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噪声与静压载荷同时作用下飞机壁板试验研究 
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摘要：目的 模拟飞机结构承受静压载荷与噪声载荷时的真实情况，为飞机设计初期阶段设计选型提供试验

数据支持。方法 使用压缩空气进行静压加载，模拟噪声与正压、噪声与负压联合加载，并以静压载荷

0.06 MPa、噪声载荷 151 dB 为例，进行了试验验证。结果 在噪声与静压载荷同时作用下，若静压载荷过大，

结构会发生塑性变形。结论 提出的飞机选型阶段噪声与静压载荷联合加载的试验方法，实现了噪声与静压

（正压与负压）联合加载，并通过飞机壁板声静联合试验，验证了飞机壁板结构的噪声与静压联合试验方法。 
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Experimenton Aircraft Panel under Simultaneous Action ofAcoustic  

Load and Hydrostatic Load 
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ABSTRACT: The work aims to simulate the real situation of aircraft structure subjected to static pressure load and noise load, 

and provide experimental data for aircraft type selection in the early stage of design. Compressed air was used to carry out static 

pressure loading, and the combined loading of noise and positive pressure, noise and negative pressure was simulated. Taking 

static pressure load of 0.6 atmospheres and noise load of 151 dB as examples, the experimental verification was conducted. Un-

der the simultaneous action of noise and static pressure load, if the static pressure load was too large, the structure underwent 

plastic deformation. The proposed test method of combined loading of noise and static pressure in aircraft selection stage real-

izes the combined loading of noise and static pressure (positive pressure and negative pressure), and verifies the combined test 

method of noise and static pressure of aircraft panel structure through the combined test of aircraft panel. 
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目前，结构承受噪声与静压联合载荷工况的测试

试验[1-20]通常是在风洞中开展，但风洞试验对试验装

置有所限制，一般仅用于部件级验证试验，如美国开

展的 F-22 主弹舱舱门开启时所做的风洞试验[2]。然

而，部件级实验前，在飞机设计初期、结构选型阶段，

相关的测试试验却很难实施。针对这种情况，本文提
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出了一种准确评估结构响应特性及破环特性的声静

联合加载试验方法，该方法可针对不同声压级及静力

要求，开展选型阶段结构的声静联合试验。 

1  声静联合试验 

声静联合试验测试包括噪声测试、静压测试和响

应测试三部分。图 1 为声静联合试验的流程图。 
 

 
 

图 1  声静联合试验框图 
Fig.1  Block diagram of combined acoustic and static test 

 
（1）试件安装。试验件通过螺栓安装在行波管

侧壁上，周围采用万能粘土密封，防止气体与噪声

泄露。 

（2）噪声加载方法。使用行波管提供噪声加载。

由空压机提供压缩空气，驱动电动气流扬声器，由声

控制系统设定噪声谱形，并通过传声器实现声场的闭

环控制。 

（3）静压加载方法。行波管内部装设静压加载

装置，空压机提供的压缩空气直接输入行波管内部，

为试验件受声面提供正压，并在试验件受声面粘贴压

力传感器；封闭气室内静压由移动式空气压缩机提

供，模拟试验件受声面负压，并在封闭气室安装压力

传感器，正压与负压由声采集系统测试。 

（4）响应测试。应变响应由试验件上粘贴的应

变片获得。应变测试位置选择在试验件与加筋条平行

边的中间位置，如图 2 所示，测点 1—测点 6 在试验

件加筋面，以实心框表示；测点 11—测点 20 在试验

件非加筋面，以空心框表示。其中测点 13、测点 16

为应变花，其余为应变片。 

为开展进气道典型结构声静联合试验，专门设计

了噪声与静载联合加载装置。试验件通过螺栓螺接安

装在行波管侧壁上，周围采用万能粘土密封，防止气

体与噪声泄露。试验件加筋面为受声面，面向行波管

内，安装照片如图 3 所示。另外，行波管内部装设静

压加载装置，由空气压缩机持续提供高压气体，为试

验件受声面提供正压，可实现噪声与静压同侧加载，

在正对静压加载处安装压力传感器。行波管外部安装

封闭气室，由移动式空气压缩机提供气体产生静压，

模拟试验件受声面的负压，用于噪声与静压两侧加

载，进气阀、泄气阀用于调节静载压力，压力表、压

力传感器用于静载压力数据的采集，如图 4 所示，且

封闭气室与试验件时间采用密封胶条密封，防止封闭

气室中气体泄露。 
 

 
 

