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Проведены измерения шума современного регионального самолета с помощью метода бимфор-
минга при летных испытаниях в конфигурации захода на посадку с выпущенными шасси и откло-
ненными элементами механизации крыла (предкрылками и закрылками). Проведена локализация
и выполнено ранжирование источников шума самолета при натурных числах Рейнольдса. Сравне-
ние результатов летных испытаний с результатами акустических измерений шума обтекания для
крупномасштабной модели крыла, полученных ранее в DNW-NWB, показало хорошее соответ-
ствие результатов измерений шума крупномасштабной модели, отмасштабированных на натурный
размер, с результатами для шума обтекания крыла самолета в летных испытаниях.
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ВВЕДЕНИЕ
Разные источники шума вносят различный

вклад в общий уровень шума самолета на различ-
ных режимах полета (взлет, набор высоты, посад-
ка) [1]. Локализация этих источников в летном
эксперименте и их ранжирование по уровню шу-
ма позволяет определить, какие из источников
являются доминирующими и, соответственно,
какие из них необходимо снижать в первую оче-
редь, в целях выполнения сертификационных
требований ИКАО.

Кроме того, значительный интерес представ-
ляют локализация и ранжирование источников
шума на этапе проектирования самолета (напри-
мер, в экспериментах с уменьшенными моделями
крыла [2] и шасси [3]), чтобы заблаговременно
выявить наиболее проблемные с точки зрения
акустики элементы разрабатываемого летатель-
ного аппарата и внести необходимые модифика-
ции с целью снижения шума.

Однако ранжирование источников шума в лет-
ных испытаниях и в эксперименте с уменьшен-
ными моделями может привести к разным ре-
зультатам [4]. Это связано с большим количе-
ством безразмерных параметров, определяющих
процесс генерации звука турбулентным потоком.
Как следствие, когда масштаб моделей изменяет-

ся, доли вкладов различных источников в общий
излучаемый шум часто перераспределяются, в ре-
зультате чего источники звука, которые дают до-
минирующий вклад в излучение в натурных усло-
виях, являются вторичными для маломасштаб-
ных моделей. И наоборот, на маломасштабных
моделях могут появляться эффективные обрат-
ные связи, которые теряют свою эффективность
на крупномасштабных моделях. Таким образом,
существует опасность того, что результаты иссле-
дований на уменьшенных моделях будут непра-
вильно диагностированы, что приведет к концен-
трации основных усилий (с соответствующей по-
терей времени и денег) на разработке технологий
подавления шума для источника, который стано-
вится вторичен в натурных условиях или даже ис-
чезает при летных испытаниях самолета.

Как следствие, сравнение экспериментальных
результатов шума обтекания для уменьшенной
модели планера самолета и результатов летных
испытаний для этого самолета представляет зна-
чительный интерес. По всей видимости, первой
работой, где было проведено такое сравнение, яв-
ляется [5], в которой было получено хорошее (в
пределах 3 дБ) совпадение результатов летных ис-
пытаний самолета Boeing 747-100 и результатов
измерений шума обтекания 3% модели этого са-
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молета в соответствии с достаточно простой фор-
мулой

(1)

где SPL – уровень шума в третьоктавной полосе
частот с центральной частотой f, λ – масштаб мо-
дели, U – скорость полета, r – расстояние до на-
блюдателя, а нижние индексы F и M обозначают
условия летных испытаний и испытаний модели,
соответственно. Зависимость шума от скорости в
работе [5] была принята равной n = 5.

Интересно отметить, что в отличие от шума
обтекания крыла, масштабирование шума шасси
на натурные масштабы в соответствии с уравне-
нием (1) оказалось неудовлетворительным. Уже в
работе [6] отмечалось, что хорошее совпадение
летных и маломасштабных испытаний в работе
[5] может быть связано с особенностями механи-
зации крыла данного самолета (в частности,
длинными участками трехщелевых закрылков),
которые приводят к преобладанию в шуме обте-
кания шума задней кромки. Как следствие, для
других самолетов с более простой механизацией
способ пересчета шума на натурные масштабы в
соответствии с уравнением (1) может также ока-
заться неудовлетворительным.

