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摘 要： 由于 T 型尾翼飞机的颤振特性与平尾静升力有关，理论预测 T 型尾翼飞机颤振速度的精度下降，开展

T 尾颤振风洞试验需设计高精度动力学相似模型。研究 T 尾颤振风洞试验模型刚度、质量、惯量的设计和验证

方法，通过 T 尾颤振风洞试验研究平尾静升力和垂尾与机身连接接头的弯、扭转刚度变化对 T 尾颤振速度的影

响。结果表明：所设计的 T 尾颤振风洞试验模型的质心、惯量和固有频率试验值与理论计算值误差在 4% 以内，

预测的颤振临界速度误差在 5% 以内；增大垂尾与机身连接扭转刚度可显著提高颤振临界速度，增大垂尾与机

身连接弯曲刚度会降低颤振临界速度，颤振试验结果对于 T 型尾翼的平尾总体布局和垂尾结构刚度设计具有

重要的工程指导意义。
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T-tail flutter wind tunnel test model design and validation
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Abstract： Due to the relationship between the flutter characteristics of T-tail aircraft and the static lift of the hori⁃
zontal tail， the accuracy of theoretical predictions for the flutter speed of T-tail aircraft decreases. Therefore， it is 
particularly important to design precise T-tail flutter wind tunnel test models for wind tunnel testing. This paper 
systematically studies the design and validation methods for the stiffness， mass， and inertia of T-tail flutter wind 
tunnel test models. Through T-tail flutter wind tunnel tests， the effects of variations in the static lift of the horizon⁃
tal tail and the bending and torsional stiffness of the vertical tail-fuselage connection joints on the T-tail flutter 
speed were validated. The research shows that the errors between the tested values （such as the center of mass， in⁃
ertia， and natural frequencies） of the designed T-tail flutter wind tunnel test models and the theoretically calculated 
values are within 4%， and the predicted critical flutter speed error is within 5%. Increasing the torsional stiffness of 
the vertical tail-fuselage connection significantly improves the critical flutter speed， while increasing the bending 
stiffness of the vertical tail-fuselage connection reduces the critical flutter speed. The flutter test results provide im ⁃
portant guidance for the overall layout of the horizontal tail and the structural stiffness design of the vertical tail in T-

