随风向特性变化的规律。 ＣＦＤ 方法通过离散

旋翼和尾桨的流动区域，采用 Ｎ⁃Ｓ 方程求解流场，因
此准确度更高，但计算量显著增加。 ＣＦＤ 方法在旋

转桨叶流场模拟方面主要分为准定常的动量源模型

和基于嵌套网格的非定常流场仿真方法。 动量源模

型采用无限多个桨叶的简化条件，桨盘近似为厚度

为零的制动盘，基于叶素理论，积分出桨叶气动特

性。 通常需要输入桨盘的目标拉力以预测桨叶气动

特性和流场特性，因此多用于求解桨叶的时间平均

效应。 常规的动量源方法采用孤立桨叶的叶素模型

和诱导速度模型来预测桨盘拉力，由于无法预测干

扰流场下尾桨拉力的改变量因而适用性有限，但可

以提供旋翼和尾桨相互干扰下的准定常流场平均流

场特性。 例如 Ｒｕｉｔｈ［１０］ 采用动量源模型计算了旋

翼 ／尾桨在悬停和前飞下的流场，获得了旋翼与尾桨

桨盘的速度分布，以及机身的压力分布。 非定常流

场仿真方法可以捕捉到流场的细节，用于研究旋翼

尾迹和叶尖涡对尾桨特性影响。 已有的相关研究

有：Ｗａｎｇ 等［１１］ 将旋翼简化为动量源模型作为尾桨

的干扰源，尾桨采用非定常滑移网格方法，研究了旋

翼 ／尾桨干扰在不同侧滑状态下的尾桨气动特性，与
实验结果吻合良好。 Ｙａｎｇ 等［１２］ 采用嵌套网格技术

研究悬停或前飞时旋翼和尾桨的相互作用，发现

２ 个状态下尾桨叶尖涡与旋翼叶尖涡存在干扰现

象。 徐国华团队［１３⁃１４］采用嵌套网格技术，计算结果

显示尾桨旋转方向对旋翼干扰状态下尾桨气动力的

影响是不同的，在不同的飞行状态下各有优势。 孙

钰锟等［１５］采用数值模拟研究侧风状态下孤立尾桨

的气动特性，获得了涡环状态下尾桨气动力动态变

化过程。 由于精细化的数值方法依赖于空间和时间

的离散精度，因此计算量巨大。
为开发一种高效准确的旋翼干扰下尾桨的气动

特性计算方法，本文耦合动量源模型和叶素理论，采
用准定常双动量源模型进行旋翼和尾桨的流场模

拟，提取干扰流场中尾桨桨盘的诱导速度，输入到叶

素理论中，计算干扰气流下的尾桨拉力系数，迭代更

新动量源中的旋翼和尾桨拉力系数，再更新流场，实
现快速求解尾桨气动力的闭环研究。

１　 旋翼干扰下尾桨气动力快速预测
方法

本文构建的耦合动量源模型与叶素理论的尾桨

气动力预测方法（称为快速预测方法）流程图如图 １
所示，包含流场求解、尾桨气动力求解和更新尾桨拉

力 ３ 个部分。 首先，尾桨（旋翼）的拉力初值由孤立

尾桨（旋翼）的叶素理论和入流模型提供，输入到旋

翼和尾桨组合的双动量源模型中。 其次，采用准定

常 ＣＦＤ 方法，利用旋翼 ／尾桨干扰的双动量源模型

进行流场求解，提取尾桨桨盘诱导速度，代入叶素理

论；随后，根据速度矢量叠加原理，得到尾桨叶素攻

角及马赫数，并结合翼型气动力的神经网络模型获

得叶素气动力，再对桨叶积分得到桨盘的拉力；最
后，更新动量源模型中的尾桨拉力，直至尾桨拉力收

敛。 迭代过程中，由于尾桨对旋翼的干扰较小，故只

更新尾桨的桨盘拉力。

·２０１１·
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图 １　 尾桨拉力迭代流程图

１．１　 动量源模型

动量源模型用于求解尾桨的诱导速度，在模型

