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ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ШУМА ОБТЕКАНИЯ КРЫЛА
ПРИ МАЛЫХ СКОРОСТЯХ ПОТОКА

И с с л е д у е т с я  в л и я н и е  с к о р о с т и  и  с т е п е н и  т у р б у л е н т н о с т и  н а б е г а ю щ е г о  п о т о к а  н а  
с п е к т р  и  д и а г р а м м у  н а п р а в л е н н о с т и  ш у м а  к р ы л а .  О т м е ч а е т с я  с л а б о е  в л и я н и е  п а р а 
м е т р о в  н а б е г а ю щ е г о  п о т о к а  н а  с п л о ш н у ю  с о с т а в л я ю щ у ю  с п е к т р а  ш у м а  к р ы л а .  Р а с 
с м а т р и в а ю т с я  р а з л и ч н ы е  с п о с о б ы  в о з д е й с т в и я  н а  т о н а л ь н ы е  с о с т а в л я ю щ и е  ш у м а  и  и х  
х а р а к т е р .

Изучение механизма генерации шума в сложных течениях сопряжено зачастую с 
весьма большими техническими и методическими трудностями, поэтом у целесообраз
ным оказывается рассмотрение более просты х течений, позволяющ ее, однако, выявить 
принципиальные закономерности излучения звука в самых различных случаях. Так, 
исследования шума обтекания прямых крыльев весьма важны для понимания процес
сов  генерации ш ума винтами и вентиляторами. Именно по этой причине изучению 
шума обтекания крыла посвящ ено значительное число работ. В частности, исследова
ния на кры льях [1 -3 ]  позволили выявить при малых числах Рейнольдса различные 
зависимости для сплош ного шума и тональных составляющ их. Было установлено, 
что сплошная часть спектра шума слабо зависит от  числа Рейнольдса и геометрических 
параметров крыла, напротив, тональный ш ум  зависит от  числа Рейнольдса и угла атаки. 
Однако следует отметить, что указанные эксперименты проводились при постоянной 
степени турбулентности набегающего потока и режим течения в пограничном слое кры
ла не фиксировался.

В связи с  этим были проведены исследования по определению зависимостей состав
ляющ их шума обтекания крыла от режима течения в его пограничном слое и интенсив
ности турбулентности в набегающем на крыло потоке.

Исследования проводились в аэродинамической трубе незамкнутого типа с  откры 
той рабочей частью, располагающейся внутри заглушенной камеры; диаметр сопла 
на вы ходе составлял 400 мм. В качестве модели использовалось прямое кры ло с  хор
дой b = 175 м м , выходивш ее концевыми частями за пределы струи в месте его уста
новки на расстоянии 200 м м  от среза сопла. Профиль крыла NACA-0012 имеет макси
мальную толщину с  = 12% на удалении 30% длины хорды  от передней кром ки . Крыло 
з  виде консоли ж естко закреплялось в вертикальном положении. Точки измерения рас
полагались на окруж ности радиуса R  = 2000 м м  с  центром в точке пересечения линии 
передней кром ки  с  осью  струи (рис. 1).

Влияние скорости  и степени турбулентности набегающего потока на спектр шума 
обтекания крыла показано на рис. 2 , а на суммарный уровень ш ума крыла и его харак
теристику направленности — на рис. 3 . Видно, что при небольших скоростях  и малой 
степени турбулентности набегающего потока в спектрах шума появляются узкополос
ные составляющие на частоте Sh ъ  7. С увеличением скорости  и степени турбулентности 
набегающего потока узкополосны е составляющие уменьшаются или совсем  пропадают, 
а уровни сплош ного шума возрастают по закону ~  10 lg V * . Наблюдается сильная зави
симость суммарного ш ума от турбулентности набегающего потока: изменение сте
пени турбулентности на 0,1% от  еи = 0,4 до 0,5% при скорости  Кос = 30 м /с  приводит к
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Рис. 1. Схема расположения крыла и микрофонов: 1 -  соп
ло Ф400 м; 2 -  крыло; 3 -  микрофон

изменению суммарного уровня шума на ~  4  д Б ; увеличение еи до  1,6% приводит к 
снижению уровня шума на ~  20 дБ за счет подавления узкополосны х составляющих. 
На режимах обтекания крыла, где преобладает сплошной ш ум (К «  = 70 м /с ) ,  увели
чение степени турбулентности с  е м =  0 ,4—0 .5 .д о  1,6% вызывает незначительное (на
2.5 дБ ) увеличение суммарного уровня. Диаграмма направленности сплош ного шума 
соответствует диполю: 10 Ig sin2<p с  м аксим ум ом  направленности под углом  ^  = 90°. 
Максимум излучения узкополосного шума наблюдается в диапазоне углов <  9 0 °, 
т.е. это излучение направлено вверх по потоку. Такое излучение тонального шума, 
вероятно, обусловлено резким  возрастанием на соответствую щ их частотах продоль
ной составляющей пульсационной скорости .

