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Проведена серия испытаний но определению структуры нолей пульсаций давления при обтекании 
потоком моделей, представляющих собой цилиндры с головными обтекателями разной конфигура­
ции. Показано, что в зависимости от конфигурации изменение угла атаки может приводить к суще­
ственной трансформации полей пульсаций давления на цилиндрической поверхности, заключаю­
щейся в повышении спектральной плотности и изменении степени их пространственной взаимо­
связи. Проведены исследования поля пульсаций давления на поверхности модели с головным 
обтекателем в виде типовой модели носовой части современного скоростного гражданского само­
лета. Показано, что в этом случае дополнительные возмущения формируются уже при нулевом угле 
атаки модели. Исследовано поле пульсаций давления на поверхности моделей в продольном и 
окружном направлениях. Сравнение данных модельного эксперимента с результатами летных ис­
пытаний, представленных в литературе, показывает, что результаты модельных экспериментов в це­
лом не противоречат натурным.

Ключевые слова: пульсации давления, неоднородное поле, спектральная плотность, нормирован­
ный взаимный спектр.
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Аэродинамические пульсации давления звуко­
вого диапазона частот на обтекаемой поверхности 
являются основными источниками шума в салоне 
современного скоростного пассажирского самоле­
та. Речь идет о пристенных пульсациях давления 
безградиентного и градиентного турбулентного по­
граничного слоя на гладкой поверхности, пульса­
циях давления от потока над прямыми и обратными 
уступами 111, а также пульсациях давления вобласти 
взаимодействия скачков уплотнения с турбулент­
ным пограничным слоем. Достоверность методов 
прогноза шума внутри самолета от этих источников 
и разработка эффективных способов его снижения 
существенным образом определяются объемом и 
достоверностью информации об основных вероят­
ностных характеристиках этих случайных по про­
странству и времени полей.

Согласно модели, предложенной Б.М. Ефим но­
вым 12, 3|, основные характеристики поля пульса­
ций давления невозмущенного пограничного слоя 
существенно зависятотеготолщины. Эго приводит 
к тому, что, в соответствии с этой моделью, динами­
ческая нагруженность обшивки фю зеляжа в его пе­
редней части должна быть существенно меньше, 
чем в Х130СТОВОЙ. Соответственно, и шум в салоне в 
передней части фюзеляжа должен быть меньше. 
Учитывая, что акустическое поле струи двигателя

также является одним из важнейших источников 
шума в салоне, такое сравнение корректно прежде 
всего для самолетов с задней компоновкой двигате­
лей. Одним из таких самолетов является сверхзву­
ковой пассажирский самолет, на основе летных ис­
пытаний которого и была построена модель поля 
пульсаций давления. Действительно, для салона 
этого самолета характерно возрастание уровней шу­
ма при движении по салону. Однако, например, для 
дозвуковых самолетов, характеризующихся задней 
компоновкой двигателей, шум в передней части са­
лона даже выше, чем в хвостовой. Аналогичные эф- 
фекты наблюдаются и для зарубежных самолетов. 
Таким образом, распределение шума по салону са­
молета может существенно зависеть от носовой 
конфигурации.

Данное явление нельзя объяснить формирова­
нием каких-либо дополнительных неоднородных 
полей, обусловленных конструктивными особен­
ностями самолета в этой зоне, — на передней ча­
сти фюзеляжа не наблюдается резких изменений 
статического давления, наличия уступов и проче­
го. Повышенные уровни шума можно объяснить 
формированием неоднородных полей пульсаций 
давления, обусловленных распространением воз­
мущений, источником которых является носовая 
конфигурация. В этом направлении, насколько
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известно по имеющейся литературе, исследова­
ний практически не проводилось.

Явление распространения возмущений непо­
средственно связано с вопросами структуры по- 
граничного слоя. Результаты экспериментальных 
исследований, представленные в монографии |4|, 
свидетельствуют о наличии крупномасштабных 
организованных движений, порождаемых пере­
мещением поперечно ориентированных вихре­
вых структур, которые существуют в логарифми­
ческой и внешней областях пограничного слоя. 
Причем в каждой из этих областей присутствуют 
определенные типы когерентных структур, кото­
рые имеют свои характерные масштабы и време­
на жизни. Именно такими структурами обуслов­
лен механизм распространения возмущений.

