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ИССЛЕДОВАНИЕ АЭРОДИНАМИЧЕСКОГО ШУМА ПЛАНЕРОВ
JE. В .  В л а с о в ,  В . Ф. С а м о х и н

Выполнено экспериментальное исследование шума обтекания спортив­
ных планеров типа КАИ-12 и L-13. Получены данные об интенсивности, 
спектральном составе и направленности излучения этого шума. Исследо­
вана зависимость аэродинамического шума обтекания от режима полета 
планеров и положения закрылков и интерцепторов крыла. Рассматрива­
ются основные источники исследуемого шума.

В настоящее время все большее значение приобретает изучение за­
кономерностей возникновения шума, образующегося при обтекании эле­
ментов конструкции самолета встречным потоком воздуха. Это объясняет­
ся тем, что в связи с успехами, достигнутыми в снижении шумности сило­
вых установок самолетов, шум обтекания начинает рассматриваться как 
очередное препятствие на пути дальнейшего уменьшения авиационного 
шума.

Механизм образования аэродинамического шума обтекания был впер­
вые подробно исследован в работе [1], в которой экспериментально пока­
зано, что его интенсивность пропорциональна шестой степени скорости 
набегающего потока и зависит от таких факторов, как геометрические раз­
меры обтекаемого тела и коэффициент лобового сопротивления. При этом 
частота шума наибольшей интенсивности соответствует значению числа 
Струхаля Sh=/d/u=0,2—0,4, где /  — частота максимума в спектре шума, 
d  — характерный геометрический размер тела, обтекаемого потоком, и  —  
скорость потока.

Общее уравнение, описывающее генерацию звука потоком в присутст­
вии твердых границ, было получено в работе [2]. В настоящее время точ­
ное решение этого уравнения не может быть получено из-за отсутствия 
достаточной информации о микроструктуре потока, обтекающего поверх­
ность. Однако размерный анализ уравнения показал, что в присутствии 
твердой границы аэродинамический шум геперируется источниками ди­
польного типа, представляющими собой флуктуирующие силы, возника­
ющие при взаимодействии потока с обтекаемым телом. При этом квадрат 
амплитуды звуковых колебаний выражается соотношением
(1) p 2~ p 2uGd 2a - 2x ~ 2g ( R ) ,

где р — плотность воздуха, а  — скорость звука в воздухе, х  — расстояние 
от источника до точки наблюдения, g ( R )  —  функция, учитывающая осо­
бенности обтекания тела потоком.

В дальнейшем было экспериментально установлено наличие тесной 
связи между пульсациями подъемной силы профиля и звуковым давлени­
ем в дальнем акустическом поле [3].

Большое число экспериментальных исследований, обзор которых дан 
в работах [4,5], было посвящено изучению шума обтекания натурных 
самолетов. Эти исследования показали, что основным источником аэроди­
намического шума самолета являются пульсации аэродинамических сил 
на крыле, турбулентный пограничный слой и вихри, образующиеся при
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обтекании поверхностей крыла, фюзеляжа и хвостового оперения, а так­
же турбулентные следы за обтекаемыми поверхностями. Мощность зву­
ковой энергии, излучаемой в целом при обтекании самолета, пропорцио­
нальна примерно шестой степени скорости полета, площади крыла само­
лета и зависит от коэффициента подъемной силы. Разными авторами 
предлагаются различные расчетные зависимости для определения аэро­
динамического шума самолета. Эти зависимости отличаются как значе­
ниями показателей степени при характерных аэродинамических и гео­
метрических параметрах летательного аппарата, так и величиной экспе­
риментальных копстапт. Однако общим в них является то, что по струк­
туре они близки к теоретическому соотношению (1), а в качестве парамет­
ра, характеризующего особенность обтекания, в них используется, в част­
ности, величина относительного удлинения крыла.