Как отмечалось в работе [4 ] ,  тональный ш ум при обтекании крыла генерируется в 
случае формирования автоколебательного режима. Для последнего характерны обра
зование крупномасштабных когерентных структур и интенсивные узкополосны е гидро
динамические пульсации в переходном пограничном слое на нижней поверхности кры
ла и в его следе, а также соответствующ ие им по частоте и выделяющиеся на общ ем 
фоне акустические возмущ ения. Направленное вверх по потоку акустическое из
лучение осущ ествляет обратную связь, возбуждая гидродинамические колебания 
вблизи передней кром ки крыла, распространяющиеся вниз по потоку и существенно 
усиливающиеся в переходном пограничном слое.

При больш ой степени турбулентности (еи = 1,6%) набегающего потока переход 
ламинарного пограничного слоя в турбулентный в отличие от рассмотренного случая 
завершается на нижней поверхности профиля до его задней кром ки , и условия форми
рования автоколебаний не реализуются. П оэтом у тональные составляющие в спектре 
шума крыла при еи = 1,6% не наблюдаются. Аналогичным образом  до задней кромки 
заканчивается переход в турбулентный слой на нижней поверхности крыла и при доста
точно больш их числах Рейнольдса (К*, > 5 0  м /с )  и меньших еи , тональный ш ум при 
этом не генерируется.

В то же время следует отметить слабое влияние турбулентности набегающего потока 
на сплошной ш ум крыла. В работе [5] предполагается, что уровень ш ума взаимодейст
вия турбулентности в набегающем потоке с  кры лом  пропорционален 20 lg ем. Таким 
образом , ожидаемое увеличение шума при возрастании степени турбулентности от  0,4 
до 1,6% должно составлять 'М З  дБ , однако в эксперименте увеличение не превышало
2.5 дБ . Это дает основания полагать, что зависимость 20 lg еи неверна.
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1

Р и с .  2 .  Г р е т ь о к т а в н ы е  с п е к т р ы  ш у м а  к р ы л а ,  у с т а н о в л е н н о г о  п о д  у г л о м  а т а к и  а  =  5 ° ,  в  т о ч к е  
и з м е р е н и я  у  =  9 0 °  п р и  р а з л и ч н о й  с к о р о с т и  К м и с т е п е н и  т у р б у л е н т н о с т и  е  н а б е г а ю щ е г о  п о т о 
к а :  /  -  е  =  0 ,4 % ,  Voo =  3 0  м / с ;  2  -  е  =  0 ,5 % ,  Vж =  3 0  м / с ;  3  -  е =  1 ,6 % , Voo =  3 0  м / с ;  I '  -  
€ = 0 .4 % ,  Voo = 7 0  м / с ;  21 -  е  = 0 ,5 % ,  Voo = 7 0  м / с ;  5' -  е = 1 ,6 % , = 7 0  м / с
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Р и с .  3 .  Д и а г р а м м ы  н а п р а в л е н н о с т и  с у м м а р н о г о  у р о в н я  ш у м а  к р ы л а  п р и  р а з л и ч н о й  с к о р о с т и  
Voo и с т е п е н и  т у р б у л е н т н о с т и  еи н а б е г а ю щ е г о  п о т о к а  (<* =  5 е) : }  -  6 =  0 ,4 % ,  Voo =  3 0  м / с ;
2 -  е = 0 ,5 % ,  Voo = 3 0  м / с ;  3 -  е  = 1 ,6 % , Voo =  3 0  м / с ;  V  -  е  =  0 ,4 % ,  К »  =  7 0  м / с ;  2 '  -  е  =
=  0 ,5 % ,  Кос =  4 0  м / с ;  3* -  е =  1 ,6 % , К оо =  7 0  м / с

С целью исследования зависимости излучения звука от  характера течения в погра
ничном слое на обеих поверхностях крыла устанавливались продольные ребра. Были 
исследованы три варианта установки ребер на гидравлически гладкую исходную по
верхность крыла:

ребра вы сотой И = 0 ,4  м м , шаг между ними A z  = 40  м м ; 
ребра вы сотой h -  0 ,4  м м , шаг между ними A z  = 20 м м ; 
ребра вы сотой h = 0,8 м м , шаг между ними A z  = 40 мм.
Сравнение спектров ш ума обтекания крыла, соответствую щ их перечисленным ва