Аналогичное исследование было проведено в
работе [7], в которой сравнивались результаты
летных испытаний самолета DC-10 и результаты
измерений шума его 4.7% модели. Способ пере-
счета в целом соответствовал уравнению (1) с уче-
том эффекта Доплера и затухания звука в атмо-
сфере. Скорость полета UF была равна скорости
потока в испытаниях с моделью UM, поэтому про-
блемы пересчета шума на разные скорости не воз-
никало. Было получено, что пересчет испытаний
маломасштабной модели на условия полета при-
водит к хорошему совпадению в области низких
частот, но к значительному (до 10 дБ) занижению
для высоких частот по сравнению с данными лет-
ных испытаний, причем это занижение шума бы-
ло устойчивым эффектом почти для всех углов
наблюдения. Так как в работе [7] локализация ис-
точников шума в летных испытаниях не проводи-
лась, то более высокие уровни шума в условиях
полета могут объясняться, например, вкладом
двигателей.

Тот же самый подход к пересчету шума на на-
турные масштабы, что и в работе [7], был исполь-
зован в [8], где исследовалась 9.1% (масштаб 1 :11)
модель крыла самолета Airbus А320/321. При этом
результаты сравнения шума этой модели с данны-
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ми летных испытаний показали, что пересчет на
условия полета приводит к завышению шума в
области низких частот (<400 Гц) по сравнению с
данными летных испытаний, тогда как в области
высоких частот наблюдается хорошее совпадение
уровней шума. Максимум диаграммы направлен-
ности, полученной при пересчете данных измере-
ний модели, оказался в очень хорошем (с точно-
стью 1 дБ) соответствии с данными летных испы-
таний, однако форма диаграммы направленности
заметно отличалась. Легко видеть, что выводы ра-
бот [7] и [8] оказались в целом противоречащими
друг другу.

В перечисленных выше работах результаты
летных испытаний сравнивались с результатами
измерений шума маломасштабных моделей. В ра-
боте [4] с помощью метода бимформинга после-
довательно проводилась идентификация и ран-
жирование источников шума на малой (6.3%) и
большой (26%) моделях крыла самолета Boeing
777-200 в условиях аэродинамической трубы, а
затем то же самое было сделано непосредственно в
летном эксперименте. Сравнение этих результатов
показало значительное сходство в локализации ис-
точников, но также продемонстрировало значи-
тельное расхождение в их ранжировании: для испы-
таний с уменьшенными моделями шум передней
кромки предкрылка устойчиво определялся как
важный источник шума, в то время как в летных
испытаниях этот источник шума отсутствовал.
Такое расхождение может быть связано с различ-
ным характером обтекания передней кромки
предкрылка (ламинарное в испытаниях в аэроди-
намических трубах, турбулентное в летных испы-
таниях) из-за разности в числах Рейнольдса, либо
с геометрическими упрощениями модели при ее
уменьшении. Можно отметить, что 26% модель
крыла в целом лучше воспроизводила источники
шума, полученные из летных испытаний, чем
6.3% модель.

Вместо метода пересчета, соответствующего
уравнению (1), в работе [9] был предложен метод,
где в качестве коэффициента подобия было взято
не просто отношение размеров натурного само-
лета и модели, а отношение, зависящее от числа
Рейнольдса. В частности,

(2)

где коэффициент γ зависит от условий потока.
Такой подход привел к значительному улучше-
нию совпадения результатов летных испытаний
для самолета MD-11 и измерения шума его 4.7%
модели. Похожий подход был рассмотрен в [10],
где в качестве отношения размеров была выбрана
толщина пограничного слоя на поверхности
предкрылка, но он не привел к улучшению совпа-

−γ= λ γ = −2 , 1.1 1.2,F Mf f
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дения спектров шума модели и летных испыта-
ний по сравнению с работой [8].

В работе [11] было также проведено исследова-
ние по сравнению результатов измерения шума
моделей в заглушенной аэродинамической уста-
новке (13.3% модель самолета Airbus А320 и пол-
номасштабное крыло Airbus A320) и результатов
летных испытаний самолета Airbus A319 (у само-
летов Airbus A319 и A320 крылья идентичны). Мо-
дель пересчета была близка к уравнению (1) с той
разницей, что степень зависимости шума от ско-
рости была принята равной не n = 5, а n = 4.5; кро-
ме того, при пересчете учитывалась дипольная
направленность шума обтекания. Проведенное
сравнение показало хорошее совпадение резуль-
татов.