图 2 应变测点位置 
Fig.2  Position of strain points 

 

 
 

图 3  试验件安装（正压加载） 
Fig.3  Installation of test pieces (positive pressure loading) 

 

 
 

图 4  试验件安装（负压加载） 
Fig.4  Installation of test pieces (negative pressure loading) 

 

2  声静联合试验分析 

为了验证声静联合试验方法，本文以飞机壁板结

构作为研究对象开展声静联合试验研究，验证了试验

方法的可靠性，获得了结构件动静应变响应规律。 
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2.1  噪声对结构应变的影响 

以飞机壁板结构为研究对象，开展了三组不同静

压条件下，结构静应变及动应变响应随噪声级变化的

试验研究。 

图 5 给出了在正压 0.06 MPa、负压 0.01 MPa、

负压 0.06 MPa 作用下，不同声压级下静应变测试比

较结果。由图 5a、5b 可知，在噪声与静压载荷同时

作用下，随着噪声级的增大，试验件静应变整体呈增

大趋势。但是对图 5c 观察发现，随着负压增大到

0.06 MPa 时，这种静应变随噪声级变大递增的变化趋

势变小，分析认为试验件已经发生了破坏，经检查确

认试验件蒙皮与筋条发生了明显的塑性变形（如图 6 
 

 
 

图 5  静应变测试结果比较 
Fig.5  Comparison of static strain under different pressure: 

a) positive pressure 0.06 MPa, b) negative pressure  
0.01 MPa, c) negative pressure 0.06 MPa 

中红圈所示）。 

图 7 给出了噪声与静压联合载荷作用下，试验件

的动应变均方根值随噪声量级变化的曲线。由图可以

看出，随着噪声级增大，试验件的动应变也随之增大，

呈上升趋势。 
 

 
 

图 6  声静联合试验中发生塑性变形的试验件 
Fig.6  Test pieces for plastic deformation in  

combined acoustic and static test 
 

 
 

图 7  动应变测试结果比较 
Fig.7  Comparison of dynamic strain test results under  

different pressure: a) positive pressure 0.06 MPa,  
b) negative pressure 0.06 MPa 
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2.2  静压对结构应变的影响 

图 8 给出了噪声声压级 151 dB 下，试验件在不

同负压量级下的静应变测试结果比较图，图 9 给出了

相应的动应变对比图。由图 8 和图 9 可以看出，随着

负压量级的增大，试验件的静应变变大，动应变变小。 

 

 
 

图 8  静应变测试结果比较图（声压级 151 dB） 
Fig.8  Comparison of static strain test results under 151 dB 

 

 
 

图 9  动应变测试结果比较图（声压级 151 dB） 
Fig.9  Comparison of dynamic strain test  

results under 151 dB 
 

2.3  不同载荷对结构的破坏 

图 10 为相似试验件的声疲劳试验破坏照片。由

对图 10 所示的实验件分析得知，声疲劳下试验件发

生蒙皮裂纹或铆钉脱落，与声静联合试验导致试验件

发生塑性变形（如图 6 所示）的破坏方式截然不同。

通过对比两种工况下的试验结果发现，声静联合载荷

作用下的结构破坏比声疲劳破坏更恶劣。因此，在结

构选型阶段开展声静联合试验具有重要的工程实践

意义。 

3  结论 

1）提出了飞机选型阶段噪声与静压载荷联合加 

 
 

图 10  声疲劳破坏试验件 
Fig.10  Test pieces in acoustic fatigue test 

 
载的试验方法，实现了噪声与静压同侧加载。 

2）以飞机壁板结构件为例，开展了声静联合试

验，验证了飞机壁板结构的噪声与静压联合试验方

法；进而获得了声静联合载荷下结构的破坏方式及其

应变随噪声与静压量级的变化规律。 

在噪声与静压载荷同时作用下，若静压载荷过

大，结构会发生塑性变形，这与单独噪声载荷作用下

的结构破坏方式不同； 

在相同的静压载荷作用下，随着噪声量级的增

大，结构的静应变变化不明显，结构动应变随着噪声

量级的增大呈上升趋势； 

在相同噪声载荷作用下，结构的静应变随着静压

载荷量级的增大而变大，动应变随静压载荷量级的增

大而减小。 
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