риантам и исходном у состоянию  поверхности модели, дано на рис. 4. Как видно, уста-
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Р и с . 4 .  С п е к т р ы  ш у м а  к р ы л а ,  у с т а н о в л е н н о г о  п о д  у г л о м  а т а к и  а  =  5 ° ,  в  т о ч к е  и з 
м е р е н и я  <р =  9 0 °  п р и  р а з л и ч н ы х  с о с т о я н и я х  п о в е р х н о с т и  к р ы л а :  1 -  г и д р а в л и ч е с 
к и  г л а д к а я  п о в е р х н о с т ь ;  2 -  н а  п о в е р х н о с т и  к р ы л а  р е б р а  hp  =  0 ,4  м м ,  Д  Zp  =
=  4 0  м м ;  3  -  h p  =  0 , 4  м м ,  A Zp  =  2 0  м м ;  4 -  hp  =  0 , 8  м м ,  A Z p  =  4 0  м м

новка ребер приводит к значительному снижению уровня тональных составляющих, 
не оказывая влияния на сплошной ш ум . Аналогичный результат наблюдается и при 
установке турбулизатора в средней части нижней поверхности. Вблизи и на самой 
задней к р ом к е  он незначительно влияет лишь на тональный ш ум.

Независимость сплошной составляющей в спектре ш ума крыла от  режима течения 
в пограничном слое в районе задней кром ки  приводит к  заключению, что ш ум  локаль
ного взаимодействия пограничного слоя с  задней к ром к ой  не является превалирующим. 
Поскольку начальная турбулентность слабо влияет на сплошной ш ум , возникающий 
при обтекании крыла, мож но полагать, что определяющ им его источником в рассмат
риваемом случае, по-видимому, является след. Установка турбулизатора вблизи носка 
или ранний отрыв вблизи него вызывает перемещение точки перехода вверх по потоку, 
что приводит к  увеличению толщины пограничного слоя , интенсивности пульсаций и 
ширины следа и соответственно к изменению сплош ного шума.

При оценке изложенного представляется возм ож ны м  предположить, что механизмы 
излучения сплош ного и тонального ш ума в определенной степени подобны . Внешние 
возмущения генерируют на локальной неоднородности вблизи передней кром ки  крыла 
гидродинамические пульсации, распространяющиеся вниз по потоку и существенно 
усиливающиеся в переходном пограничном слое и далее в следе, которы й и является 
основным источником ш ирокополосного шума. Таким образом , в нашем случае тур
булентность в набегающем на крыло потоке является "п уск овы м  м еханизм ом ", а 
не непосредственной причиной ш ирокополосного шума.

В тех случаях, когда турбулентность в набегающем на крыло потоке приводит к  за
метному вкладу в суммарный ш ум , его необходим о связывать не с  пульсациями 
подъемной силы, вызванными турбулентностью, а с  воздействием ее на локальную 
неоднородность вблизи передней к ром к и  и генерацией в этой области гидродинами
ческих возмущ ений, которы е определяют пульсационные характеристики течения в 
пограничном слое и следе, а следовательно, и ш ум  крыла.

Более чувствительным к различного рода воздействиям является тональный шум 
крыла. Угол атаки, скорость , степень турбулентности набегающего потока, турбулизи- 
рующие или затягивающие переход устройства оказывает сильное влияние на уровни 
тонального ш ума. Влияние перечисленных ф акторов на тональный ш ум четко прояв
ляется на узкополосны х спектрах, приведенных на рис. 5. Здесь также приведены плот
ности вероятности Р  амплитуды сигнала V  (в  вольтах) в частотном диапазоне /  ± 25 Гц. 
Как видно, узкополосны е м аксим ум ы  представляют собой  сум м у случайного, с распре-
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Р и с . 5 . В л и я н и е  р а з л и ч н ы х  ф а к т о р о в  о б т е к а н и я  н а  у з к о п о л о с н ы й  с п е к т р  ш у м а  
к р ы л а  ( с л е в а )  и  п л о т н о с т ь  в е р о я т н о с т и  а м л п и т у д ы  т о н а л ь н о г о  с и г н а л а  ( с п р а в а ) . 
У г о л  а т а к и  к р ы л а  а  =  5 ° ,  с к о р о с т ь  н а б е г а ю щ е г о  п о т о к а  Кос =  3 0  м / с :  а -  е  =  
=  0 ,4 % ,  б  -  е  =  0 ,5 % ;  в  -  е =  0 ,4 % ,  н а  п о в е р х н о с т и  к р ы л а  р е б р а  Ир  =  0 , 4  м м ,  A Z p  =  
=  4 0  м м

делением амплитуды по нормальному закону, и гармонического сигналов. Поскольку 
в дальнем зв у к о в о м  поле м икроф он фиксирует ш ум , приходящий из всех  точек облас
ти излучения, то плотность вероятности амплитуды сигнала является интегральной 
характеристикой режима течения в  пограничном слое и следе крыла.