Следует отметить, что экспериментальные ис­
следования на осесимметричных обтекаемых те­
лах проводились и ранее (например, |5|). Однако 
в этих работах не рассматривалось влияние носо­
вой конфигурации на формирование полей пуль­
саций давления на цилиндрической обтекаемой 
поверхности.

Этот эффект может быть исследован в условиях 
аэроакустической установки. Решение этой задачи 
обеспечивает выполнение поисковых исследова­
ний по дальнейшему изучению данного явления. 
Целью настоящей работы являлось проведение 
экспериментапьных исследований по изучению 
структуры полей пульсаций давления, формирую­
щихся при распространении возмущений о г раз­
личных носовых конфигураций, и определение 
основных их характеристик на поверхности моде­
ли современного скоростного пассажирского са­
молета.

В представленной ниже работе используются 
следующие характеристики полей пульсаций дав­
ления турбулентного пограничного слоя.

Поле пристеночных пульсаций давления для 
радиус-векторов точек X и х' и циклической ча­
стоты описывается с помощью спектра простран­
ственных корреляций Ф (х,х',со) |6|. При х ' —» х 
он вырождается в вещественную четную ф унк­
цию частоты Ф(х,со), которую обычно называют 
с п е ктрал ы I ой п л отн ость ю:

|ф(х,(о)</(о = р 2 (х). ( I )
о

Степень пространственной связи спектральных 
составляющих поля пульсаций давления описыва­
ется нормированным спектром пространственных 
корреляций

( | ) ( * - Х »  ( 2 )

[Ф(х,<о)Ф(х',со)]1/:' 
который обычно называют просто взаимным спек­
тром. В общем случае он также имеет вещественную 
и мнимую части, и его можно представить в виде

ф(х,х’,(о) = |(p(x,x',(i))|e'‘"ll':’. (3)
Конвективные свойства спектральных состав­

ляющих поля пульсаций давления в направлении 
вектора \  -  х -  х можно описать фазовой скоро­
стью Up|„ определяемой соотношением

Uph = -й)|£|/агЕф. (4)
Экспериментальные исследования проводились 

на установке К-1, которая представляет собой по­
следовательную цепочку, состоящую из безотрыв­
ного конфузора, цилиндрической секции трубы 
длиной 1.5 м, рабочей части грубы длиной 0.65 м, 
дополнительной цилиндрической секции длиной 
1. 15 м, безотрывного диффузора длиной 2.2 м, успо­
коительных камер, эффективного глушителя, дрос­
селирующего устройства и воздуховода к системе 
вентиляторов. Цилиндрические секции аэроаку­
стической установки и ее рабочая часть изготовле­
ны из алюминиевого сплава и выполнены в виде 
грубы с внутренним диаметром 260 мм. В рабочей 
части трубы имеется проем, в который можно мон- 
тировать державку для испытываемых моделей.

За рабочей частью установки и дополнитель­
ной цилиндрической секцией следует секция без­
отрывного диффузора (также выполненного из 
алюминиевого сплава) с выходом во вторую успо­
коительную камеру объемом ~3.4 м3 со звукопогло­
щающим материалом настенках. Непосредственно 
за этой камерой расположен глушитель шума с 
внутренним диаметром 400 мм и дросселирующее 
устройство, необходимое для плавного изменения 
скорости в рабочей части аэроакустической уста­
новки. Внутренние поверхности коллектора, рабо­
чей части, диффузора установки тщательно поли­
рованы. Все элементы установки, кроме вентилято­
ров, размещаются в большом (-120 м3) помещении. 
Вентиляторы располагаются вне этого помещения 
за капитальной кирпичной стеной.

