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Использование в гражданской авиации двигателей высокой степени двухконтурности привело к
появлению дополнительного источника шума, связанного с шумом взаимодействия реактивной
струи и крыла самолета. В работе предложена теоретическая модель для предсказания характери-
стик шума взаимодействия на основе параметров ближнего поля изолированной струи. Необходи-
мые характеристики ближнего поля получены экспериментально в заглушенной камере АК-2 ЦАГИ с
использованием системы азимутальных микрофонных решеток. Также измерен шум в дальнем по-
ле как для изолированной струи, так и для струи с близкорасположенной пластиной, имитирующей
крыло. Результаты сравнения направленностей и спектров шума взаимодействия, полученные с по-
мощью предложенной модели и измеренные в эксперименте, находятся в хорошем соответствии.
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ВВЕДЕНИЕ

Шум силовой установки остается одним из
значимых компонентов шума самолетов на мест-
ности, уровни которого регламентируются нор-
мами ИКАО. Новое поколение двигателей, ис-
пользуемых на современных самолетах, имеет
высокую степень двухконтурности и соответ-
ственно увеличенный диаметр. Одновременно с
этим, по ряду причин силовые установки распо-
лагаются достаточно близко к плоскости крыла
самолета. Таким образом, наряду с исследовани-
ем источников шума изолированного двигателя
возникает необходимость исследования шума в
условиях размещения двигателя на самолете.

Так, достаточно близкое размещение силовой
установки к поверхности крыла самолета может
привести к появлению дополнительного эффек-
тивного источника шума, связанного с взаимодей-
ствием реактивной струи и крыла/закрылка [1–9].
Сам эффект усиления шума струи при ее располо-
жении вблизи крыла был замечен достаточно давно
и изучался в ряде экспериментальных работ [1–4].
Однако в последние годы появилось достаточно

много публикаций, посвященных исследованию
данной проблемы применительно к современ-
ным компоновкам [5–9]. Отличительной особен-
ностью многих современных компоновок являет-
ся использование сравнительно малых углов от-
клонения закрылков на взлете [5, 9], благодаря
чему задняя кромка закрылка оказывается не в
самом слое смешения, а вблизи него – в области
линейных пульсаций, и, кроме того, в главном
приближении можно считать характеристики те-
чения струи одинаковыми при отсутствии и на-
личии крыла [10]. Последнее обстоятельство су-
щественно облегчает задачу и позволяет разраба-
тывать теоретические подходы к описанию шума
взаимодействия [10–14].

Необходимость удовлетворения самолетами
жестким требованиям ИКАО по шуму на местно-
сти приводит к тому, что уже на ранних этапах со-
здания самолета требуется проводить оценку вли-
яния различных параметров его компоновки на
акустические характеристики. Так, применитель-
но к шуму взаимодействия струи и крыла, необ-
ходимо знать, как повлияют на шум различные
варианты размещения двигателя относительно
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крыла. Проведение параметрических экспери-
ментальных исследований требует изготовления
множества моделей [5, 6, 9], методы численного
моделирования для оценки шума являются за-
тратными по времени и ресурсам и обычно ис-
пользуются для разовых расчетов [15, 16], поэто-
му их использование на ранних стадиях проекти-
рования самолета затруднительно. С этой точки
зрения задача разработки надежных аналитиче-
ских и полуэмпирических методов оценки шума
различных источников остается актуальной.

Настоящая работа продолжает предыдущие
исследования авторов [11, 17] и посвящена разви-
тию метода расчета шума взаимодействия струи и
крыла по характеристикам изолированной струи.
В работах [11, 17] были решены двумерные мо-
дельные задачи, в которых показано, что меха-
низмом, ответственным за усиление шума, может
быть рассеяние на задней кромке крыла линей-
ных гидродинамических возмущений ближнего
поля, связанных с волнами неустойчивости Кель-
вина−Гельмгольца, развивающимися в слое сме-
шения (не излучающими или слабоизлучающими
в отсутствие крыла).

В работах [10, 18] этот же механизм был поло-
жен в основу описания свойств упрощенной
трехмерной компоновки, в которой крыло заме-
нено плоской пластиной, а пульсации ближнего
поля смоделированы распределением эффектив-
ных источников на оси струи. Однако результаты
моделирования в [10, 18] носят скорее качествен-
ный, чем количественный характер, поскольку
параметры ближнего поля моделируются косвен-
но, что не позволяет, например, предсказывать
спектральные характеристики шума.

В данной работе в модели расчета в качестве
входных данных используются результаты экспе-
риментального исследования ближнего поля
струи. Задача дифракции на задней кромке крыла
решается методом Винера–Хопфа, что позволяет
не использовать упрощающее предположение о
“вмороженности” характеристик пульсаций в
среднее течение [14], а также сравнительно про-
сто учесть влияние спутного потока и в будущем
варьировать граничные условия на крыле (напри-
мер, использовать импедансные условия). Ре-
зультаты моделирования шума взаимодействия в
дальнем поле, полученные в работе, сравнивают-
ся с данными эксперимента в широком диапазо-
не скоростей истечения струи.

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ 
ДАЛЬНЕГО ЗВУКОВОГО ПОЛЯ СТРУИ 

ВБЛИЗИ ПЛАСТИНЫ
Эксперименты проводились в заглушенной

камере АК-2 ЦАГИ, позволяющей исследовать
акустические характеристики холодных струй.
В измерениях использовалась маломасштабное
одноконтурное профилированное сопло диамет-
ром d = 40 мм. Рассматривалась изолированная
струя и струя вблизи плоской пластины, модели-
рующей собой крыло самолета. Пластина пред-
ставляла собой тонкий прямоугольник из алюми-
ния 1.2 × 0.35 × 0.03 м3, расположение которого
относительно сопла характеризовалось геометри-
ческими параметрами h = d, l = 3.15d (рис. 1).