Н еобходимо отметить, что исследование обтекания крыла при малых скоростях, 
проводим ое в аэродинамических трубах с  незаглушенной рабочей частью, мож ет при
водить к различным результатам, поскол ьку отраженные звуковы е волны  изменяют 
или разрушают линию обратной связи.
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N O I S E  E X P E R I M E N T A L  R E S E A R C H  O F  A I R F O I L  F L O W

W I T H  L O W  V E L O C I T I E S

In v e s t ig a t io n s  o f  a i r f o i l s  n o is e  a r e  o f  a  p r in c ip le  in te r e s t  a s  a l l o w  t o  u n d e r s ta n d  n o is e  g e n e r a t io n  p r o 
cesses in  c o m p l e x  f l o w s ,  t h e  d i r e c t  in v e s t ig a t io n  o f  s u c h  f l o w s  is  c o n n e c t e d  w i t h  t e c h n ic a l  a n d  m e t h o d ic a l  

p r o b le m s . E x p e r im e n t a l  in v e s t ig a t io n s  o f  th is  p r o b le m  w e r e  c o n d u c t e d  a t a  c o n s t a n t  t u r b u le n c e  ra te  o f  an  
in c o m in g  f l o w  a n d  w i t h o u t  f l o w  r e g u la t io n  in  a  b o u n d a r y  la y e r .  T h e  i n f l u e n c e  o f  f l o w  r e g im e  in  t h e  a ir fo i l  

b o u n d a r y  la y e r  a n d  t u r b u le n c e  ra te  o f  a n  i n c o m i n g  f l o w  o n  n o is e  c o m p o n e n t s  a re  s t u d ie d .  W ith  in c r e a s e  
o f  v e l o c i t y  a n d  t u r b u le n c e  ra te  o f  i n c o m in g  f l o w  t h e  t o n e  n o is e  c o m p o n e n t s  d e c r e a s e  o r  c o m p l e t e l y  d is a p 

pear, a n d  th e  in t e n s i t y  o f  t h e  b r o a d  b a n d  n o is e  in c r e a s e  w it h  th e  s ix t h  p o w e r  o f  v e l o c i t y .  F o r  e x a m p le ,  

the f o u r  t im e s  in c r e a s e  in  t u r b u le n c e  ra te  o f  i n c o m i n g  f l o w  le a d s  t o  r e d u c t i o n  o f  t h e  t o n e  n o is e  le v e l  b y  

20  d B ,  ju s t  a s  th e  o v e r a l l  l e v e l  o f  t h e  b r o a d  b a n d  n o is e  in c r e a s e  in s ig n i f i c a n t ly  ( b y  2 ,5  d B ) .  T h e  d ir e c t iv i t y  

o f  th e  b r o a d  b a n d  n o is e  h a s  a  d i p o l e  c h a r a c t e r  w it h  a  m a x im u m  in  th e  d i r e c t i o n  p e r p e n d ic u la r  t o  th e  v e l o c i t y  

v e cto r  o f  t h e  i n c o m i n g  f l o w .  T h e  t o n e  n o is e  c o m p o n e n t s  h a v e  m a x im u m  o f  e m i t i o n  in  t h e  u p s tr e a m  d ir e c 

t io n . T h e  lo n g i t u d in a l  r ib s  w i t h  th e  d i f f e r e n t  h e ig h t  a n d  s t e p  a n d  t h e  r o u g h n e s s e s  w e r e  p la c e d  o n  th e  b o t h  
a ir fo il s u r fa c e s  in  o r d e r  t o  r e s e a r c h  th e  n o is e  g e n e r a t io n  f r o m  th e  f l o w  r e g im e  in  t h e  b o u n d a r y  la y e r .  T h e  

ribs le a d  t o  t h e  c o n s id e r a b le  r e d u c in g  o f  th e  t o n e  n o is e  c o m p o n e n t s ,  b u t  th e  b r o a d  b a n d  n o is e  h a s  n o t  c h a n 

ged. T h e  l ik e n e s s  o f  th e  r a d ia t io n  p r o c e s s e s  f o r  b o t h  t h e  b r o a d  b a n d  a n d  t o n e  a i r f o i l  n o is e  is  a s s u m e d  a n d  
the m o d e l  o f  n o is e  g e n e r a t io n  p r o c e s s  is  s u g g e s te d .
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