某型飞机起落架结构件气动噪声仿真与试验研究
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摘  要：以某型飞机前起落架为研究对象，通过分离涡模拟方法对其支柱及扭力臂结构件的简化模型周围流场进行非定常计算，利用FW-H方程积分法对各部件表面产生的声场进行求解，分析缓冲支柱及扭力臂结构件气动噪声的产生机制、声源特性。对该飞机起落架支柱及扭力臂结构件进行声学风洞试验，通过麦克风对噪声的测量获得结构件噪声频谱特性。仿真及试验结果均表明：支柱及扭力臂结构件气动噪声包含支柱和扭力臂引起的钝体扰流噪声和两者相对位置引起的干扰噪声，支柱噪声对总噪声的贡献大于扭力臂噪声，噪声辐射特性具有偶极子声源的辐射特性。研究结果对起落架低噪声设计提供了一定的参考。
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Aeroacoustic Noise Simulation and Experiment of an Aircraft’s Structure
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Abstract: Simulation analysis using Detached Eddy Simulation is performed to simulate the flow field around the simplified structure including the strut and torque link of an aircraft’s nose landing gear. The acoustic field radiated from different model parts and total model are calculated via FW-H equation. The noise mechanism and acoustic characteristics of the noise from the structure are analyzed. Wind tunnel test is performed to measure the noise spectra of the structure by microphones. The simulation and experiment results show that the noise of the assembly of strut and torque link include bluff body and interaction noise. Noise from the strut has greater contribution to total noise than that from the torque link. The whole model noise radiation directivity is similar to the dipole characteristics. The results can give some references for the low-noise landing gear design.
Key words：Acoustic measurement; computational aero acoustics; landing gear structure noise; acoustic analogy
0 引 言

随着人们环境保护意识的增加，民用飞机噪声问题在引起了极大关注。起落架和增升装置噪声是飞机着陆阶段噪声的主要组成部分。在发动机停车、襟翼未展开的情况下，起落架噪声可达飞机噪声的25%[1]。缓冲支柱及扭力臂结构件是飞机前起落架的重要组成部分，对起落架气动噪声有重要影响。(
由于起落架几何外形复杂，建立计算域结构网格复杂，现有研究一般多针对简单外形起落架或起落架简化模型进行数值仿真。Hedges等人运用DES和URANS方法分别计算了4轮简化起落架模型周围的流场特性[2]。MURAYAMA等人运用CFD结合CAA的方法对G550飞机起落架的简化模型进行了数值模拟[3]。试验方面，Dobrzynski等在声学风洞中对A320缩比模型和A340全尺寸模型起落架的噪声特性进行研究，表明缓冲支柱及扭力臂组件是重要的发声部件[4-5]。Patricio等完成了波音777的26%高保真缩比模型主起落架的声学风洞试验，获得了起落架扭力臂等部件的噪声频谱特性[6]。Huang等研究在风洞中利用等离子装置降低缓冲支柱及扭力臂的气动噪声[7]。我国起落架噪声研究的起步较晚，龙双丽等讨论了起落架噪声的气动声学特性、预测方法[8]。

本文针对某型飞机前起落架缓冲器部分的气动噪声问题，对支柱及扭力臂结构件简化模型周围湍流流场进行非定常计算，利用FW-H积分外推法求解声源强度和分布信息。对比仿真及试验结果，验证数值模拟方法的可行性。

1 起落架结构件气动噪声仿真

1.1 几何模型

图1所示为某型飞机前起落架，扭力臂位于支柱前方。，在建立试验件几何模型忽略一些对声场特性影响不大的细节特征。为了便于网格划分，建立模型时将扭力臂和支柱分离。如图2所示，定义上下扭力臂交界面上支柱最后缘点为坐标原点O’。
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图1 某型飞机起落架模型

Fig.1 Landing gear of a plane
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	图2 起落架支柱及扭力臂结构件几何模型

