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摘要：　 以高超声速飞行器 Ｘ⁃４３Ａ 为研究对象，建立其有限元结构模型，在动力学实验室进行飞行

器结构模型的固有频率测试，通过固有频率计算与试验结果对比，二者误差在 １％左右，这表明所

建立的结构有限元模型是比较准确的．在高声强混响室进行飞行器结构噪声致振试验，得到飞行器

结构测点加速度功率谱密度（ｐｏｗｅｒ ｓｐｅｃｔｒａｌ ｄｅｎｓｉｔｙ， ＰＳＤ）和舱内声场噪声声压级，通过声振耦合

数值模拟计算结果与试验值对比．结果表明：数值模拟计算方法对振动噪声环境预测是比较可靠

的，结构振动响应与舱内噪声响应的有限元分析与试验结果趋势上较为一致，低频段吻合较好；高
频外噪声场引起的飞行器弹性腔体结构振动占据结构振动响应的主要成分，尤其是以结构低阶振

动为主，而外噪声场传递到封闭腔体内的噪声也主要是通过结构腔体弹性壁板的低阶振动传播，
即使外噪声激励是宽频的，封闭舱内响应噪声的频率主分量仍然是结构的低阶模态振动．

关　 键　 词：　 飞行器；　 声振试验；　 声振耦合；　 试验验证

中图分类号：　 Ｏ３５５； ＴＢ５３　 　 　 文献标志码：　 Ａ
ＤＯＩ： １０．３８７９ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．１０００⁃０８８７．２０１３．１１．００５

引　 　 言

为保证飞行器的高可靠性，必须进行动力学环境试验，为此需确定相应的动力学环境条

件．恰当地制定动力学环境条件，对飞行器的研制有着至关重要的意义．过低的动环境条件，导
致欠试验，使飞行器在地面试验中得不到充分考核，某些缺陷无法暴露，飞行器在实际恶劣的

动环境下飞行可能失效［１］ ．高速飞行器结构振动的激励源主要来自发动机和飞行气动噪声，飞
行器结构振动可引起结构的损伤疲劳破坏，也可能造成机载仪器设备的故障．因此，在飞行器

设计研制阶段就需要较为准确地预示结构的动力学环境和结构的动力学响应特性．
飞行器噪声环境以其壳体为界面可分为内外两个噪声场，外部包括飞行气动噪声的产生

与飞行器壳体的耦合振动，内部声场包括噪声传递、壳体耦合振动和内部声场的反射与耦合．
整个过程的研究涉及气动噪声产生机理、结构耦合振动、噪声场反射等多方面的理论分析与计

算和试验方法．由于整个过程包括气动计算、风洞试验以及结构耦合振动、内部噪声场耦合分

析与试验，问题十分复杂，研究难度大，工作量也大［１］ ．
王昆［２］在对某型火箭整流罩声振试验进行仿真的基础上，研究合理的建模方法，并结合
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试验加以验证；胡选利等［３］ 通过对一个矩形截面弹性壁腔体内部声场和壁面振动的试验测

量，说明了各种模型求解时所用简化假设的合理性；尹立中等［４］ 对再入飞行器壳体复杂结构

气动噪声的响应进行数值分析与试验验证，取得了令人满意的结果；孙目等［５］ 针对某型号导

弹的仪器舱进行了高频动力学环境预示，其仿真结果在 ３００ Ｈｚ 以上与试验值较好地吻合；尹
忠俊等［６］预测了距离管道系统外部一定距离的声压级，并与现场测试数据进行对比分析，预
测曲线与实测曲线吻合较好．

本文以高超声速飞行器 Ｘ⁃４３Ａ 为研究对象，对飞行器结构模型固有频率进行计算与测

试，并建立结构有限元模型．在高声强混响室进行飞行器声振试验，完成结构振动加速度和腔

内噪声声压试验数据的采集与处理，建立飞行器声振耦合模型．数值模拟其声振响应，将试验

结果与数值模拟结果进行对比验证，并分析飞行器结构与内声场的声振耦合响应特性．

１　 声振耦合有限元方程

结构的振动速度可以看作是声音的附加速度输入，此时声学方程的有限元形式为［７］

　 　 （Ｋａ ＋ ｊωＣａ － ω ２Ｍａ）ｐｉ ＝ Ｆａｉ， （１）
式中 Ｋａ，Ｃａ，Ｍａ 分别为声场的刚度矩阵、阻尼矩阵和质量矩阵，ｐｉ 为声场声压向量，ω 为角频