中将旋转叶片以虚拟盘近似替代，流场的变化以虚

拟盘体上分布的源项形式代入动量方程，厚度为零

的虚拟盘上单元与有限体网格上的多个网格单元关

联。 流场信息从叶片单元中心的 ＣＦＤ 网格单元插

值获取。 根据叶素理论，选取桨叶任意方位角和半

径位置 ｒ 处的桨叶剖面微段为研究对象，可得到每

个桨叶剖面的 ｄＣ ｌ 与 ｄＣｄ。
将微段处求得的升阻力分解到桨盘坐标系（ξ，

η，ε） 中，得到微段处的拉力 ｄＣＴ 和阻力 ｄＣＨ。 将其

转化为有量纲的 ｄＴ 和 ｄＨ 之后，由牛顿第三定律可

得桨叶微段对气流的作用力 Ｆ。
由于叶片仅用其总旋转时间的有限部分穿过控

制体积，因此时间平均源项按时间分数进行比例缩

放，桨盘上的动量源项可以表示为

Ｓ ＝ ｂΔϕ ／ ２π（ － Ｆ） （１）
式中： ｂ 为桨叶片数；Δϕ 为叶片在穿过叶片单元时

行进的距离。
１．２　 叶素理论

叶素理论假设桨叶为无限多个，沿径向和周向

分为若干个叶素段，相邻叶素无干扰。 图 ２ 显示了

桨叶叶素截面的速度与气动力分解， θ 为总距，α 为

叶素实际攻角，α１ 为诱导角，ＵＰ 和 ＵＴ 分别为叶素的

轴向速度与周向速度，ｖｉ 为诱导速度，本文孤立尾桨

的诱导速度由 Ｐｉｔｔ ／ Ｐｅｔｅｒｓ［１６］入流模型给出。

图 ２　 叶素气动力分解

径向位置为 ｒ 的叶素气动力系数计算公式如下

ｄＣ ｌ ＝

１
２
ρＵ２

Ｔ·ｃｄｒ·Ｃ ｌ

ρ·πＲ２·（ΩＲ） ２
＝ １

２
ｃ

πＲ
·

Ｕ２
Ｔ

（ΩＲ） ２Ｃ ｌ
ｄｒ
Ｒ

（２）

ｄＣｄ ＝

１
２
ρＵ２

Ｔ·ｃｄｒ·Ｃｄ

ρ·πＲ２·（ΩＲ） ２
＝ １

２
ｃ

πＲ
·

Ｕ２
Ｔ

（ΩＲ） ２Ｃｄ
ｄｒ
Ｒ

（３）

式中：ｄＣ ｌ 和 ｄＣｄ 分别为叶素的升阻力系数；Ｃ ｌ 和 Ｃｄ

为翼型的升阻力系数；ｃ 为翼型弦长。
将叶素升阻力系数投影到桨盘平面得到叶素的

拉力系数，并沿着环向和展向积分后，得到整个桨盘

的拉力系数。
ｄＣＴ ＝ ｄＣ ｌｃｏｓα１ － ｄＣｄｓｉｎα１ （４）

ＣＴ ＝ １
２π∫

１

０
∫２π

０
（ｄＣＴ）ｄϕｄｒ （５）

１．３　 翼型气动力的神经网络模型

为了插值求解旋翼和尾桨上叶素在不同工况下

的气动特性，本文开发了基于翼型数据库的神经网

络模型。 首先采用 ＣＦＤ 方法完成不同马赫数、站位

（ｘ＝ ｒ ／ Ｒ）和攻角 α 的翼型绕流数值模拟，样本数共

计 ３２５。 再采用 ＢＰ 神经网络方法［１７］，以攻角马赫

数与站位作为输入层，升力系数与阻力系数作为输

出层，通过训练数据得到对应翼型在需求工况下的

气动特性。
取 ７０％的样本数据作为训练点，１５％作为验证

点，１５％作为测试点，隐藏神经元 １０ 层，使用贝叶斯

正则化算法，得到翼型气动力函数，即
Ｃ ｌ ＝ Ｃ ｌ（α，Ｍａ，ｘ） （６）
Ｃｄ ＝ Ｃｄ（α，Ｍａ，ｘ） （７）

２　 干扰模型与方法验证

２．１　 几何模型

本文采用文献［１］中的尾桨数据，并与缩比的

·３０１１·
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ＣＨ４７⁃Ｃ 旋翼［１８］组成旋翼 ／尾桨干扰模型，旋翼与尾