Поток в рабочей части установки реализуется с 
помощью четырех вентиляторов типа ВР-300-45. 
Подключение вентиляторов осуществлялось двумя 
параллельными цепочками, в каждой из которых 
было установлено два последовательно подключен­
ных вентилятора. Забор воздуха осуществлялся из 
помещения, в котором была расположена рабочая 
часть установки. Одновременное включение венти­
ляторов позволило создавать скорость в рабочей ча­
сти установки до 59.7 м/с.

Для размещения моделей в аэроакустической 
установке К-1 была изготовлена металлическая 
штанга, крепление которой в проеме ее рабочей 
части осуществляется с помощью пилона (рис. 1). 
Проем рабочей части аэроакустической установ­
ки с установленным в нем пилоном был оснащен 
координатным устройством, позволяющим осу­
ществлять поворот цилиндрической штанги с 
установленной на ней моделью головного обтека­
теля в горизонтальной плоскости в диапазоне уг­
л о в -6 0 < а < 6°. На одной из поверхностей штан-

АКУС ТИ ЧЕС КИ И  ЖУРНАЛ том 61 №  5 2015



616 ГОЛУБЕВ

Рис. 1. Схема установки модели в аэроакустической установке К - 1.

ги были подготовлены места для установки при­
емников пульсаций давления строго заподлицо с 
цилиндрической поверхностью. Крепление ци­
линдрической части в пилоне может проводиться 
в любом положении относительно направления 
потока.

Для уменьшения степени турбулентности пото­
ка на входе в конфузор установки К-1 была установ­
лена мелкоячеистая сетка. Применение сетки при­
вело к  существенному снижению низкочастотных 
уровней пульсаций давления в рабочей части уста­
новки и непосредственно на цилиндрической части 
моделей вплоть до ожидаемых уровней невозму- 
шенного турбулентного пограничного слоя.

Экспериментальные исследования были вы­
полнены с помощью приемников пульсаций дав­
ления Эндевко 8514-10 (диаметр 1.63 мм). В каче­
стве регистрирующей системы использовалась 
8-канальная плата АЦП 4472 фирмы National In ­
struments. Оцифровка сигналов осуществлялась с 
частотой 60000 значений в секунду. С помощью 
специально разработанного программного обеспе­
чения определялись как узкополосные спектраль­
ные уровни пульсаций давления с постоянным раз­
решением по частоте 3.7 Гц, так и спектральные 
уровни в l/3 -октавных полосах частот. Простран­
ственная корреляция поля пульсаций давления 
оценивалась по вещественной и мнимой частям 
взаимного спектра, которые определялись в узких 
полосах частот. Для большей наглядности при ана­
лизе и представлении результатов измерений осу­
ществлялось осреднение узкополосных значений 
вещественной и мнимой частей взаимных спектров 
в I/3-октавных полосах частот.

Первая серия измерений была выполнена с 
осесимметричными носовыми частями, в состав 
которых входил и конус с малым углом полурас- 
крытия, фактически представляющий собой мо­
дель носовой части сверхзвукового пассажирского 
самолета. Ниже представлены результаты серий 
экспериментов с разными моделями головных об­

текателей — три оживальных обтекателя разных 
радиусов (100, 50 и 35 мм), два конических (с углом 
полураскрытая 10° и в виде двойного конуса с за­
тупленной носовой частью), шесть эллипсоидаль­
ных с разным размером длинной полуоси (120, 
100, ..., 20 мм). Эскизы обтекателей и их габарит­
ные размеры представлены на рис. 2. Исковые 
конфигурации пристыковывались к  металличе­
ской штанге наружным диаметром 40 мм. В даль­
нейшем обтекатели будут именоваться: O l, 02, 
03  -  оживальные обтекатели, K I, К2 -  кониче­
ские обтекатели, Э1...Э6 — эллипсоидальные об­
текатели. Расстановка приемников при проведе­
нии измерений представлена ниже на графиках.

Для осуществления перехода из ламинарного 
пограничного слоя в турбулентный использовался 
турбулизатор в виде клеевого кольца, устанавлива­
емый на расстоянии 10 мм от носика модели. При 
обтекании модели под нулевым углом атаки 
спектр, полученный на цилиндрической части 
державки с применением турбулизагора на носо­
вой части обтекателя, можно трактовать как типо­
вой для пристеночных пульсаций давления турбу­
лентного пограничного слоя (рис. 3). Полученная 
частотная зависимость спектральных уровней 
практически не зависит от используемой носовой 
конфигурации.