率，Ｆａｉ 包括了已知的声压、声场中的声源以及振动速度边界 ΩＶ 的贡献．振动速度边界 ΩＶ 的贡

献可以简单地写为

　 　 ∫
ΩＶ

（ － ｊρ ０ωＮＴ
ａ ｖ
－
ｎ）ｄΩ， （２）

负号表示单元的方向背离声场的方向， ρ ０，ｖ
－
ｎ 分别为声场介质的密度和振动速度，Ｎａ 为未知声

压的形函数．
结构振动方程的有限元形式为［７］

　 　 （Ｋｓ ＋ ｊωＣｓ － ω ２Ｍｓ）ｕｉ ＝ Ｆｓｉ， （３）
式中 Ｋｓ，Ｃｓ，Ｍｓ 分别为结构网格上没有受到约束部分的刚度矩阵、阻尼矩阵和质量矩阵，ｕｉ 为

结构位移向量，Ｆｓｉ 包括结构约束部分的贡献量、已知载荷的贡献量和垂直于结构表面的外部

声压载荷 Ｐ 的贡献量．垂直于表面的外部声压载荷 Ｐ 满足

　 　 ∑
ｎｓｅ

ｅ ＝ １
(∫

Ω ｓｅ

（ＮＴ
ｓ ｎｅＰ）ｄΩ ) ＝ (∑

ｎｓｅ

ｅ ＝ １
(∫

Ω ｓｅ

（ＮＴ
ｓ ｎａＮａ）ｄΩ ) )ｐｉ， （４）

式中， ｎｅ 为结构网格的法线向量，ｎｓｅ 为结构与流体接触的结构网格数量，ｎａ 为声场单元的法向

向量，Ｎｓ 为未知节点振动的形函数，Ωｓｅ 为沿接触面 Ω 的结构单元面积，Ｎａ 为未知节点声压的

形函数．
声音作用于结构上的声压载荷可以看作是附加的法线载荷， 此时， 结构模型的动力学方

程为

　 　 （Ｋｓ ＋ ｊωＣｓ － ω ２Ｍｓ）ｕｉ ＋ Ｋｃ ｐｉ ＝ Ｆｓｉ， （５）

式中 Ｋｃ 为耦合刚度矩阵．设 Ｆｓ 为结构载荷向量，Ｎｐ 为已知节点声压的形函数，ｐ－ ｉ 为已知的节

点声压，即有

　 　 Ｋｃ ＝ － ∑
ｎｓｅ

ｅ ＝ １
(∫

Ω ｓｅ

（ＮＴ
ｓ ｎａＮａ）ｄΩ )， （６）

　 　 Ｆｓｉ ＝ Ｆｓ ＋ ∑
ｎｓｅ

ｅ ＝ １
(∫

Ω ｓｅ

（ＮＴ
ｓ ｎａＮｐｐ

－
ｉ）ｄΩ ) ． （７）
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在流体与结构耦合的位置 Ωｓ 处，结构法线的振动速度与流体法线方向的振动速度相同，
这样在边界 Ωｓ 处，结构的振动速度可以看作是声音的附加速度输入，这时调整后的声学方程

变为

　 　 （Ｋａ ＋ ｊωＣａ － ω ２Ｍａ）ｐｉ － ω ２Ｍｃｕｉ ＝ Ｆａｉ， （８）

式中 Ｍｃ 为耦合质量矩阵．Ｆａ 为声场的载荷向量，Ｎｕ 为已知节点振动的形函数，ｕ－ ｉ 为已知的节

点位移，即有

　 　 Ｍｃ ＝ ∑
ｎｓｅ

ｅ ＝ １
(∫

Ω ｓｅ

（ρ ０ＮＴ
ａｎｅＮｓ）ｄΩ )， （９）

　 　 Ｆａｉ ＝ Ｆａ ＋ ∑
ｎｓｅ

ｅ ＝ １
(∫

Ω ｓｅ

ρ ０ω ２（ＮＴ
ａｎｅＮｕｕ

－
ｉ）ｄΩ ) ． （１０）

比较式（６）和式（９），可得

　 　 Ｍｃ ＝ － ρ ０ＫＴ
ｃ ． （１１）

将式（５）和式（８）写成一个矩阵形式的耦合方程可得
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２　 飞行器结构有限元模型

