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斜置尾桨对直升机飞行特性的影响

彭 勇 陈平剑 孙 强

（中航工业直升机设计研究所，景德镇，３３３００１）

摘要：基于叶素理论建立了斜置尾桨的数学模型，以 ＵＨ６０Ａ直升机为对象，计算了平飞配平特性，并与试飞结

果进行对比，完成了对模型的验证。验证结果表明，所建的斜置尾桨模型合理准确，能满足工程精度。本文从直升

机悬停需用功率研究了尾桨斜置角的设计，计算了不同尾桨斜置角对直升机悬停需用功率的影响，得出 ＵＨ

６０Ａ直升机的尾桨斜置角优化值为 ２０～２５°。通过计算和对比斜置尾桨与常规尾桨直升机的平飞配平特性，得出

尾桨斜置主要影响直升机的纵向配平特性。最后，对斜置尾桨的利与弊进行了一些讨论。
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２０世纪 ６０年代，美国为增加 Ｓ６５燉ＣＨ５３直

升机的载重能力，拟加装第三台发动机，为此需将

尾桨等部件后移以扩大机身舱内空间，此举会使直

升机的重心偏后，导致纵向不平衡。为解决该问题，

Ｓｉｋｏｒｓｋｙ公司的设计师们提出加长机身头部，但该

方法会使得直升机的重量增加。ＤａｖｉｄＪｅｎｎｅｙ提出

尾桨向上斜置产生的升力分量可以解决直升机不

平衡的问题，虽然该方法独特新颖，但未被采纳。

在同时期的 ＵＴＴＡＳ项目中，“黑鹰”ＵＨ６０

为适应空运要求导致其重心偏后，为解决该问题，

ＤａｖｉｄＪｅｎｎｅｙ极力提倡采用斜置尾桨构型。由此，

斜置尾桨布局在 ＵＨ６０直升机上得到了成功应

用，其尾桨向上斜置 ２０°，直升机悬停时无需增加

其需用功率情况下可提供总重 ２５％的升力增

量［１］
。这对于运输类直升机而言具有较大优势，为

此，先后有 ＣＨ５３Ｅ，Ｓ９２，ＡＷ１３９和 ＥＣ１７５燉Ｚ１５

等型号均采用了斜置尾桨构型。

斜置尾桨构型在型号研制中得到了广泛应用，

但已公开发表的有关其技术研究工作的文献较少。

在国外，文献［２，３］在 ＵＨ６０工程仿真模型中，采



用 Ｂａｉｌｅｙ理论建立了斜置尾桨模型，该方法只考

虑尾桨拉力和反扭矩，忽略后向力和侧向力。文献

［４］采用叶素理论建立了斜置尾桨模型，但未考虑

尾桨处的气动干扰。文献［５］讨论了斜置尾桨的优

点及有待解决的问题，并简述了尾桨斜置角的设

计。在国内，仅开展了尾桨斜置对直升机飞行性能

的影响研究，初步探讨了斜置尾桨对直升机设计其

他方面的影响［６］
。

鉴于国内斜置尾桨的研究现状，为满足斜置尾

桨设计需要，本文对斜置尾桨进行了比较全面的研

究，包括斜置尾桨数学建模、尾桨斜置角设计、斜置

尾桨对直升机配平特性的影响以及斜置尾桨利弊

分析等。

 斜置尾桨数学模型及其验证

 斜置尾桨数学模型

斜置尾桨数学模型是开展斜置尾桨设计与研

究的核心内容。尾桨向上斜置后，尾桨处的气流环

境与常规尾桨略有不同，如尾桨叶挥舞运动增大，

尾桨处的气动干扰不同于常规尾桨。因此，本文在

建立斜置尾桨数学模型时，与常规尾桨建模相比，

需考虑以下几点：

（１）尾桨气动力对直升机纵向特性的影响

