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起落架舱门表面脉动压力试验研究

摘　要：为研究迎角和侧滑角对起落架舱门表面脉动压力的影响，进行了起落架舱门表面脉动压力风洞试验。测量了主起

落架舱门表面上50个点的脉动压力，计算了脉动压力系数及其均方根值。采用韦尔奇（Welch）方法估计了脉动压力的功率

谱密度函数。试验结果表明：主起落架舱门表面脉动压力系数均方根值位于0～0.18之间；脉动压力系数均方根值随迎角

和侧滑角变化总体上具有一定的规律；脉动压力没有出现明显的窄带峰值现象，主要呈现宽带且略带波动的频谱分布。

关键词：起落架舱门；风洞试验；脉动压力；均方根；功率谱密度

中图分类号：V215.3  　文献标识码：A　　 文章编号：1007-5453（2015）12-0065-06  

荆志伟*，肖启之，郭兆电

中航工业第一飞机设计研究院，陕西 西安 710089

脉动压力是湍流流动的固有现象，是一种随机的动态

压力。脉动压力会影响飞行器的结构动态特性：一方面它可

以使飞行器出现较大的局部载荷，诱导飞行器结构产生抖

振响应，导致飞行器结构疲劳甚至破坏，大大降低系统的可

靠性，缩短飞行器的使用寿命；另一方面，从噪声角度考虑，

脉动压力对飞行器设备和飞行员健康也会产生不利的影

响。因此，有必要在飞行器设计中考虑脉动压力激励。

国外在20世纪60年初期就开始了脉动压力试验测量、

数据分析及工程应用的研究[1]，尤其是对F/A-18战斗机进行

了大量的脉动压力／抖振风洞试验[2-3]，获得了充足的数据

供飞机改进、完善使用。

在国内，过去的飞行器主要是依据静强度的概念开展

设计，近十几年，在飞行器设计过程中，脉动／抖振载荷越

来越得到飞机设计师的关注和研究。文献[4]开展了飞机加

改装部件扰流脉动压力的研究，分析了加改装部件的典型

流态及其脉动压力，提出了加改装部件外形的优化方法。文

献[5]对边条翼布局双垂尾发生抖振时的表面脉动压力进行

了风洞试验研究，试验同时测量了垂尾根部应变、翼尖加速

度响应，这些变量均一致表明垂尾的脉动／抖振载荷随迎

角增大而增大，且集中于低频范围。文献[6]采用风洞试验方

法，研究了雷诺数对旋成体表面脉动压力特性的影响。

国内对脉动／抖振载荷的研究主要集中在飞行器的
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尾翼、旋成体和飞行器加改装局部等，对起落架舱门表面

的脉动压力特性的研究较少。起落架舱门属于薄壳结构，

在其打开时会引起附近流场的复杂变化，舱门内、外表面

压力的变化又会导致舱门振动，这种振动有可能会对起落

架舱门产生结构疲劳或破坏，需要研究起落架舱门的脉动

压力特性。

本文设计了较为精细的主起落架及其舱门缩比模型，

通过此模型进行风洞试验，获得了主起舱门表面脉动压力

分布数据，研究了迎角和侧滑角对主起落架舱门脉动压力

特性的影响。

1 试验风洞与模型
1.1 试验风洞及脉动压力传感器

试验在一座开路式、闭口串列双试验段大型低速风洞

中进行。该风洞气流稳定性 ，轴向静压梯度-0.0004m-1，动压

场 ，气流紊流度为0.1%。

所用脉动压力传感器为美国Endecov  8510B-1和

8510B-2传感器，量程分别为6895Pa和13790Pa，频响范围为

0~70kHz，线性度为1.0%FS。试验模型预埋铜管，脉动压力

传感器采用铜套进行封装，二者之间采用软管相连；脉动压

力传感器与铜管之间加装一段毛细管，用于放大中、高频信

号。脉动压力传感器、封装铜套及毛细管如图1所示。
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1.2 试验模型