Рассмотрим влияние угла атаки на спектры 
пульсаций давления, зарегистрированные прием­
никами Набоковой поверхности цилиндрической 
части модели. Практически не наблюдаются эф­
фекты угла атаки для конического обтекателя К I , 
представляющего собой фактически модель но­
совой части сверхзвукового пассажирского само­
лета. На боковой цилиндрической поверхности 
при наличии этого головного обтекателя форми­
руется поле пульсаций давления невозмущенного 
пограничного слоя при любом угле атаки.

Однако при установке других обтекателей за­
висимость от угла атаки а  существенно транс­
формируется. Так, на рис. 4 npeacraiyieno влияние
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/ =  120(Э!) 
/ =  100(32) 
/ = 8 0 ( 3 3 )  
/ = 6 0 ( 3 4 )
/ = 40(35) 
/= 20 (3 6 )

Рис. 2. Схемы используемых носовых обтекателей.

ДЕ.дБ

/ .  Ги

Рис. 3. Спектры пульсаций давления на цилиндрической части поверхности моделей с различными носовыми обтека­
телями.

а  на спектры пульсации давления при установке 
другой модели (оживального обтекателя O l) в виде 
разности уровней (Д L), зарегистрированных при

разных значениях угла атаки в диапазоне 
2° < а < 6° и при нулевом его значении. Хорошо 
видно, что максимальные значения A L = 10 дБ вос-
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AL, дБ

/ Г ц

Рис. 4. Влияние угла атаки на спектры пульсаций давлении для оживального обтекателя О I.
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Рис. 5. Изменение степени коррелированности пульсаций давления при изменении угла атаки на примере головного 
обтекателя О I.

новном соответствуют углам атаки |а| = 6°, а мини­
мальные (А/. = 0) — углам |а| = 2°. Примерно такой 
же эффект наблюдается и для ряда других моделей.

Рассмотрим изменение степени коррелиро- 
ванности полей пульсаций давления при варьиро­
вании угла атаки на примере головного обтекателя
O l. Значения |<р|, превышающие 0.7. наблюдаются 
при угле атаки а =  4°. При этом их максимальные 
значения наблюдаются в области /  < I кГц (рис. 5). 
Модуль нормированного поперечного взаимного 
спектра для обтекателя O l также сильно зависит от 
угла атаки и растет по мере его увеличения. Степень 
поперечной взаимосвязи при этом в несколько раз

превышает аналогичную характеристику для погра­
ничного слоя. Фазо1зая скорость слабо зависит от 
угла атаки.

Представленные выше результаты экспери­
ментальных исследований свидетельствуют о 
том, что в носовой части осесимметричных носо­
вых обтекателей при их расположении под углом 
атаки к  направлению потока формируются воз­
мущения, распространяющиеся вниз по потоку и 
создающие на цилиндрической поверхности неод­
нородное конвектирующее поле пульсаций д а ре ­
ния. Учитывая, что при установке носовой части в 
виде конуса, воспроизводящего носовую конфигу-
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— / =  1000 Га 
_  - / =  500 Га 

...../ =  2000 Га

Рис. 6. Пространственное распределение разности спектральных уровней на различных частотах на расстоянии 
X / D  -- 2.525 от носа модели.

рацию сверхзвукового пассажирского самолета, 
дополнительные возмущения не формируются ни 
в эксперименте, ни в натурных условиях, можно 
предположить, что для модели носовой части со­
временного гражданского самолета соответствие 
эксперимента и натурных условий также будет вы­
полняться.

Для проведения измерений на аэроакустиче- 
ской установке К-1 была изготовлена типовая мо­
дель носовой части современного пассажирского 
самолета. На носу модели для обеспечения перехо­
да ламинарного течения в турбулентное также 
устанавливался турбулизатор на расстоянии, при­
мерно соответствующем расположению линии ла­
минарно-турбулентного перехода на поверхности 
самолета с учетом масштаба.

