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边条翼布局双垂尾抖振表面脉动压力风洞实验研究

李劲杰1，杨青1，杨永年1，牟让科2，齐丕骞2，张积亭2
(1．西北工业大学翼型、叶栅空气动力学国防科技重点实验室，陕西西安710072；2．中国飞机强度研究所，陕西

西安710065)

摘要：对边条翼布局双垂尾发生抖振时的表面脉动压力进行了风洞实验研究。实验在西北工业大学NF-3风

洞进行。实验迎角范围：100．40。，风速：50m／s。实验测量了垂尾内外侧表面各9处的脉动压力，并将脉动压力沿表

面积分近似得到垂尾的根部弯矩响应。实验同时测量了垂尾根部应变、翼尖前缘及后缘的加速度响应。实验结果

表明，通过不同测量方法得出的垂尾抖振响应规律一致，得到的垂尾抖振起始迎角相同，这表明垂尾的抖振响应是

由边条涡破裂流作用在垂尾表面的脉动载荷引起的；随迎角增大，边条涡破裂流的能量不断增加，且越来越集中于

低频范围，但当迎角过大时，边条涡的破裂点远离垂尾，破裂涡的能量耗散很大，从而作用在垂尾表面的脉动载荷

减弱。
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Wind·-tunnel unsteady pressure measurements of twin--vertical tail

during buffet of strake-wing configuration
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Abstract：An intensive willd—tunnel investigation of twin—vertical tail buffeting of strake—wing configuration

was conducted in the NF-3 wind tunnel at Northwestern Polytechnical University．The test angles—of-attack

were about 10。to 400，and test wind speed was 50m／s．Unsteady pressures at 9 positions on both sides of the

vertical tail were recorded，and these unsteady pressures were integrated along the surface to yield the root

bending moment of the vertical tail．The root mean square(RMS)value of the unsteady pressures and root

bending moment were discussed，along with the power spectra density(PSD)distribution of root bending mo-

ment．The R_MS value of root bending strain and the tip accelerations at both leading edge and trailing edge
were also discussed．Results show that；The trend of the RMS pressures，RMS root bending moment and RMS

acceleration are consistent with each other．The unsteady load of vortex breakdown flow impinging on the verti—

cal tail is the primary contributor of the vertical tail buffet．As the angle of attack increases，the energy of vor-

tex breakdown flow enhances，and the pe8I【on the PSD shifts toward the lower frequency．When the vortex

breakdown point move8 toward upstream and far away from the vertical tail，the energy of breakdown flow is

dispersed and the unsteady loads on the vertical tail decrease．
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O 引 言

