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摘　要：根据库塔-儒可夫斯基定理求解得到飞机产生的尾涡强度，并基于离散阵风非定常气动力计算思路，发展了尾涡

非定常气动力计算方法。通过频域求得弹性飞机动响应，再利用傅里叶反变换求得时域动响应。分析了某型飞机垂直穿越

尾涡时的机体动响应，尾涡引起的弹性过载最大可达到 1.3，在该类飞机的设计过程中需要考虑尾涡引起的动载荷对机体

强度安全性的影响。
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尾涡遭遇是飞机在飞行中穿越自身或者其他飞机产生

的尾涡场时发生的一种动力学现象。尾涡会直接影响飞机的

操稳特性，并且会产生明显的动载荷，影响飞机的安全性[1]。

2001 年 11 月，一架空客 A300 飞机在纽约肯尼迪机场起飞

时，由于处于一架两分钟内起飞的波音 747 飞机的尾涡中，

造成 265 乘客和机组人员全部遇难。

在民用航空中，越来越多的机场在高峰时满负荷运转，

空管部门为了有效提高机场的吞吐量，希望缩小飞机起降时

间间隔，增加飞机空中飞行密度，这导致飞机在起降和飞行

中越来越靠近，势必增加飞机尾涡遭遇的概率和风险。同时

尾涡会在机场地面和空中发展扩散，从而影响其他飞机的离

港和到达。在军用领域，尾涡遭遇情况也经常遇到。如军用

飞机在侦察任务中会 360°转弯，导致其平垂尾穿越自身的

尾涡，军用战斗机在近距格斗时做缠斗机动使得后面飞机始

终位于前面飞机的尾涡中，空中加油时受油飞机位于加油机

的强尾涡场中等。

目前，关于尾涡遭遇的研究主要集中在穿越飞机的操

稳、飞行品质以及尾涡气动特性等方面[2]，但对弹性飞机尾

涡遭遇动响应分析研究较少。国内飞行器动响应分析，主

要是基于 NASTRAN 和 ZEARO 软件进行，NASTRAN 主

要采用频域求解，ZAERO 提供了时域和频域两种方法，但

这两种工程软件都主要考虑标准形式的离散阵风和连续阵 

风[3]。ZEARO 软件提供了任意输入的一维阵风的定义和动

响应分析能力，但默认为每个气动网格经历阵风速度时间历

程相同。因此，目前国内的阵风响应分析方法不具有直接分

析尾涡遭遇动响应的能力，也未见到国内有弹性飞机尾涡动

响应分析方面的文献发表。

本文基于国内在尾涡遭遇动响应分析方面的现状和军

民用飞机型号的研制需求，建立尾涡诱导速度场前处理方

法，发展了尾涡非定常气动力计算方法，研究弹性飞机尾涡

遭遇动响应求解方法及关键参数的影响规律，并将其应用到

某型飞机的尾涡遭遇动响应分析中。

1 尾涡强度计算
三维机翼在产生升力时，下翼面的压强高于上翼面，在

两个翼尖处的气流就会由下翼面绕过翼尖流到上翼面。在

无穷远处来流的作用下，翼尖涡一边反向旋转，一边向后运

动，在飞机后方形成一对反旋转的尾涡系。根据库塔 - 儒可

夫斯基定理和亥姆霍兹定理以及升力和重力平衡推导得到

尾涡强度[4] 为：

 (1)

式中：Γ为尾涡强度，即尾涡环量；m 为飞机质量；nz 为飞

机法向过载；b0 为左右尾涡涡核的初始间距，b0=sB，B 为翼

展，s 为翼型参数，与机翼形状有关，对于椭圆形机翼可取
π
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对于后掠翼可取 0.75~0.80。

从（1）式可以看出，在飞机飞行时，翼尖尾涡的初始强

度与飞机质量、过载系数、大气密度、飞机真空速、翼展和机

翼平面形状有关。

基于尾涡强度Γ，通过 Biot-Savart 定律可以计算得到

空间任意位置的诱导速度。在本文中，主要得到穿越尾涡飞

机气动网格控制点处的诱导速度时间序列 。

2 尾涡遭遇非定常气动力计算
目前，阵风模型一般采用一维模型，即阵风速度沿弦向

变化，沿展向不变，不同位置的时间延迟是和相对于参考点

的距离相关的。离散阵风非定常气动力函数[5] 为：

 (2)

 (3)

 (4)

式中：q为飞行动压；ω为圆频率；i2=-1；[SKJ]为插值矩阵，

建立了结构节点模态矩阵和气动网格上某些点的模态矩阵

的关系；V为飞机飞行速度；[Ajj(iω)]为气动力影响系数矩阵；

wG(iω)为正弦阵风的幅值；[fkh]为气动网格上扰动点的模态

矩阵；nzj为阵风在第 j 个气动面元的法矢方向的分量；xj为第

j 个气动面元的控制点的 x 坐标；x0为参考点的 x 坐标。

直接将式 (3) 中的 {fjG(iω)} 用 代替，式 (2) 中

的 用 1 代替， 由气动网格上的尾涡诱导速度

时间序列 的傅里叶变换得到，尾涡非定常气动力计算

公式如下：

 (5)

3 动响应分析
尾涡遭遇情况下弹性飞机开环动响应方程为：

 (6)