В отличие от осесимметричных гел обтекание 
типовой модели носовой части самолета приво­
дит к формированию поля, характеризующегося 
повышенными уровнями пульсаций давления на 
цилиндрической поверхности уже при нулевом 
угле атаки.

Распределение разности спектральных уров­
ней по боковой поверхности при частотах 500, 
1000 и 2000 Гцдля этой модели иллюстрируется на 
рис. 6. Спек гратьные уровни пульсаций давления 
остаются повышенными практически по всей из­
мерительной зоне с максимальным превышени­
ем над уровнями невозмущенного пограничного 
слоя в области расположения иллюминаторов в 
диапазоне измерительных углов 7 2 °< р < 1 3 5 ° . 
Увеличение параметра X/1) (X  — расстояние от носа 
модели, D — диаметр модели) приводит к  постепен­
ному смещению максимальных уровней в верхнюю 
часть модели. Следует отметить, что в продольном

направлении также отмечается формирование 
максимума, который локализуется в диапазоне 
X /D  =  2.5...2.75. Уменьшение и увеличение пара­
метра Х/D  приводит к  некоторому снижению вели­
чины превышения спектральных уровней, при 
этом размер пространственной области практиче­
ски не изменяется.

Изменение угла атаки приводит к  эволюции 
п ростра нстве н но го рас и редел е н и я сне ктрал ьн ы х 
уровней на поверхности модели фюзеляжа. Как 
было отмечено выше, при нулевом угле атаки по­
вышенные уровни пульсаций давления наблюда­
ются при р = 72°...135°. Увеличение угла атаки 
приводит к  прогрессирующему смешению жгута в 
верхнюю часть фюзеляжа. При этом спектральный 
состав максимальных уровней мало зависит от угла 
атаки (рис. 7).

Как для осесимметричных моделей, так и для 
типовой модели носовой конфигурации наличие 
крупномасштабных возмущений приводит к су­
щественному увеличению степени взаимосвязи в 
потоке, заключающемуся в смещении максимума 
взаимного спектра в низкочастотную облас ть.

Проведенные экспериментальные исследова­
ния свидетельствуют о том, что на боковой ци­
линдрической поверхности типовой модели са­
молета при изменении угла атаки формируется 
поле пульсаций давления, характеризующееся 
повышенными (до 10 дБ) спектральными уровня­
ми пульсаций давления но сравнению со спек­
тральными уровнями пульсаций давления невоз­
мущенного пограничного слоя. Данное превыше­
ние наблюдается в широком частотном диапазоне 
от 250 до 1250 Гц. Дополнительное поле характе­
ризуется зоной максимальных уровней и поете-
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Рис. 7. Разность максимальных (в окружном направлении) спектральных уровней при различных углах атаки на рас­
стоянии X / D  =  2.525 от носа модели.

пенным их уменьшением как в продольном, так и 
в окружном направлениях. Это свидетельствует о 
трактовке этого поля как конвектирующего (по­
ля, обладающего конвективными свойствами в 
направлении потока и их отсутствием в ортого­
нальном направлении), неоднородного трехмер­
ного (поля, характеризующегося относительно 
быстрым снижением интенсивности как в про­
дольном, так и в ортогональном направлении), 
коррелированного (обладающего повышенной 
степенью взаимосвязи как в продольном, так и в 
ортогональном относительно потока направле­
нии). Учитыззая, что основные свойства этого поля 
зависят от носовой конфигурации, его пояззленис 
и оценка его характеристик может быть в настоя­
щее время выполнена только на основании испы­
таний малоразмерных моделей.

