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本文简述了对某类机动飞机进行噪声环境测量及其数据归纳的方法 ; 根据编制的噪声载荷谱和受

载特点
,

选择适当的噪声源
,

进行声疲劳试验
,

考核飞机结构声疲劳特性
,

并对测量
、

试验结果进行分析
,

评定了几种抗声疲劳性能较高的结构形式
.
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抗声疲劳性能差的结构才会引起对噪声激振的

动力响应
,

导致声疲劳破坏
,

随着飞机性能的不断提高
,

强噪声环境对

飞机的影响 日趋严重
,

声振导致飞机结构的损

伤
,

在国内外服役飞机中都屡见不鲜
,

它危及飞

机的飞行安全
,

增加维修负担
,

是飞机设计的重

要课题
.

许多国家的航空部门
,

声疲劳都列人

飞机强度和刚度规范
,

作为验收飞机的标准
.

但

是在理论上准确地计算复杂结构的抗声疲劳寿

命
,

尚未见可靠的方法和完整的资料
.

因此进行

了飞机噪声环境与声疲劳研究
,

首先对某类机

动飞机进行改装和地面试车
、

飞行各状态的噪

声环境测量
,

摸索了测量与其数据归纳处理的

方法
,

获得了结构表面上的噪声载荷分布和频

谱
.

在此基础上
,

对飞机使用状态进行了统计

归纳
,

编制了结构的噪声载荷谱
,

进而进行了

全尺寸进气管道结构的声疲劳试验
,

考核评定

了结构的抗声疲劳特性
.

三
、

飞机噪声环境的地面测量

二
、

飞机结构的声疲劳与噪声源

飞机结构在强噪声激励下的响应
,

与结构

型式和材料
、

边界条件
、

装配工艺等因素有关
,

是较复杂的
.

为了探索飞机各部段结构的噪声

环境及其安全测量方法
,

首先进行了飞机地面

试车状态的噪声环境测量
.

并充分利用地面椰

试的有利条件
,

共布置了 36 个测量点
:
在进气

管道壁板的纵横方向
,

布置了 23 个测量点 ( 1一
23 点 )

,

机身
、

机尾罩外侧壁的纵横方向布置了

13 个测量点 ( 24 一 36 点 )
.

其中在重点部位同

一横剖面设置 3 个测量点
,

以测其相关性
.

泌

量状态与测量数据结果
,

部分见表 1
.

从测量结果看
,

进气管道内总声压级从慢

车状态到放气带打开状态增加较快
,

大多数测

量点增加 1 d0 B 左右 ; 从放气带打开到加 力状

态
,

总声压级保持在同一量级
.

从各典型部位

总声压级来看
,

进气管道壁板的总声压级都较
机身其他部位约高 1 0d B

.

声疲劳是一种由结构的快速交变应力导致

的结构破损现象
,

而这种应力是由伴随飞行器

上的扰动压力引起的
.

飞机结构的主要噪声源

是
:
空气动力噪声

、

螺旋桨或发动机喷流噪声
,

发射武器时产生的噪声等
.

这些噪声源并不影

响飞机的全部结构
,

仅在噪声源的影响区内
,

对

四
、

进气管道噪声环境测量

与数据归纳

这次测量以进气管道为重点
.

考虑了测量
点的代表性

,

共布置了 8 个测量点
:
在进气管
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表 i 地面试车状态和总声压级的关系 (部分测量点 ) 标准值 : 5 0 0m
v

试车状态 慢 车 巡 航 } 额 定 最 大 加 力 加减速
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.
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.
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图 2 某次飞行剖面示意图
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图 1 传声器安装图

道喉部附近连续布置 4 个 ( 1一 4 点 )
,

进气管道
一

扩散段布置 2 个 ( 5
, 6 点 )

,

机尾罩外侧壁布置

2 个 ( 7 , 8 点 )
。

考虑了飞机的安全及测试仪 器 安 装 的 刚

性
、

减振
、

绝缘以保证测量数据准确
,

专门设计

了传声器安装结构
,

见图 1
.