Для измерения пульсаций давления в дальнем
поле для изолированной (рис. 1а) и установлен-
ной (рис. 1б) струи использовалась полярная
микрофонная решетка, состоящая из десяти 1/2"-
микрофонов Bruel&Kjaer (тип 4189) с предусили-
телями модели 2669 (диапазон частот 40–25600 Гц,
чувствительность 50 мВ/Па). Микрофоны распо-
лагались на полуокружности радиуса R = 22.5d с
центром в середине среза сопла, в плоскости,
проходящей через ось струи и перпендикулярной
к пластине (рис. 1в), попарно в симметричных от-
носительно сопла точках. Перед измерениями
проводилась калибровка микрофонов с помощью
пистонфона Bruel&Kjaer типа 4228.

Измерения проводились для низко- и высоко-
скоростных дозвуковых струй. Параметры иссле-
дованных режимов истечения струи представле-
ны в таблице в виде числа Маха Мj, рассчитанно-
го по скорости истечения струи Vj и скорости
звука c в окружающем ее пространстве.

Число Рейнольдса для данной модели сопла на
минимальном режиме истечения струи, посчитан-
ное по диаметру сопла и скорости струи, составля-
ет  что соответствует автомодельному
режиму истечения струи и обеспечивает при необ-
ходимости возможность масштабирования соот-
ветствующих данных по шуму.

Результаты измерений изолированной и уста-
новленной струи продемонстрировали наличие
существенного дополнительного шума (PSD –
power spectral density, спектральная плотность
мощности), связанного с взаимодействием струи
и пластины (рис. 2).

На фоне шума изолированной струи малых
скоростей шум взаимодействия преобладал прак-
тически для всех значений полярного угла θ (до
15 дБ превышения в боковом направлении для
струи Mj = 0.4). Что касается высокоскоростных
струй, то выделение шума взаимодействия могло
быть произведено лишь в боковых направлениях,
т.к. при малых полярных углах эффект взаимо-
действия на фоне шума струи практически не

5Re ~ 3.6 10 ,×

Таблица 1. Режимы истечения струи

Режим 1 2 3 4 5

Акустическое число 
Маха струи Мj

0.4 0.53 0.7 0.82 0.88
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проявлялся. Разделение шума струи и шума взаи-
модействия производилось в предположении об
их некоррелированности друг с другом:

(1)

где  представляет шум изолированной струи
(измеренный в децибелах), а  – шум взаимо-
действия струи и пластины (в децибелах). При-
мер выделения спектра шума взаимодействия из
полного сигнала представлен на рис. 3.

Из представленных на рис. 3 результатов для
боковой точки можно видеть, что в области низ-
ких частот выделенный шум взаимодействия но-
сит симметричный характер (совпадение спек-
тров для противоположных микрофонов), а для
более высоких частот наблюдаемое различие в
спектрах можно объяснить эффектом отражения
шума, излучаемого струей, от поверхности пла-
стины для микрофона при θ = –90° и затенением
пластиной микрофона при θ = 90°. Также стоит
отметить уменьшение вклада шума взаимодей-
ствия в полный шум при увеличении скорости
истечения струи. В настоящей работе мы будем

( )10 10, 10 lg 10 10 ,JL L
J JFI JFIL L L L= + = −

JL
JFIL

рассматривать и моделировать именно низкоча-
стотную область, в которой наблюдается макси-
мальное усиление шума.

На рис. 4 представлен график направленности
шума взаимодействия для режима Mj = 0.4, при
котором шум установленного сопла доминировал
над шумом изолированной струи, в том числе
при малых углах обзора. Стоит отметить симмет-
ричный относительно плоскости пластины ха-
рактер направленности и ослабление излучения
при приближении наблюдателя к оси струи, что
качественно соответствует типичной картине
рассеяния турбулентных пульсаций на задней
кромке [19, 20].

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ 
СТРУКТУРЫ БЛИЖНЕГО ПОЛЯ 

ИЗОЛИРОВАННОЙ СТРУИ

Основной целью настоящей работы является
разработка физической модели, позволяющей на
основе характеристик изолированной струи пред-
сказать наблюдаемое в указанных экспериментах
существенное усиление шума струи на низких и

Рис. 1. Проведение экспериментов по измерению дальнего акустического поля в АК-2 ЦАГИ. (а) Изолированная
струя, (б) конфигурация “струя–пластина”, (в) схема проведения эксперимента, где точками отмечены положения
микрофонов. Полярный угол θ отсчитывается от направления истечения струи от центра среза сопла.
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средних частотах при наличии пластины. На
основании результатов работ [6, 11, 14, 17] можно
предположить, что за данное усиление отвечает

рассеяние на задней кромке крыла (пластины) ли-
нейных гидродинамических возмущений ближне-
го поля струи. Для прямой проверки данного пред-

Рис. 2. Спектральная плотность мощности шума (PSD) для изолированной струи (линии с точками) и струи с пласти-
ной (линии без точек) для экранированной стороны (пунктирные линии) и неэкранированной стороны (сплошные
линии). Серые линии – θ = ±30°, черные линии – θ = ±90°. (a) Mj = 0.4, (б) Mj = 0.53, (в) Mj = 0.82, (г) Mj = 0.88.