常规尾桨的拉力主要影响直升机的横航向特

性，尾桨斜置后，因其拉力产生沿直升机立轴的垂

直分量，该垂直分量会影响直升机的纵向特性。因

此，建立直升机纵向力与力矩平衡方程时，需考虑

斜置尾桨气动力的影响。

（２）尾桨的挥舞运动

常规尾桨建模中，一般不考虑尾桨的挥舞运

动，气动力计算只考虑其拉力和反扭矩。尾桨斜置

后，因其产生更大的拉力，故尾桨挥舞运动增大。本

文采用准定常的桨盘平面法分析尾桨叶的挥舞运

动，计算尾桨气动力时，除了拉力和反扭矩外，还有

后向力和侧向力。

（３）旋翼和机身对尾桨的气动干扰

常规尾桨的气动干扰建模中，主要考虑尾桨燉

垂尾的阻塞效应，对旋翼燉尾桨和机身燉尾桨的气动

干扰考虑较少。尾桨向上斜置后，因其距离旋翼较

近，感受旋翼的洗流比常规尾桨大。另外，对于拉力

式尾桨，尾桨向上斜置使其与垂尾的间距变化。因

此，本文详细建立旋翼和机身对尾桨的气动干扰模

型，包括旋翼对尾桨的下洗和侧洗，机身对尾桨的

下洗和侧洗以及垂尾燉尾桨的气动阻塞效应。

尾桨相对气流速度沿体轴系的 ３分量为 牣爴爲，

牤爴爲，牥爴爲，见图 １，其表达式如下
［２，７］

牣爴爲＝ 牣爜爦爯爴爲－ 牚爜（爾爧爴爲－ 爾爧ｃ．ｇ．）－

牜爜（爜爧爴爲－ 爜爧ｃ．ｇ．）＋ 牣爤爴爲

牤爴爲＝ 牤爜爦爯爴爲＋ 牘爜（爾爧爴爲－ 爾爧ｃ．ｇ．）－

牜爜（爳爴爛爴爲－ 爳爴爛ｃ．ｇ．）＋ 牤爤爴爲

牥爴爲＝ 牥爜爦爯爴爲＋ 牚爜（爳爴爛爴爲－ 爳爴爛ｃ．ｇ．）＋

牘爜（爜爧爴爲－ 爜爧ｃ．ｇ．）＋ 牥

烅

烄

烆 爤爴爲

（１）

图 １ 参考轴系和体轴系

式中：牣爜，牤爜，牥爜为机体相对气流速度；牘爜，牚爜，牜爜为

机体角速度；爦爯爴爲为尾桨处的动压损失系数；

爳爴爛ｃ．ｇ．，爜爧ｃ．ｇ．，爾爧ｃ．ｇ．和 爳爴爛爴爲，爜爧爴爲，爾爧爴爲为直

升机重心和尾桨桨毂中心在参考轴系中的坐标值；

牣爤爴爲，牤爤爴爲，牥爤爴爲为尾桨处的干扰速度。

尾桨处的干扰速度的表达式为［２］

牣爤爴爲＝ 牣爩爲爴爲

牤爤爴爲＝ 牤爩爲爴爲＋ 牤爾爡爴爲

牥爤爴爲＝ 牥爩爲爴爲＋ 牥

烅

烄

烆 爾爡爴爲

（２）

式中：牣爩爲爴爲和 牥爩爲爴爲为旋翼对尾桨的下洗速度；

牤爩爲爴爲为旋翼对尾桨的侧洗速度；牤爾爡爴爲和 牥爾爡爴爲分

别为机身对尾桨的侧洗和下洗速度。

旋翼对尾桨的气动干扰可按式（３）计算

牣爩爲爴爲＝ 牤牏犓爲爦牣爴爲

牤爩爲爴爲＝ 牤牏犓爲爦牤爴爲

牥爩爲爴爲＝－ 牤牏犓爲爦

烅

烄

烆 牥爴爲

（３）

式中：牤牏为旋翼的诱导速度；爦牣爴爲，爦牤爴爲和 爦牥爴爲为

旋翼对尾桨的干扰系数，该系数按试验方法确

定［２］
。

机身对尾桨的下洗和侧洗可按式（４）计算

牤爾爡爴爲＝－ 牣爜爦爯爴爲犺牤爴爲

牥爾爡爴爲＝－ 牣爜爦爯爴爲犺
烅
烄

烆 牥爴爲

（４）

式中：犺牤爴爲为机身尾流对尾桨的侧洗角，为机身侧滑

角的函数；犺牥爴爲为机身尾流对尾桨的下洗角，为机
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身迎角的函数。尾桨动压损失系数、侧洗角和下洗