侧量仪器安装在

机身特设舱内
,

由飞行员在座舱内操纵按钮
,

用

磁带录音机记录测量数据
,

然后再进行分析
.

应用声学
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图 3 测量点 1 频谱图 (部分 )

上图 高空测点 1 加力起飞
.

下图 高空测点 1 平飞

测量状态的选择原则是综合考虑飞机在飞

行使用中的代表性
,

以较少的架次飞行实测
,

能

达到基本了解噪声环境的目的
。

由选择主要的

2 1

/



表 2 高空进气管道内外的总声压级 (部分 )

总 声 压 级 ( d B )

使用状态 测 最 点

辫
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飞行状态组合成各测量科 目
.

某次飞行剖面示

意图见图 2
.

数据分析处理用频率分析仪
,

频率范围为

65 H z
一 1 k0 H z .

频谱分析为 l 邝倍频程分析
,

积分时间取 1 秒
.

在 士 dZ B 内平均声压级的置

信概率为 68 多
.

同时假定信号为随机信号
,

信

号记录时间为 1 分钟左右
.

显然这使数据波动

偏大
,

作为考核结构寿命的依据是偏于安全的
.

通过分析
,

得出在地面试车及中空
、

高空空

域中各测量点的各使用状态对应的总声压级与

频谱
.

测量点 1 的频谱图 (部分 )见图 3 ,

高空

空域中测点的总声压级见表 2 (部分 )
.

测量数据的归纳处理
,

参考了振动环境测

量数据归纳的
“
作图包线法

” .

将被测飞机在每

一区域中各测量点的实测出的数据画在同一张
“
状态

一总声压级
刀
图上

,

连出包络绝大部分数据

点而只摒弃少数孤立的突出数据点的包线作为

标准曲线
.

这方法显然是保守的
,

但简单
,

并用

其处理的数据考核结构
,

可少考虑或不考虑安

全系数
.

我们把用
“

作图包线法
”
归纳的标准曲线中

的
“

使用状态
一

总声压级
”
对应的数字谱

,

称为基

本噪声载荷谱
.

部分结构的基本谱见表 3
.

表 3 进气管道结构基本噪声载荷谱

使使用状态态 总声压级 ( d B )))

地地面试车 : 慢车车 14 222

地地面试车 : 巡航额定加力力 14 888

起起飞飞 14 333

爬爬升升 14 111

低低空大速度度 14 666

中中空巡航航 14 000

中中空水平盘旋旋 14 333

中中空上升转弯弯 1 4 222

中中空俯冲跃升升 1 4 555

中中空大速度度 1 4 666

高高空巡航航 1 3 666

高高空水平盘旋旋 14 000

高高空俯冲跃升升 14 111

高高空大速度度 13 999

着着陆陆 1 4888

五
、

数据结果分析

1
,

测量数据结果表明
,

飞机在地面试车和

空中飞行时
,

机身进气管道重点部位
,

测量点的

总声压级都在 14 0d B 以上
.

在此强噪声载荷激

励下
,

声振会引起结构的疲劳损伤
,

这是进气管

道壁板铆钉损伤
、

蒙皮产生裂纹的主要原因
.

2
.

飞机的飞行使用状态对结构的总声压级

有明显的影响
.

在地面试车
、

起飞
、

着陆时
,

总

声压级较高
,

达 14 8 d B
.

随着飞行高度的上升
,

总声压级量值的总趋势是下降的
,

在高空飞行

各状态中其量值都较低
,

这也说明了突出中低

空性能的飞机
,

噪声环境对飞机的影响更严重

沙匕

3
.

机尾罩外侧壁板处总声压级都较高
,

如

中空加减速状态达 14 9 d B
.

机尾罩内侧壁板的

发动机喷流影响区
,

其总声压级会更高
,

温度也

较高
,

结构材料因高温产生蠕变
,

在此情况下
,

声振更容易导致结构的损伤
.