起落架舱门如图2所示。主起落架舱门分为内外两块，

在舱门打开时，内侧舱门向机身下方转动，外侧舱门向机身

外侧转动；主起内侧舱门较为平坦，外侧舱门曲率较大。

飞机对称面向外，右侧舱门外表面布置5个剖面，左侧舱门

内表面布置5个剖面；其中右内、左内舱门各布置2个剖面，

右外、左外舱门各布置3个剖面；每剖面均为5个测量点，从

机头向机尾方向依次编号。

2 数据处理方法
2.1 脉动压力系数计算

试验采用的是压差型传感器，传感器参考压端接风洞

内上游无扰动静压，传感器输出压力（P）含定常压力（P
—

）与

脉动压力（P'），其中定常压为传感器输出之平均，脉动压为

传感器输出结果减均值。

每个测压点的压力系数均按式(1)计算。
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                    (1)

式中：C0为参考总压的修正系数；C2为参考静压的修正系

数；Pref为电子扫描阀的参考压力，通常接大气；P0为试验段

前的总压环压力；P2为试验段前的静压环压力。

测压点的定常压力系数为：
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式中：N为采样序列长度。
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2.2 功率谱估计

采用韦尔奇（Welch）方法进行功率谱密度（PSD）函数

估计。韦尔奇方法也叫平均周期图方法，是对周期图方法的

改进，采用平均法来降低功率谱密度函数估计的方差。该方

法是将随机信号的数据分成若干份，并允许每段数据有部

分重叠，分别求出每段数据的功率谱，然后加以平均。信号

的频域处理是建立在傅立叶变换基础之上，通常意义下的

傅里叶变换是针对无限长时间的，但实际上只能采集有限

长时间的信号。这就造成无限长信号的突然截断，导致本来

集中于某一频率的能量泄漏。采用合适的窗函数和重叠率，

便可以合理地运用信号的全部信息 [7]。

本文采用韦尔奇功率谱估计方法加海明窗（hamming）

对脉动压力进行功率谱密度函数估计，分析频率分辨率为

2Hz，样本重叠数为0。

图1　脉动压力传感器

Fig.1　 Fluctuation transducer

脉动压力传感器

毛细管
封装铜套

主起外侧舱门
主起内侧舱门

主起舱门共布置50个脉动压力测量点，如图3所示：沿

图2　起落架舱门示意图

Fig.2　Schematic diagram of landing-gear door

图3　测量点分布示意图

Fig.3　Schematic diagram of testing points distribution
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3 试验结果与分析
3.1 试验状态

试验状态：起落架舱门打开，襟翼放下。

试验条件为：来流速度Ma0.2；机身迎角α=-6˚~24˚ 

(Δα=3˚)；侧滑角β=-6˚~24˚=(Δβ=5˚)；采样频率fs=1024Hz；采

样时长Ts=8s。

采用定点采集数据，即给定迎角和侧滑角，待流场稳定

后开始采集数据。

3.2 脉动压力系数均方根值随迎角变化分析

图4和图5为飞机纵向对称状态试验结果，其中ZQY3-5

为坏点，将其赋值为0。

图4(a)、图4(b)和图4(c)分别为主起落架右侧1#，3#和5#

剖面上脉动压力系数均方根值随迎角的变化曲线。由图4(a)

可以看出，由于右侧1#剖面测压点处于机身和内侧舱门之

间的狭窄缝隙里，因此气流脉动较小，但呈现出整体减小的

趋势。图4(b)和图4(c)表明：右侧3#和5#剖面测压点处于来流

背风一侧，气流较为紊乱，脉动压力系数均方根值随迎角整

体呈现增长趋势；在大迎角情况下，右外侧舱门外表面个别

点的脉动压力系数均方根值可以达到0.18。

图5(a)、图5(b)和图5(c)分别为主起落架左侧内表面1#，

3#和5#剖面上测压点的脉动压力系数均方根值随迎角的变

化曲线。当左侧舱门打开时，其内表面的测量点位于来流的
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3 试验结果与分析
3.1 试验状态