角按试验方法确定［２］
。

假设尾桨向上斜置角为 爦，根据其桨毂坐标

系（见图 ２的 牀爴爲爞牁爴爲爞牂爴爲爞，以脚注 爞表示）与体轴

系的转换关系，可得尾桨气流速度沿其桨毂坐标系

的分量为

牣爴爲爞＝ 牣爴爲

牤爴爲爞＝ 牤爴爲ｓｉｎ爦＋ 牥爴爲ｃｏｓ爦

牥爴爲爞＝－ 牤爴爲ｃｏｓ爦＋ 牥爴爲

烅

烄

烆 ｓｉｎ爦

（５）

同理可得尾桨气流角速度 牘爴爲爞，牚爴爲爞和 牜爴爲爞，其

方向定义见图 ２。

图 ２ 斜置尾桨桨毂坐标系

将式（１）代入式（５），得斜置尾桨气流速度沿其

桨轴系的完整表达式，同时可得其前进比为

犨爴爲爞＝
牣
２
爴爲爞
＋ 牤

２
爴爲槡 爞

犓爴爲爲爴爲
（６）

由于计算尾桨的挥舞运动系数和气动力均在

其风轴系中进行［４，７］
，因此还需定义斜置尾桨的风

轴系（以脚注 爞爾 表示），其定义见图 ３的 牀爴爲爞爾

牁爴爲爞爾牂爴爲爞爾。
图中：爣爴爲爞爾

，牁爴爲爞爾
和爯爴爲爞爾分别为尾桨

的后向力，侧向力和反扭矩；尾桨拉力 爴爴爲爞爾垂直

平面 牀爴爲爞爾牁爴爲爞爾；犝爴爲爞为侧滑角。

图 ３ 斜置尾桨风轴系及其气动力

根据尾桨叶的挥舞运动方程，可得其挥舞运动

系数 牃１爴爲爞爾和 牄１爴爲爞爾
［４］
，根据尾桨风轴系与桨轴系

的关系，可得 牘爴爲爞爾，牚爴爲爞爾和 牜爴爲爞爾。

由于斜置尾桨气动力在风轴系中的表达式和

常规尾桨类似，因此，在计算斜置尾桨产生的气动

力时，只需将 犨爴爲爞，牘爴爲爞爾，牚爴爲爞爾，牃１爴爲爞爾，牄１爴爲爞爾代替常

规尾桨气动力［７］表达式中的 犨爴爲，牘爴爲，牚爴爲，牃１爴爲，

牄１爴爲，即可得 爴爴爲爞爾，爣爴爲爞爾
，牁爴爲爞爾和 爯爴爲爞爾，其具体表

达式，本文不再赘述。

将风轴系中的尾桨气动力转换到尾桨桨轴系，

可得

牀爴爲爞＝－ 爣爴爲爞爾
ｃｏｓ犝爴爲爞－ 牁爴爲爞爾ｓｉｎ犝爴爲爞

牁爴爲爞＝－ 爣爴爲爞爾
ｓｉｎ犝爴爲爞＋ 牁爴爲爞爾ｃｏｓ犝爴爲爞

牂爴爲爞＝－ 爴爴爲

烅

烄

烆 爞爾

（７）

将式（７）转换到体轴系，得斜置尾桨产生的气动

力在体轴系中的分量，其方向见图 １，表达式如下

牀爴爲＝ 牀爴爲爞

牁爴爲＝ 牁爴爲爞ｓｉｎ爦－ 牂爴爲爞ｃｏｓ爦

牂爴爲＝ 牁爴爲爞ｃｏｓ爦＋ 牂爴爲爞ｓｉｎ爦

爧爴爲＝ 牁爴爲（爾爧爴爲－ 爾爧ｃ．ｇ．）＋

牂爴爲（爜爧爴爲－ 爜爧ｃ．ｇ．）

爩爴爲＝－ 爯爴爲爞爾ｃｏｓ爦－ 牀爴爲（爾爧爴爲－ 爾爧ｃ．ｇ．）＋

牂爴爲（爳爴爛爴爲－ 爳爴爛ｃ．ｇ．）

爫爴爲＝ 爯爴爲爞爾ｓｉｎ爦－ 牀爴爲（爜爧爴爲－ 爜爧ｃ．ｇ．）－

牁爴爲（爳爴爛爴爲－ 爳爴爛ｃ．ｇ．

烅

烄

烆 ）

（８）

 模型验证

为了验证本文所建斜置尾桨数学模型的精确

性和合理性，本文以 ＵＨ６０Ａ直升机为研究对象，

根据该机给出的试飞条件对其进行悬停和平飞配平

计算，将计算结果与试飞数据
［３］进行对比，同时与美

国 Ａｍｅｓ研究中心开发的、应用较多的直升机实时

工程仿真模型 ＧＥＮＨＥＬ
［３］的计算结果进行比较。

为使本文提供的 ＵＨ６０Ａ计算结果真实反映

其配平特性，在建立斜置尾桨模型的同时，作者已详

细建立 ＵＨ６０Ａ的气动干扰模型（包括旋翼燉机身