为了研究高超声速飞行器的噪声致振特性，参考美国 Ｘ⁃４３Ａ 建立了分析计算模型．飞行器

主体结构采用 ３ ｍｍ 全等厚不锈钢板焊接，中部机舱下方开矩形窗，用于连接可拆卸的发动机

机箱．发动机机箱可拆卸的目的在于可装卸机舱内声压、振动测量传感器；发动机机箱通过紧

固螺栓与机舱连接，并通过发动机机箱上面的密封橡胶圈使机舱内形成密闭空腔，并设计有噪

声致振试验所需声传感器穿线孔．飞行器结构有限元模型如图 １ 所示，模型采用非结构网络，
是由商用 ＣＦＤ 软件 ＦＬＵＥＮＴ 的前处理软件 Ｇａｍｂｉｔ 生成的，由 Ｓｉｚｅ Ｆｕｎｃｔｉｏｎ 控制网格质量，生
成的网格节点数为 ２０ ５３６，生成单元 １０６ １１４ 个．飞行器结构材料为不锈钢板（３０４），其物理参

数如下：密度 ρ 为 ７ ８００ ｋｇ ／ ｍ３，弹性模量 Ｅ 为 ２．１×１０１１ Ｐａ，切变模量 Ｇ 为 ８×１０１０ Ｐａ，Ｐｏｓｓｉｏｎ 比

μ 为 ０． ３１２ ５．

图 １　 飞行器结构有限元模型 图 ２　 飞行器结构示意图（单位：ｍｍ）
Ｆｉｇ．１　 ＦＥ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ Ｆｉｇ．２　 Ａｉｒｃｒａｆｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ（ｕｎｉｔ： ｍｍ）

结构振动固有频率是结构重要的力学特性，它不仅是反映结构共振特性的重要参数，也是

检验结构动力学有限元建模的重要手段和指标，因此，通过固有频率测试的试验来验证所建模

型的正确与否．
结构示意图如图 ２ 所示．试验模型按 １ ∶ ３ 缩比尺寸制作，试验模型与原形机大体一致，细节

处进行简化．简化设计的目的在于减少模型加工难度和加工成本，也可简化动力学模型有限元建
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模的复杂性，以便把实验结果和计算结果进行对比验证，加工制作的试验模型如图 ３ 所示．

图 ３　 飞行器试验模型 图 ４　 飞行器结构模型频率测试试验现场

Ｆｉｇ．３　 Ｔｅｓｔ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｃｒａｆｔ Ｆｉｇ．４　 Ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｔｅｓｔｉｎｇ ｓｃｅｎｅ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｍｏｄｅｌ

飞行器结构模型的固有频率测试在动力学实验室完成，模型放置在海绵垫上以模拟自由

边界条件，采用锤击法测量结构振动固有频率，所得到的结构振型为整体振型，试验现场如图

４ 所示．
为了检验飞行器结构有限元模型的准确性，对结构固有振动频率测量结果与利用有限元

模型计算的结果进行了对比（表 １）．从表 １ 可以看出，除第 ２、４、６ 阶外，固有频率计算与试验

结果误差一般在 １％左右，这表明所建立的结构有限元模型是比较准确的．
表 １　 结构固有振动频率计算与试验测量结果

Ｔａｂｌｅ １　 Ｒｅｓｕｌｔｓ ｂｙ ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｅｓｔｉｎｇ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｍｏｄｅｌ

ｏｒｄｅｒ
ｒｅｓｕｌｔ ｂｙ ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｆｃ ／ Ｈｚ
ｒｅｓｕｌｔ ｂｙ ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｔｅｓｔｉｎｇ ｆｔ ／ Ｈｚ
ｅｒｒｏｒ ε ／ （％）

１ １３８．３１ １３７．６９ ０．２７

２ １７１．１１ １７９．３１ ４．４１

３ １８６．５８ １８８．３８ １．１１

４ ２１８．０１ ２１４．００ １．８１

５ ２４２．９９ ２４３．６９ ０．２８

６ ２７８．３９ ２７２．３１ ２．２０

７ ２９３．１８ ２９６．６３ １．１０

８ ３４９．３８ ３５１．５６ ０．５９

９ ３５３．８７ ３５４．１９ ０．０９

１０ ３８１．４８ ３８３．５０ ０．５１

１１ ４０１．１４ ４０１．０６ ０．２１

１２ ４０７．４９ ４０８．３８ ０．１９

３　 飞行器结构模型噪声致振试验

试验装置为 ７０ ｍ３高声强混响室，试验系统主要由声源系统、试验控制设备、声测试系统、
气源系统、摄像装置等构成．在飞行器表面，安装 １６ 个单轴向加速度传感器，用于测试加速度
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响应．根据以上试验状态，从低量级到高量级依次进行加载，每次测试 ３０ ｓ ．同时在飞行器腔内