Fig.2 Geometry of landing gear’s strut and torque link


1.2 网格生成

如图3所示，选取
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的长方体区域为计算域，D为特征长度，设置为支柱的高度。原点距离入口10D，距离出口20D，距离左右两侧5D，模型上下面分别距离上下两侧5D。将来流平面设置成速度入口，出口平面设置成自由出口，计算域其他面以及模型的表面设置成壁面。根据模型数据建立结构化网格。
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	图3 计算域及外层网格

Fig.3 Computation domain and outside mesh
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	图4 模型表面及周围网格

Fig.4 Mesh around the model


1.3 流场计算

采用基于有限体积的求解器Fluent进行求解。运用非定常流来模拟飞机着陆速度为50m/s时支柱及扭力臂模型周围的流动情况。此速度下模型周围的空气可以看成不可压理想气体，其密度
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，雷诺数为1.64×105，马赫数为0.147。设置非稳态计算的时间步长为2e-5s，湍流模型采用DES结合Spalart-Allmaras模型，压力和速度的耦合采用SIMPLE算法，空间和时间均采用二阶精度。

1.4 声场计算

根据连续方程和动量方程，推出FW-H方程，如式1。
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式中，
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a

是声速； 
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p

是脉动声压；
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T

是Lighthill应力张量；
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P

是可压流体应力张量。
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u

是流体在
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x

方向速度分量；
[image: image17.wmf]n

u

是流体在f=0面上的法向速度；
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v

是物面速度的法向分量；
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Hf

是Heaviside广义函数；
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f

d

是狄利克雷函数。FW-H方程右边三项代表声辐射源：第一项表示流体自身的湍流应力，具有四极子特性；第二项表示施加在某些界面上非稳定力的散度，具有偶极子特性；第三项表示进入到流体中的非稳定质量流。
2 仿真流场结果分析

2.1 压力特性

对模型表面的静压进行无量纲化，得到模型表面瞬时压力系数
[image: image21.wmf]Cp

如图5所示，在扭力臂的前部、支柱上下两端前部迎风面，流动趋向于停滞。模型各部件两侧均有低压区域，扭力臂上下两端以及支柱上下两端及中段两侧的低压幅值较大。
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式中，p为模型表面瞬时压强；
[image: image23.wmf]p

¥

为远场静压；
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为来流密度；
[image: image25.wmf]U
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为远场速度。
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	图5 起落架结构件表面瞬时压力系数

Fig.5 Instantaneous pressure coefficient on the structure


根据式3对模型表面脉动压力进行无量纲化得到的脉动压力系数
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如图6所示。
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式中，
[image: image29.wmf]'

rms

p

为模型表面脉动压强；
[image: image30.wmf]q

¥

为远场动压。

从图6中可以看出在迎风的流动趋于停滞的表面脉动压力最小，最大的脉动压力出现在扭力臂上下两端及中间部分后侧。可以判断，扭力臂上下两端以及中部背风面存在较严重的涡脱落；在支柱两侧以及中段前侧表面脉动压力系数也较大，此处压力脉动是由于扭力臂后的涡碰到支柱破裂引起的，而支柱两侧是由涡脱落引起的，均存在噪声源。
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	图6 起落架结构件表面脉动压力系数

Fig.6 Perturbation pressure coefficient on the structure


2.2 速度特性

对瞬时速度进行时间平均得到平均速度幅值，根据式4得到特征面上的无量纲的平均速度幅值。
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式中，
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为平均速度幅值；
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为远场速度。

如图7所示为y=0mm， z=14mm和z=114mm三个特征平面中的无量纲化平均速度幅值图。

图7（a）所示平面内速度分布上下相似。支柱和扭力臂的前端和后端速度较小，扭力臂的上下两端速度较大。前端速度小是因为迎风面存在流动停滞区域，后端速度小是因为存在大量涡。