干扰，旋翼燉平尾燉垂尾干扰）、机械操纵杆系模型（包

括总距与纵向、横向和航向的耦合，航向与纵向的耦

合）和可动平尾模型，限于篇幅，本文不作描述。

ＵＨ６０Ａ的飞行试验计划是美国军方航空工

程飞行试验（Ｕｎｉｔｅｄｓｔａｔｅｓａｒｍｙａｖｉａｔｉｏｎｅｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇｆｌｉｇｈｔａｃｔｉｖｉｔｙ，ＵＳＡＡＥＦＡ）于 １９８２年为

了验证旋翼机综合系统模拟器而进行的，这是一种

早期生产的“黑鹰”直升机，配有 ＵＳＡＡＥＦＡ提供

的各种测试仪器［３］
。该机的主要构型数据均来自文

献［２］，本文计算均采用了这些数据。

本文计算得到了 ＵＨ６０Ａ在平飞速度 ０～３００

ｋｍ燉ｈ的配平特性，包括驾驶员纵向操纵（犠牉，前推

为正）、横向操纵（犠牃，右压为正）、总距操纵（犠牅）、脚
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蹬操纵（犠牘，右脚蹬向前为正）等 ４个操纵量的位置

以及机体的俯仰角（犤，抬头为正）和滚转角（犎，右

滚为正）、平尾安装角（犗爣爳，前缘抬头为正）、旋翼需

用功率（爮爩爲）。本文计算结果与相应的试飞结果以

及 ＧＥＮＨＥＬ的仿真结果对比见图 ４（驾驶杆操纵

位置实际对应的操纵范围以及其他关于操纵杆的

具体数据见文献［２］）。

从图 ４可知，本文计算结果基本与试飞结果吻

合，但存在一定误差，经分析，除由于基本假设，以

及无法完全模拟当时的飞行环境等因素造成的误

差外，其他可能的原因为：

（１）旋翼诱导速度模型在中高速前飞时较为准

确，但在悬停和低速飞行时，其精确度不是很理想，

这是主要原因；

（２）本文虽详细建立气动干扰模型，但实际情

况要复杂得多；

（３）悬停和低速时的配平试验中，驾驶员很难

对直升机进行配平，为达到配平的目的，采用了其

他辅助措施，故一些悬停和低速的飞行试验数据并

不能代表当时的试飞情况。

本文计算结果与 ＧＥＮＨＥＬ模型的计算结果

进行对比后，得出大部分结果相当。其中本文计算

的尾桨操纵量更接近试飞结果，这是由于本文采用

叶素理论建立尾桨模型，考虑了尾桨的挥舞运动和

气动干扰，而ＧＥＮＨＥＬ模型采用Ｂａｉｌｅｙ理论建立

尾桨模型，只考虑尾桨拉力和反扭矩，忽略后向力

和侧向力。

 尾桨斜置角设计

尾桨斜置角是斜置尾桨设计中的一个关键参

数，该角度的确定需综合直升机多方面的因素，包

括总体设计、飞行性能、飞行品质和结构设计等。在

已采用斜置尾桨构型的直升机中，该角度大多在

１５～２５°间，见表 １
［６，８］
。

表  多种机型的尾桨斜置情况列表

研制方 机型 构型 斜置角燉（°）

西科斯基公司 Ｓ７０燉ＵＨ６０ 拉力式 ２０

西科斯基公司 Ｓ８０燉ＣＨ５３Ｅ 推进式 ２０

西科斯基公司等 Ｓ９２ 拉力式 ２０

贝尔燉韦斯特兰公司 ＡＷ１３９ 拉力式 １５

欧直公司燉中国 ＥＣ１７５燉Ｚ１５ 拉力式 ２０

图 ４ ＵＨ６０Ａ悬停和平飞配平计算结果与试飞结果以及 ＧＥＮＨＥＬ模型的比较
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从表 １可知，尾桨斜置角大多为 ２０°，这就给设

