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尾段主梁刚度变化对 Ｔ型尾翼颤振特性的影响

张旭　王斌

（中国航天空气动力技术研究院，北京　１０００７４）

摘要　由于Ｔ型尾翼结构和气动布局的特殊性，其颤振特性的分析比较复杂．Ｔ型尾翼安装在机身尾部，这

体现在有限元结构模型中即为Ｔ型尾翼与尾段主梁相连接．为了研究尾段主梁的刚度变化对Ｔ型尾翼颤振

特性的影响，以某Ｔ型尾翼飞机的尾段为研究对象，根据其原始刚度，分别改变其垂直弯曲刚度和扭转刚

度，并计算分析相应刚度下的固有振动特性与颤振特性．最后分别以这两个刚度为变量，另一个刚度的原始

值为常量进行分析．结果表明尾段主梁的刚度变化对垂尾弯扭耦合颤振的影响较为显著．
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引言

Ｔ型尾翼是指将飞机的水平尾翼布置在垂直
尾翼翼尖的一种特殊气动布局形式．对于垂尾来
说，Ｔ型尾翼布局起到了端板效应，提高了垂尾效
率，可把垂尾面积减小，弥补了因支撑平尾而加强

垂尾带来的重量增加［１］．对于平尾来说，在小迎角
时，这种布局形式能够避开机翼尾流的影响，同样

提高了平尾的气动效率．而在结构方面，这种尾翼
结构形式便于后机身的大开口，有利于运输机的货

物装运［２］．基于这些优点，在很多大型客机和运输
机的设计中都采用了Ｔ型尾翼．

对于Ｔ型尾翼布局，由于结构和外形的特殊
性，其颤振特性也较为复杂［３－５］．首先在结构方面，
由于水平尾翼安置在垂尾的顶部，增加了垂尾在扭

转方向的转动惯量，使得垂尾的扭转频率和弯曲频

率靠近，导致垂尾弯扭耦合形式的颤振速度降低．
同时各部件之间（如平尾与垂尾、垂尾与机身等）

的连接刚度对固有振动的频率影响也很大．其次在
气动方面，各气动面之间存在很强的气动干扰，尾

翼的横向与侧向运动气动耦合严重，也会导致Ｔ型
尾翼颤振速度的下降［６］．

本文将某Ｔ型尾翼飞机的尾段作为研究对象，
以其结构有限元模型的原始刚度为基础（已经与振

动试验结果对比，在前３０阶固有振动模态中，除个

别模态外，结构有限元模型主要振动模态的频率误

差在３％以内），通过分别改变该尾段主梁的垂直
弯曲刚度和扭转刚度，计算其颤振特性，最后分析

得到，当尾段主梁刚度变化时，可引起部分固有模

态发生变化，进而引起Ｔ型尾翼的颤振特性发生变
化，且具有一定规律．

１　理论基础

１．１　固有振动特性计算
结构固有振动特性计算是在无阻尼结构自由

振动的基础上求解结构振动的频率与模态．当把结
构离散为有限元素后，其无阻尼自由振动运动方程

为：

Ｍｓ̈ｘ＋Ｋｓｘ＝０ （１）
其中，Ｍｓ为结构整体质量矩阵，Ｋｓ为结构整体刚度
矩阵，ｘ为结点位移列阵．

设ｘ＝ｆｅｉωｔ，代入（１）式中，得
（Ｋｓ－ω

２Ｍｓ）ｆ＝０ （２）
要使方程（２）中的ｆ有非零解，则

ｄｅｔ（Ｋｓ－ω
２Ｍｓ）＝０ （３）

上式称为系统的特征方程，求解特征方程，得

到ωｉ后，再代回（２）式，即可求得特征向量ｆｉ．
这里，ωｉ为固有振动频率，ｆｉ为固有振型（模

态）［７］．通常，根据研究问题的具体需要，只算出结
构的前若干阶频率与模态即可．
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１．２　非定常气动力计算
Ｔ型尾翼颤振分析的特殊性就在于气动力的