图7（b）所示平面内的流场速度关于y=0轴近似对称。扭力臂前后、支柱前后都速度较小，贴近扭力臂两侧很小的区域存在流动减速，减速区域外层存在加速现象，支柱两侧速度较大。扭力臂前侧速度小是由于流动停滞，扭力臂后侧、支柱前侧和后侧存在大量涡。

图7（c）所示平面内扭力臂前侧的流场仍关于y=0轴对称，扭力臂以后流场受支柱影响较大，不再对称。由于此截面扭力臂宽度大于支柱直径，在扭力臂后形成较大的低速区域，支柱两侧近壁面气流加速并迅速减小。

综上所述，在支柱及扭力臂结构件的迎风面存在流动停滞区域；模型流动加速区域；在支柱、扭力臂的背风面有大片低速区域，此区域有大量涡。
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	 (a) 平面y=0mm
	 (b) 平面z=14mm
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	 (c) 平面z=114mm

	图7特征平面上的平均速度幅值

Fig.7 Mean velocity magnitude at charateristic planes


3 仿真声场特性分析

取模型表面为积分面，计算扭力臂及支柱结构件产生的气动噪声。对数值模拟结果中的声学脉动量进行时域变换，数值模拟结果分析频率为25000Hz，选取的样本长度为4096，频域分析的分辨率为12.2Hz，在重合度为50%的情况下对3个样本分别进行快速傅里叶变换后进行总体平均。

3.1 频谱特性

扭力臂、支柱以及组合件在测量点R1(0,0,-30D)和测量点R2（15D,0,
[image: image39.wmf]153

D

）处的频谱特性曲线如图8所示。

图8（a）中支柱频谱曲线都呈现出有规律的周期变化，测点R1处能量的前三阶明显的峰值频率为：197Hz，624Hz，1586Hz，对应的St是：0.19，0.6，1.52。第一阶频率为基频，对应的St与圆柱扰流产生涡脱落频率对应的St试验[9]结果吻合较好，第二、第三阶频率分别是第一阶的3倍和8倍。说明支柱噪声是由支柱表面脉动压力产生的，属于钝体扰流噪声，且声源能量的主频率对应涡脱落频率的整数倍。图8（b）中各个频率对应的组合件噪声总声压级比支柱噪声总声压级大1.5~2dB。支柱噪声、扭力臂噪声和组合件总噪声列于表1，可见支柱噪声对总噪声的贡献大于扭力臂噪声。
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	a) 功率谱密度vs频率
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	b) 声压级vs斯特劳哈尔数

	图8 R1和R2点处各部件噪声和结构件总噪声频谱

Fig.8 Part and total noise spectra at R1 and R2


表1 支柱、扭力臂和组合件在R1、R2处的总声压级

Table 1 OASPL from each part at R1 and R2

	测点
	支柱噪声
	扭力臂噪声
	总噪声

	
	总声压级(dB)

	R1
	62.5
	57.6
	65.5

	R2
	65.5
	59.1
	67.6


3.2 指向特性

图9是支柱及扭力臂组合件噪声辐射指向特性曲线。图9a所示平面内，组合件噪声的辐射指向特性曲线关于x轴对称。在80°、100°、260°、280°处辐射的能量最大；x轴方向上辐射的能量最小。图9b所示平面内，噪声辐射指向特性曲线关于x轴、z轴对称。在模型的前后位置位置辐射的能量最大，上下位置辐射的能量最小。图所示平面内结构件噪声的指向特性曲线关于y、z轴对称。模型两侧噪声的总声压级最大，模型上下噪声的总声压级最小。
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	a) 平面xo’y
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	b) 平面xo’z
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	c) 平面yo’z