tail configurations.
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0　引  言

国内外的大型运输机、商务飞机、轻型飞机、

直升机、无人机采用 T 型尾翼布局的越来越多，例

如 AG600M 飞机和 H140 直升机。T 尾布局在小

攻角时可使平尾避开机翼尾流的下洗流区，使得

大型飞机低速飞行时具有较好的操纵特性。T 尾

的平尾安装在后掠垂尾的梢部，与低平尾布局相

比增大了机翼/旋翼和平尾间的“杠杆力臂”，可以

更高效地控制飞机的俯仰姿态，实现更小、更轻的

平尾，从而减轻尾翼的重量［1］。

虽然 T 尾具有上述诸多优点，但 T 尾飞机的

颤振特性却与常规尾翼飞机有所不同。1954 年英

国的 T 型尾翼飞机 Handley Page Victor 在水平飞

行时发生垂尾顶部破坏断裂事故，经调查事故原

因是由于 T 尾发生了颤振，并且首次发现 T 尾颤

振速度与水平尾翼的攻角和下反角密切相关［2］。

Jennings 等［3］在 Queijio［4］研究的基础上开展了平尾

攻角引起的静升力附加的非定常气动力情况的颤

振计算。T 尾颤振计算时平尾的滚转、偏航、侧滑

和航向变形运动引起的附加非定常气动力不可忽

略［5］，这些影响因素在目前主流的颤振分析软件

Nastran、Zaero 都是未考虑的，因此 T 尾理论研究

的准确性需要在 T 尾颤振风洞试验下进行验证。

风洞试验研究是揭示大变形气动弹性运动机

理和验证理论方法的必要手段［6］，颤振风洞试验的

准确性高度依赖动力学相似模型设计的准确性。

吕斌等［7］对于机翼的低速风洞颤振试验模型设计

中涉及学科多、难度高、工作量大、周期长等问题

采用遗传/敏度混合优化算法使设计误差在 5% 以

内；罗务揆等［8］对于飞机颤振模型设计和试验工作

中因设计参数不合理导致的试验受影响或设计进

度被拖延问题，研究了基本比例尺和其他设计因

素（包括超重比、主梁截面形状、当量质量比等）的

关系，提高了模型设计效率；Pankonien 等［9］提出多

材料  3D 打印颤振模型制造方法，解决了非连续刚

度与大尺寸打印难题，并通过试验验证了模型模

态与颤振特性的一致性；Marchetti［10］针对超高展

弦比支撑翼开展风洞颤振试验，测量弯扭模态耦

合与阻尼变化，揭示支撑结构对颤振边界的影响；

Lanari 等［11］在法国国家航空研究实验室 ONERA 

S2MA 增压风洞中采用最新改进的 T 型尾翼跨声

速颤振试验的测试装置，研究了马赫数变化（从

Ma=0. 700 到Ma=0. 925）、强迫俯仰运动激励频

率、攻角和滞止压力变化对颤振特性的影响。

国内针对 T 尾颤振问题的理论研究较多，但

缺乏足够的试验数据支撑，因此有必要开展 T 尾

颤振风洞试验研究，为颤振分析理论发展提供可

信的试验数据支持。随着 T 尾构型在通用飞机上

越来越广泛的应用，相较于价格昂贵的 3D 打印颤

振模型［12］，采用金属骨架和轻木蒙皮设计的颤振

模型具有更高的性价比。本文采用铁木辛柯梁理

论［13］精确计算梁截面刚度进行相似模型金属骨架

刚度的设计方法，研究对初步设计的框段模型进

行质量、惯量测试和优化配平方法，分析平尾静升

力和垂尾与机身连接接头的弯、扭转刚度变化对 T
尾颤振速度的影响。

1　T尾颤振风洞试验模型相似准则

相似理论是进行缩比相似模型设计的理论基

础。颤振风洞试验模型与真实飞机是几何相似、

运动学相似、动力学相似的。主要包括：

1） 几何相似

几何相似就是试验模型经过各向等比例变形

后几何形状与原模型相同，所有对应的线性尺寸

成一定比例，对应角相等。试验模型与原模型的

任意对应点连线的线性长度比例尺为：kl。

2） 运动学相似

运动学相似是指模型流动与原型流动的流线

几何相似，而且对应点的速度方向相同，速度大小

成一定比例。试验模型与原模型的绕流流场中任

意对应点的气体微团的速度比例尺为：kv。

3） 动力学相似

动力学相似是指实验模型流场与机翼原型流

场对应点上力的大小之比为常值，且力的方向相

同。力的比例尺为

kF = Fm

Fp
= mmam
mpap

= km ka = kρ k 2
l k 2

v （1）

式中：Fm、mm、am 和 Fp、mp、ap分别为试验模型与原

模型在绕流流场中任意对应点的气体微团所受力

的值、气体微团的质量和气体微团的加速度值；km、

ka和 kρ分别为气体微团的质量比例尺、加速度比例
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尺和密度比例尺。

由基本相似比例：长度比 kl、速度比 kv 以及密

度比 kρ，再采用量纲分析的方法使相似模型的颤振

运动方程和原始实物系统的颤振运动方程相同，

从而确定 T 尾颤振风洞试验模型的相似准则［14-15］，

如表 1 所示。

首先，长度比的确定要满足风洞试验阻塞度

限制要求，通常要求模型对风洞的阻塞度不超过

5%，阻塞度即模型最大横截面积与风洞试验段截

面积的比值。速度比的确定要使风洞试验模型的

颤振速度在风洞的最大稳定试验风速段以内［16］。

根据风洞试验的大气密度条件与颤振计算分析中

的参考大气密度，通常选定密度比为 1。因此，基

本相似比例的约束条件如下：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ϵ= Am/Ap ≤ 5%
kv < 1
kρ = 1