45

70

65

60

55

50

75

80
(в)

40.40.04
Sh

P
SD

, д
Б

50

75

70

65

60

55

80

85
(г)

40.40.04
Sh

P
SD

, д
Б

30

60
55
50
45
40
35

65
70 (а)

40.40.04
Sh

P
SD

, д
Б

35

60

55

50

45

40

65

70 (б)

40.40.04
Sh

P
SD

, д
Б

Рис. 3. Спектральная плотность мощности полного шума (сплошные линии), спектр шума изолированной струи (ли-
нии с точками) и шума взаимодействия (пунктир). Серые линии – θ = +90°, черные линии – θ = –90°. (a) Mj = 0.4,
(б) Mj = 0.82.
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положения в настоящей работе были проведены
измерения пульсаций давления в ближнем поле
изолированной струи, результаты которых затем
использовались в аналитической модели для
предсказания усиления шума при помещении
пластины вблизи струи.

Для этого использовалась система, состоящая
из пяти стационарных азимутальных микрофон-
ных колец (рис. 5а). Микрофоны при этом распо-
лагаются на расширяющейся конической поверх-
ности с углом раствора ~10.5°, несколько боль-
шим, чем угол расширения слоя смешения струи
(рис. 5б). Радиус микрофонных решеток был вы-
бран таким образом, чтобы микрофоны распола-
гались в области доминирования линейных гид-
родинамических возмущений [21], куда впослед-
ствии и помещалась задняя кромка пластины.
Каждая решетка включала в себя шесть микрофо-
нов, равномерно распределенных по окружно-
сти, что позволяет разрешать доминирующие
азимутальные моды, m = 0, 1, 2. Возможность пе-
ремещения измерительной системы вдоль оси
струи и увеличения радиуса каждой микрофон-
ной решетки позволили установить систему в
пяти различных конфигурациях (на трех кони-
ческих поверхностях) и тем самым получить бо-
лее подробную информацию о распределении в
пространстве пульсаций ближнего поля струи
(рис. 5б). Первое кольцо микрофонов в первой
конфигурации имело радиус r = 0.8d и было сме-
щено вдоль оси струи на расстояние 0.5d от среза
сопла. Каждое из последующих колец было сдви-
нуто вдоль оси струи на расстояние d относитель-
но предыдущего кольца с соответствующим уве-
личением радиуса, без изменения азимутального
расположения микрофонов. Детали расположе-
ния микрофонов представлены на рис. 5б.

Всего в решетке использовалось 30 1/4"-мик-
рофонов Bruel&Kjaer (тип 4957, частотный диапа-

зон 50–10000 Гц). Параметры исследованных ре-
жимом истечения струи повторяли параметры,
для которых исследовалось дальнее акустическое
поле (см. таблицу).

Рассмотрим основные результаты, получен-
ные в данной серии экспериментов. На первом
шаге проводилась азимутальная декомпозиция
измеренного поля пульсаций:

(2)

где (x, r, ϕ) цилиндрические координаты с нача-
лом в центре среза сопла и осью х, совпадающей с
осью струи,  – сигнал, измеренный
микрофоном,  и  – сигналы, со-
ответствующие азимутальным косинус- и синус-
компонентам соответственно. Детали реализации
метода можно найти, например, в [22, 23]. Далее
от полученных временных реализаций полного
сигнала и азимутальных гармоник вычислялись
спектральные плотности мощности, кроме того,
рассчитывались функции когерентности γ между
различными парами сигналов.
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Рис. 4. Диаграмма направленности вычисленного
при помощи выражения (1) шума взаимодействия
струи и крыла для различных чисел Струхаля. Режим
струи Mj = 0.4.
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На рис. 6 и 7 изображены измеренные спек-
тральные плотности мощности пульсаций в
ближнем поле, а также спектры их азимутальных
компонент для низко- и высокоскоростных струй
для различных позиций по отношению к соплу.
Как видно, шести микрофонов хватает для выде-
ления основных азимутальных мод в области ча-
стот  в которой, как и в дальнем поле,
доминируют моды с номерами 0, 1 и 2. Формы по-
лученных спектров имеют схожую форму с теми,
что были получены в работах по исследованию
ближнего поля струи [21, 24]. В области средних
частот наблюдается максимум излучения с асимп-
тотикой вида  что в работе [24] связывалось
с эффектом крупномасштабных гидродинамиче-
ских структур. В то же время более высокие часто-
ты описываются другим наклоном (  рис. 5а),
что можно связать с доминированием акустиче-
ских возмущений [24].

Sh 0.8...1,<

20 3Sh ,−

2Sh ,−

Спектральные кривые имеют схожую форму
для различных режимов. Однако для высокоско-
ростных струй Mj = 0.82, 0.88 при измерениях вбли-
зи сопла (конфигурация 1, x = 0.5 – 2.5d) в спектрах
наблюдаются выраженные пики (рис. 7а). Объяс-
нение природы этих пиков было недавно дано
в [25], однако для данной работы они не играют
значимой роли, поскольку для большинства ре-
жимов в исследуемой конфигурации кромка пла-
стины лежит в той области, где пиков в спектрах
не наблюдается (рис. 6а, 7б), либо они малозамет-
ны (рис. 6б).

Рассмотрим также эволюцию спектров в
ближнем поле при движении вдоль оси струи. На
рис. 8а представлено изменение спектра осесим-
метричной моды при смещении вдоль оси струи
(Mj = 0.4) для 1-й и 3-й конфигураций расположе-
ния измерительной системы (ближайшая к струе
коническая поверхность, рис. 5б). Отметим сме-
щение максимума спектра в область меньших ча-

Рис. 6. PSD полного шума (total) и его азимутальных составляющих (ai, bi) для микрофонного кольца первой конфи-
гурации при x = 3.5d. (а) Режим струи Mj = 0.4, (б) режим струи Mj = 0.82.
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Рис. 7. PSD полного шума (total) и его азимутальных составляющих (ai, bi) для первой конфигурации, режим истечения
струи Mj = 0.88. (а) Позиция x = 0.5d, (б) позиция x = 3.5d.
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стот при движении вдоль струи, что можно свя-
зать с увеличением масштаба энергонесущих
пульсаций.

