
第 15 卷  第 9 期 装 备 环 境 工 程  

2018 年 9 月 EQUIPMENT  ENVIRONMENTAL  ENGINEERING ·85· 

                            

收稿日期：2018-06-25；修订日期：2018-07-25 

作者简介：陶刘远（1987—），男，贵州安顺人，工程师，主要研究方向飞机气动弹性。 

某型飞机起落架舱上蒙皮振动测量与分析 

陶刘远，曾俊，张颖 

（贵州贵航飞机设计研究所，贵州 安顺 561000） 

摘要：目的 研究起落架舱上蒙皮裂纹原因。方法 通过建立起落架舱有限元模型，进行固有频率特性计算，

同时空测故障区域蒙皮的振动加速度以及动应力，对起落架舱蒙皮的振动情况进行分析。结果 起落架舱三

角区故障区域振动量级大于非故障区域，起落架舱三角区振动功率谱密度最大值的频率区间在 200~500 Hz

的中频频段，起落架舱三角区结构振动的幅值与飞机的法向过载 Ny 密切相关，静载大概是动载的 100 倍。

结论 飞机机动过载产生的静载远大于振动产生的动载，起落架舱三角区故障区域以静载为主，是造成裂纹

的主要原因。 
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Vibration Measurement and Analysis of a Certain Aircraft Wheel Wells Skin 

TAO Liu-yuan, ZENG Jun, ZHANG Ying 
(Guizhou Aircraft Design & Research Institute, Anshun 561000, China) 

ABSTRACT: Objective To research the cause of crack in wheel wells skin. Methods Vibration of aircraft wheel wells skin was 

analyzed by establishing a finite element model for the wheel well and measuring the vibration acceleration and the dynamic 

stress of skin on the fault zone by air. Results The vibration magnitude in the trigonum fault zone of the wheel wells was larger 

than that of the non fault zone. The maximum value of the vibration power spectrum density of the structure was between 

200-500 Hz. The vibration amplitude of wheel wells skin was closely related to the normal overload Ny of the aircraft. The static 

load was about 100 times of the dynamic load. Conclusion The static load generated by aircraft overload is much larger than the 

dynamic load caused by vibration. The load in the trigonum fault zone of the wheel wells is dominated by static load, which is 

main cause of crack. 
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该型飞机为梁式机翼结构，故障蒙皮位于主梁、

前梁和根肋组成的三角区域，是非主要承力构件。为

确定裂纹性质，对发生裂纹故障的上蒙皮进行了断口

分析。结论表明，各断口均可见疲劳条带特征，部分

断口可见疲劳弧线特征，蒙皮的开裂性质为疲劳开

裂，有的飞机使用仅 170 多个飞行小时就开始出现裂

纹。为了搞清楚该处蒙皮短期内疲劳开裂的原因是否 

与振动有关，并提出改进方案，对起落架舱的振动情
况进行了一系列的计算与实测分析。 

1  结构与故障情况简介 

1.1  起落架舱结构简介 

飞机机翼主起落架舱布置为第 1 肋、前梁及主梁
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构成的三角形区域，主要有第 2、3、4 肋和上、下蒙

皮、波纹加强板等结构件。其中第 1、2、3、4 肋为

钣金肋，翼肋的上、下缘条与蒙皮进行连接，构成了

机翼主起落架舱的框架，具有维持气动外形和提供主

起落架等成附件安装空间的作用。上蒙皮是厚度为

1.5 mm 的 LC4 蒙皮板，由材料手册可知 LC4-CSQ- 

δ1.5，σb=480 MPa，σ0.2=400 MPa，σ－ 1=138 MPa，

E=66 000 MPa。上蒙皮与翼肋之间安装了厚度为

1.5 mm 的 LY12 波纹加强板，上蒙皮与前油箱蒙皮、

后油箱蒙皮及 1 肋相连接，结构如图 1 所示，波纹加

强板如图 2 所示。 
 

 
图 1  主起落架舱结构简 

 