显然
,

噪声场和

温度场的联合影响
,

是机尾罩结构产生故障的

主要原因
.
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表 4 状态
一

时间关系谱

- 互j

/ 、 、 噪声载荷谱的编制

为了将测量结果与使用情况结合起来
,

以

便从使用寿命方面分析
、

考核飞机结构的抗声

疲劳特性
,

因此编制了结构噪声载荷谱
.

1
.

统计飞机在一定的使用时间内
,

各飞行

科目发生的次数及它所含的飞行状态
,

并进行

必要的归类和合并
,

得出各状态发生的次数
,

然

后折合成时间
,

这样得到
“

状态
一
时间

”
关系谱

.

某机 1 0 0 0 飞行小时的
“

状态
一

时间
”
关系谱见

表 4
.

2
.

将由实测数据归纳的基本噪声载荷谱赋

以用调查统计处理得到的
“
状态

一
时间

”
关系谱

,

就得到
“ 总声压级

一

时间
”
谱

,

并综合频谱图确定

状状 态态 时间 …{{{…
状 态态 时间间

((((( ,J
、
时 ) 】{{{{{ (小时 )))

起起飞滑跑跑 1 4
。

2 777 高高 水平盘旋旋 3
.

8 000

若若陆陆 1 5
,

2 888 空空 上升转弯弯 1
。

7 000

爬爬升进空域域 1 2 1
。

9斗斗斗斗斗斗斗斗 1
.

5 000
水水平盘旋旋 1 5

。

1 00000 俯即状井井 3
。

3 888

大大大大大大大大大大大大大大大大大大速度度 7
.

1 000

中中空空 上升转弯弯 3
.

5 88888 巡航飞行行 10
,

9 444

俯俯俯冲跃升升 5
。

4 44444 正常下降降降

水水水平横滚滚 0
。

4 555555555555555555555555555大大大速度度 3
。

5 999 低低 大速度度 3
.

2 222

巡巡巡航飞行行 2 6 5
.

1 222 空空 水平盘旋旋 2 5
.

呼999

正正正常下降降 1 1 1
。

0 00000 上升转弯弯 2
。

7 111

俯俯俯俯俯俯俯俯俯俯俯俯俯俯俯俯俯俯冲跃升升 6
。

0 222

轰轰炸射击击 6 。
.

9 4

{{{{{
飞行行 3 2 0

。

4 333

其对应的频率范围
,

就为噪声载荷谱
.

示例见

表 5
.

表 乡

13 8

某机进气管道噪声载荷谱 (数据 )

勺勺 , 乙乙 , 夕 , ,,

口口三巴涎记 戈u O 777 I J UUU 1 4 0 1 1 4 1

2 3 4
。

4
口匡巨…止}共
1

3 2
`

5

}
’ ` ” ’

1
” `

}翌卫兰
进气管

七
、

结构的声疲劳特性考核

/ 扬声 群

过渡段
/

喇叭
试件 `前机身 ,

目前还不可能用纯分析方法准确地预计飞

机结构的抗声疲劳寿命
,

也难以用振动或其他

方法来模拟声疲劳试验
,

同时希望拥有各种真

实环境
,

以消除模拟试验中的某些不确切性
,

故

结构的声疲劳试验是考核其声疲劳特性的主要

依据
.

试件的状态和试验方法的选择应尽鱿保持

被试结构在飞机使用飞行时所具有的真实边界

条件与受载情况
.

因此在考核某机进气管道结

构的声疲劳试验时
,

选择了带有中翼的前机身

进气管道部段作为试件
,

进气管道整体油箱段
,

在油箱中加人 80 外容积的燃油
,

充以 0 3 公斤 /

厘米
2

的余压等
.

并选择多个电动气流扬声器并

联
,

作为噪声源
,

取机身进气管道本身作为行波

管
,

使得行波场与气流动力场相符合
,

考核进气

管道本身成为可能并具有真实性
.