Хорошее совпадение результатов измерений
шума 18% модели крыла самолета Cessna Citation
Sovereign и результатов летных испытаний этого
самолета было также получено в работе [12] для
зависимости шума от скорости, соответствующей
n = 6.

Приведенный выше краткий обзор литерату-
ры показывает, что локализация и ранжирование
источников шума на уменьшенных моделях, а
также пересчет спектров шума на натурные усло-
вия, могут привести к хорошему совпадению с
данными летных испытаний, но при этом различ-
ные исследователи используют различные мето-
ды такого пересчета.

В данной работе проводится локализация и
ранжирование источников шума современного
регионального самолета с помощью метода бим-
форминга, и полученные результаты сравнивают-
ся с результатами измерений шума 12.3% модели
крыла этого самолета [2]. Зависимость уровня

шума от скорости при этом определялась из ре-
зультатов испытаний с уменьшенной моделью, и
затем использовалась для пересчета на условия
летных испытаний. Локализация источников в
летных испытаниях с помощью метода бимфор-
минга была проведена впервые в отечественной
практике.

Статья организована следующим образом.
В Разделе 1 приведено краткое описание экспе-
риментов и результатов локализации источников
шума для 12.3% модели крыла самолета в аэроди-
намической трубе с заглушенной рабочей частью
DNW-NWB (Брауншвейг, Германия). В Разделе 2
подробно рассматриваются летные эксперимен-
ты, в том числе карты локализации источников
шума самолета и их ранжирование. В Разделе 3
проводится сравнение результатов измерений
шума модели и летных испытаний.

1. РАНЖИРОВАНИЕ ИСТОЧНИКОВ
ШУМА МОДЕЛИ КРЫЛА

Экспериментальное исследование аэроаку-
стических и аэродинамических характеристик
12.3% модели крыла (рис. 1) в конфигурации за-
хода на посадку было проведено в 2013 г. в мало-
шумной аэродинамической трубе DNW-NWB с
заглушенной рабочей частью. Подробное описа-
ние этих экспериментов и полученных результа-
тов приведено в работе [2].

В рамках этих экспериментов была выполнена
локализация источников шума элементов меха-
низации крыла и исследованы концепции сниже-
ния шума предкрылков и закрылков, изученные
ранее на маломасштабных моделях участков кры-
ла в заглушенной камере АК-2 ЦАГИ [13, 14].

Рис. 1. Испытания модели крыла в безэховой рабочей части DNW-NWB.

(a) (б)
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Модель крыла в посадочной конфигурации,
исследованная в DNW-NWB, имела размах крыла
2.2 м и включала следующие элементы: крыло,
двухсекционные однощелевые закрылки, двух-
секционные предкрылки, фюзеляж, мотогондола
двигателя, пилон, обтекатели механизмов выпус-
ка закрылков. Двухсекционные предкрылки бы-
ли выполнены с зазором в области пилона. Угол
отклонения внутренней секции предкрылка со-
ставлял 24.6°, а внешней секции – 28.5°. Углы от-
клонения закрылков составляют 36.8° для внут-
реннего закрылка и 38.6° для внешнего закрылка.
Гондола двигателя без внутреннего и внешнего
смешивания потоков была смоделирована в виде
корпуса с воздуховодом, установленным на пило-
не под крылом.

Для локализации и ранжирования источников
шума модели крыла использовалась 140-микро-
фонная измерительная система для бимформин-
га (рис. 1а) диаметром около 3 м, установленная
на расстоянии 3.4 м от модели. К данным измере-
ний микрофонов этой решетки применялся ряд
поправок, в частности поправка на рефракцию
звука на слое смешения, поправка на направлен-
ность микрофонов, поправка на атмосферное по-
глощение и поправка на конвективное усиление.
После этого скорректированные данные микро-
фонной решетки использовались для локализа-
ции источников шума модели крыла с помощью
алгоритма бимформинга CLEAN-SC [15].

