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来流迎角对T尾颤振影响试验研究

摘　要：T型尾翼在结构和气动布局方面比较特殊，这种结构布局通常使得垂尾的弯曲频率和扭转频率非常接近，从而导致

颤振速度过低使得颤振特性恶化。目前,颤振数值计算通常采用MSC.NASTRAN和ZAERO商用软件，但这些软件未考虑由于气动

耦合等因素所带来的附加非定常气动力，本文以某型水陆两栖飞机T型尾翼为例，以模型风洞试验方式研究了其颤振特性和

来流迎角对颤振的影响，试验得出不同来流迎角对T尾颤振速度影响的趋势曲线,为理论设计、数值分析和适航审查提供借

鉴和指导。
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T型尾翼在结构和气动布局方面比较特殊，水平尾翼安

置在垂尾的顶部，这种布局能够有效地避开机翼尾流，其气

动效率相对常规尾翼较高。在结构功能方面有利于在机身尾

部设置大开口，方便货物的装卸等，如俄罗斯图-154伊尔-76、

英国的“三叉戟”（Trident）3B客机、美国的C-17军用运输机、

中国某大型运输机等都采用这种布局。国内某大型灭火/水

上救援水陆两栖飞机也采用T尾布局，除具备结构和气动效

率的优点外，可以有效地减少水面起降时的波浪喷溅和海水

对尾翼结构的腐蚀。

T型尾翼结构和气动布局方面的特殊性，也使得其颤振

特性不同于常规布局。结构方面，水平尾翼安置在垂尾的顶

部，增加了垂尾在扭转方向上的转动惯量，通常使得垂尾的

扭转频率和弯曲频率接近，从而导致颤振速度过低。气动方

面，垂尾和平尾之间存在气动干扰，尾翼的横向与侧向运动

的气动耦合严重，也是导致颤振速度降低的因素[1-3]。

目前，对于普通构型的飞机进行气动弹性工程分析通

常采用MSC.NASTRAN和ZAERO商用软件，但这些软件无

法计算T型尾翼由于气动耦合等所带来的附加非定常气动

力，且没有考虑平尾面内位移所带来的不可忽略的非定常气

动力。本文针对T型尾翼颤振的复杂特性，以某型水陆两栖

飞机为例，以试验方式研究了其颤振特性和来流迎角对颤振

的影响，为理论设计、数值分析和适航审查提供了指导。
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1  试验模型
低速颤振模型采用动力学相似原理，根据风洞试验段截

面尺寸和风速范围选取合适的长度、速度比例尺，如表1所示。

模型采用经典的金属梁+木质维形框条+棉纸+铅块配重结构

方式，同时满足气动外形、刚度分布和质量特性分布相似[4-5]。

表1　模型比例尺

Table 1　Model scale
名称 状态描述

长度比    kL=1/8
速度比    kV=1/8
密度比 kρ=1

模型垂平尾安定面和舵面刚度采用7075铝合金梁模拟，为

“十”字型变截面梁。安定面梁上安装刚度足够大的过渡梁向后支

持舵面，接头内嵌关节轴承使舵面可灵活绕转轴转动，舵面摇臂

安装有拉伸弹簧来模拟操纵刚度。刚度模拟零部件如图1所示。

 

图1　刚度模拟零部件

Fig.1　Parts of stiffness simulation 
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 维形木质肋段按翼面结构分段，肋外形以翼面实际外

形按确定的长度比例尺进行缩比。为防止维形结构产生附加

刚度，每段中间加强肋与金属梁环氧树脂单点胶结，同时肋

段之间保留5mm间隙，保证能够相互自由运动。每段的加强

肋安装铅块，以满足质量、重心和转动惯量的模拟要求。

背鳍部分由于与垂尾并非刚性连接，在此不考虑背鳍

的刚度、质量特性，模型中仅起整流作用。

试验以来流迎角0 ˚为基准状态，迎角变化范围为

- 6 ˚~ 6 ˚，如表2所示。

3  测量系统
为测量到高质量模型振动响应信号，在模型振动敏感

部位安装应变片或加速度计。模型垂尾、左右平尾梁根部振

动时应变值相对高，在该处粘贴可测量梁弯曲和扭转变形的

应变片，如图3所示；方向舵、升降舵靠近后缘处和平尾翼尖

安装加速度计以测量振动信号。应变片和加速度计经仪器放

大、滤波后与信号采集系统相连，测试框图如图4所示。

数据采集系统采用的是美国国家仪器公司（National 

Instrument，NI）的并行数据采集模块PXI-4472，最高采样率

为102.4k/s，试验时采样率设置为1k/s，系统测量误差不大于

0.5mV。

 