Несмотря на то что основные закономерности образования аэродина­
мического шума обтекания самолета известны, до сих пор остаются неяс­
ными такие важные для практики вопросы, как количественная оценка 
вклада отдельных источников в этот шум и получение расчетных соотно­
шений, учитывающих влияние па шум положения элементов, управляю­
щих аэродинамикой крыла, конструкции шасси и других элементов лета­
тельного аппарата. В этой связи большое значение приобретает экспери­
ментальное исследование шума обтекания, приводимое как па натурных 
объектах, так и на моделях.

Нами было проведено исследование шума, возникающего при полете 
спортивных планеров, и зависимости этого шума от скорости полета и по­
ложения элементов крыла, управляющих его аэродинамикой: закрылков 
и интерцепторов (интерцепторы — пластипы, устанавливаемые на верх­
ней и нижней поверхностях крыла вдоль его размаха; в отклоненном по­
ложении располагаются перпендикулярно поверхности крыла).

Эксперименты проводились с планерами двух типов: КАИ-12 и L-13 
(фиг. 1). КАИ-12 —это учебный планер, имеющий прямое крыло с отно­
сительной толщипой профиля 12%, углом установки ~5°, размахом 
13,4 ле, хордой 1,5 м  и площадью 20,2 м 2. L-13 — плаиер-паритель, крыло 
которого, при площади 19,2 м 2, обладает несколько большим размахом 
(16,2 м )  и меньшей хордой (1,24 м ) , чем крыло КАИ-12. Эти планеры 
имеют близкий полетпый вес: соответственно 340 и 380 кг  в одноместном 
варианте, по существенно отличаются по аэродинамическим характери­
стикам. Достаточно отметить, что максимальное аэродргпамическое каче­
ство планера КАИ-12 равно ~17, а для L-13 оно достигает величины ~28.

Контрольная точка, в которой производились измерения шума, распо­
лагалась на местности под траекторией посадки планеров. В процессе 
акустических испытаний измерялись высота и скорость полета. Для этого 
использовались как барометрические приборы, установленные в кабине 
пилота, так и фотографирование планера в момент пролета над контроль­
ной точкой. Простейшим путем с помощью секундомера осуществлялась 
синхронизация магнитной записи шума и положения планера па траекто­
рии полета.

Измерительный комплект состоял из шумомера фирмы «Брюль и 
Къер» тина 2203 с микрофопом типа 4131 и магнитофона типа «UHER». 
Частотная характеристика комплекта аппаратуры была линейна в области 
частот 20—5000 гц. Обеспечивалась эффективная ветрозащита микрофона 
в используемом диапазоне частот.

Расшифровка магнитных записей шума производилась в лабораторных 
условиях с применением ЭВМ. При этом использовались следующие элек­
троакустические приборы фирмы «Брюль и Къер»: самописец, узкополос­
ный гетеродинный фильтр с шириной полосы пропускания 10 гц  и 1/3 ок­
тавный анализатор в реальном времени.

Испытания проводились при полетах планеров со скоростью F=70— 
110 км /час и различных положениях интерцепторов и закрылков. Темпе-
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ратура окружающего воздуха была в пределах 25—30° С, влажность ~50%. 
Скорость ветра во время большинства испытательных полетов не превы­
шала 1,5 м/с. Уровень шумового фона па аэродроме во всем исследуемом 
диапазоне частот был на 15—20 дб  ниже уровня исследуемого шума. Все­
го было выполпеио более 50 полетов планеров с высотой пролета над 
контрольной точкой от 2 до 45 м.

На фиг. 2 представлены максимальные суммарные уровни пролетного 
шума плаперов КЛИ-12 и L-13 при разных режимах полета; там же при­
ведены материалы различных исследователей [4]. Полученные в настоя­
щей работе результаты находятся в соответствии с известными данными 
(все измеренные уровни шума приведены к высоте полета 120 м ). Экспе­
рименты показали, что величина максимального уровня шума в контроль-
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пой точке на местности пропорциональна логарифму примерно шестой 
степени скорости полета планера. Это дает основание предполагать о на­
личии дипольного источника акустического излучения.