Полученные в результате карты локализации
источников шума модели крыла приведены на
рис. 2 для разных третьоктавных частотных полос
для одного из исследованных режимов обтекания
(скорость потока 70 м/с, геометрический угол
атаки 7.9°). Частоты карт локализаций fM, пред-
ставленные на рис. 2, выбраны таким образом, что-
бы при пересчете на натурный масштаб fF в соответ-
ствии с выражением (1) или (2) при λ = 0.123 приво-
дить к средним частотам (800–2000 Гц),
оказывающим основной вклад в шум на местно-
сти в сертификационной метрике EPNL [16].

Из рис. 2 видно, что источники шума локали-
зуются примерно в одних и тех же областях кры-
ла, но при этом их относительная амплитуда для
разных частот разная. Можно выделить следую-
щие источники шума: полость корневого пред-
крылка, боковые кромки корневого предкрылка
и закрылка в месте соединения с фюзеляжем, на-
правляющие закрылков, боковая кромка конце-
вого закрылка и направляющие предкрылков, зо-
на соединения пилона двигателя с концевым
предкрылком.

2. РЕЗУЛЬТАТЫ ЛОКАЛИЗАЦИИ 
ИСТОЧНИКОВ ШУМА САМОЛЕТА 

В ЛЕТНЫХ ИСПЫТАНИЯХ
Летные испытания проводились в 2018 г. для

опытного самолета в конфигурации захода на по-
садку на аэродроме вблизи г. Жуковский (Мос-
ковская область).

Локализация источников пролетного шума са-
молета в ходе летных испытаний проводилась с по-
мощью 108-микрофонной измерительной системы
для бимформинга производства Bruel & Kjaer [17].
Измерительная система представляет собой гори-
зонтально установленную 9-лучевую микрофон-
ную решетку диаметром 12 м, предназначенную
для быстрого и точного развертывания в условиях
летного эксперимента (рис. 3а). Стандартный
диапазон частот измерительной системы состав-
ляет от 600 Гц до 6 кГц.

Микрофонная решетка должна устанавли-
ваться на ровной плоской поверхности взлетно-
посадочной полосы (бетон, асфальт), так как она
использует инвертированные микрофоны, рас-
положенные заподлицо с поверхностью земли,
что позволяет эффективно учитывать эффект от-
ражения звука от этой поверхности. В связи с тем,
что исследования по локализации источников
шума самолета проводились одновременно с
предварительными сертификационными испы-
таниями этого самолета, размещение микрофон-
ной решетки на взлетно-посадочной полосе
аэродрома было невозможно. В результате изме-
рительная система была развернута на аэродроме
вблизи посадочной контрольной точки вдоль тра-
ектории воздушного судна (рис. 3б), так что высо-
та траектории самолета над центром антенны на-
ходилась в диапазоне 100–180 м. Микрофонная
решетка была размещена на ровном участке
утрамбованного песка с фанерными листами,
установленными сверху (рис. 3а).

Для синхронизации акустических данных с
местоположением самолета относительно изме-
рительной системы использовался генератор точ-
ного времени ES-292, причем сигнал IRIG-B за-
писывался синхронно с акустическими данными.
Система позиционирования обеспечивала изме-
рения с частотой 10 Гц следующих параметров са-
молета: 1) абсолютное время, 2) три координаты
самолета, 3) три компоненты скорости самолета,
4) углы тангажа, крена и рыскания самолета.

Возможность измерения этих параметров од-
новременно с акустическим сигналом является
принципиальной для последующей обработки
полученных данных, так как в летных испытани-
ях они менялись в широком диапазоне. Для всех
пролетов носовое и основное шасси были выпу-
щены. Стоит также отметить, что при пролете над
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микрофонной решеткой самолет совершал не го-
ризонтальный полет, а следовал по посадочной
глиссаде.

Последующая обработка данных и построение
карт источников пролетного шума выполнялись в
программе NSI Array Acoustics Post Processing с
синхронизацией файла акустических измерений
с IRIG-B сигналом с помощью алгоритма NLLS.

На рис. 4 показана карта локализации источ-
ников шума самолета в широкой полосе частот
(315 Гц–5 кГц) при пролете самолета над микро-
фонной решеткой на высоте 100 м со скоростью
72 м/с. Видно, что основными источниками шума
при пролете самолета, наряду с двигателями (пи-
лон за двигателем), являются шасси (носовое и
основное) и элементы механизации крыла. Сле-
дует отметить, что анализируемый полет характе-

Рис. 2. Карты локализации источников шума обтекания модели крыла в разных полосах частот. Скорость потока
70 м/с, геометрический угол атаки 7.9°.
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ризуется режимом работы двигателя с повышен-
ной тягой и, соответственно, повышенным уров-
нем шума двигателя. Тем не менее, элементы
планера вносят сопоставимый вклад в общий
уровень шума, что свидетельствует о важности
источников шума обтекания и необходимости их

уменьшения для снижения уровня шума самолета
в целом.