式中：[Mhh]、[Bhh] 和 [Khh] 分别为飞机结构质量、阻尼和刚度矩

阵；[Qhh(iω)] 为广义非定常气动力矩阵。通过频域求解并结合

傅里叶反变换得到机体时域动响应，通过载荷恢复得到飞机机

翼关键部位的动载荷响应历程，整个求解流程如图 1 所示。

动响应频域求解

动载荷计算

尾涡产生飞机
相关参数

尾涡参数
（涡强、涡核半径等）

尾涡遭遇飞机飞行
轨迹与气动模型定义

尾涡遭遇飞机穿越尾涡
时受到的诱导速度

的时域序列

诱导速度时域信号
快速傅里叶变换

尾涡诱导的频域
气动力计算

尾涡遭遇飞机结构
动力学模型

动响应ifft变换

图 1　弹性飞机尾涡遭遇动响应分析流程

Fig.1　 Analysis flow of elastic aircraft dynamic response to 
wake encounter

4 算例
选取某型飞机作为尾涡产生和遭遇的研究对象，分析

尾涡对弹性飞机动响应的影响。

尾涡产生飞机参数：重量 27.6t，展长 27.932m，巡航速

度为 152.7m/s，尾涡遭遇飞机飞行速度为 100m/s，90°面内

穿越，其他参数与尾涡产生飞机一致。

在尾涡诱导速度场计算中，假设尾涡强度不随尾龄角

的增长而衰减，尾涡涡核半径始终不变，穿越飞机不影响尾

涡场强度。

图 2 是穿越尾涡飞机所有气动网格上下洗诱导速度时

域序列，其快速傅里叶变换结果如图 3 所示。

从图 2 可以看出，尾涡场和离散正弦阵风场类似，但速度

分布比其更复杂，诱导速度信号频率成分更丰富。随着飞机逐

渐穿越尾涡场，其气动表面的下洗速度开始为正，并在 B 点达

到最大，随后飞机进入两条尾涡间，诱导速度突变为负值，即诱

导速度向下，在 C 点达到最小，随后逐渐增大，在 D 点出现负

的最大值，随后过程和前半部分正好相反，整个穿越过程中，下

洗速度幅值最大为 4.52m/s。从图 3 可以看出，90°穿越使得机

翼所有气动网格经历的诱导速度信号频率成分较为一致，尾涡

下洗速度信号在 0~70Hz 频率范围都有明显分量。
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翼所有气动网格经历的诱导速度信号频率成分较为一致，尾涡

下洗速度信号在 0~70Hz 频率范围都有明显分量。



10  					          航空科学技术� Dec. 15  2016  Vol. 27 No.12

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3

0

1000

2000

3000

4000

A

B

C F

D

E

G
-1000

-2000

-3000

-4000

-5000

法
向

诱
导

速
度

/（
m

m
/s
）

时间/s

图 2　穿越尾涡飞机翼面气动网格上下洗速度分布

Fig.2　 Downwash velocity profile on aero lattices of an aircraft 
penetrating wake
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图 3　穿越飞机表面气动网格上尾涡下洗速度快速傅里叶

Fig.3　 FFT of downwash velocities on aero lattices of an aircraft 
penetrating wake

图 4 是飞机穿越尾涡场时，机翼表面不同时刻的下洗

速度分量。0s 时，飞机处于两条涡线之外，整个机翼上的诱

导速度均为正，即向上；0.85s 时，机翼前缘已进入两条涡线

之间，但后缘仍处于涡线之外，因而其前缘部分诱导速度为

负，后缘部分诱导速度为正；1.1s 时，机翼整个处于两条尾

涡线间，全翼面诱导速度均为负；2.95s 时，飞机完全穿越尾

涡，其上诱导速度很小，接近于 0。

飞机遭遇尾涡的动响应分析结果如图 5~ 图 8 所示。

图 5 和图 6 分别是模态广义位移时域响应和模态广义

加速度时域响应。可以看出，前五阶模态的时域响应中，第

一阶和第四阶模态基本处于一个小值或者始终处于等幅振

荡状态，这两支模态受尾涡影响很小，经过确认，这两支模态

分别为发动机偏航和机翼面内一弯模态。

图 4　不同时刻尾涡诱导下洗速度分布

Fig.4　 Downwash velocity contours of wake at different 
moments
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Fig.5　Time domain response of generalized displacement
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Fig.6　Time domain response of generalized acceleration

图 7 和图 8 分别是位移时域响应和过载时域响应。从

图 7 中翼面气动网格上的物理位移动响应可以看出，尾涡引

起的机翼弹性位移不大，这主要是由于平直的该型飞机机翼

较为刚硬。
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Fig.7　Time domain response of displacement
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Fig.8　Time domain response of overload

从图 8 可以看出，尾涡引起的弹性过载最大可达到

1.3，可见尾涡在穿越它的弹性飞机上产生了明显弹性过载，

可能会影响飞机强度安全性，在设计中需要考虑。

5 结束语
本文建立了一种弹性飞机尾涡遭遇动响应分析方法，

包括尾涡诱导速度场前处理方法、尾涡非定常气动力计算

方法、弹性飞机尾涡遭遇动响应求解方法等。分析了某型

飞机 90°穿越尾涡时的动响应，可以看出尾涡场和离散正

弦阵风场类似，但速度分布比其更为复杂，诱导速度信号

频率成分更丰富，尾涡在穿过它的飞机上产生了明显的弹

性过载，需要在飞机设计中考虑尾涡遭遇动载荷的影响 

分析。 
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