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民用飞机起落架气动噪声数值仿真

龙双丽 聂 宏 薛彩军 许 鑫

（南京航空航天大学航空宇航学院，南京，２１００１６）

摘要：对某型民用飞机前起落架进行气动噪声进行数值仿真分析。采用分离涡模拟方法，计算起落架周围非定常

湍流流场，提取声源信息，利用ＦＷＨ方程积分外推法求解模型辐射的声场，获得噪声的频谱特性及远场指向特

性曲线。通过频谱对比，研究粗网格和细网格对仿真精度的影响以及不同积分面对噪声预测结果的影响。结果表

明，分离涡模拟方法能够较好地模拟流场中存在的大量复杂的涡结构；当选取模型固体表面为积分面时，基于粗

网格比基于细网格计算的声压级低约１ｄＢ；基于细网格定义空间可穿透面为积分面比定义模型固体表面为积分

面计算的声压级高约５～７ｄＢ；起落架气动噪声源与其后部有规律的涡脱落相关，并且噪声辐射具有明显的指向

特性。
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起落架噪声是民用飞机着陆阶段机体噪声的

主要来源之一［１３］
。由于起落架几何外形复杂、与周

围流体强烈的相互作用以及形成的声波频带范围

宽（２０Ｈｚ～２０ｋＨｚ）、传播范围广、能量相对较小等

一系列因素，造成起落架噪声的数值仿真与试验研

究均比较困难［４５］
。迄今为止，起落架噪声问题仍是



机体噪声研究的难点之一［６７］
。对于复杂外形起落

架模型噪声的数值模拟，建立计算域结构网格的难

度较大，因此，国外学者们多针对简单外形起落架

进行仿真［８９］
，且计算域网格多为自适应非结构网

格［１０１２］
。Ｌｏｃｋａｒｄ等人

［１１］基于简化的起落架模型建

立非结构网格，采用非定常雷诺平均方程（Ｕｎ

ｓｔｅａｄｙ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ａｖｅｒｇｅｄ ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ ｅｑｕａ