	图9 各平面上组合件噪声辐射指向性

Fig.9 Directivity of total model at each plane


4 起落架结构件气动噪声试验

试验采用某型飞机前起落架结构件全尺寸模型。在中国空气动力研究与发展中心的低湍流度航空声学风洞中进行。风洞开口试验段的横截面积为0.55m×0.4m，长1.4m，开口试验段最大风速可达100m/s，中心湍流度小于0.05%[10]。试验件和传声器均布置在无回声试验大厅内。
数据采集系统由德国BBM公司生产的PAK振动噪声测试系统、中科院声望公司生产的1/2英寸电容传声器（MP201）及配套的前置放大器和电缆组成。传声器直径13.2mm，动态范围30dB～140dB。测量系统对声信号的采样频率均为25600Hz/s，采样时间为2s。
定义声源点的位置为坐标原点，顺气流方向为x轴，垂直地面向上为z轴，由左手定则确定y轴。传声器的布置位置位于试验件的侧面和顶部，侧面按圆弧形布置两排，顶部按圆弧形布置一排，如图10、11所示。
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	图10 声源侧面传声器布置

Fig.10 Microphones arranged at the side of source
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	图11 声源顶部传声器布置

Fig.11 Microphones arranged at the top of source


4.1 频谱特性

对试验所得结果中的声学脉动量进行时域转换，根据耐奎斯特采样定理，试验数据的分析频率为12800Hz，选取样本长度为2048，频域分析的分辨率为12.5Hz，在重叠率为50%的情况下，对48个样本分别进行快速傅里叶变换。

对试验数据进行频谱分析，各测点测的频谱特性曲线趋势基本一致。由于篇幅限制，选取测点10、测点16处测得的数据进行分析。

表2中是测点10处在各速度下测得的总声压级以及各速度下背景噪声的总声压级。可见，虽然在来流速度为30m/s、40m/s时，模型总噪声与背景噪声总声压级的差值小于10dB，但当来流速度大于50m/s开始，其差值大于10 dB。对照GB6882-86规定，本试验中噪声信号能被测量设备有效识别。

表2 测点10在各速度下测得的总声压级

Table 2 OASPL from total model at receiver 10

	速度（m/s）
	模型噪声（dB）
	背景噪声（dB）
	差值（dB）

	30
	69.61
	63.08
	6.53

	40
	76.89
	68.14
	8.75

	50
	83.81
	73.06
	10.75

	60
	89.33
	78.24
	11.09

	70
	95.64
	84.85
	10.79

	80
	101.03
	90.40
	10.63


对频率进行无量纲化，得到斯特劳哈尔数。图12为该测点处声压级相对斯特劳哈尔数St的噪声频谱特性曲线。可见在斯特劳哈尔数St=0.17、St=0.22附近有两个优势频率且不随斯特劳哈尔数变化而变化。若取支柱上下两端直径作为特征尺寸D的值计算斯特劳哈尔数，那么第一个优势频率对应的斯特劳哈尔数St约为0.21。由于圆柱扰流产生涡脱落频率对应的St试验结果约为0.2[9]，因此这两个峰值对应的St恰好与圆柱扰流产生涡脱落频率对应的St吻合较好，可见这两个优势频率对应的噪声是圆柱扰流噪声。结合试验件中的起落架支柱的构型，可见这两个优势频率是由支柱扰流产生的。扭力臂构型较复杂，因此在频谱特性曲线上很难观察到扭力臂噪声的特征。但是根据支柱扰流噪声的特性可以推断，扭力臂噪声也是钝体扰流噪声，并且也与来流速度相关。
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	图12 测点16处各速度下噪声频谱特性

Fig.12 Noise spectra of each velocity at receiver 16


4.2 指向特性

由表2中试验数据可得本试验中气动噪声声功率与来流速度的6.2次方成正比。根据式5对各测点处测得的总声压级进行归一化处理，得到的起落架结构件引发的气动噪声场指向特性曲线如图13所示。
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	a) 测点1-10

	[image: image52.png]——30mis R11-15
—e—domis R11-15
2 —he=50mis R11-15
60—y 5OmIs R11-15
—o—T0mis R11-15
—4—50mis R11-15