В дополнение к этим хорошо известным ис-
точникам шума, на опытном образце самолета
был обнаружен новый источник шума, а именно
хвостовая пята, шум обтекания которой сравним

Рис. 3. (а) – Измерительная система из 108 микрофонов, развернутая на аэродроме; (б) – положение микрофонной
антенны на аэродроме и используемая система координат.

(a) (б)

x

y

z

Рис. 4. Карта локализации источников шума, совмещенная с фотографией самолета. Диапазон частот 315 Гц–5 кГц.
Динамический диапазон 15 дБ.
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Рис. 5. Карты локализации, построенные для третьоктавных частотных полос с центральной частотой: (а) – 315, (б) –
400, (в) – 500, (г) – 630, (д) – 800, (е) – 1000, (ж) – 1250, (з) – 1600 Гц. Динамический диапазон 15 дБ.
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с шумом двигателя. Это устройство устанавлива-
ется только на опытных образцах самолета по со-
ображениям безопасности и отсутствует в серий-
ной комплектации. Как следствие, шум обтека-
ния хвостовой пяты обычно не измеряется при
акустических испытаниях самолетов; в данной
работе шум хвостовой пяты измерен и локализо-
ван с помощью метода бимформинга, по-види-
мому, впервые.

Карты локализации источников шума самолета
в отдельных третьоктавных полосах частот приве-
дены на рис. 5.

На рис. 5а показана карта локализации для
третьоктавной полосы с центральной частотой
315 Гц. Основными источниками шума самолета
для этой частоты являются носовое и основное
шасси, а также зона пилона за обоими двигателя-
ми (что соответствует, скорее всего, шуму струи).
Меньший уровень шума излучается внешним
участком предкрылка. На рис. 5б и 5в представле-
ны карты локализации для третьоктавных полос с
центральной частотой 400 и 500 Гц, соответствен-
но. Здесь основными источниками являются зона
пилона позади двигателей, наружные секции
предкрылков и внутренние секции закрылков.
По сравнению с ними вклад носового и основно-
го шасси заметно меньше. В полосе частот 630 Гц
(рис. 5г) шасси и шум двигателя снова становятся
доминирующими. Карты локализации на рис. 5д
и 5е демонстрируют появление нового источника
шума (хвостовой пяты), сопоставимого по ам-
плитуде с носовым шасси и шумом двигателя.
В полосах частот с центральными частотами 800 и

1000 Гц хвостовая пята является доминирующим
источником, причем для полосы 1000 Гц шум об-
текания этого конструктивного элемента превы-
шает шум двигателя на несколько дБ. Для более
высоких частот (1250 и 1600 Гц) шум обтекания
хвостовой пяты пропадает, и в качестве основных
источников шума вновь определяются зона пило-
на за двигателем, шасси и элементы механизации
крыла.

Методика бимформинга позволяет не только
определить доминирующие источники шума са-
молета в разных полосах частот, но и определить
спектры шума для отдельных областей самолета,
соответствующих различным акустическим ис-
точникам (рис. 6).

На рис. 6а выделены области, соответствую-
щие следующим источникам: (1) левый двига-
тель, (2) правый двигатель, (3) левое основное
шасси, (4) правое основное шасси, (5) носовое
шасси, (6) хвостовая пята. Интегрируя плотность
звуковой энергии по площади каждой области,
можно получить спектр шума каждого из соответ-
ствующих источников летательного аппарата
(рис. 6б).