ｔｉｏｎｓ，ＵＲＡＮＳ）和ＦＷＨ方程相结合的方法对起

落架气动噪声进行分析。Ｓａｎｄｅｒｓ等人
［８］基于Ａ３２０

前起落架１∶２５简化模型建立结构网格，进行计算

流体力学和计算气动声学联合计算预测起落架噪

声。国内对起落架噪声的研究起步较晚，多数文献

针对起落架舱形成的空腔噪声进行研究［１３１４］
，例

如，杨党国等人
［１３］基于大涡模拟（Ｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍ

ｕｌａｔｉｏｎ，ＬＥＳ）和ＦＷＨ方程相结合的方法对空腔

自激振荡发声机理进行了研究。但是针对完整起落

架模型气动噪声的研究文献很少。

本文对某型飞机单轮支柱式起落架气动噪声

进行数值模拟。分别建立了一套粗网格和一套细网

格研究仿真的精度与数值算法的稳定性；分别选择

模型固体表面和空间可穿透面为积分面求解声场，

研究不同积分面对噪声预测结果的影响。仿真结果

是起落架气动噪声机理和降噪方法研究的基础。

 仿真模型与计算方法

图１为某型飞机前起落架仿真模型。模型中保

留了支柱、轮叉和轮胎的主要特征，忽略支柱下端

和轮叉上端的孔洞、螺栓等。定义支柱顶端圆心为

原点，来流方向沿牨轴，牪轴和牫轴方向，如图１所

示。计算域定义为３０爟×１０爟×７爟的长方形区域，

支柱轴线距入口１０爟，距出口２０爟，距左右两侧均为

５爟，轮胎的最下端距计算域最底端为５爟。其中，爟

为轮胎直径。来流平面定义为速度入口，出口平面

定义为自由出口，其他各面和模型表面均定义为无

滑移壁面。仿真基于两套网格，一套为粗网格，六面

体网格数为６６７０６３２个，模型表面网格最大间距

为 ３ｍｍ；另一套为细网格，六面体网格数为

１４５６９８９６个，模型表面网格最大间距为２５ｍｍ。

在细网格中分别选择模型固体表面和空间可穿透

面为积分面。固体表面定义为支柱，轮叉和轮胎的

固体表面。空间积分面定义为５个空间平面，其位

置为：入口积分面距原点为爟，底端积分面距原点

为２６１爟，出口积分面距原点为４３８爟，右侧积分面

距原点为０５６爟，左侧积分面距原点为０５６爟。仿

真模拟飞机着陆速度为８０ｍ燉ｓ时前起落架模型周

围的流动情况。流动可以看成是不可压流动。湍流

模型选择分离涡模拟（Ｄｅｔａｃｈｅｄｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，

ＤＥＳ）结合ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型。压力和速度的耦

合采用ＳＩＭＰＬＥ算法，空间和时间参数均采用二阶

精度离散方法，仿真时间步长取２ｅ－５ｓ。仿真在英

国 ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｏｕｔｈａｍｐｔｏｎ的Ｉｒｉｄｉｓ３服务器上

进行，使用４个计算机节点，每个节点包含２个４核

２２７ＧＨｚ的处理器和３２ＧＢ内存。

图１ 前起落架几何模型（单位：ｍｍ）

由连续方程和动量方程联合推出ＦＷＨ方程，

如式（１）所示。ＦＷＨ方程右边３项代表声辐射源：

第一项表示四极子声源；第二项表示偶极子声源；

第三项表示单极子声源。
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式中：牃０为声速；犱′为脉动声压，值为 犱－犱０；爴牏牐为

Ｌｉｇｈｔｈｉｌｌ应力，值为犱牣牏牣牐＋爮牏牐－牃
２
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基于自由空间的格林函数（犠（牋）燉４π牜）解ＦＷ

Ｈ方程，解包括体积分和面积分两部分
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当选择固体表面为积分面时，能够计算起落架

表面偶极子声源及单极子声源；当选择空间可穿透

面为积分面时，不仅能计算起落架表面偶极子声源

及单极子声源，还能够计算在这种低马赫数流动中

积分面所包围空间中的四极子声源。空间可穿透积

分面应包含湍流剧烈的区域，流向和径向方向应该

足够长以保证积分空间内流动能充分发展和防止
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边界条件对流场产生影响使计算失真。但是，积分