Максимальные значения суммарных уровней звукового давления, 
а также уровней звукового давления па низких и средних частотах (63— 
200 гц ),  наблюдались в момент пролета планеров над контрольной точкой 
(фиг. 3). Это свидетельствует о том, что либо диаграмма направленности 
указанного шума является круговой, либо ее максимум располагается в

Фиг. 2. Уровни пролетного шума в зависимости от взлетного веса летательного ап­
парата: 1 -  планеры, 2 -  легкие винтовые самолеты, 3 —самолет Дуглас ДС-3, 4 -  
самолет Копвэр С240, 5  -сам олет Локхид С-5А; О -  интерцепторы выпущены, ® —

иптерцепторы убраны

направлении нормали к вектору скорости полета. В то же время наиболь­
шие значения высокочастотного шума (1000—2500 гц ) были измерены при 
подлете планера к контрольной точке; по-видимому, это связано с преи­
мущественным излучением шума высоких частот в направлении, прибли­
жающемся к направлению вектора скорости полета.

При выпуске интерцепторов у планеров КАИ-12 u  L-13 и ли  закрыл­
ков у L-13 направленность излучения шума практически не изменяется, 
однако суммарный уровень шума, излучаемого во всех направлениях, 
возрастает на 3—6 дб.

Анализ спектров акустического излучения планеров в 1/3 октавпых 
полосах частот, измеренных в момент пролета над контрольной точкой, 
показал, что основная доля акустической энергии сосредоточена в области 
низких и средних частот. Спектр шума планера КАИ-12 (фиг. 4) имеет 
два характерных максимума: широкополосный в области низких частот 
(50—100 гц ) и узкополосный в области средних частот (160—200 гц ). 
Выпуск интерцепторов вызывает увеличение шума во всем диапазоне час­
тот, однако более иптенсивпое увеличение шума наблюдается па частотах, 
определяющих положение второго максимума. При этом низкочастотный 
максимум спектра становится еще более широкополосным и несколько 
смещается в сторопу средних частот. Увеличение скорости полета (фиг. 5) 
приводит к соответствующему возрастанию частот характерных максиму-
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мов в спектрах шума. Однако при 1/3 октавном спектральном анализе от­
четливо заметно лишь смещение максимума на средних частотах. На низ­
ких частотах это смещение удалось проследить только при узкополосном 
спектральном анализе.

Спектр шума планера L-13 достаточно равномерен (фиг. 6) и имеет 
широкополосный максимум в области низких частот. Отклонение закрыл­
ков и интерцепторов крыла приводит к некоторому увеличению суммар-

Фиг. 3 Фиг. 4
Фиг. 3. Изменение во времени суммарных уровней звукового давления и уровней 
звукового давления в 1/3 октавных полосах частот для планера КАИ-12. L -  уро­
вень звукового давления в текущий момепт времени, L* — уровень звукового дав­
ления при т=0, т. е. в момент пролета планера над контрольной точкой; 1 — сум­
марный уровень звукового давления, 2 — /= 63  гц, 3 — /=200, 4 — /=1000,5  — /=2500 гц
Фиг. 4. Спектры шума планера КАИ-12. ДL=Li—Ll:, где L, — уровень звукового дав­
ления в 1/3 октавной полосе частот, Ls -  суммарный уровень звукового давлепия; 
а) интерцепторы убраны: 1 — полет № 14, F=95 км/час, 2 — полет № 15, F=90, 
3 -  полет № 17, F=90, 4 -  полет № 18, F=90 км/час, б) интерцепторы выпущены,

У=90 км/час: 1 — полет № 3, 2 — полет № 5 , 3 -  полет № 7

пого шума вследствие равномерного увеличения интенсивности излуче- 
ния акустической энергии во всем звуковом диапазоне частот. При этом, 
как правило, вид спектра остается таким же, как и при неотклопеипых 
закрылках и интерцепторах. Лишь в некоторых испытательных полетах 
планера L-13 с выпущенными интерцепторами в спектре шума была за­
фиксирована дискретная составляющая па частоте, близкой к характерной 
частоте узкополосного максимума шума планера КЛИ-12.