表2　试验状态

Table 2　Test status

状态序号 状态描述

1 基准状态，来流迎角0°

2 来流迎角-6°

3 来流迎角-4°

4 来流迎角-2°

5 来流迎角2°

6 来流迎角4°

7 来流迎角6°

2  模型安装
风洞试验在FD-09低速风洞进行，该风洞属于闭口回流

式风洞，试验段横截面尺寸3m×3m，呈四角圆化正方形，试

验段优质流场品质的风速范围为10~100m/s。

风洞试验时，垂尾大梁根部安装在刚性支架上，模型与

刚架之间安装有反射板以防止底部乱流影响试验，刚架通过

16个M12mm钢质螺栓与风洞地板连接。刚架设计有角度调

节机构，试验时根据试验状态对对应的来流迎角进行调节。

模型风洞安装图如图2所示。

图2　模型风洞安装图

Fig.2　Model in wind tunnel

图3　应变片粘贴位置

Fig.3　Location of strain gage

应变片 动态应变仪

信号调理器加速度计

计算机 数据采集

图4　测量系统框图

Fig.4　Measurement system diagram

4  模型保护
试验过程中，模型一旦发生颤振很容易损坏，而且威胁

到风洞试验设施的安全，因此,试验中采取一些必要保护措

施：

（1） 在垂尾靠近翼尖处安装有防护绳，防护绳末端使用

“三角宝塔”式编结，可以同时约束垂尾弯曲和扭转运动，当

试验时目测到响应幅值太大，参试人员立刻拉紧防护绳并紧

急停车。
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（2） 计算机信号采集系统中预设某通道（如垂尾扭转通

道）电压阀值，当信号连续N个波形的幅值超过该阀值后，计

算机发出停车命令到风机控制系统使其停车。

5  数据处理
为防止颤振时振幅发散造成模型损坏，试验采用亚临

界预测法，利用气流对模型的激励获得亚临界响应后外推临

界速度[6-8]。本文根据接近颤振临界点阻尼逐渐减小原理采

用阻尼外推法。阻尼识别采用基于Fourier级数的移动矩形窗

法（FSMB）对响应时域信号进行阻尼识别[9]。

设响应衰减函数为：

 ( ) sin( )nt
dx t Ae tξω ω φ−= +                                                 （3）

式中：A为响应的幅值，ω
n
为系统固有频率， 21d nω ω ξ= − ，ξ

为等效阻尼比，Ф为初始相位。

令式（3）表示的响应在tk时刻的瞬时幅值Fourier级数为：
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则tk时刻的瞬时响应幅值为：

 2 2
1 1( ) ( ) ( )k k ka t A t B t= +                                               （5）

连接各时刻的瞬时响应幅值得到信号的包络线，运用

最小二乘法对包络线求对数后线性拟合，拟合后的直线斜率

即为系统阻尼。

阻尼外推法是对各风速及对应的阻尼拟合二次或线性

表达式，根据表达式求解出阻尼为0的点的风速即为颤振临

界风速。图5给出了基准状态风速-阻尼二次曲线拟合，各试

验状态外推得到的颤振临界速度如表3所示。

 为验证阻尼外推法的有效性，在所有状态试验完成后，

对状态1直接吹风到颤振点方式重新吹风测试，目测到响应

幅值或采集信号明显发散时立刻紧急停车并拉紧防护绳。图

6、图7为风速26.5m/s时垂尾扭转应变时域信号和频谱图，U

为电压（单位mV）。从图中可以看出，扭转应变信号在35s时

图5　二次曲线拟合图

Fig.5　Quadratic curve fitting chart
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则tk时刻的瞬时响应幅值为：

 2 2
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开始发散，幅值逐渐增大，到63s时达到最大值1098mV。扭转

应变信号在近30s内仅放大了约8倍，因此，该模型颤振属于

缓和性，验证了模型数值分析结果，同时该风速与试验外推

颤振速度26.28m/s相差仅0.22m/s，表明所采用的阻尼外推法

是有效的。

 

6  试验结果分析
通过分析风洞试验结果，T尾颤振速度随着来流迎角的

变化曲线如图8所示。根据变化曲线可知，随着T尾迎角的逐

步增大，颤振速度逐步下降。

在一般的机翼颤振分析中，机身刚度相对较大，机翼沿

展向和弦向位移变化引起的非定常气动力一般忽略不计。但

对于T尾这种特殊结构形式，垂尾的弯曲和扭转运动会引起

平尾沿其展向和弦向较大的位移，进而使平尾和垂尾之间的

气动干扰发生变化，所以由此产生的非定常气动力不可忽略。

随着迎角的增大，作用在平尾的定常气动力随着增大，

并且垂尾发生弯曲和扭转时，左右平尾在垂向和航向出现反

对称位移，使左右平尾不同上反角时并在平尾上产生不对称

侧向力，这种侧向力对垂尾产生弯曲力矩，加大垂尾的弯曲，

从而影响垂尾的弯曲和扭转的耦合。

根据试验结果分析和对照模型GVT试验结果，迎角变

化后颤振形态仍是垂尾一阶弯曲和一阶扭转的耦合。

计和飞行中考虑飞行姿态对颤振的影响。

（2）对于该型飞机的T型尾翼，来流迎角每增加1°，颤振

速度降低约2.86%。

（3）来流迎角变化后，颤振形态未发生改变，仍为垂尾

一阶弯曲和一阶扭转耦合。

（4）经对状态1直接吹风出现颤振现象表明，试验采用的

亚临界法及阻尼外推法是合理、有效的。                     
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7  结论
通过模型风洞试验研究了该T型尾翼不同来流迎角的

颤振特，分析了来流迎角对颤振的影响，主要结论为：

（1）T型尾翼颤振速度随来流迎角改变发生变化，来流
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