试验状态：起落架舱门打开，襟翼放下。

试验条件为：来流速度Ma0.2；机身迎角α=-6˚~24˚ 

(Δα=3˚)；侧滑角β=-6˚~24˚=(Δβ=5˚)；采样频率fs=1024Hz；采

样时长Ts=8s。

采用定点采集数据，即给定迎角和侧滑角，待流场稳定

后开始采集数据。

3.2 脉动压力系数均方根值随迎角变化分析

图4和图5为飞机纵向对称状态试验结果，其中ZQY3-5

为坏点，将其赋值为0。

图4(a)、图4(b)和图4(c)分别为主起落架右侧1#，3#和5#

剖面上脉动压力系数均方根值随迎角的变化曲线。由图4(a)

可以看出，由于右侧1#剖面测压点处于机身和内侧舱门之

间的狭窄缝隙里，因此气流脉动较小，但呈现出整体减小的

趋势。图4(b)和图4(c)表明：右侧3#和5#剖面测压点处于来流

背风一侧，气流较为紊乱，脉动压力系数均方根值随迎角整

体呈现增长趋势；在大迎角情况下，右外侧舱门外表面个别

点的脉动压力系数均方根值可以达到0.18。

图5(a)、图5(b)和图5(c)分别为主起落架左侧内表面1#，

3#和5#剖面上测压点的脉动压力系数均方根值随迎角的变

化曲线。当左侧舱门打开时，其内表面的测量点位于来流的
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迎风一侧，气流到此位置会受到阻滞作用，因此这个区域的

脉动压力能量较小，且没有呈现出较为统一的规律。图5(a)

表明：左侧1#剖面脉动压力系数均方根值随着迎角的增大

呈现出整体减小趋势。图5(b)和图5(c)表明：随着迎角增大，

左外舱门上剖面的脉动压力系数均方根值会先减小、再增

大，在迎角10˚附近达到最小值。

3.3 脉动压力系数均方根值随侧滑角变化分析

图6和图7为迎角为3˚时飞机横向状态试验结果，其中

ZQY3-3，ZQY3-5和ZQZ1-3为坏点，将其赋值为0。

图6(a)、图6(b)和图6(c)分别为主起落架右侧外表面1#，

3#和5#剖面上测压点的脉动压力系数均方根值随侧滑角的

变化曲线。由图6(a)可以看出，右侧1#剖面的脉动压力系数

均方根值随侧滑角增大呈现出整体增大的趋势；而在侧滑

角小于0时，脉动压力系数均方根值几乎不变；当侧滑角大

于15˚时，个别点均方根值有所下降。图6(b)和图6(c)表明：右

侧3#和5#剖面的脉动压力系数均方根值随侧滑角增大而减

小，在侧滑角大于0时，脉动压力系数均方根值几乎不变。

 图7(a)、7(b)和7(c)分别为主起落架左侧内表面1#，3#

和5#剖面上测压点的脉动压力系数均方根值随侧滑角的变

化曲线。由图7(a)可以看出，左侧1#剖面的脉动压力系数均

方根值随侧滑角减小呈现出整体增大趋势；在侧滑角大于0

时，均方根值几乎不变；在侧滑角小于-10˚时，个别点均方根
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迎风一侧，气流到此位置会受到阻滞作用，因此这个区域的

脉动压力能量较小，且没有呈现出较为统一的规律。图5(a)