现代高机动性战斗机的设计为强调大迎角和高

载荷下的飞行性能和操纵性而广泛采用了边条翼双

垂尾气动布局形式。在较大迎角下，机翼前缘边条产

生强度很大的脱体涡，并越过机翼上表面向后流动，

从而延迟了机翼上表面的气流分离并增加非线性升

力；同时，边条涡也加速了垂尾表面的气流，使得飞机

保持稳定。但迎角过大时，边条涡会在垂尾前方发生

破裂使得垂尾浸没在湍流度很大的旋涡流中，导致双

垂尾抖振。双垂尾抖振可能引起垂尾的结构疲劳寿

。命大大缩短，飞机操纵困难，甚至引起结构破坏，造成

飞机失事。

F／A．18“大黄蜂”就是典型的大后掠边条翼双垂

尾布局，并曾在飞行过程中经历严重的双垂尾抖振。

国外对F／A．18飞机模型的双垂尾抖振作了大量风洞

实验研究[1-6J，其结果表明：当迎角达到250时，边条

涡在垂尾前方破裂，引发双垂尾抖振，其响应主要发

生在第一弯曲模态，且随来流动压增加而增强。本文

对边条翼布局双垂尾发生抖振时的表面脉动压力进

行了风洞实验研究，同时测量了垂尾的根部弯矩应变

响应和翼尖加速度响应以研究不同测量方法得出的

抖振特性的相关性。

1 实验模型

实验采用简化边条翼双垂尾布局半模，图1给出

了模型简图。边条、主机翼、垂尾连接板、垂尾分别加

工制作，然后用两段T型连接支架将各部件组装在一

起固定在地板上构成实验模型，这种装配方式可以避

免边条和主翼的振动通过结构耦合传递给垂尾。其

中，边条材料为45钢，前缘后掠角78*，展长165ram，

厚8mm，前缘削尖；主翼材料为硬铝，前缘后掠角260，

根弦长525mm，展弦比2．8，厚8mm，边缘削尖；垂尾

连接板材料为45钢，宽75ram，长IlOmm，厚lOmm；垂

尾材料为硬铝，前缘后掠角420，根弦长394．5mm，展

长347．8mm，厚20mm，边缘削尖。垂尾加工时先铣出

一个边框，将内部掏空，然后封上垂尾盖板，这样便于

垂尾表面上的压力传感器布置及内部出线，安装时垂

尾垂直于机翼上表面。

2风洞及实验设备

实验在西北工业大学NF．3风洞进行。实验迎角

范围为100一400，无侧滑角，实验风速为50m／s。

图1模型简图

Fig．1 Sketch醴the medel t跚metry

图2模型在风洞中的安装

Fl鐾．2 The删m伽m两hwlad协衄瞄
模型在风洞中的安装见图2，垂尾上测试元件的

安装示意如图3所示。垂尾根部63％弦长处粘贴电

阻应变片以测量根部弯矩；90％翼展，36％弦长和

82％弦长处分别安装加速度传感器测量翼尖前缘和

翼尖后缘的加速度响应，感应轴垂直于垂尾平面；为

了测量垂尾表面上的脉动压力，在内外侧表面分别布

置了9个脉动压力传感器，各传感器的位置及编号如

图3所示，其中括号外的编号表示垂尾外侧表面的压

力传感器，括号内表示内侧表面的压力传感器，同时

将垂尾表面划分成如图中所示的9个离散区域用于

压力积分计算垂尾根部弯矩。

测试连接框图如图4所示。实验中加速度传感

器选用美国PCB公司的ICP型加速度传感器

PCB333832，灵敏度系数：0．102V／g；信号调理模块用

PCB483807，1倍增益。动态应变仪选用奥地利

DEWETRON公司的DAQP-BRIDGE．A模块。应变片

用BRIDGE．COMLPL-4，半桥连接，桥压5V。脉动压力

传感器采用美国Kvlite公司的XCS093动态压力传感

器，量程±14kPa，参考压力为大气压。数据采集模块

选用Agilent E1432多通道数字化仪模块，采样精度为
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16位AD，采样频率为1280Hz，采样点数为15360／通

道。

对每个实验点都采集了12s的数据信号，然后将

这些信号值送到计算机中贮存以进行后处理。

加速度计
^趱87 ：)．一，§

：n，燃一
图3垂尾平面形状及测试元件安装示意图

№．3 Vertical tail搿删咀吐碍耐imtrummtatim
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台
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信号放大器

动态应变仪 信号调理

DAQP·BRIDGE-A PCB 483807

数据采集agilent E1432

l t，，·接口
I 计算机 I

图4测试连接框图

Fig．4"file letclt of test setup

3结果与分析

图5和6分别给出了垂尾内外侧表面靠近前缘

一列测压点和靠近后缘一列测压点的脉动压力均方

根值随迎角的变化曲线。从图中可以看出：各压力点

的脉动压力均方根在迎角小于200之前都很小；迎角

大于200之后，各压力点的脉动压力均方根值急剧上

升；在迎角30。左右达到最大值，之后脉动压力均方

根值开始逐渐下降。比较图中的内外侧表面压力响

应曲线可以看出：垂尾内外侧表面各测压点的脉动压

力响应起始迎角均差不多，但过了起始迎角之后，垂

尾外侧表面的脉动压力响应增加速度比内侧表面的

快，且除靠近垂尾前缘翼根的两处位置外，其余测压

点的脉动压力峰值外侧表面均比内侧表面大，靠近垂

尾后缘的内外测压点压力响应峰值差别更明显。这

表明边条涡涡轴处于垂尾外侧，从而破裂涡大部分脉

动载荷都作用在垂尾的外侧表面。
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图5靠垂尾前缘各点脉动压力均方根值曲线

Fig．5 RMS pressuru near the leading edge

似。)