计算．常规的颤振分析可以利用工程软件来计算非
定常气动力．而Ｔ型尾翼由于几何外形的特点会导
致某种横侧向气动力的耦合，这是常规计算方法没

有考虑的，需要采用另外的手段计算气动力的附加

部分．
非定常气动力的计算普遍采用基于小扰动线

性谐振荡假设的面元法［８］．本文中的常规气动力计
算采用亚音速偶极子格网法．广义非定常气动力可
表示如下［９］：

Ｑ０＝
１
２ρＶ

２Ａ０ｑ （４）

其中，Ａ０为广义气动力影响系数矩阵．
由于Ｔ尾效应产生的附加气动力采用片条理

论来计算，根据参考文献［２］，附加气动力为：

ΔＱ＝∑
ｉ
ΦＴＢΦ （５）

其中Ｂ为片条的气动影响系数矩阵，Φ为模态矩
阵．

于是总的Ｔ尾非定常气动力可表示为：
Ｑ＝Ｑ０＋ΔＱ （６）

１．３　颤振方程与求解

气动弹性运动方程一般写成如下形式［１０］：

Ｍｑ̈＋Ｋｑ＝Ｑ （７）
其中，Ｍ为广义质量矩阵，Ｋ为广义刚度矩阵，Ｑ为
广义非定常气动力列阵．

颤振方程求解的常用方法有Ｖｇ法、ｐｋ法等．
通过频域求解方法得到一系列频率和阻尼随来流

速度的变化信息，由频率耦合趋势和阻尼过零分支

的判断可以预测颤振模态和临界颤振速度．由于ｐ
ｋ法可以反映一定的亚临界特性，本文采用 ｐｋ法
进行颤振求解．

２　模型描述

２．１　结构模型
全尾段Ｔ型尾翼结构有限元模型主要包括两

部分：机身尾段、Ｔ型尾翼，如图１所示．后机身由
梁单元和集中质量模拟，Ｔ型尾翼由垂尾安定面、
方向舵、平尾安定面和升降舵组成，方向舵和升降

舵分别由多点约束连接到安定面上，并通过操纵杆

控制偏转．在整个模型中结构由梁单元组成（图中

较粗线条），模拟结构的刚度特性，但不提供质量．
在结构结点上布置集中质量（图中的小三角）来模

拟结构的质量特性．约束条件为尾段前端固支，即
机身重心固支．

图１　Ｔ型尾翼尾段结构有限元模型

Ｆｉｇ．１　ＦＥｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅＴｔａｉｌ

２．２　气动模型
如前所述，本文颤振分析的非定常气动力采用

亚音速偶极子格网法（ＤＬＭ）与片条理论计算得
出．气动模型如图２所示．

图２　Ｔ型尾翼气动模型

Ｆｉｇ．２　ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅＴｔａｉｌ

３　固有振动特性计算

将尾段前端固支，计算得出全尾段模型的固有

振动特性如表１所示（仅列出主要模态）．
根据本模型建立时的坐标方向，得知 Ｉ２（Ａ）即

为尾段主梁的垂直弯曲刚度 Ｉ（ｙｙ），而 Ｊ（Ａ）即为尾

段主梁的扭转刚度 Ｉ（ｘｘ）
［１１］．按照相对原始刚度的

２０％，５０％，８０％，１２０％，１５０％，以其中一个原始刚
度为常量，另一个为变量分别改变垂直弯曲刚度

Ｉ（ｙｙ）和扭转刚度 Ｉ（ｘｘ），然后分别计算得出每个相对
刚度下的固有振动特性．将结果记录下来进行横向

８１４
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比较发现，随着刚度的提高，固有振动各阶模态的

频率升高．在计算的３０阶模态中，除个别模态因刚
度变化而产生了临近阶次的互换外，其他模态均与

原始刚度下得到的固有振动模态大体保持一致．
表１　全尾段模型的固有振动特性

Ｔａｂｌｅ１　ＶｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅＴｔａｉｌ

Ｎｕｍｂｅｒ Ｍａｊｏｒｍｏｄｅｓ Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
１ １ｓｔｂｅｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｔａｉｌ １．２１１Ｈｚ
３ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒｕｄｄｅｒ １．７７７Ｈｚ
４ １ｓｔｂｅｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｆｕｓｅｌａｇｅ ２．１５２Ｈｚ
５ １ｓｔｔｏｒｓｉｏｎｏｆｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｔａｉｌ ２．２９５Ｈｚ
６ ｓｙｍｍｅｔｒｉｃｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｌｅｖａｔｏｒ ２．５８１Ｈｚ
７ ａｎｔｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｌｅｖａｔｏｒ ２．５８６Ｈｚ
１０ １ｓｔａｎｔｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｂｅｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔａｉｌ３．２１５Ｈｚ
１２ １ｓｔｓｙｍｍｅｔｒｉｃｂｅｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔａｉｌ ５．１０４Ｈｚ
１３ １ｓｔｌａｔｅｒａｌｂｅｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｆｕｓｅｌａｇｅ ５．２４５Ｈｚ
１９ ２ｎｄａｎｔｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｂｅｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔａｉｌ１１．９３３Ｈｚ
２０ ２ｎｄｓｙｍｍｅｔｒｉｃｂｅｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔａｉｌ １３．７５５Ｈｚ

２１ ｔｏｒｓｉｏｎｏｆｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｔａｉｌ＆
２ｎｄａｎｔｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｂｅｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔａｉｌ１３．８５０Ｈｚ

２２ ａｎｔｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｔｏｒｓｉｏｎｏｆｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔａｉｌ １３．８９４Ｈｚ
２６ ａｎｔｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｔｏｒｓｉｏｎｏｆｔｈｅｅｌｅｖａｔｏｒ １７．９３２Ｈｚ
２７ ｓｙｍｍｅｔｒｉｃｔｏｒｓｉｏｎｏｆｔｈｅｅｌｅｖａｔｏｒ １８．０７７Ｈｚ