安装 １ 个传声器，用于测量腔内噪声．１６ 个结构振动加速度测点布局如图 ５ 所示．

图 ５　 １６ 个结构振动加速度测点布局

Ｆｉｇ．５　 Ｌａｙｏｕｔ ｏｆ １６ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ
ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔｓ

试验总声压级共 ５ 个状态，分别是总声压级

１４０ ｄＢ、１４５ ｄＢ、１５０ ｄＢ、１５５ ｄＢ、１６０ ｄＢ，每个状态

持续 ３０ ｓ ．试验按照要求进行加载，采用三点平均

方法进行声场闭环控制．试验过程中对声场进行

监测并记录数据及图谱．试验在 ７０ ｍ３高声强混响

室中进行，试验样品通过软橡皮绳悬挂于混响室

中心，悬挂系统的固有频率低于 ２５ Ｈｚ，且试验样

品的每个面均暴露于声场中，不与混响室任一壁

面平行．试验现场及吊装方式如图 ６ 所示．
在试验过程中混响室声场均匀、稳定，声场满

足飞行器模型噪声试验技术协议，平均总声压级

图 ６　 试验现场及吊装方式

Ｆｉｇ．６　 Ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ ｓｃｅｎｅ ａｎｄ ｌｉｆｔｉｎｇ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｍｏｄｅｌ ｔｅｓｔ

容差满足－２～＋４ ｄＢ 要求．按照试验状态要求，从低量级到高量级依次进行测试，每次测试 ３０ ｓ ．
对时域测量数据进行频域分析，通过谱平均给出了各测量通道的加速度分析结果．噪声致振试

验实际测量数据十分庞大，包括 １６ 个测点的结构振动加速度、１ 个舱内声压，及外部声场的 ３
个测点，每个通道采集了 ５ 个激励噪声量级（１４０ ｄＢ、 １４５ ｄＢ、 １５０ ｄＢ、 １５５ ｄＢ、 １６０ ｄＢ）下的

时域响应数据，采样频率 ６４ ｋＨｚ，每个通道采样总时间 １３０ ｓ，故每个通道总采集数据量约 ３ 千

多万个．

４　 飞行器结构声振响应有限元分析与试验验证

有限元数值计算时，结构模型的力学边界条件取为自由边界条件，外部的噪声激励场采用

均匀混响噪声，频率范围 ２０～８ ０００ Ｈｚ，噪声强度 １４０～１６０ ｄＢ，内损耗因子设定为 １％（内损耗

因子对飞行器结构声振响应特性的影响可以参考文献［８］），根据试验时结构振动加速度测点

布局，在结构有限元模型表面和内声场不同的节点处各加载 ３ 个有限元传感器（ＦＥ ｓｅｎｓｏｒ），
用来计算该节点处的加速度功率谱密度和内声场噪声声压级，以便与子结构试验结果做进一

步对比，飞行器结构声振耦合有限元模型如图 ７ 所示．
４．１　 子结构加速度功率谱密度（ＰＳＤ）计算与试验值对比

在外噪声场激励强度分别为 １４０ ｄＢ 和 １５０ ｄＢ 下，飞行器结构模型子结构加速度功率谱

密度（ＰＳＤ）的 ＦＥ 计算值，ｓｅｎｓｏｒ 所在节点处的计算值与试验值对比如图 ８、９ 所示．
从图 ８ 和图 ９ 的对比可以看出：
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图 ７　 飞行器结构声振耦合模型

Ｆｉｇ．７　 Ｖｉｂｒｏ⁃ａｃｏｕｓｔｉｃ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ８　 计算值与试验值对比（１４０ ｄＢ） 图 ９　 计算值与试验值对比（１５０ ｄＢ）
Ｆｉｇ．８　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ Ｆｉｇ．９　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｒｅｓｕｌｔｓ（１４０ ｄＢ） ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｒｅｓｕｌｔｓ（１５０ ｄＢ）