在进气道前

应用声学

` 二二二二b

图 4 声疲劳试验设备简图

后端各装置一个指数喇叭
,

以保证进气管道内

声的均匀
,

见图 4
.

对进气管道壁板来说
,

噪声载荷本质上是

由非定常流激励所引起的
、

作用在结构表面上

的一种脉动压力
.

用噪声来模拟时
,

要求频谱

声压分布和空间相关与气动激励相同
,

是十分

困难的
,

一般都做一定的简化
,

如令平均声压相

同
,

试验频谱能覆盖实际频谱
,

其谱形相似等
,

这在工程上是允许的
.

同时
,

为了试验加载的

简化和缩短试验时间
,

根据损伤等效原则 (忽略

了加载顺序影响 )
,

可将噪声载荷谱折合成为数

不多的
、

或折合成设备所能达到的
,

最大总声压



级与它对应的时间关系
,

折合时可应用下列公

式
:

, 2

一 ,:

〔鱼丫 ( ; )
\ P Z /

或者
a 〔乙 i一 L Z)

2 0

t Z

~ t i ·

1 0 ( 2 )

式中
, t : 和 t Z ,

L : 和 L Z ,

p
:

和 p
:

分别为改变试

验参数前后的试验时间
,

总声压级
,

总声压值 ; 。

为加速因子
,

它与结构形式
、

材料
、

尺寸
、

应力集

中情况等有关
,

视具体结构而定
.

在编制进气道试验噪声载荷谱时
,

根据飞

机的使用寿命及考虑载荷的分散和安全系数取
3

.

3 ,

并据结构具体情况取加速因子
a 为 5

,

其

谱最后归纳为
: 总声压级为 1 5 d6 B ,

试验时间

为 2 0 小时
,

频率范围为 5 0一 2 0 0 0 H
z .

试验结果
,

结构未发生疲劳破坏现象
,

达到

了预期的 目的
.

并证明了被试进气管道结构具

有较高的抗声疲劳性能
,

其原因是
:

1
.

结构型式
:
进气管道由泡沫塑料夹层

、

蜂窝夹层
、

蒙皮垫块夹层
、

滚焊
、

化铣壁板等结

构构成
,

它们都有较好的抗声振能力
,

如两铝板

间填充硬质泡沫塑料夹层结构
,

由于激振空气

通过泡沫网眼结构的抽动而消耗了振动能
,

提

高结构的耐振能力
.

这些结构型式又都减少了

象铆钉
、

螺栓孔之类的应力集中源
.

2
.

在气密座舱和整体油箱部段结构
,

缝内

都加垫密封腻子布或胶膜连接
,

这相当于加阻

尼材料
.

舱内的增压也起了振动阻尼作用
.

3
.

进气道结构都由具有曲率的壁 板构成
,

提高了承载能力
.

本文应用研究结果
,

分析与排除了结构声

疲劳故障
,

成效较显著
,

参加研 究试验的有姜亮
、

顾文达
、

袁骤麟
、

余立蓉等同志
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( 4
.

2一 6
、

5 x l护k g /耐
· s

) 只有普通压电陶瓷的

五分之一
,

使背衬匹配易于实现
,

从而简化了换

能器结构
,

改善了工艺
.

不难预料
,

这种新型换

能材料的出现
,

宽频带
、

窄脉冲超声换能器的优

良应用效果
,

将有助于岩石试件
、

混凝土等方面

的超声检测
,

有助于三维地震物理模型的试验

以及岩体声波频谱分析方面的研究工作
.

夹心

复合压 电陶瓷材料亦将会在超声医学
、

超声无

损检测等方面获得广泛的应用
.

文中有关换能器的数据
、

图表由地矿部保

定水文地质
、

工程地质技术方法研究队夏振英

等同志提供
,

在材料制备中还得到本所四室同

志的大力帮助
,

在此一并致衷心感谢
.
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