４　颤振特性分析

在全尾段Ｔ型尾翼的颤振计算中，飞行高度取
为海平面，大气密度 ρ＝１．２２５ｋｇ／ｍ３，马赫数为０．
１，动压为７０８帕．
４．１　原始刚度下的颤振特性

选取如表 １所示的前 ３０阶模态进行计算分
析，该模型的颤振结果Ｖｇ和 Ｖｆ曲线如图３和图
４所示（注：为了在 Ｖｇ图和 Ｖｆ图中显示方便，只
画出了其中的主要模态）．

图３　Ｔ型尾翼的颤振分析Ｖｇ曲线

Ｆｉｇ．３　ＶｇｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅＴｔａｉｌ

全尾段模型的颤振速度 Ｖｆ＝３１．９３ｍ／ｓ，颤振

频率ωｆ＝８．４１４Ｈｚ，颤振型式为平尾反对称二阶弯
曲与平尾反对称扭转耦合（称其为ｃｏｕｐｌｉｎｇ１）．

图４　Ｔ型尾翼的颤振分析Ｖｆ曲线

Ｆｉｇ．４　ＶｆｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅＴｔａｉｌ

第二穿越点：Ｖ＝３２．９８ｍ／ｓ，频率ω＝２．３３８Ｈｚ，
耦合型式为带有升降舵反偏转的垂尾弯扭耦合（称

其为ｃｏｕｐｌｉｎｇ２）．
４．２　改变主梁垂直弯曲刚度后的颤振特性

为了研究尾段主梁的垂直弯曲刚度对 Ｔ型尾
翼颤振特性的影响，与前面固有振动特性的计算相

类似，将尾段主梁的垂直弯曲刚度分别改为相对原

刚度的２０％，５０％，８０％，１２０％，１５０％，然后对这５
种相对刚度下的模型进行颤振分析，将结果归纳如

图５所示．

图５　Ｖｆ随主梁垂直弯曲刚度变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｕｔｔｅｒｓｐｅｅｄｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓ

ｏｆｔａｉｌｍａｉｎｂｅａｍ

４．３　改变主梁扭转刚度后的颤振特性
为了研究尾段主梁的扭转刚度对 Ｔ型尾翼颤

振特性的影响，将尾段主梁的扭转刚度分别改为相

对原刚度的２０％，５０％，８０％，１２０％，１５０％，然后对
这５种相对刚度下的模型进行颤振分析，将结果归
纳如图６所示．

９１４
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图６　Ｖｆ随主梁扭转刚度变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｕｔｔｅｒｓｐｅｅｄｔｏｒｓｉｏｎｓｔｉｆｆｎｅｓｓｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓｏｆｔａｉｌｍａｉｎｂｅａｍ

４．４　结果与分析
上述两种颤振型式与尾段主梁之间的相互关

系如图７所示．

图７　尾段主梁与颤振型式示意图

Ｆｉｇ．７　Ｔａｉｌｍａｉｎｂｅａｍａｎｄｆｌｕｔｔｅｒｔｙｐｅｓ

由尾段主梁与颤振型式的示意图可知，整个 Ｔ
型尾翼通过垂尾根部与机身尾段主梁连接，尾段主

梁的刚度变化将会直接影响垂尾的某些模态．因此
可直观推测：尾段主梁刚度变化对垂尾弯扭耦合颤

振型（即ｃｏｕｐｌｉｎｇ２）的影响远大于其对平尾弯扭耦
合颤振型（即ｃｏｕｐｌｉｎｇ１）的影响．

图５、图６的分析结果也恰恰证明了这一点．
１）在平尾反对称二阶弯扭耦合颤振型（ｃｏｕ

ｐｌｉｎｇ１）中，其颤振速度随相对垂直弯曲刚度的增
大而有微小降低．同样，其随相对扭转刚度的增大
也有微小降低．
２）在垂尾弯扭耦合颤振型（ｃｏｕｐｌｉｎｇ２）中，除

在２０％相对刚度（颤振速度达到５１．３９ｍ／ｓ）外，其
颤振速度随相对垂直弯曲刚度的增大而升高．同样
在以原始垂直弯曲刚度为常量，以扭转刚度为变量

的分析中，除２０％相对刚度时颤振速度稍高外，其

随相对扭转刚度的增大而升高．

５　结论

本文以一个Ｔ型尾翼飞机的尾段为研究对象，
研究尾段主梁的刚度变化对 Ｔ型尾翼的固有振动
特性和颤振特性的影响．通过计算分析得出以下结
论：

１）尾段主梁的弯曲刚度变化、扭转刚度变化均
对颤振耦合型式１（主要由平尾模态参与耦合）的
影响很小；

２）尾段主梁的弯曲刚度变化、扭转刚度变化均
对颤振耦合型式２（主要由垂尾模态参与耦合）具
有较为显著的影响；

３）尾段主梁刚度是 Ｔ型尾翼颤振优化设计中
不可忽视的关键参数．
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