（2）

其次，确定的长度比不能太小。因为长度比

太小，将导致质量比太小。相似模型质量太小，模

拟刚度的金属骨架占比了大部分质量，剩余的质

量将无法设计外形蒙皮和框段。另外，相似模型

的惯量模拟，一部分由金属骨架的惯量提供，另一

部分由外形蒙皮、框段和配重提供，相似模型质量

太小也会出现无法进行惯量模拟的情况，导致相

似模型设计失败。

某型机 T 型尾翼结构模型如图 1 所示，平尾翼

展 6 m，垂尾高度 4. 5 m，根据原 T 尾结构颤振计算

结果，平尾攻角 0°时其颤振速度为 228 m/s，颤振

临界模态是垂尾一阶弯、扭模态耦合。选用的试

验风洞截面宽 3. 5 m、高 2. 5 m，风洞试验选用风洞

的最大稳定试验风速为 45 m/s。经过阻塞度、质

量和惯量分析，确定基本相似比例尺和相似准则

如表 2 所示。

2　T 尾颤振风洞试验模型动力学

设计

动力学相似模型的机身、平尾、垂尾均采用十

字梁或矩形梁模拟各部件剖面的扭转刚度和弯曲

刚度，传统计算剖面刚度的方法是采用结构力学

单闭室剖面刚度理论计算剖面的弯曲刚度和扭转

刚度。但采用基于变分渐近方法的铁木辛柯梁理

论的 VABS 剖面特性计算软件计算的刚度则既准

确又方便，可避免计算复杂剖面惯性矩和惯性积

所需的复杂积分。建立各部件剖面梁模型时，以

各框、肋为分界线，截取 CATIA 数模中各部件剖

面几何，建立剖面有限元模型如图 2 所示，计算得

到梁模型剖面的弯曲和扭转惯性矩、质量和刚心。

根据相似准则，可进一步计算得到风洞试验模型

各剖面梁的弯曲和扭转惯性矩、质量和刚心。

表 1　相似准则

Table 1　Similarity criteria
参数

质量比

刚度比

惯量比

频率比

值

km = kρ kl 3

kEI = kGJ = kρ kv 2 kl 4

kJm = kρ kl 5

kf = kv kl-1

表 2　相似参数表

Table 2　Similar parameter table
参数

长度比 kl

速度比 kv

密度比 kρ

刚度比 kEI = kGJ

质量比 km

惯量比 kJm

频率比 kf

值

1∶4
1∶8
1∶1
1∶16 384
1∶64
1∶1 024
1∶2

图 1 T 型尾翼结构模型

Fig. 1　T-tail structure model

图 2 剖面有限元模型

Fig. 2　Section finite element model
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根据风洞试验模型结构梁剖面的弯曲和扭转

惯性矩，设计出矩形或者十字型梁模型剖面尺寸。

由于要考虑风洞试验模型的外形蒙皮提供的附加

刚度，根据经验计算十字型梁模型剖面刚度值取

理论值的 95%。十字型梁模型剖面示意如图 3
所示。

十字型梁剖面尺寸 B 1，h1，h2，B 2 由垂直弯曲惯

性矩 Ix，水平弯曲惯性矩 Iy 和扭转惯性矩 J确定。

计算方法如下：

J
I

= 4 (1 - 0.63
n

+ 0.052
n2 ) （3）

J
I

= 4
n2 (1 - 0.63

n
+ 0.052

n2 ) （4）

B 2 = 12
h2 ( )Iy - B 3

1h1

12 + B 3
1

3

（5）

采用上述方法设计的风洞试验金属骨架梁模

型如图 4 所示，某型机 T 尾颤振的临界模态是垂尾

弯曲和扭转模态的耦合特点，对垂尾与机身连接

接头进行了变刚度设计，100% 基础刚度和 200%
扭转刚度接头剖面尺寸如图 5 所示。

计算了真实飞机和风洞试验动力学模型的模

态频率和振型，经对比模态振型一致，低频模态频

率比等于相似理论确定的理论值 1∶2，高频模态略

有差异，但 T 尾颤振临界模态是低频模态，高频差

异不影响颤振风洞试验结果。风洞试验动力学模

型设计频率如表 3 所示。

3　T 尾颤振风洞试验模型地面测量

试验

T 尾颤振风洞试验模型的外形用分段的木制

框段制造，单侧平尾、垂尾和机身分别由三个框段

组成，每个框段包括翼肋、桁条以及蒙皮等结构。

其中翼肋、前后樯以及桁条采用航空层板，蒙皮分

为两层，首层为轻木蒙皮，在轻木蒙皮表面还敷有

热缩膜进行表面修型，可满足气动对表面质量的

要求［17］。由于外形框段基本不提供刚度，因此垂

尾框段与机身框段在连接处是不连接的，需要设

计足够的间隙，避免附加刚度。同样，平尾框段与

上部整流罩的框段也需要设计足够的间隙。T 尾

颤振风洞试验结构模型如图 6 所示。

图 5 垂尾与机身连接变刚度接头剖面尺寸

Fig. 5　Vertical tail and fuselage variable stiffness 
connection joint sectional dimension

图 3 十字型梁剖面

Fig. 3　Cross-shaped beam profile model

图 4 风洞试验模型骨架梁模型

Fig. 4　Wind tunnel test model skeleton beam model

表 3　风洞试验动力学模型设计频率

Table 3　Frequency of dynamic model in wind tunnel test
模态阶数

垂尾侧向一弯

垂尾一扭

平尾反对称一弯

平尾对称一弯

机身侧向一弯

机身垂向一弯

平尾对称一扭

平尾反对称一扭

真实飞机/Hz

 4. 31

 6. 54

14. 41

18. 03

27. 81

28. 70

48. 86

50. 60

风洞模型/ Hz

 2. 15

 3. 28

 7. 28

 9. 09

13. 98

14. 59

23. 33

23. 82

频率比

0. 50

0. 50

0. 51

0. 50

0. 50

0. 51

0. 48

0. 47

图 6 风洞试验结构模型

Fig. 6　Wind tunnel test structural model
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T 尾颤振风洞试验模型制造出来后要进行质