На рис. 8б представлены распределения ам-
плитуд пульсаций в узких частотных полосах
(20 Гц), соответствующих различным числам
Струхаля. На рис. 8в приведено значение модуля
функции когерентности γ для осесимметричной
моды между опорным сигналом в сечении 3 (x/d =
= 2.5) и сигналами, измеренными в остальных се-
чениях, в конфигурации микрофонов 1. Значи-
тельная величина корреляции возмущений на
протяжении нескольких калибров струи указыва-
ет на то, что мы имеем дело с крупномасштабны-
ми когерентными структурами, которые в узких
полосах частот имеют вид волновых пакетов с
огибающими, близкими к кривым, показанным
на рис. 8б.

Для моделирования структуры ближнего поля
важна информация не только об амплитуде, но и
о конвективной скорости возмущений. Расчет кон-
вективной скорости в волновых пакетах для каждой

моды проводился в тех же полосах частот, что и рас-
пределение интенсивности пульсаций. Для данного
числа Струхаля относительная скорость конвекции
определяется следующим образом:

(3)

где Δ – разность фаз между сигналами, измерен-
ными в соседних сечениях, определяемая из
функции когерентности.

Экспериментальные данные о конвективной
скорости представлены на рис. 9. Для малых чи-
сел Струхаля можно отметить слабую вариацию
конвективной скорости возмущений в волновом
пакете при движении вниз по потоку, а также ее
рост с увеличением частоты, что соответствует
результатам работы [14], полученным при помо-
щи численного моделирования. Для остальных
азимутальных мод результаты остаются каче-
ственно неизменными и для краткости не приво-
дятся здесь.

2 Sh ,c

j

V
V

π≈
Δ

Рис. 8. (а) Зависимость спектра пульсаций ближнего поля от продольной координаты (конфигурация микрофонов 1, 3),
(б) распределение амплитуд пульсаций для различных чисел Струхаля (конфигурация микрофонов 1, 3), (в) модуль
функции когерентности между опорным сигналом в сечении 3 (x/d = 2.5) и сигналами, измеренными в остальных се-
чениях, конфигурация микрофонов 1. Все данные для осесимметричной моды, Mj = 0.4.
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Анализ экспериментальных данных также по-
казал, что конвективная скорость возмущений,
отнесенная к скорости струи, в каждом сечении
для различных режимов струи имеет универсаль-
ную зависимость от числа Струхаля (рис. 10), что
может быть удобно с точки зрения их аппрокси-
мации эмпирическими зависимостями.

Отметим, что специальное перекрывающее
расположение последней и первой пары колец
микрофонов в конфигурациях 1 и 3, а также 2 и 5
(рис. 5б) позволило оценить ошибку в определе-
нии огибающей и фазовой скорости волновых
пакетов за счет неточности позиционирования
микрофонов. В нашем случае она не превышала
значения в 1.5 дБ для амплитуды пульсаций и 5%
для скорости их конвекции.

МОДЕЛИРОВАНИЕ
БЛИЖНЕГО ПОЛЯ СТРУИ

Следующим шагом исследования является ис-
пользование полученных в эксперименте данных
о структуре ближнего поля струи для создания его
упрощенной модели в виде, допускающем воз-
можность аналитического решения задачи рассе-
яния на задней кромке пластины.

Как было показано выше, измеренное поле в
полосах частот имеет вид волновых пакетов, па-
раметры которых зависят от частоты (форма оги-
бающей и скорость конвекции) и могут быть
определены из эксперимента. Примем следую-
щие допущения:

1) фазовую скорость возмущений положим не
зависящей от х (из рис. 9 видно, что она слабо ме-
няется при движении вдоль струи);

2) форму пакета при постоянном r (на цилин-
дрической поверхности, окружающей струю) бу-
дем моделировать гауссианом, что позволит в не-
которых случаях аналитически выполнить преоб-
разование Фурье;

3) будем считать, что в ближнем поле струи вне
слоя смешения справедливо волновое уравнение.

Итак, мы предполагаем, что пульсации ближ-
него поля на контрольной цилиндрической по-
верхности радиуса r0, окружающей струю, в задан-
ной полосе частот могут быть представлены в виде
суперпозиции простых волновых пакетов (рис. 11):

(4)

где δm – ширина волнового пакета, x0m – положе-
ние максимума, а Vcm – скорость конвекции воз-
мущений для моды m, также мы учитываем тот
факт, что основной вклад в шум ближнего поля
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Рис. 9. Зависимость относительной скорости конвек-
ции возмущений от продольного расстояния вдоль
струи. Осесимметричная мода, струя Mj = 0.4, конфи-
гурация микрофонов 1, 3.

0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1

1.0
Vc/Vj

102 4 6 80
x/d

Sh = 0.3
Sh = 0.4
Sh = 0.5
Sh = 0.6

Sh = 0.2
Sh = 0.1
Sh = 0.05

Рис. 10. Зависимость относительной скорости конвекции возмущений от числа Струхаля при различных режимах ис-
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струи в области низких частот ( ) вносят
первые три азимутальные моды m (см. рис. 6, 7).
Зависимость возмущений от времени описывает-
ся множителем exp(–iωt), где круговая частота ω
является действительной и положительной вели-
чиной, и для краткости данный множитель в
дальнейших выкладках будет опускаться.