OASPL-62l0g( Ulig,g) (dBA)

a0

120





	b) 测点11-15

	图13 起落架结构件气动噪声指向特性

Fig.13 Directivity at receiver 1-10 and 11-15


从图13可以看出，各速度下指向性曲线趋势基本一致，同一个测点位置，最大速度与最小速度时的总声压级相差小于1dB。指向性曲线基本重合，证明了声功率与来流速度的6.2次方成正比，由于偶极子声源的声功率与来流速度的6次方成正比，说明此声源具有偶极子声源特征。

5 数值模拟与试验结果对比分析

将数值模拟结果与试验所得结果进行对比分析，通过对比结果，可以分析数值计算的正确性和可行性，同时也能够了解模型简化后带来的差异，得到数值模拟的不足之处。从而对进一步的分析提出针对性的改进意见。

5.1 频谱特性对比

在仿真噪声场中设置测点R3、R4，其坐标对应试验噪声场中测点16、测点10的坐标，对比仿真结果与试验结果。图14为来流速度为50m/s时相同位置处仿真结果与试验结果的频谱特性对比曲线，图14a、图14b是仿真中R3测点处与试验中测点16处声压级相对频率的曲线（窄频）与声压级相对无量纲系数斯特劳哈尔数的曲线（宽频）。图14c是仿真中R4测点处与试验中测点10处功率谱密度相对频率的曲线（窄频）。从图14a可以看出，在频段1000Hz至5000Hz区间内，仿真曲线与试验值吻合较好。在频率小于1000Hz和大于5000Hz的情况下，仿真曲线与试验值相差较大。从图14b可以看出，在斯特劳哈尔数St为0.4至4.8区间，仿真曲线与试验结果误差小于4dB，当斯特劳哈尔数St小于0.4和大于5.8时，仿真结果与试验结果相差较大，最大处误差大于10dB。而从图14c中看出在频率900Hz至2000Hz区间内，仿真与试验结果吻合较好，而在小于900Hz和大于2000Hz区间内，仿真结果均低于试验结果。低频与高频段误差产生的原因分析如下。在低频段，由于为了便于划分网格，在模型简化时忽略了起落架支柱上下两端台阶，即减小了其直径，而支柱产生的噪声正是低频段噪声。另外，在低频段，由于仿真基于FW-H方程，在计算远场声压时，需要满足紧致声源的远场条件。由于试验场地及试验条件限制，测量端距离模型距离较小，不满足远场条件。因此，仿真所得结果在低频段与试验结果误差较大。高频处的误差是因为受网格尺寸影响，解析分辨率不够引起的。
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	a) SPL vs Frequency at R3
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	b) SPL vs St at R3
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	c) PSD vs Frequency at R4

	图14来流速度为50m/s时相同侧点处频谱特性对比

Fig.14 Comparison of spectra of 50m/s at the same point


5.2 指向特性对比

根据式6将仿真结果和试验结果进行归一化处理，所得指向特性对比曲线如图15所示。从图中可以看出，试验与仿真所得指向特性曲线趋势一致，在0°至90°区间内，随着角度的增大，声压级减小。
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式中，U为来流速度，UREF为参考速度；L为测点距离，LREF为参考距离。
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	图15 指向特性对比

Fig.15 Comparison of directivity


6 结论

支柱及扭力臂结构件噪声包含钝体扰流噪声和干扰噪声，具有宽频噪声特性。结构件噪声主要包含扭力臂、支柱产生的钝体扰流噪声和两者相对位置产生的干扰噪声。支柱引起的噪声对结构件总噪声贡献大于扭力臂噪声的贡献。支柱噪声源主要分布在前侧迎风面及两侧。前端迎风面处由扭力臂形成的涡碰到支柱后破裂产生，属于干扰噪声；两侧区域存在涡脱落，属于钝体扰流噪声。此结构件噪声辐射在xo’y，yo’z，xo’z平面内均具有偶极子声源的辐射特性。噪声能量随着距离增加而减弱。
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