Сопоставление да иных об интенсивности исследуемого шума, характе­
ре изменения во времепи уровня шума при пролете планеров над точкой 
измерения и спектральном составе шума дает осповапие сделать вывод о 
том, что акустическое излучение планеров в области низких и средних 
частот обусловлено двумя различными источниками дипольного типа. Ос­
новным источником низкочастотного шума, соответствующего числу Стру- 
халя 0,2—0,4, являются, по-видимому, вихри, образующиеся при обтека­
нии крыла и хвостового оперения планера [1]. Преобладающим источни­
ком шума в области средних частот, соответствующего числу Струхаля 
—1,5, являются, по-видимому, пульсации аэродинамических сил на кры-
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ле [5]. Здесь при определении числа Струхаля в качестве характерного 
геометрического размера принята толщина профиля крыла.

Предположение о характере источника шума на средних частотах под­
тверждается также данными, приведенными в работе [6]. В этой работе 
экспериментально установлено, что на крыловом профиле имеется область 
интенсивных пульсаций давления, которая при увеличении угла атаки 
смещается от носка к задней кромке профиля. При этом частота пульса­
ций давления наибольшей интенсивности соответствует числу Струхаля

Фиг. 5 Фиг. 6
Фиг. 5. Спектры шума планера КАИ-12, а) интерцепторы убраны: 1 -  7=110 км/час, 
2 -  V =  110, 3  -  7=90, 4 -  7=70 км/час; б) интерцепторы выпущены: 1 — 7 =

=  110 км/час, 2 -  К=90, 3 — 7=70 км/час
Фиг. 6. Спектры шума планера L-13. а) интерцепторы и закрылки убраны: 1 — 7 =  
=90 км/час, 2 - V = 90, 3 -  У=95, 4 -7 = 1 1 0 , б) 7=110 км/час: 1 -  выпущены ин­
терцепторы, 2 — выпущены интерцепторы, 3 — выпущены закрылки, 4 — выпущены

интерцепторы и закрылки

~1, если в качество характерного геометрического размера принять рас­
стояние от носка профиля до рассматриваемой области. Для углов атаки, 
имеющих обычно место при горизонтальном полете самолета, указанное 
расстояние имеет порядок толщины профиля крыла. В этой связи стано­
вится понятным, почему при выпуске интерцепторов у планера КАИ-12 
возрастает относительная роль шума, обусловленного пульсациями аэро­
динамических сил. Поскольку эти интерцепторы представляют собой пла­
стины, устанавливаемые сверху и снизу крыла перпендикулярно поверх­
ности профиля, то область пульсаций давления повышенной интенсивно­
сти может образовываться нс только на верхней, но и на нижней 
поверхности крыла [7]. Это и является причиной увеличения интенсивно­
сти шума, имеющего максимум па средпих частотах.

Следует заметить, что исследования шума обтекания винтовых и ре­
активных самолетов также позволили обнаружить наличие двух макси­
мумов в спектрах этого шума [8], соответствующих числам Струхаля 0,2— 
0,4 и 1—1,8.

Для планера L-13, который отличается от КАИ-12 лучшей аэродинами­
кой, основным источником шума является вихревой шум обтекания. Лишь 
в некоторых случаях, когда режим обтекания крыла с отклоненными за­
крылками и интерцепторами становится, по-видимому, менее благоприят­
ным, шум, вызванный пульсациями аэродинамических сил, становится 
преобладающим.
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Обработка полученных экспериментальных данных показала, что шум, 
создаваемый на местности планерами КАИ-12 и L-13 при неотклопен- 
ных закрылках и интерцепторах довольно хорошо описывается формула­
ми, приведенными в работах [4, 5]. В частности, для инженерных расче­
тов с успехом может быть использовано следующее расчетное соотноше­
ние:

где ср — угол между вектором скорости полета и направлением от плапера 
к точке наблюдения, х  —  расстояние от планера до точки наблюдения, 
и  — скорость полета, s  —  площадь крыла, \  — относительное удлинение 
крыла, К  —  экспериментальная константа. В нашем случае величина К  
оказалась равпой 38.

Авторы благодарят В. В. Виницкого за помощь в организации и про­
ведении экспериментов.
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