В целях общности предположим, что в среде
вокруг струи присутствует однородный стацио-
нарный спутный поток со скоростью Vcf, что поз-
волит использовать полученное решение и для
практически важного случая полета самолета.
Возмущения вне контрольной цилиндрической
поверхности удовлетворяют тогда конвективно-
му волновому уравнению в следующем виде:

(5)

где  – пульсации давления, созданные волновы-
ми пакетами (4)  – число Маха спутно-
го потока,  с – скорость звука в окружаю-
щей среде.

Применим к уравнению (5) и граничному
условию (4) преобразование Фурье по продоль-
ной координате х и разложение в ряд по азиму-
тальному углу ϕ:

(6)

Получим в результате

(7)

где многозначная функция βcf = 
определяется таким образом, что  а
разрезы для нее проведены из точки  к
бесконечно удаленной точке в нижней комплекс-
ной полуплоскости α, а из  – к бесконеч-
но удаленной точке в верхней полуплоскости [11].

Решение данного уравнения, удовлетворяю-
щее условию излучения, в соответствии с вы-
бранной ветвью функции  запишется в следую-
щем виде:

(8)

где  – модифицированная функция Бесселя
второго рода порядка m. Амплитуда  опреде-
ляется из граничного условия при r = r0:

(9)

где  – конвективное число Маха воз-
мущений. Таким образом, после обратного пре-

Sh 1<

( )2

0M 0, ,i cf ip ik p r r
x

∂Δ − − = ≥
∂

ip
Mcf cfV c=

,k c= ω

1( , , ) ( , ) .
2

im i x
i im

m

p x r e P r e d
∞∞

ϕ − α

=−∞ −∞

ϕ = α α
π ∑ ∫

Δ − β = >2
00, ,im cf imP P r r

( )α − + α 22 Mcfk
(0) ,cf ikβ = −
(1 M )cfk− +

(1 M )cfk −

cfβ

0
ˆ ( ) ( ), ,im m m cfP A K r r r= α β ≥

mK
ˆ ( )mA α

( )
( )δϕ+ α − + α

α =
β

2
2

0 2 M
4M

0

ˆ ( ) ,
m

m cm
cm

im i x k
m

m
m cf

AA e
K r

Mcm cmV c=

образования Фурье для поля, создаваемого задан-
ными на границе волновыми пакетами, имеем

(10)

Это выражение позволяет в том числе пере-
считывать данные с конических поверхностей, на
которых проводились измерения, на контроль-
ную цилиндрическую поверхность, где заданы
параметры модельных пакетов δm, x0m и Vcm. Для
пакетов, измеренных в эксперименте (рис. 8), па-
раметр  =  оказыва-
ется большим, и тогда выражение (10) для 
позволяет оценить радиальную зависимость ази-
мутальной моды m как 
В дальнейшем при моделировании использова-
лись данные для 1-й и 3-й конфигураций распо-
ложения решетки, которые пересчитывались на
цилиндрическую поверхность радиуса r0 = 0.8d
при помощи функции  Эффективность
такого пересчета продемонстрирована на рис. 12,
что также подтверждает допущение о том, что ис-
следуемые пульсации удовлетворяют волновому
уравнению.

Однако стоит отметить, что формы измеренных
огибающих волновых пакетов лишь отчасти напо-
минают функцию Гаусса, в связи с чем моделиро-
вание могло производиться не единственным спо-
собом. Как будет видно из решения полной зада-
чи, критерием моделирования, обеспечивающим
корректное предсказание рассеянного на кромке
пластины поля, являлась необходимость макси-
мально точного воспроизведения амплитуды и
скорости возмущений в области вблизи задней
кромки крыла. Поэтому при определении пара-
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Рис. 11. Моделирование ближнего поля струи в виде
волновых пакетов, заданных на цилиндрической по-
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метров модельного пакета из эксперимента кон-
вективная скорость Vcm приравнивалась значе-
нию, полученному при x/d = 3.15, где в экспери-
менте располагалась кромка пластины, а
параметры δm, x0m выбирались так, чтобы при
x/d = 3.15 воспроизводились амплитуда и наклон
огибающей измеренного пакета (рис. 13).

Такой способ моделирования все еще неодно-
значен, однако благодаря тому, что в экспери-
менте наблюдаются достаточно широкие (или,
другими словами, медленно меняющиеся вдоль

оси струи) волновые пакеты, то для корректного
предсказания рассеянного на кромке пластины
поля оказывается достаточно моделировать не
всю пространственную структуру пакета, а лишь
ту его зону, которая окажется вблизи кромки
крыла при его введении в ближнее поле струи.
Данное обстоятельство будет проиллюстрирова-
но ниже при анализе решения задачи рассеяния.

Нужно отметить, что более точное аналитиче-
ское описание параметров ближнего поля может
быть получено с помощью линейной теории
устойчивости [21, 27, 28], в которой волновые па-
кеты формируются вследствие развития в слое
смешения неустойчивости Кельвина–Гельм-
гольца, однако их математическая форма слиш-
ком сложна, и записать решение задачи рассея-
ния для них в компактном виде проблематично.

РАССЕЯНИЕ ПУЛЬСАЦИЙ БЛИЖНЕГО 
ПОЛЯ НА ЗАДНЕЙ КРОМКЕ ПЛАСТИНЫ

На предыдущем этапе была получена довольно
простая модель пульсаций ближнего поля изоли-
рованной струи в цилиндрических координатах в
виде суперпозиции волновых пакетов различной
азимутальной структуры. На заключительном
этапе моделирования мы используем это поле в
качестве падающего на пластину, которую для
упрощения расчетов заменим полуплоскостью,
что в главном приближении допустимо, посколь-
ку в сравнении с характерными длинами волн
размеры пластины достаточно велики.