Наличие такого поля пульсаций давления на бо­
ковой поверхности фюзеляжа, а также приблизи­
тельная оценка его характеристик подпзерждается и 
результатами летных экспериментов, представлен­
ными в литературе. Так, например, на рис. 8 приве­
дены безразмерные спектральные уровни пульса­
ций давления, регистрируемых на поверхности фю­
зеляжа одного из зарубежных самолетов |7|. На 
этом же рисунке предстаззлена безразмерная спек­
тральная плотность пульсаций да1вления назозму- 
щензюзо турбулеззтззого пограничного слоя |6|. 
Можно видеть, что изменение yivia атаки з1риззодит 
к  сушест1зенному повышению спектральных уров­
ней, которое наблюдается прежде ззеего зз области 
средних частот. Величина превышения состашзя- 
ется порядка 7 дБ, что приближенно коррелирует

с результатами трубззых измерений на типшзой 
модели.

Для корректного сопостаззления полученных ре- 
зультато1з необходимо их предста1вление в безраз­
мерном виде. Так как модельные испытания ззыпол- 
няются при малых скоростях потока по сраззнению 
со скоростями полета самолета, для моделиро1вания 
необходимо учитыззать 1влияззие числа Рейнольдса. 
При этом можно ззоспользоззаться критерием моде- 
лиро1зания, 31редста!вленным в |6|, но в несколько 
упрощенном ззиде:

Sh = Shm,
где

Shm =
( Shi i

Ret =
(У, -  динамическая скорость, 5 -  толщина погра- 
ничного слоя, v„. — коэффициент кинематической 
вязкости для температурных усло!зий у стенки. 
Здесь изздекс т еззидетелыптзует о принадлежности 
параметра модели. Параметры, ссютззетст1вуюшие 
реальному самолету, не имеют индекса.

В соотззетствии с этим критерием моделирова­
ния частоты максимальных спектралызых ypois- 
ней, получаемые в грубном эксперименте, при- 
мерзю соот1ветстзвуют частотам, получаем1>зм на 
крейсерском режиме полета самолета. Представ- 
ленззые результаты свидетельст1зуют о звозмож1зо- 
сти про1'нозиро1зания как по1вышения спектраль­
ных уровней, обусло1зленных дополнительными 
1зозмущениями, индуцируемыми носо!зой частью.
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Рис. 8. Изменение спектральных уровней на поверхности фюзеляжа в зависимости от угла атаки по результатам лет­
ных экспериментов |7|.

так и степени взаимосвязи в потоке с помощью ма­
лоразмерной модели, испытываемой ваэроакусти- 
ческой установке при малых скоростях потока. 
Учитывая, что носовые части самолетов могут от­
личаться друг от друга, построение универсальной 
расчетной модели представляется в настоящее вре­
мя затруднительным.

Проведенные экспериментальные исследова­
ния показывают, что при обтекании осесиммет­
ричных моделей (оживальные, эллиптические и 
конические) под углом атаки может наблюдаться 
формирование дополнительных полей пульсаций 
давления, зависящих от носовой конфигурации. 
Эти поля характеризуются повышением спек­
тральной плотности в области средних частот (на
6—10 дБ), а также смещением максимума органи­
зованности полей пульсаций давления в низкоча­
стотную область.

Проведенные экспериментальные исследова­
ния с несимметричной типовой моделью носовой 
части современного скоростного пассажирского 
самолета показывают, что при наличии этого го­
ловного обтекателя наблюдаются дополнитель­
ные возмущения уже при нулевом угле атаки мо­
дели, интенсивность пульсаций давления в кото­
рых существенно превосходит интенсивность 
пульсаций давления невозмущенного погранич­
ного слоя на цилиндрической части модели. Ис­
следована эволюция поля пульсаций давления на 
поверхности моделей в продольном и окружном 
направлениях в зависимости от угла атаки и от па­
раметров течения. Показано, что наличие круп­
номасштабных возмущений на поверхности мо­
делей носовых частей самолетов приводит к зна­
чительному увеличению степени взаимосвязи

потока. Сравнение данных модельного экспери­
мента с результатами летных испытаний, пред­
ставленных в литературе, показывает, что резуль­
таты модельных экспериментов в целом не про­
тиворечат результатам натурных экспериментов.

Работа выполнена при финансовой поддержке 
гранта Министерства образования и науки РФ 
№ I4.Z50.31.0032.
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