图6靠垂尾后缘各点脉动压力均方根值曲线

Fill．6 RMS pressures near血e tranh堆edge

将每一时刻各测压点的压力沿垂尾表面积分可

以近似得到垂尾的根部弯矩，其公式为：

、。．9一

曰m(t)=∑(弓+，(t)一弓(t))·S·乃

式中，胁(t)为通过表面压力积分得到的瞬时垂尾根
部弯矩，垂尾受力指向外侧时为正；只(t)为垂尾外侧

表面上各离散点上的瞬时压力；B+9(t)为垂尾内侧

表面与外侧表面相对应各离散点的瞬时压力；si为

垂尾表面各离散区面积；￡，为各离散区形心到垂尾

根部的距离。
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图7给出了通过表面压力积分近似得到的垂尾

根部弯矩系数随时问变化历程，从图中可以看出：各

迎角下的垂尾根部弯矩响应是一个波动无规律的过

程，迎角180时垂尾根部弯矩系数的脉动量很小，且平

均值为负；迎角250时根部弯矩系数的脉动量很大，且

平均值为正。

图8给出了表面压力积分所得的垂尾根部弯矩

系数均方根值随迎角的变化曲线，同时给出了通过垂

尾根部应变响应转换得到的垂尾根部弯矩系数均方

根值曲线。两条曲线随迎角的变化规律是很一致的，

在大部分迎角下其量值也符合得很好，只是两种曲线

的峰值迎角略有差别，通过表面积分计算出的根部弯

矩响应峰值迎角约为300，而通过根部应变片测量出

的根部弯矩响应峰值迎角约为280。这是因为在峰值

迎角附近，破裂涡作用在垂尾表面上的脉动载荷变化

比较剧烈，面实验在垂尾表面分布的脉动压力传感器

还较少，从而其积分所得的根部弯矩精度还不够。两

条弯矩系数均方根值曲线随迎角变化规律与各测压

点的脉动压力均方根值的变化规律也是比较一致的，

圈7表面压力积分所得垂尾根部弯矩系数时间历程

魂．7 The time history of root hnm嚏mommt coe衄chmt
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图8垂尾根部弯矩系数均方根值曲线

№．8 RMS root bendIng moment eoelfldeat

抖振起始迎角均约为200。这表明垂尾的抖振响应是

由破裂涡作用在垂尾表面上的脉动载荷引起的。

图9给出了垂尾翼尖前后缘的加速度响应均方

根值随迎角的变化曲线。从图中可以看出，垂尾翼尖

前后缘的加速度响应均方根值随迎角变化曲线重合

得较好，响应均在200之后急剧增加，在28。左右达到

最大值，之后逐渐下降。

图10给出了压力积分所得根部弯矩响应在不同

迎角下的功率谱密度分布曲线。从图中可以看出，在

低迎角(100)下，根部弯矩系数的功率谱密度在整个

频率范围内分布比较均匀，没有明显的峰值，这表明

垂尾主要受频带范围很大的气动噪声影响；随着迎角

增加边条涡破裂时，气动载荷的频带逐渐变窄，功率

谱密度曲线出现明显峰值，且随迎角增加，峰值对应

的频率不断降低，这表明随迎角增加，边条破裂涡的

能量逐渐集中到低频范围。迎角400时，不同频率下

的功率谱密度都比迎角300时的小，这表明该迎角下

破裂涡的能量耗散较大。
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图9垂尾翼尖加速度均方根值曲线

Fig．9 RMS Up翻∞da州on

频率(H力

图10垂尾根部弯矩系数功率谱密度曲线

№．10瑙D of root knm嘲moment coelmdegi
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在机翼，机翼上翼面产生的“吸力”明显减弱，导致升

力、阻力减小；

(3)背支杆的干扰量也比尾支杆的干扰量大，并

且背支杆在较小的迎角下就有较大的干扰量，升力系

数的斜率发生了变化，这与预弯支杆和直尾支杆是不

同的，预弯支杆在小迎角下干扰量较小，斜率几乎不

变；背支杆对升力、阻力均出现很大的干扰，这是因为

背支杆所处的位置干扰了机身涡的发展；

(4)计算表明，通过背撑方式获得尾支杆的干扰

在小迎角下是合适的，在大迎角下是不合适的，大迎

角时支杆之间的二次干扰量较大，不能忽略。
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4 结 论

从以上结果分析可知，通过垂尾表面脉动压力测

量、根部弯矩应变测量和翼尖加速度测量三种方法得

到的双垂尾抖振响应规律符合得很好，测得的抖振起

始迎角均差不多。这也进一步证明了边条翼布局的

双垂尾抖振主要是由于边条涡破裂流作用在垂尾表

面上的脉动载荷引起的。随着迎角增大，边条破裂涡

的能量会不断增加，且越来越集中于低频范围；但当

迎角过大时，边条涡的破裂点远离垂尾，破裂涡的能

量就会得到很大程度的耗散，从而使得作用在垂尾表

面的脉动载荷减弱。另外，若要通过垂尾表面压力积

分更精确地测量出垂尾的根部弯矩最大响应，还需在

垂尾表面适当增加一些测压点。
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