Отметим, что такое разделение проблемы на
две подзадачи основывается на том, что если пла-
стина располагается не слишком близко к струе и
нет прямого взаимодействия задней кромки с
развивающимися в слое смешения струи вихре-
выми структурами, то описание ближнего поля
изолированной струи можно применить и для
случая установленной струи, т.е. пренебречь вли-
янием пластины на течение струи [10, 11].

После того как найдено решение первой под-
задачи в интегральном виде (10), можно произве-
сти асимптотическую оценку интеграла в дальнем
поле при помощи метода перевала. Однако, по-
скольку мы имеем дело с дозвуковыми струями,
то, как показывают оценки, собственное излуче-
ние полученных стационарных волновых пакетов
значимо лишь для самой высокоскоростной струи
в достаточно малом секторе вблизи оси струи, т.е.
в той области, где эффект взаимодействия струи и
крыла не заметен. Поэтому далее мы будем инте-
ресоваться лишь рассеянным полем.

Оставшаяся часть процедуры поиска решения
заключается в поиске поля рассеяния, создавае-

Рис. 12. Пересчет уровней пульсаций давления с
ближней конической поверхности (конфигурация
микрофонов 1, 3) на другие поверхности (конфигура-
ции микрофонов 2, 5 и конфигурация 4). Обозначе-
ние кривых: 1 – конфигурация 1, 3; 2 – конфигурация
2, 5; 3 – конфигурация 4; 4 – пересчет с конфигура-
ции 1, 3 на 2, 5; 5 – пересчет с конфигурации 1, 3 на 4.
Осесимметричная мода, Mj = 0.4, Sh = 0.3.
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Рис. 13. Возможные приближения эксперименталь-
ных данных гауссовскими волновыми пакетами на
конической поверхности (конфигурация 1, 3). Обе фор-
мы пакета приводят к практически одинаковому рассе-
янному полю. Обозначение кривых: 1 – эксперимен-
тальные данные; 2 – моделирование 1; 3 – моделирова-
ние 2. Осесимметричная мода, Mj = 0.4, Sh = 0.3.

10

8

6

4

2

12

81 2 3 4 5 6 70
x/d

1

p,
 П

а

2

3



АКУСТИЧЕСКИЙ ЖУРНАЛ  том 64  № 4  2018

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ 447

мого возмущениями (10), падающими на полу-
плоскость. Введем декартову систему координат с
началом на кромке полуплоскости (рис. 14). По-
луплоскость находится в однородном потоке газа
скорости Vcf. Таким образом, требуется решить
конвективное волновое уравнение (5) со следую-
щими кинематическими и динамическими гра-
ничными условиями на плоскости 

(11)

(12)

где нижние индексы I и II обозначают отношение
величин к верхнему ( ) или к нижнему ( )
полупространству. Соответственно,  – средняя
плотность окружающего газа,  – нормальное
смещение границы между областями I и II отно-
сительно невозмущенного состояния,  – раз-
ница давлений по обе стороны от границы 

Решение ищется в фурье-пространстве:

(13)

В этом случае решение, удовлетворяющее усло-
вию излучения, с учетом явного выделения падаю-
щего поля при  может быть записано в виде

(14)
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где  – фурье-образ падающего поля (10), кото-
рый в декартовой системе координат (рис. 14)
имеет следующий вид:

(15)

полученный с использованием [29]. Положение
разрезов для функции  в комплексной α-плоско-
сти зависит от параметра ζ, который считается
действительным. Характерное положение разре-
зов для различных значений ζ, при котором вы-
полняется условие излучения, изображено на
рис. 15.

Применяя преобразование (13) к основным
уравнениям и граничным условиям, получаем:

(16)

где  – производная падающего поля по коорди-
нате у,  и  – фурье-образы смещения свобод-
ной границы  и разницы давлений  ниж-
ние индексы “–” и “+” означают, что соответ-
ствующие функции регулярны соответственно в
верхней и нижней полуплоскостях комплексной

-плоскости. Последнее уравнение из (16) может
быть разрешено с помощью метода Винера–

Хопфа [30]. Так как  то
уравнение Винера–Хопфа может быть переписа-
но в следующем простом виде:

(17)

Следуя стандартной процедуре [26, 30], необ-
ходимо произвести факторизацию функции L,
что для настоящей задачи не составляет труда:
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Рис. 14. Постановка задачи о рассеянии поля волно-
вых пакетов на задней кромке полуплоскости.
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(18)

Затем подстановка выражения (18) в уравнение (17)
приводит к

(19)

Конечным шагом является представление функ-
ции Е в виде

(20)
где члены выражения (20) могут быть записаны в
виде интегральной формулы Коши [30]:

(21)

Выражение (19) в этом случае может быть пере-
писано как

(22)

Уравнение (22) определяет аналитическую во
всей α-плоскости функцию, которая тождествен-
но равна нулю в соответствии с обобщенной тео-
ремой Лиувилля, принимая во внимание поведе-
ние функций  при  и требуя вы-
полнения условия Жуковского–Кутта на задней
кромке [11, 26].

Затем, после обратного преобразования Фу-
рье, итоговое выражение для возмущения давле-
ния может быть записано как
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(23)

где интеграл  представляет собой комбинацию
начального возмущения, прошедшего из области
II в область I, а также рассеянного поля от падаю-
щего на кромку возмущения. Интеграл в выраже-
нии для  вместе с  представляют собой соот-
ветственно рассеянное на кромке и отраженное
от полуплоскости поля.