桨的相对位置见图 ３。 其中，高尾桨位置用于验证

与研究不同侧滑角下旋翼对尾桨性能影响，低尾桨

位置用于研究不同前飞速度下旋翼对尾桨性能影

响。 尾桨由 ４ 片桨叶构成，半径为 ０． ２３９ ｍ，弦长

０．０４３ ２ ｍ，桨盘实度为 ０．２３，翼型为 ＮＡＣＡ００１２，总
距固定为 ２０°，旋转方向为底部朝前。 旋翼由 ３ 片

桨叶构成，翼型采用 Ｂｏｅｉｎｇ－ｖ２３０１０，半径为 １．２２ ｍ，
固定旋翼总距为 ７．２°，忽略周期变距。

图 ３　 旋翼 ／尾桨相对位置

２．２　 快速预测方法的网格划分和求解设置

虚拟盘模型远场半径取 １５ 倍旋翼半径，采用六

面体非结构网格划分。 旋翼和尾桨的盘面加密，总
网格量为 ５４０ 万，迭代 ５００ 步。 求解采用准定常

ＳＳＴ ｋ⁃ω 湍流模型，耦合隐式求解器，选用自由流边

界条件，连续性、动量和能量方程以耦合方式作为方

程的矢量同时求解。 控制面对流通量采用 Ｒｏｅ 格式

计算，空间离散采用二阶。
２．３　 神经网络模型构建

图 ４ 给出了 ｘ＝ ０．６，Ｍａ ＝ ０．３１７ 站位下，－３０° ～
３０°迎角范围内 ＣＦＤ 方法求解和神经网络拟合的翼

型升力系数，可以看出神经网络拟合值与 ＣＦＤ 计算

值吻合良好。

图 ４　 ｘ＝ ０．６，Ｍａ＝ ０．３１７ 站位升力系数

２．４　 快速预测方法迭代历程

以 ０°侧滑角下快速预测方法的尾桨拉力系数

迭代历程为例，经历 ４ 次迭代之后尾桨拉力系数收

敛，整个迭代在工作站上历时 ６ ｈ，而基于滑移网格

的非定常流场仿真需要花费 ６２．４ ｈ，计算时间前者

仅为后者的 ９．６１％，计算效率得到显著提高。
２．５　 非定常流场仿真方法的网格划分和求解设置

鉴于旋翼对尾桨干扰的实验数据有限，为了评

估快速预测方法的精度，本文还采用了基于滑移网

格的非定常流场仿真方法，用于对比验证。 图 ５ 给

出了旋翼和尾桨区域网格。 流场采用了 ３ 套六面体

非结构网格划分，远场半径取 １５ 倍旋翼半径，总网

格量为 １ ３００ 万，其中旋翼桨盘网格量为 ６７６ 万，尾
桨桨盘网格量为 ４３２ 万。 流场采用二阶时间离散，
时间步长取 １．０５４×１０－４ ｓ，对应尾桨转 ５°，迭代时间

为 ０．１５１ ６７ ｓ，对应尾桨旋转 ２０ 圈，其他求解设置与

前文一致。

图 ５　 滑移网格示意图

２．６　 方法验证

采用风洞实验［１］ 中的孤立尾桨模型进行验证，
尾桨底部朝前转动，转速为 ８２８ ｒ ／ ｓ。 计算来流速度

为 １８ ｍ ／ ｓ、侧滑角 ０° ～２１０°状态下的尾桨拉力系数，
结果如图 ６ 所示， ３ 种方法获得的尾桨平均拉力系

图 ６　 孤立尾桨拉力系数随侧滑角的变化
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数随侧滑角的变化趋势一致。 快速方法对于实验的