计者们提出这样的问题：尾桨斜置角的确定基于哪

些考虑？为何该角度大多为 ２０°？

文献［５］是当前仅有的一篇关于尾桨斜置角设

计的文献，它从直升机悬停需用功率方面分析了该

角度的设计。

本文基于文献［５］提供的方法，以 ＵＨ６０Ａ为

对象，研究和分析尾桨斜置角的设计。

图 ５给出了 ＵＨ６０Ａ在不同尾桨斜置角下旋

翼和尾桨悬停需用功率的变化。

图 ５ 旋翼和尾桨悬停需用功率随尾桨斜置角变化

从图 ５可以看出，当尾桨斜置角小于 ２５°时，需

用功率随斜置角的增大而减少，当斜置角超过 ２５°

时，需用功率随斜置角的增大而增大。出现该现象，

一方面是由于尾桨斜置后，为平衡旋翼反扭矩需更

大的尾桨拉力，因而其需用功率增加，且随着斜置

角的增大而迅速增加（见图 ６）。另一方面，因尾桨

斜置提供了一部分升力，使得旋翼不需产生原来那

样大的拉力，故旋翼的需用功率随尾桨斜置角的增

大而减少，这两方面的作用彼此相反，合成的结果

形成图 ５所示的变化曲线。

从图 ５还可以看出，当尾桨斜置角为 ２５°左右

时，需用功率最少，与常规尾桨相比，能节省约

３５ｋＷ的功率。

图 ６示出不同尾桨斜置角下尾桨需用功率的

变化，从图可知，当斜置角超过 ２５°时，尾桨需用功

率迅速增加。

图 ６ 尾桨悬停需用功率随尾桨斜置角变化

图 ７示出不同尾桨斜置角下尾桨产生的升力

分量，当斜置角为 ２０°时，尾桨需用功率只需增加

约 ７３５ｋＷ，就能提供约 ２０００Ｎ的升力，该值和

文献［１］给出的数据一致。

图 ７ 尾桨的升力分量随尾桨斜置角变化

以下分析假设直升机悬停需用功率保持不变，

改变尾桨斜置角时，其需用功率在旋翼和尾桨间的

重新分配。

图 ８示出在直升机悬停需用功率保持不变时，

直升机可产生悬停状态总升力随尾桨斜置角变化，

该升力以常规尾桨为基准给出其相对值。

图 ８ 直升机需用功率不变下产生悬停状态的

总升力随尾桨斜置角变化

从图 ８可以看出，当尾桨斜置角小于 ２５°时，总

升力随斜置角的增大而增大，升力最大增量可达

１８％，当斜置角超过 ２５°时，总升力反而减少。这

是由于尾桨斜置角增大时，尾桨需用功率增大，则

分配给旋翼的需用功率就减少，当尾桨产生的升力

分量大于旋翼减少的拉力时，直升机总升力增加，

反之，直升机总升力就减少。

纵上所述，从直升机悬停需用功率考虑，ＵＨ

６０Ａ的尾桨斜置角优化值为 ２０～２５°，实际设计

中，该角度为 ２０°，可能基于其他方面的考虑。

 斜置尾桨对直升机配平特性的影响

斜置尾桨拉力的水平分量用来平衡旋翼反扭

矩，该值与常规尾桨的拉力保持一致，故尾桨斜置

对直升机的横航向平衡影响很小。但斜置尾桨产生

的垂直分量，对机身形成较大的低头力矩，因而影

响直升机的纵向配平。

本文以 ＵＨ６０Ａ为算例，对斜置尾桨和常规

尾桨两种状态在同一重心处（后重心，ＣＧ＝０１ｍ）
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进行配平计算和对比，由于尾桨斜置对直升机的横