面包含的体积越大，消耗的计算时间越多，对存储

空间的要求更高。

对仿真结果中声学脉动量进行时频变换。根据

奈奎斯特采样定理，仿真数据分析频率为２５０００

Ｈｚ，选取样本长度为 ４０９６，频域分析的分辨率为

１２２Ｈｚ，在重叠率为５０％的情况下对５个样本分

别快速傅里叶变换后做总体平均。在信号处理过程

中，为减少因在时域截断信号而在频域产生渗漏误

差，数据处理时均加了Ｈａｎｎｉｎｇ窗，并修正了加窗

对声压频谱密度幅值带来的影响。

为了验证仿真方法的可行性，对模型中轮叉与

轮胎组合部件的噪声进行了试验测量。基于细网格

的流场仿真结果，选取轮叉表面和轮胎表面为ＦＷ

Ｈ方程的积分面，计算测量点的噪声。在满足远场

条件的情况下，仿真结果和试验结果吻合良好，仿

真结果比试验测量结果小，误差在３ｄＢ以内，说明

基于ＤＥＳ计算流场与ＦＷＨ方程计算声场相结合

的仿真方法可行［１５］
。

 流场仿真结果分析

基于粗网格与基于细网格计算的流场结果差

别不大，由于文章篇幅的限制，以基于细网格计算

的流场结果为例，分析起落架周围流场的特性。图

２是轮胎中心平面的平均速度幅值。从图中可以看

出，轮胎前缘两侧和轮叉外侧存在加速流动。轮胎

的后缘两侧、轮叉后侧速度最小，并且在这些区域

存在明显尾涡。根据式（３～５）定义涡量梯度张量的

第二不变量。爯代表剪切应变速率与涡量幅值在当

地的平衡。当爯＝０１时起落架周围的等值面如图３

所示，将等值面上牨向瞬时速度按式（６）进行归一

化，等值面上牨向瞬时速度见图３。从图中可以看到，

采用ＤＥＳ方法能够较好地解析出模型后部存在的

大量复杂的涡结构。由等值面上的云图可以看出，模

型两侧位置牨向速度最大，涡结构比较少；后部位置

图２ 轮胎中心平面的平均速度幅值

牨向速度较小，存在大量细小的涡。

爯＝－
１

２
牐〈牣牏〉牏〈牣牐〉＝

１

２
（犓牏牐犓牐牏－ 爳牏牐爳牐牏）（３）

爳牏牐＝
１

２
（牐〈牣牏〉＋ 牏〈牣牐〉） （４）

犓牏牐＝
１

２
（牐〈牣牏〉－ 牏〈牣牐〉） （５）

燏牣牏燏＝
燏牣牏燏

爺∞
（６）

图３ 等值面（爯＝０１）上牨向的瞬时速度

流场中脉动量对气动声学的建模有至关重要

的作用。湍动能（Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｋｉｎｅｔｉｃｅｎｅｒｇｙ，ＴＫＥ）

可以表示湍流流场中的脉动能量大小和分布。计算

模型周围流场的ＴＫＥ，并按式（７）进行无量纲化。

各特征平面上ＴＫＥ见图４。平面爛位于轮胎的中心

点且平行于面牨牗牪；平面爜位于支柱的中心点且平

行于面牨牗牪；平面爞位于面牪＝０。由图４中可以看

出，ＴＫＥ最大值出现在支柱后侧，约为０１５。支柱

上台阶的后侧以及轮叉与轮胎形成缝隙的后侧位

置也出现了较大的ＴＫＥ，轮胎后侧位置的ＴＫＥ较

小，约为００８。ＴＫＥ大的位置说明这个区域的速度

脉动大，包含丰富的四级子声源。因此，空间积分面

的位置应该包含这些位置。

ＴＫＥ＝

１

２
（（牣′ｒｍｓ）

２
＋ （牤′ｒｍｓ）

２
＋ （牥′ｒｍｓ）

２
）

爺
２
∞

（７）

式中：牣′ｒｍｓ，牤′ｒｍｓ，牥′ｒｍｓ分别为牨，牪，牫方向脉动速度

均方根值。

 声场仿真结果分析

在模型的下方距离原点１００爟的平面上选择５

个点，坐标分别为爲１（０，－３０，－１００爟）、爲２（－３０，

０，－ １００爟）、爲３（０，０，－ １００爟）、爲４（３０，０，

－１００爟）、爲５（０，３０，－１００爟）。５个远场点的功率谱

密度曲线和１燉３倍频程声压级频谱曲线见图５。
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选取模型固体表面为积分面时，对比图５中的

粗网格（ｃｏａｒｓｅ＋ｓｏｌｉｄ）和细网格（ｆｉｎｅ＋ｓｏｌｉｄ）计算

结果可以发现，各点处的功率谱密度（Ｐｏｗｅｒｓｐｅｃ

ｔｒｕｍ ｄｅｎｓｉｔｙ，ＰＳＤ）和 １燉３倍频程声压级（Ｓｏｕｎｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌ，ＳＰＬ）趋势吻合良好，说明仿真方法

的稳定性较好。

图４ 特征平面上的湍动能

图５ 各点频谱曲线对比
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在大多数频率下，基于粗网格比基于细网格计