拉力系数的误差在－２．７５％ ～１３．５７％，非定常方法与

实验结果更吻合，相对误差－３．２９％ ～ ４．２０％。 图 ６
还显示非定常流场仿真结果可代替实验数据。 经过

验证，快速预测方法可在小侧滑角下，准确预测孤立

尾桨的平均拉力系数。

３　 旋翼对尾桨干扰的典型状态分析

３．１　 不同侧滑角旋翼干扰下尾桨气动力预测

再采用风洞实验［１］ 中的干扰尾桨模型结果进

行对比。 侧滑角从 ０°到 ２１０°，旋翼转速为 １８６ ｒ ／ ｓ，
旋翼旋转一圈对应尾桨旋转 ４．４５ 圈，其余与前文的

孤立尾桨计算状态一致。
孤立尾桨实验中，固定尾桨在风洞轴线处，侧滑

角的改变是通过将尾桨绕旋翼中心转动到相应角度

而实现的，即尾桨旋转平面与洞壁的夹角，而在干扰

流动实验中，侧滑角的改变是通过将尾桨绕旋翼中

心转动到相应的与洞壁的夹角而实现的，因此尾桨

偏离风洞轴线，与一侧洞壁间距较小而导致洞壁干

扰，这是实验不可避免的。 从图 ７ 给出的旋翼干扰

下的尾桨拉力系数随侧滑角变化的曲线可以看出：
在侧滑角 ３０° ～１５０°范围，因尾桨与风洞洞壁的距离

较近，洞壁干扰增强，实验值较图 ６ 中的孤立尾桨实

验值增大，曲线向上突起，产生显著误差。 谭剑

锋［９］在相关文献中也做出了类似的解释。 本文在

使用非定常流场仿真和快速预测方法时，均采用自

由来流远场边界，忽略洞壁干扰，因此数值方法预测

结果比实验值略低。 图 ７ 显示，在侧滑角 ０° ～３０°和
１５０° ～ ２１０°范围内，快速预测方法的尾桨拉力系数

相对于实验的误差为 ２．３１％～４．５０％，非定常流场仿

真方法相对于实验的误差为－４．５０％ ～ １．２０％，快速

预测方法相对于非定常流场仿真方法的结果误差为

１．５３％～９．４３％。

图 ７　 尾桨拉力系数随侧滑角的变化

３．２　 不同前飞速度的旋翼干扰下尾桨气动力预测

为探究旋翼滑流不扫过尾桨、扫过全尾桨和扫

过部分尾桨下快速预测方法对尾桨拉力系数预测的

准确度，将尾桨下移 １．２５ 倍尾桨半径，位置见图 ３。
分别采用快速预测方法和非定常流场仿真方法计算

了 ４ 种平行于桨盘，从机头向机尾的不同来流速度

（２，２０，３０ 和 ４０ ｍ ／ ｓ）对尾桨气动特性的影响。 本算

例中旋翼与尾桨的总距和转速与前文一致。 为方便

分析尾桨气动力在干扰流场中的频率变化，将旋翼

转速调整为 ２０７ ｒ ／ ｓ，即尾桨转速的 １ ／ ４ 倍。 图 ８ 给

出了不同前飞速度下 ｘｏｚ 平面速度分布，可以看出

２ ｍ ／ ｓ时，旋翼滑流没有扫过尾桨平面，可近似为不

干扰；２０ ｍ ／ ｓ 时，旋翼滑流扫过尾桨前行桨叶区域；
３０ ｍ ／ ｓ 时，旋翼滑流扫过整个尾桨平面；４０ ｍ ／ ｓ 时，
旋翼扫过尾桨后行桨叶区域。

图 ８　 不同前飞速度下旋翼滑流

图 ９ 给出了单桨拉力系数随方位角的变化。 因

３０ ｍ ／ ｓ 和 ４０ ｍ ／ ｓ 结果接近，故展示前 ３ 个结果。 可

见 ２ 种方法预测的曲线形状相似，平均值和幅值接

近，频率一致，相位略有差异。 快速预测方法得到的

拉力系数幅值略小于非定常流场仿真方法。 来流速

度大于 ２０ ｍ ／ ｓ 后，非定常流场仿真方法的拉力系数

曲线后移，在 ２０ ｍ ／ ｓ 来流速度下相位后移最大，随
着速度增大相位差异逐渐减小。 图 ９ 中标注的旋翼

环状脱落涡干扰由非定常流动仿真的涡量图可以解

释，详见文献［１９］。
将单桨的拉力系数均值、峰值和谷值对比显示

到图 １０ 中，可见拉力系数随前飞速度的增大而增

大，以非定常流场仿真结果为基准，快速预测方法的

均值、峰值和谷值误差分别为 － ６． ６４％ ～ ５． ８３％，
－１８．６１％～２．１０％和－３５．１５％ ～ １０６．３８％。 表明快速

预测方法拉力系数的均值预测与非定常流场仿真方
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法接近；峰值略小于非定常流场仿真方法，谷值在大 多状态下小于非定常流场仿真方法。