Для упрощения анализа финального результа-
та оценим интегралы (21) с помощью одномерно-
го метода перевала [32] для случая широкого вол-
нового пакета 

(24)

при этом седловая точка  определяется уравне-

нием  где

Для такого определения функции  для
седловой точки имеет громоздкий вид, но для слу-
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Рис. 15. Характерное расположение разрезов функции  при различных значениях .
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чая широкого волнового пакета, чей максимум
расположен достаточно далеко от кромки (случай
низких частот, см. рис. 8б), можно оценить ее зна-
чение как

Деформация контура интегрирования для (21)
при применении метода перевала приводит также
к появлению члена, связанного с интегрировани-
ем по берегам разреза в нижней комплексной по-
луплоскости (рис. 15) при пересечении его конту-
ром интегрирования. Однако данный член далее
не рассматривается ввиду его исчезающе малого
вклада в интересующее нас дальнее поле.

Далее произведем асимптотическую оценку в

дальней зоне  интеграль-
ных членов в выражении (23) с помощью метода
перевала для кратных интегралов [31]. Для это-
го введем систему координат ), где –π ≤
θ ≤ π, –π/2 ≤ ψ ≤ π/2 (рис. 14). В этом случае ко-
ординаты седловой точки  определяются

системой уравнений 

где  = =  и записывают-

ся в виде

(25)

Приближение дальнего поля приводит к тому,
что выражения для возмущений давления в обла-
стях I и II могут быть представлены как

(26)
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где нижний индекс s означает, что соответствую-
щая функция вычисляется в седловой точ-
ке  а матрица Q определяется как

При этом стоит отметить, что мы не учитываем
дополнительные члены, связанные с полюсом 
в выражении (24). Эти члены отвечают за про-
шедшее начальное возмущение в область I и за
отражение начального возмущения от границы

 которые, как отмечалось выше, малы в ин-
тересующем нас диапазоне углов. Индекс d в выра-
жении (26) обозначает, что в решении рассматри-
вается лишь вклад дифракции начального возму-
щения на кромке полуплоскости в дальнее поле.

После ряда математических преобразований
выражение (26) может быть записано в более
удобной форме:

(27)
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Выражение (27) все еще сложно анализиро-
вать, но в ряде специальных случаев можно про-
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рении результатов на перпендикулярной к пла-
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координат так, что  (рис. 14), а также в слу-
чае отсутствия спутного потока (Mcf = 0) получим

(28)

Таким образом, как и следовало ожидать, вы-
ражение (28) демонстрирует в дальней зоне ди-
польный характер рассеянного на кромке полу-
плоскости поля с направленностью, напоминаю-
щей кардиоиду (кроме чистой кардиоиды 
в числителе, в выражении также присутствует за-
висящий от полярного угла θ знаменатель). Что
касается зависимости решения от геометрии за-
дачи, то полученное выражение демонстрирует
экспоненциальную зависимость от параметра h,
отвечающего за расстояние между осью струи и
пластиной. Также следует отметить, что при про-
чих равных параметрах волновых пакетов вклад
старших мод m при увеличении h становится су-
щественно меньше вследствие присутствия в зна-
менателе члена  (при этом из рис. 6 и 7 видно,
что в дополнение к этому амплитуда пакетов
старших мод m > 1 меньше, чем мод m = 0, ±1. Это
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свидетельствует о том, что конечное решение будет
в основном определяться нулевой и первой модами
(m = 0, ±1) ближнего поля, а последующие моды бу-
дут вносить лишь незначительные корректировки в
итоговый результат.

Отметим, что в рамках данной задачи можно
было бы воспользоваться подходом Амиета [32]
(что было проделано в работе [14]) и рассмотреть
начальное возмущение (4) в виде суперпозиции
бесконечно широких волновых пакетов или пада-
ющих плоских волн:

(29)

для которого необходимо подобрать лишь два па-
раметра в виде амплитуды и конвективной скоро-
сти, измеренные в области линейных гидродина-
мических возмущений в точке под кромкой пла-
стины (как это было проделано для волновых
пакетов, с той лишь разницей, что нет необходи-
мости в дополнительной информации для извле-
чения ширины и расположения максимума паке-
та). Кроме меньшего количества необходимой
информации для моделирования возмущения в
данном виде отметим также простоту аналитиче-
ского решения. Так, вычисление интегралов типа
Коши в (22) тривиально в виду того, что функция

 содержит дельта-функцию Дирака 

Таким образом, результат (28) для данного случая
можно записать в следующем виде:
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Рис. 16. Сравнение модельных и экспериментальных PSD шума взаимодействия под углом  (а) для Mj = 0.4,
(б) для Mj = 0.82. Обозначения кривых: 1 – экспериментальный спектр, 2 – результат моделирования с учетом
осесимметричной и первой мод m = 0, ±1, 3 – результат моделирования с учетом трех мод m = 0, ±1, ±2.
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(30)

Выражения (28) и (30) приводят к одному ре-
зультату, если в определении седловой точки 
оставить лишь второй член и при этом учитывать
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упомянутую процедуру определения амплитуды
 на основе экспериментальных данных в случае

волнового пакета и плоской волны. Однако упро-
щенное представление возмущений ближнего
поля в виде суперпозиции плоских волн приво-
дит к потере информации о зависимости итогово-
го решения от геометрических характеристик на-
блюдаемых в эксперименте волновых пакетов.
Так, решение, полученное в настоящей работе, в
явном виде позволяет оценить влияние парамет-
ров δ и x0 на результат. Именно комбинация экс-
периментальных данных о параметрах волновых
пакетов и расчетной модели, учитывающей эти
параметры, позволяет обосновать применимость
упрощенной формулы (30): для наблюдаемых в
эксперименте волновых пакетов различие двух
решений оказывается малым (наиболее заметно
оно на низких частотах и составляет около 1 дБ).

РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ

Рассмотрим далее результаты моделирования
шума взаимодействия струи и пластины на осно-
ве полученного решения (28) и эксперименталь-
ных данных о ближнем поле турбулентной струи
и произведем сравнение с результатами экспери-
мента для конфигурации струя–пластина.