航向配平影响很小，因此本文只给出纵向配平，见

图 ９。另外，本文还计算了斜置尾桨对直升机重心

后移（ＣＧ＝０４ｍ）的配平特性的影响。为便于分

析，计算中采用简化的 ＵＨ６０Ａ飞行动力学模型，

不考虑气动干扰，平尾安装角固定为 ０°。

图 ９ 尾桨斜置对直升机纵向配平的影响

由图 ９（ａ，ｂ）可知，与常规尾桨相比，尾桨斜置

后，使机身低头，驾驶杆后拉增大。这是由于斜置尾

桨产生的升力分量对机身形成低头力矩，使得机身

趋于低头，为保持直升机纵向平衡，此时需后拉驾

驶杆，使旋翼桨盘后倒，对机身形成抬头力矩，以平

衡斜置尾桨带来的附加低头力矩。

斜置尾桨使得旋翼桨盘更加后倒，即旋翼纵向

挥舞增加，纵向挥舞运动的增加会增大桨毂处的俯

仰力矩。图 ９（ｃ）示出尾桨斜置对旋翼纵向挥舞运

动系数的影响，该系数定义后倒为正，图 ９（ｄ）示出

尾桨斜置对旋翼桨毂处俯仰力矩的影响，该力矩定

义抬头为正。

通过以上计算可以得出，尾桨斜置后主要影响

直升机的纵向配平特性。

 斜置尾桨利弊分析

众所周知，斜置尾桨概念是 Ｓｉｋｏｒｓｋｙ公司为

解决 ＵＨ６０直升机重心偏后问题而提出的一种被

动设计方案。由于尾桨斜置能提供直升机总重近

２５％的升力增量
［１］
，能与位于旋翼后的重心配平，

从而扩大直升机重心纵向范围，因此，斜置尾桨布

局在单旋翼直升机中逐步得到应用，为此斜置尾桨

布局从被动设计走向了主动设计。

在现代直升机中，斜置尾桨布局能逐步得到应

用，主要基于以下几点
［１，５，６，９］

：

（１）有效使用直升机的悬停效率，尾桨斜置能

产生直升机总重近 ２５％的升力增量；

（２）直升机重心可以后移，从而扩大重心纵向

范围；

（３）悬停和低速前飞时改善驾驶员的视界；

（４）为满足尾桨斜置后直升机重心后移需要，

可采用较短的机身头部，有利于结构减重，同时大

速度前飞时，旋翼桨叶不易与机头碰撞；

（５）尾桨向上斜置后，增大了尾桨叶与地面的

距离，对安全性有利。

斜置尾桨拉力的垂直分量对机身形成低头力

矩，给直升机带来如下问题
［５，６，９］

：

（１）斜置尾桨拉力的垂直分量使得机身趋于低

头，驾驶杆后移量增加，旋翼桨盘后倒量增加，从而

使得旋翼桨叶与尾梁的间距减少，增加了撞击尾梁

的风险，另外，旋翼挥舞增加使得其桨毂处载荷增

加；

（２）尾桨斜置会带来较大的偏航俯仰耦合，因

此操纵燉飞控系统中需有附加的解耦机构以消除该

耦合问题。

文献［９］认为，尽管 ＵＨ６０Ａ的操纵和自动飞

行控制系统的设计解决了与斜置尾桨有关的耦合

问题，除非其他约束迫使造成后重心问题的情况

下，不必考虑采用斜置尾桨。

文献［６］指出，运输直升机设计的主要目标是

直升机有效载荷最大化，通过改进翼型和提高发动

机功率需投入较高的成本，如采用斜置尾桨就能获

得较好的效果，这对于提高直升机的飞行性能有

利。该文献认为采用斜置尾桨如能解决其带来的问

题，对于运输型直升机不失为较好的设计方案。

本文认为，随着直升机飞控技术尤其是电传飞

控的发展，能较好地解决斜置尾桨带来的偏航俯

仰运动耦合等问题，对于战术运输直升机，可以优

先考虑斜置尾桨方案。
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 结束语

本文所建的斜置尾桨数学模型合理准确，能满

足工程要求，可为开展斜置尾桨构型相关的总体布

局、飞行品质设计等提供初步基础；同时为飞控系

统解决斜置尾桨带来的解耦控制律设计提供置信

度较高的飞行动力学模型。本文开展尾桨斜置角的

设计方法为初步确定该角度提供参考。
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