量、惯量和地面共振测量试验。用于维形的蒙皮

和肋组成的木质框段，测量其质量和惯量尤其重

要。用扭摆法可测定试验件的转动惯量。如图 7
所示，将试件悬挂起来，悬挂方向与测惯矩的轴线

方向相同。使试件做扭转摆动，求得其扭摆频率

（rad/s），用下式确定绕O-O轴的质量惯矩：

JO- O = mg
ω2

ab
a+ b

( a
L 1

+ b
L 2

) （6）

式中：O为质心位置；m为结构质量；a、b、L 1 以及 L 2

的定义如图 7 所示。

根据测试结果可以调整质量和配重，确保模

型质心和惯量与设计值误差最小，如表 4 所示。

将制作完成后的模型安装在刚性试验平台上

进行地面共振试验，如图 8 所示。通过试验测得的

模型的振型与仿真一致，模态频率对比如表 5 所

示，可以看出：频率相对误差最大在 4% 以内，达到

了模型设计要求［14］。存在误差的原因主要是模型

装 配 存 在 非 线 性 间 隙 引 起 的 刚 度 差 异 导 致 的

误差。

4　T尾颤振模型风洞试验

T 尾颤振风洞试验研究了 3 种垂尾与机身连

接接头刚度：100% 基础刚度、200% 弯曲刚度、

200% 扭转刚度，6 个平尾攻角：从－4°到＋6°每隔

2°一个状态，在风洞中测量了这些情况下的颤振临

界速度。T 尾颤振模型在风洞中的安装状态如图

9 所示。

图 7 扭摆法测惯量

Fig. 7　Torsion pendulum inertia measurement method

表 4　平尾框段质量和惯量配平

Table 4　Frequency of dynamic model in wind tunnel test

项目

设计值

实测值

配重 1

配重 2

配平值

m/kg

0. 233

0. 146

0. 037

0. 050

0. 233

Ixx/kg·m2

6. 76E-04

6. 70E-04

-

-

6. 72E-04

Iyy/kg·m2

1. 07E-03

5. 68E-04

-

-

1. 07E-03

Izz/kg·m2

1. 71E-03

1. 21E-03

-

-

1. 72E-03

图 8 风洞试验模型地面共振试验

Fig. 8　Wind tunnel test model ground vibration test

表 5　风洞试验动力学模型试验频率

Table 5　Frequency of dynamic model in wind tunnel test

模态阶数

垂尾侧向一弯

垂尾一扭

平尾反对称一弯

平尾对称一弯

机身侧向一弯

机身垂向一弯

平尾对称一扭

平尾反对称一扭

设计频率/Hz

2. 15

3. 28

7. 28

9. 09

13. 98

14. 59

23. 23

23. 82

实测频率/Hz

2. 07

3. 26

7. 03

8. 80

13. 45

14. 53

23. 57

24. 53

误差/%

3. 72

0. 61

3. 43

3. 19

3. 79

0. 41

1. 46

2. 98
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颤振临界速度试验结果和分析结果如图 10 所

示，分析和试验的误差如表 6 所示，可以看出：T 尾

颤振速度随平尾攻角的增大而显著降低，平尾负

攻角状态具有更大的颤振速度，原因在于正攻角

时，垂尾侧向弯曲使的平尾垂直向上的气动力分

量产生侧向分力，该力加剧了垂尾弯、扭模态耦

合，负攻角则减弱垂尾弯、扭模态耦合；增大垂尾

和机身连接接头弯曲刚度 1 倍，平尾正攻角状态颤

振速度反而会降低，原因在于垂尾一弯频率增大

后弯、扭频率值靠的更近容易颤振；增大垂尾和机

身连接接头扭转刚度 1 倍，颤振速度会显著提高，

原因在于垂尾一扭频率增大后弯、扭频率值离的

更远不易颤振；颤振试验速度和分析速度相对误

差在 5% 以内；T 尾颤振风洞试验模型的设计是满

足设计要求的，颤振试验结果对于 T 型尾翼的平

尾总体布局和垂尾结构刚度设计具有重要的指导

意义。

5　结  论

1） 颤振模型相似比例中的长度比应根据风洞

尺寸尽可能选择较大值，否则可能使模型超重导

致质量和惯量模拟不准确。

2） 采用基于变分渐近方法的铁木辛柯梁理论

计算结构剖面的弯曲和扭转惯性矩、质量和刚心，

再结合十字型梁剖面等效结构梁剖面，建立的风

洞试验动力学模型模态频率误差在 4% 以内。

3） T 尾颤振速度随平尾攻角从-4°到+6°快
速降低，颤振分析误差在 5% 以内。

4） 增大垂尾与机身连接扭转刚度或者降低垂

尾与机身连接弯曲刚度，使弯、扭模态频率分离可

以提高 T 尾的颤振速度。

5） 通常平尾和垂尾连接处的结构加强设计会

使垂尾弯曲刚度增大，但垂尾扭转刚度实际变化

很小，这会降低颤振速度。因此，T 尾设计应该关

注垂尾扭转刚度的设计。
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