Для построения модельного спектра шума вза-
имодействия расчет по формуле (28) проводился
для следующих чисел Струхаля: Sh = 0.05, 0.1, 0.2,
0.3, 0.4, 0.5, 0.6. Сначала было оценено влияние
количества азимутальных мод, учитываемых в ре-
шении (28). На рис. 16 показано, что добавление
второй моды к осесимметричной и первой модам
в падающем на пластину поле приводит к малому
изменению результата (менее 0.5 дБ). Таким об-
разом, при расчетах возможно использование
упрощенной процедуры, включающей рассеяние

mA

Рис. 17. Сравнение модельных и экспериментальных
PSD шума взаимодействия под углом .
Сплошные линии обозначают экспериментальные
данные, пунктирные линии – моделирование. Обо-
значения кривых: 1 – Mj = 0.4, 2 – Mj = 0.53, 3 – Mj =
= 0.7, 4 – Mj = 0.82, 5 – Mj = 0.88. Для наглядности ре-
зультаты для каждого последующего режима, начи-
ная с Mj = 0.53, увеличивались соответственно на 5,
10, 15 и 20 дБ.
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Рис. 18. Нормированные диаграммы направленности шума взаимодействия струи и пластины в различных частотных
диапазонах. Линии – результаты моделирования, маркеры – экспериментальные данные. (а) Mj = 0.4, (б) Mj = 0.53.
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на кромке лишь осесимметричной и первой мод
ближнего поля струи.

Сравнение спектров шума взаимодействия для
различных режимов истечения струи под углом

 приведено на рис. 17. Как видно, наблю-
дается хорошее согласие между модельными и
экспериментальными спектрами: верно описы-
вается форма спектра и ее изменение с ростом
скорости истечения струи, положение и уровень
максимума. Заметные отличия (до 3–5 дБ) можно
наблюдать на низких частотах (Sh < 0.2), что мо-
жет быть связано с несколькими факторами: для
низких частот все менее справедлива замена пла-
стины конечных размеров полуплоскостью, а
также может нарушаться допущение о том, что
наличие пластины не влияет на параметры разви-
тия волн неустойчивости.

На рис. 18 показаны нормированные диаграм-
мы направленности для чисел Струхаля 0.2, 0.3,
0.4, соответствующих окрестности максимума
спектра шума взаимодействия. Поскольку при
больших скоростях струи шум взаимодействия
быстро теряется на фоне шума струи при умень-
шении полярного угла, что не позволяет построить
его направленность в значимом диапазоне углов,
на рис. 18 приведены результаты только для срав-
нительно медленных струй. Направленности стро-
ились относительно кромки пластины (рис. 1), по-
этому для экспериментальных данных произво-
дился пересчет углов расположения микрофонов
относительно кромки пластины, а результаты при-
водились к единому радиусу при помощи исполь-
зования обратной радиальной зависимости. Стоит
отметить, что экспериментальная направленность
с хорошей точностью описывается простым мно-
жителем  (см. (30)).

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В работе проведено экспериментальное иссле-
дование ближнего и дальнего поля изолирован-
ной струи, а также дальнего поля струи при нали-
чии вблизи нее плоской пластины, имитирующей
крыло самолета. Показано, что наличие пласти-
ны приводит к существенному усилению шума
струи на низких и средних частотах, симметрич-
ному по обе стороны от пластины. На основании
предыдущих исследований предположено, что
данное усиление связано с рассеянием на задней
кромке пластины дозвуковых возмущений ближ-
него поля струи. Экспериментальное исследова-
ние структуры поля вблизи слоя смешения струи
показало, что в области умеренных частот значи-
мы лишь первые три азимутальные моды пульса-
ций давления, причем возмущения имеют вид
волновых пакетов, форма которых и скорость
конвекции возмущений зависят от частоты.

θ 90= °

sin( 2) (1 M cos )mθ − θ

Предложена модельная структура ближнего
поля, в которой огибающая волновых пакетов на
контрольной цилиндрической поверхности мо-
делируется гауссианом, а скорость возмущений
принята постоянной по всей длине пакета. Пара-
метры модельных волновых пакетов определены
из данных эксперимента. Получено аналитиче-
ское решение задачи рассеяния так построенных
возмущений на полуплоскости, в котором учиты-
вается возможное наличие спутного потока.
Показано, что спектральные характеристики рас-
сеянного поля и его направленность хорошо со-
ответствуют характеристикам шума взаимодей-
ствия струи и пластины, измеренного в экспери-
менте.

Таким образом, разработанная простая модель
позволяет по данным ближнего поля изолирован-
ной струи оценивать направленность и спек-
тральные характеристики шума взаимодействия
струи и пластины в области умеренных частот в
том случае, когда задняя кромка пластины нахо-
дится в ближнем гидродинамическом поле струи.

Дальнейшие исследования могут быть направ-
лены на измерения параметров ближнего поля
при наличии спутного потока и валидации моде-
ли для полетных условий, что важно с точки зре-
ния ее использоваться на ранних этапах проекти-
рования самолета для уточнения оценки уровней
шума на местности. Кроме того, метод решения,
использующий подход Винера–Хопфа, позволит
аналитически рассмотреть случаи поверхности
крыла с произвольным импедансом с целью раз-
работки методов снижения шума взаимодей-
ствия.

Авторы выражают благодарность В.Ф. Копьеву
за интерес к работе и полезные замечания. Теоре-
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и торговли РФ. Экспериментальный анализ ближ-
него поля струи проведен в рамках госзадания, вы-
полняемого научными коллективами исследова-
тельских центров и (или) научных лабораторий об-
разовательных организаций высшего образования
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