表明：左侧1#剖面脉动压力系数均方根值随着迎角的增大

呈现出整体减小趋势。图5(b)和图5(c)表明：随着迎角增大，

左外舱门上剖面的脉动压力系数均方根值会先减小、再增

大，在迎角10˚附近达到最小值。

3.3 脉动压力系数均方根值随侧滑角变化分析

图6和图7为迎角为3˚时飞机横向状态试验结果，其中

ZQY3-3，ZQY3-5和ZQZ1-3为坏点，将其赋值为0。

图6(a)、图6(b)和图6(c)分别为主起落架右侧外表面1#，

3#和5#剖面上测压点的脉动压力系数均方根值随侧滑角的

变化曲线。由图6(a)可以看出，右侧1#剖面的脉动压力系数

均方根值随侧滑角增大呈现出整体增大的趋势；而在侧滑

角小于0时，脉动压力系数均方根值几乎不变；当侧滑角大

于15˚时，个别点均方根值有所下降。图6(b)和图6(c)表明：右

侧3#和5#剖面的脉动压力系数均方根值随侧滑角增大而减

小，在侧滑角大于0时，脉动压力系数均方根值几乎不变。

 图7(a)、7(b)和7(c)分别为主起落架左侧内表面1#，3#

和5#剖面上测压点的脉动压力系数均方根值随侧滑角的变

化曲线。由图7(a)可以看出，左侧1#剖面的脉动压力系数均

方根值随侧滑角减小呈现出整体增大趋势；在侧滑角大于0

时，均方根值几乎不变；在侧滑角小于-10˚时，个别点均方根
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值有所下降。图7(b)和图7(c)表明：左侧3#和5#剖面的脉动压

力系数均方根值随侧滑角增大呈现出总体增大趋势，在侧

滑角小于0时，脉动压力系数均方根值变化缓慢。

3.4 脉动压力系数功率谱分析

图8～图10分别为迎角3˚、侧滑角-15˚时主起右侧舱门

ZQY3-2，ZQY4-2和ZQY5-2点的脉动压力的时间历程和功

率谱密度函数，在所有的试验范围中，它们为典型的舱门脉

动压力PSD。从图中可以看出：脉动压力没有出现明显的窄

带峰值现象，呈现宽带且略带波动的频谱分布。

4 结论
基于文中设计的主起落架及舱门模型，经风洞试验，可

以得出如下结论：

(1) 由于主起落架舱门外形复杂，当其打开时，附近流 场复杂；内外舱门随迎角和侧滑角呈现出较为复杂的变化

趋势，但总体上各自具有一定的变化规律。

(2) 主起落架舱门表面的脉动压力系数均方根值处于

0～0.18之间。

(3) 主起落架舱门表面的脉动压力没有出现明显的窄

带峰值现象，主要呈现宽带且略带波动的频谱分布。

通过试验，虽然得出了脉动压力系数均方根值随迎角

和侧滑角变化的整体趋势，但对于试验中个别点出现的跳

跃现象，其中的原因有待于进一步分析研究。                
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值有所下降。图7(b)和图7(c)表明：左侧3#和5#剖面的脉动压

力系数均方根值随侧滑角增大呈现出总体增大趋势，在侧

滑角小于0时，脉动压力系数均方根值变化缓慢。

3.4 脉动压力系数功率谱分析

图8～图10分别为迎角3˚、侧滑角-15˚时主起右侧舱门

ZQY3-2，ZQY4-2和ZQY5-2点的脉动压力的时间历程和功

率谱密度函数，在所有的试验范围中，它们为典型的舱门脉

动压力PSD。从图中可以看出：脉动压力没有出现明显的窄

带峰值现象，呈现宽带且略带波动的频谱分布。

4 结论
基于文中设计的主起落架及舱门模型，经风洞试验，可

以得出如下结论：

(1) 由于主起落架舱门外形复杂，当其打开时，附近流 场复杂；内外舱门随迎角和侧滑角呈现出较为复杂的变化

趋势，但总体上各自具有一定的变化规律。

(2) 主起落架舱门表面的脉动压力系数均方根值处于

0～0.18之间。

(3) 主起落架舱门表面的脉动压力没有出现明显的窄

带峰值现象，主要呈现宽带且略带波动的频谱分布。

通过试验，虽然得出了脉动压力系数均方根值随迎角

和侧滑角变化的整体趋势，但对于试验中个别点出现的跳

跃现象，其中的原因有待于进一步分析研究。                
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