算的声压级约低１ｄＢ。说明细网格能解析到更多的

压力脉动。但是，粗网格计算一个时间步需要时间

２ｍｉｎ５ｓ，细网格计算一个时间步需要时间４ｍｉｎ

２０ｓ，细网格计算时间约为粗网格计算时间的２倍，

因此，在满足精度要求的前提下，粗网格能够大大

缩短计算时间，提高计算效率。

基于细网格，分别选择模型固体表面（ｆｉｎｅ＋

ｓｏｌｉｄ）和空间可穿透面（ｆｉｎｅ＋ｐｏｒｏｕｓ）为ＦＷＨ积

分面时，对比图５中各点频谱曲线可以发现，各点

处的功率谱密度和１燉３倍频程曲线趋势一致。在

爲１、爲２、爲４和 爲５点处，当频率 牊大于 ５００Ｈｚ，即

爳牠＞２２５时，空间可穿透积分面比固体表面积分面

计算的声压级结果高约５～７ｄＢ。这是由于空间积

分面能够计算积分面以内的所有声源，包括单极

子，偶极子和四级子声源，固体表面积分面只能计

算单极子和偶极子声源的贡献，忽略了计算空间中

湍流产生的四级子声源，因此，空间可穿透积分面

比固体表面积分面求解的声压级高，高出的部分为

四级子声源的贡献量；当频率小于５００Ｈｚ，即爳牠＜

２２５时，空间可穿透积分面比固体表面积分面计

算的声压级结果高约２０ｄＢ，这是由于计算时间的

限制，采样时间较短，样本个数较少，随机噪声对低

频段信号影响较大。在爲３点处，当频率牊在３１５～

８００Ｈｚ范围内，即爳牠在１４２～３５８之间时，空间

可穿透积分面比固体表面积分面计算的声压级结

果高约５～７ｄＢ；当牊＜３１５Ｈｚ，即爳牠＜１４２时，空

间可穿透积分面比固体表面积分面计算的声压级

结果高约１０ｄＢ，这是由于采样时间短引起的随机

噪声误差产生；当牊＞８００Ｈｚ，即爳牠＞３５８时，空间

可穿透积分面比固体表面积分面计算的声压级结

果高约１５ｄＢ。这可能是由于积分面内流动还未充

分发展，具有一定速度脉动的流体流过可穿透积分

面时产生伪声，使计算结果失真。因此，空间积分面

位置对声场计算的影响还需要进一步研究。

Ｓｐａｌａｒｔ等人
［９］采用空间可穿透积分面比固体

表面积分面计算的起落架噪声高约４～７ｄＢ，在某

些角度点处，差值超过１０ｄＢ。Ｌｏｃｋａｒｄ等人
［１１］采用

空间可穿透积分面比固体表面积分面计算的起落

架噪声结果高约１０ｄＢ。Ｓａｎｄｅｒｓ等人
［８］采用空间可

穿透积分面比固体表面积分面计算的起落架噪声

结果高约２～１０ｄＢ。本文的仿真结果与文献中的结

果相似，说明仿真结果可信。

仿真结果显示，爲１与爲５，爲２与爲４的频谱曲

线基本一致。考虑到测量点位置两两对称，所以其

频谱也存在对称的特征。频谱曲线中均出现了有规

律的周期变化，能量的基频约为２００Ｈｚ（爳牠＝０９），

在基频的某些整数倍上存在能量的主频。说明噪声

源与有规律的涡脱落相关。

在平面牨＝０ｍ，牪＝０ｍ和牫＝－０５２５５ｍ三

个平面上，以轮胎中心（０，０，－０５２５５）为圆心，

５０爟，６０爟，７０爟，８０爟和９０爟为直径的圆上每隔１０°

取一个测量点，每个圆上包含３６个，共５４０个测量

点。定义圆心与测量点连线与坐标轴正方向的夹角

为０°。基于细网格，取模型表面为积分面，计算测量

点处总声压级，绘制指向特性曲线，见图６。在平面

内，声音辐射的能量均随着传播距离增加而衰减。在

牨＝０ｍ平面，起落架辐射的特性具有偶极子声源的

辐射特性，指向特性曲线关于牪轴和牫轴对称，其中

偶极子轴为牫轴方向。两侧位置（０°和１８０°）辐射的能

量最大，上下位置（９０°和２７０°）辐射能量最小。在牪

＝０ｍ平面，起落架辐射指向特性曲线关于轮胎中

心呈中心对称，在模型下方，前方位置（１８０°～２７０°）

的 总 声 压 级 （Ｏｖｅｒａｌｌｓｏｕｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌ，

ＯＡＳＰＬ）大于模型后方位置（２７０°～３６０°）的总声压

级，噪声呈现向前传播的特性。在牫＝－０５０５５ｍ

图６ 起落架在特征平面内的指向特性
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平面，起落架辐射特性具有偶极子声源的辐射特

性，指向特性曲线关于牨轴和牪轴对称，其中偶极

子轴为牨轴方向。两侧位置（９０°和２７０°）辐射的能量

最大，前后位置（０°和１８０°）辐射能量最小。

 结束语

采用ＤＥＳ和ＦＷＨ相结合的方法对单轮支柱

式起落架气动噪声进行数值模拟。综合流场和声场

计算结果和分析，得到以下结论：（１）ＤＥＳ方法能

够较好的模拟流场中存在的大量复杂的涡结构。在

模型的后方区域，流体流动速度较小，存在明显的

尾涡，具有较高的ＴＫＥ值，是四级子声源分布的主

要位置。（２）选取模型固体表面为积分面时，基于粗

网格比基于细网格计算的声压级低１ｄＢ左右。细

网格比粗网格能解析到更多的压力脉动。（３）基于

细网格定义空间可穿透面为积分面比定义模型固

体表面为积分面计算的声压级高约５～７ｄＢ。这是

由于ＦＷＨ方程中使用空间可穿透面进行积分时

考虑了四极子声源的作用。（４）在牨＝０ｍ和牫＝

－０５２５５ｍ平面，起落架噪声辐射具有偶极子声

源的辐射特性。在牪＝０ｍ平面，起落架辐射指向特

性曲线关于轮胎中心呈中心对称，声音呈现向前传

播的特性。
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