１） 在 １６～３００ Ｈｚ 内，子结构 ＦＥ 计算值和 ｓｅｎｓｏｒ 的计算值与试验值较为一致，在 ３００～２ ０００ Ｈｚ
内，计算结果与试验值误差较大，在 ２ ０００～ ８ ０００ Ｈｚ 内，１４０ ｄＢ 和 １５０ ｄＢ 噪声强度激励时，３
种结果都较为一致；

２） ＦＥ 和 ｓｅｎｓｏｒ 的变化趋势较为一致，ｓｅｎｓｏｒ 的峰值比 ＦＥ 的响应峰值要高，这是由于 ｓｅｎ⁃
ｓｏｒ 是局部节点的响应值，而 ＦＥ 的结果是子结构响应的平均值；

３） 结构振动加速度响应的主分量分布在 ８０～３００ Ｈｚ 之间，这个频率区间正好是飞行器结

构的低阶固有振动频率的分布区，同时，在 ３００～８ ０００ Ｈｚ 之间也仍然有很多响应峰值，这也是

噪声宽频致振的特点；
４） 在模型结构的 １ 阶固有频率（约 １４０ Ｈｚ）以下，结构加速度响应功率谱的计算结果在

１００ Ｈｚ 以下基本上没有峰值，这是因为在此频率段结构没有固有频率，所以不存在共振峰值；
由于激励噪声频谱分布没有改变，不同激励噪声强度下的结构振动响应加速度功率谱的分布

也不改变．
４．２　 结构舱内响应噪声声压计算与试验值对比

在外噪声场激励强度分别为 １４０ ｄＢ 和 １５０ ｄＢ 下，飞行器结构模型舱内响应噪声声压级

ＮＳＰＬ 的 ＦＥ 计算值， ｓｅｎｓｏｒ 所在节点处的计算值与试验值对比如图 １０、１１ 所示．
结构舱内响应声压的计算与试验结果对比可以看出，两种计算结果的总体变化趋势是较

为一致的，这表明所建立的动力学模型、计算方法及计算程序基本上是可行的．对比结果还表

明如下几个特点：
１） 在 １６～５００ Ｈｚ 内，ＦＥ 和 ｓｅｎｓｏｒ 的计算值与试验结果较为一致，ＦＥ 和 ｓｅｎｓｏｒ 结果的变

化趋势较为一致，ｓｅｎｓｏｒ 的峰值比 ＦＥ 的响应峰值要多；
２） 飞行器结构舱内响应声压的计算与试验结果可明显看出，主要响应分量集中在 １００ ～

４００ Ｈｚ 这个范围，这正是结构的低阶固有频率所在的位置，这也表明舱内响应噪声主要来自

结构振动；
３） 结构舱内响应声压计算结果与试验结果的个别峰值位置和大小有相当的不同，这可能
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图 １０　 计算值与试验值对比（１４０ ｄＢ） 图 １１　 计算值与试验值对比（１５０ ｄＢ）
Ｆｉｇ．１０　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ Ｆｉｇ．１１　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｒｅｓｕｌｔｓ（１４０ ｄＢ） ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｒｅｓｕｌｔｓ（１５０ ｄＢ）

是因为计算模型参数的选取有一定误差，尤其计算中选取的阻尼可能和实际结果的阻尼有较

大的出入．这种差别同样来自两方面：一是试验测量数据中的干扰因素，二是计算模型参数选

取问题，主要是结构材料的弹性模型和阻尼参数，弹性模量误差主要影响峰值位置，阻尼误差

主要影响峰值大小．

５　 结　 　 论

本文以 Ｘ⁃４３Ａ 为研究对象，设计加工了高超声速飞行器结构试验模型，并在高声强混响

室中进行了噪声致振试验，对结构振动响应和舱内响应声压进行了多种噪声激励下的试验测

试，完成了飞行器模型的加速度、腔内、外声场的数据采集与记录，用试验数据对文中数值模拟

结果进行了对比验证，为结构动力学模型修改和数值模拟方法的改进提供了有力的支持．飞行

器结构振动加速度和舱内噪声声压响应的主分量分布均在 ４００ Ｈｚ 以内，这个频率区间正好是

飞行器结构的低阶固有振动频率的分布区，这也表明舱内响应噪声主要来自结构振动，如果能

设法降低结构的低阶振动响应，舱内响应噪声水平将可以大幅度降低．
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