 
 

图 2  波纹加强板 
 

1.2  故障蒙皮简介 

裂纹故障分布如图 3 所示，A 处裂纹位于靠近前

梁的 4 肋缘条与蒙皮连接处，裂纹均出现在铆钉孔

边，孔边附近蒙皮有向上凸起变形，且有铆钉头翘边

现象。B 处裂纹位于起落架转轴上部靠近前梁处，位

于机翼 4 肋、前梁和主梁构成的三角形区域。C 处裂

纹位于主梁外端与机翼后油箱壁板搭接处，从裂纹表

现形式看，裂纹从铆钉孔边开裂，沿机翼展向贯穿 5

颗铆钉。D 处裂纹位于 3 肋与 4 肋之间靠近主梁处，

从裂纹的表现形式来看，裂纹多出现在蒙皮中间距离

铆钉较远处，且裂纹多为 Y 字型放射状，附近蒙皮

有向上凸起变形的痕迹。可见故障区域主要集中在 3

肋和 4 肋附近。 
 

 
 

图 3  主起落架舱上蒙皮裂纹故障分布 
 
为确定裂纹性质，从某架飞机上将发生裂纹故障

的上蒙皮送到中航工业失效分析中心进行了断口分

析。通过宏微观观察、能谱分析、金相检查以及拉伸

试验等，分析结论为：各断口均可见疲劳条带特征，

部分断口可见疲劳弧线特征，蒙皮的开裂性质为疲劳

开裂；蒙皮基体组织比较均匀，各断口源区未见冶金

缺陷和过烧现象。 

从结构形式上来看，此处蒙皮有加强波纹板，又

与肋连接，刚度很强变形不会太大。受载主要是机翼

整体变形产生的应力和气动载荷，肋上安装的成品质

量都不大（小于 5 kg），根据肋与肋的间距，蒙皮的

厚度可以排除壁板颤振的可能。为了查明蒙皮裂纹的

原因到底是飞机执行新训练任务使得载荷加重，最终

导致疲劳寿命下降，还是该处结构固有特性设计有问

题导致动载荷过大使得疲劳寿命大幅下降，作了如下

的分析与测量。 

2  理论计算分析 

在起飞、降落阶段，该型飞机起落架舱下蒙皮会

随起落架收起、放下或飞行中密封性差，可能会引起

气流扰动导致上蒙皮的强迫振动。若低频大振幅会引

起结构的局部应力过大，再叠加上飞机的静载荷产生

的应力后，可能会超过设计应力水平，导致结构很快

疲劳破坏或者一次性破坏。高频小振幅，虽然应力水

平低，但是循环次数高，会使结构加速疲劳破坏。根
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据起落架舱的结构形式和材料属性，利用 MSC Patran

建立动力有限元模型，如图 4 所示。计算出上蒙皮的

固有频率，如图 5 所示。 
 

 
 

图 4  主起落架舱有限元模型 

 

 
 