图 ９　 单桨拉力系数随方位角变化

图 １０　 单桨拉力均值、峰值和谷值随前飞速度变化

为探究 ２ 种方法在预测桨盘诱导速度和尾桨气

动力系数时的差异，图 １１ 对比了快速预测方法和非

定常流场仿真方法获得的尾桨诱导速度的分布。
图 １１ 显示，快速预测方法与非定常流场仿真方

法的诱导速度分布十分接近。 随着来流速度增大，

诱导速度关于中心轴对称性减弱，最大值和最小值

分布区域在后 ３ 个速度下的变化很小。 快速预测方

法预测得到的诱导速度分布趋势大体一致，但诱导

速度数值相同时，较大值、较小值区域面积略小于非

定常流场仿真结果。
为对比 ２ 种方法尾桨拉力系数谐波分量差异，

图 １２ 给出不同前飞速度下单桨拉力系数频域特性。
因 ３０ ｍ ／ ｓ 和 ４０ ｍ ／ ｓ 结果接近，因此不展示后者。
非定常流场仿真方法在频域特性上表现为以尾桨基

频 １Ωｔ 为主频，２Ωｔ ～ ６Ωｔ 为次频，随着频率的增加，
频率幅值减小。 而快速预测方法预测的频率则以尾

桨基频 １Ωｔ 为主频，伴随有 ２Ωｔ 为次频。 从图 １２ 可

以看出，在各种来流速度下，快速预测方法的叶片轴

频和二阶轴频与非定常流场仿真方法一致。 表明该

方法对于尾桨拉力谐波的一阶和二阶分量的频率预

测准确，对应的幅值存在一定差异，这是由于快速预

测方法的流场细节捕捉能力不足。

图 １１　 不同前飞速度下尾桨诱导速度分布
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图 １２　 不同来流速度下单桨拉力系数频谱

　 　 正如图 ９ 所示，非定常流场仿真方法得到的尾

桨拉力时域图中出现了一些曲线的小波动，而快速

预测方法在除去 ２ ｍ ／ ｓ 风速外，波形更光顺。 这是

因为快速预测方法并不能捕捉旋翼环状脱落涡打在

尾桨上，而这一现象产生高频率的涡破碎导致尾桨

拉力系数波动。
通过侧滑角和前飞速度对旋翼尾桨干扰影响的

分析，对比 ２ 种方法可以看出，在小侧滑下快速预测

方法预测的拉力系数均值接近非定常流场仿真方

法，幅值略小于非定常流场仿真方法，二者尾桨诱导

速度分布基本一致，拉力系数的时域和频域分布基

本相同。 侧滑角不大于 ３０°范围内，快速预测方法

高效准确，显著缩短计算周期。

４　 结　 论

本文耦合了动量源和叶素理论，发展了一种旋

翼干扰下尾桨气动力的快速预测方法。 应用于不同

侧滑角与前飞状态，结果表明该法计算时间仅为非

定常流场仿真方法的 ９．６１％，平均拉力系数准确度

达到非定常流场仿真方法的 ９０． ６％。 主要结论

如下：
１） 快速预测方法在预测尾桨拉力系数均值和

随方位角波动以及桨盘诱导速度分布具有较高的精

度。 在孤立尾桨状态下，尾桨拉力系数相对于实验

的误差为－２．７５％～１３．５７％。
２） 在侧滑角 ０° ～ ３０°时，旋翼干扰下的尾桨拉

力系数相对于实验的误差为 ２．３１％ ～４．５０％，相对于

非定常流场仿真方法的误差为 １．５３％～９．４３％。
３） 该方法适用于不同前飞状态的尾桨气动力

特性计算。 对于旋翼滑流不扫掠、部分扫掠和全扫

掠尾桨的 ３ 种状态，快速预测方法均给出了准确的

尾桨平均和动态拉力。 相比于非定常预测方法，其
平均拉力的误差为－６．１９％～６．１５％。

４） 快速预测方法在预测旋翼尾桨干扰下的尾

桨载荷频率上具有可靠的精度。 能够捕捉到尾桨单

片桨叶旋转频率的 １ 倍和 ２ 倍频率。
５） 在不同侧滑角和前飞速度状态下，快速预测

方法获得的尾桨诱导速度分布与非定常流场仿真方

法规律相同，最大诱导速度和最小诱导速度的绝对

值略小于非定常流场仿真方法。
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