图 5  上蒙皮的固有频率 
 

从计算结果来看，故障部位的固有频率主要集中

在 150 Hz 左右，远远大于飞机大部件的固有频率，

蒙皮振动不会与机翼运动发生耦合。考虑机翼在大过

载载变形时，此处蒙皮静力载荷比较大，如果叠加高

频动载，而动载较大时可能会超过材料疲劳门槛值，

大大降低此处蒙皮的寿命。 

3  飞行实测与分析 

对飞行训练中出现的局部结构裂纹故障问题，通

过对机翼蒙皮故障区域的振动测量，获取故障区域的

振动数据，为故障分析提供数据支撑。 

3.1  振动实测部位及参数 

根据起落架舱蒙皮故障范围，振动测量点 6 个，

实测振动参数见表 1。动应变测量点 10 个，见表 2。

测量位置如图 6 所示。 

表 1  振动测量部位及参数 

序号 参数名称 

1 
左机翼主起落架舱上蒙皮 2—3 肋中部蒙皮内
侧法向振动 y 向 

2 
左机翼主起落架舱上蒙皮 3—4 肋中部蒙皮内
侧法向振动 y 向 

3 
左机翼主起落架舱上蒙皮 4 肋后三角区中部蒙
皮内侧法向振动 y 向 

4 
右机翼主起落架舱上蒙皮 2—3 肋中部蒙皮内
侧法向振动 y 向 

5 
右机翼主起落架舱上蒙皮 3—4 肋中部蒙皮内
侧法向振动 y 向 

6 
右机翼主起落架舱上蒙皮 4 肋后三角区中部蒙
皮内侧法向振动 y 向 

 

表2  动应变测量部位及参数 

序号 参数名称 

1 
机翼主起落架舱起落架转轴与主梁交点上蒙皮
动应变 A1 

2 
机翼主起落架舱起落架转轴与主梁交点上蒙皮
动应变 A2 

3 
机翼主起落架舱起落架转轴与主梁交点上蒙皮
动应变 A3 

4 机翼主起落架舱微动开关上蒙皮内侧动应变 A1

5 机翼主起落架舱微动开关上蒙皮内侧动应变 A2

6 机翼主起落架舱微动开关上蒙皮内侧动应变 A3

7 机翼主起落架舱协调活门上蒙皮动应变 A1 

8 机翼主起落架舱协调活门上蒙皮动应变 A2 

9 机翼主起落架舱协调活门上蒙皮动应变 A3 

10 机翼主起落架舱氧气瓶支座上蒙皮动应变 A1 

11 机翼主起落架舱氧气瓶支座上蒙皮动应变 A2 

12 机翼主起落架舱氧气瓶支座上蒙皮动应变 A3 

13 机翼主起落架舱 3 肋缘条上动应变 A1 
 

 
 

图 6  机翼起落架舱补充振动测量点位置 
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3.2  振动实测结果与分析 

在某部队，结合飞行训练进行了飞行实测，实测

包括了飞行的滑跑、起飞、机动和降落阶段，测量结

果如图 7 所示。 

1）功率谱分析。采用 welch 法对测试得到的数

据进行谱密度分析，从图 8 可以看出，在高频区域中

故障发生的区域 3—4 肋和 4 肋后这两处测得的振动 

量级是 2—3 肋的 10 倍左右，左右机翼相当。从频谱

分析来看，起落架舱测量的振动数据主频在 200~ 

300 Hz 左右，大于计算得到的固有频率。从时域信号

看，同样起落架舱三角区结构振动的幅值与飞机的法

向过载 Ny 密切相关。从时域图时间历程曲线和频谱 
 

 
 

图 7  起落架舱三角区结构振动时间历程和动应变时域曲线 
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图 8  功率谱分析 
 
 

特征看，左右机翼飞机在做大过载机动动作时，某些

时点上有振动冲击现象。频域功率谱密度最大值的频

率区间在 200~500 Hz 的中频频段，左右机翼振动量

级和应力相当。 

2）动应力分析。根据实测的数据进行计算得出

各位置的正应变和正应力，结果见表 3、表 4。可以

看出，应力值不大，均小于起落架舱上蒙皮的 σb。左

右机翼不对称可能由于飞机姿态导致。 

从测量结果上来看，飞机作大过载机动时，机翼

受载大，变形也较大，此时故障区域蒙皮以静载压应

力为主。取蒙皮材料（LC4）的弹性模量 E=7.1 GPa，

将各位置动应力实测数据进行综合应力换算，结果如

图 9 所示，综合应力的计算公式为： 
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通过实测数据可统计出各故障部位附近应变与

过载的关系如图 10 所示。可知应力主要是跟过载有

关，与有限元计算应力结果相当，见表 5。 

裂纹处的综合应力大小与过载大小密切相关，其

值随过载的增加而增加。通过对各测量点应力历程进

行自功率谱分析，对比了机动飞行段和平飞段的功率

谱，对实测动应变按照 10 Hz 进行低通滤波处理（小

于 10 Hz 可认为是静载），发现由飞行过载引起的静

载远远大于振动引起的动载（大约是 100 倍左右），

所以起落架舱蒙皮以飞行过载引起的静载为主。 
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表 3  起落架舱三角区振动应变参数正应变极值统计 

参数名 参数说明 最大值 最小值 均值 均方根值 

εmax_DY13 最大正应变 1627.49 74.52 992.32 1134.88 

εmin_DY13 最小正应变 38.91 1787.01 331.04 381.79 

εmax_DY16 最大正应变 488.98 256.21 204.06 237.59 

εmin_DY16 最小正应变 52.86 2010.38 517.83 587.74 

εmax_DY19 最大正应变 331.32 280.24 153.36 182.22 

εmin_DY19 最小正应变 23.04 2882.35 676.93 773.04 

εmax_DY22 最大正应变 772.04 200.25 46.69 79.76 

εmin_DY22 最小正应变 61.03 2816.13 450.91 535.49 

εmax_DY26 最大正应变 720.03 164.6 43.63 89.41 

εmin_DY26 最小正应变 30.52 2312.68 346.02 433.31 

εmax_DY29 最大正应变 309.15 276.18 40.87 91.35 

εmin_DY29 最小正应变 52.74 2193.67 444.58 525.91 

εmax_DY32 最大正应变 272.1 494.02 41.03 82.41 

εmin_DY32 最小正应变 35.88 2455.81 369.81 451.36 

εmax_DY35 最大正应变 282.97 383.8 29.29 66.57 

εmin_DY35 最小正应变 43.78 2937.24 388.23 503.09 
 

表 4  起落架舱三角区振动应变参数正应力极值统计 

参数名 参数说明 最大值 最小值 均值/Mpa 均方根值 

σmax_DY13 最大正应力 125.95 16.89 70.36 81.81 

σmin_DY13 最小正应力 31.51 113.8 0.28 15.21 

σmax_DY16 最大正应力 24.86 32.63 2.64 7.02 

σmin_DY16 最小正应力 6.37 151.42 35.89 41.04 

σmax_DY19 最大正应力 12 86.68 5.58 9.81 

σmin_DY19 最小正应力 4.21 231.74 49.9 57.35 

σmax_DY22 最大正应力 20.28 54.24 8.14 9.47 

σmin_DY22 最小正应力 7.92 214.59 34.7 40.94 

σmax_DY26 最大正应力 22.64 24.76 5.62 7.52 

σmin_DY26 最小正应力 4.9 169.59 26.42 32.76 

σmax_DY29 最大正应力 20.46 58.83 14.95 19.32 

σmin_DY29 最小正应力 6.2 172.68 36.5 43.48 

σmax_DY32 最大正应力 15.38 95.24 12.99 17.41 

σmin_DY32 最小正应力 5.19 202.69 30.54 37.65 

σmax_DY35 最大正应力 18.85 102.3 12.54 17.26 

σmin_DY35 最小正应力 6.44 240.28 31.7 41.29 
 

  

a 左机翼 b 右机翼 

图 9  起落架舱三角区当量应力时间历程图 
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图 10  各测量点应变随过载变化曲线 
 

表 5  贴片位置应力实测与计算值的对比 

 A B C D 

计算值 148 120 122 205 

左机翼 187.4 138.5 139.2 233.1 

右机翼 146.5 131.3 163.5 235.0 
 

 

4  结论 

1）起落架舱三角区故障区域振动量级大于非故 

障区域； 

2）起落架舱三角区结构振动的幅值与飞机的法

向过载 Ny 密切相关； 

3）起落架舱三角区振动频域功率谱密度最大值

的频率区间在 200~500 Hz 的中频频段； 

4）起落架舱三角区故障区域以静载为主，飞机 

机动过载产生的静载远大于振动产生的动载。 
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