Видно, что в рассматриваемой полосе частот
(315 Гц–5кГц) спектры шума как двигателей, так
и основных шасси имеют максимум в районе ча-
стоты 630 Гц. При этом спектры шума левого и
правого двигателей, а также левого и правого ос-
новного шасси близки друг к другу (за исключе-
нием частоты 500 Гц для основного шасси). Этого
и следовало ожидать, так как оба двигателя рабо-
тают на одинаковых режимах и должны создавать

Рис. 6. (а) – Отдельные области самолета, соответствующие различным источникам шума, (б) – третьоктавные спек-
тры шума отдельных источников.
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одинаковый шум; аналогично, основные шасси
обтекаются одинаковым потоком и их шум также
должен быть одинаковым. Таким образом, бли-
зость спектров двигателей и основных шасси сви-
детельствует о корректности выделения отдель-
ных источников шума с помощью используемого
алгоритма бимформинга. Спектр шума носового
шасси также имеет максимум на частоте 630 Гц,
но этот максимум более выражен, а спектр шума
носового шасси уменьшается быстрее с ростом
частоты, чем спектр шума основного шасси. Шум
хвостовой пяты определяется в очень ограничен-
ной области частот и имеет максимум на частоте
1000 Гц, на которой он становится доминирую-
щим источником шума самолета.

Все предыдущие карты локализации были
приведены для положения самолета ровно над
центром микрофонной решетки. Однако исполь-
зуемая измерительная система позволяет прове-
сти локализацию и ранжирование источников и
для других положений самолета при условии, что
его угловое положение находится в диапазоне уг-
лов θ = ±30° от вертикали, проходящей через
центр микрофонной решетки, т.е. для диапазона
углов, где пространственное разрешение микро-
фонной антенны ухудшается незначительно.
Определенный таким образом вклад каждого из
перечисленных выше источников в общий уро-
вень шума для различных угловых положений са-
молета при пролете приведен на рис. 7. Времен-

ной интервал усреднения для акустических дан-
ных составлял 0.1 с. Основной особенностью,
которая следует из рис. 7, является небольшое
превышение уровней шума двигателя над уровня-
ми шума планера (носовое шасси, основное шасси,
хвостовая пята), несмотря на то, что данный полет
был выполнен с повышенной частотой вращения
вентилятора и, следовательно, повышенным
уровнем шума двигателя.

Возможность выделения в результатах летных
испытаний шума обтекания элементов планера
позволяет провести сравнение этого шума с ре-
зультатами измерений шума уменьшенной моде-
ли крыла в DNW-NWB.

3. СРАВНЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ ЛЕТНЫХ 
ИСПЫТАНИЙ С ИЗМЕРЕНИЯМИ ШУМА 

МОДЕЛИ КРЫЛА

В приведенных выше результатах летных ис-
пытаний шум крыла не рассматривался. Чтобы
определить уровни шума крыла SPLwing, из сум-
марного уровня шума самолета OASPL был вы-
чтен шум других источников SPLj, приведенных
на рис. 7 (носовое и основное шасси, двигатели и
хвостовая пята):

(3)
=

 
= − 

 


6
SPL 10OASPL 10

wing 10
1

SPL 10 lg 10 10 .j

j

Рис. 7. Вклад отдельных источников в суммарный шум самолета для разных угловых положений самолета во время за-
хода на посадку. Диапазон частот 315 Гц–5 кГц.
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Рис. 8. Третьоктавный спектр общего шума самолета (черная кривая) и спектр шума обтекания крыла самолета
(оранжевая кривая).
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Можно ожидать, что получаемый в результате та-
кого вычитания шум связан с двумя крыльями и
элементами их механизации. На рис. 8 показан
третьоктавный спектр определенного таким об-
разом шума крыла в сравнении со спектром об-
щего шума самолета. Видно, что крыло и его ме-
ханизация являются значимым источником шума
самолета.

Как уже упоминалось выше, масштабная мо-
дель крыла самолета с элементами механизации
ранее была испытана в DNW NWB. Таким обра-
зом, представляет интерес сравнение шума кры-
ла, полученного в ходе проведенных летных ис-
пытаний, с результатами измерений шума в DNW
NWB. Чтобы выполнить такое сравнение, данные
DNW-NWB должны быть масштабированы на
натурный масштаб.

В работе [2] было показано, что использование
степени зависимости шума от скорости n = 5 при-
водит к хорошему совпадению спектров шума об-
текания модели крыла в DNW-NWB, измеренных
для разных скоростей потока. Таким образом, для
пересчета на натурный масштаб представляется
естественным использовать уравнение (1) с n = 5.
Коэффициент масштаба для полумодели при
этом равен λ = 0.123, а отношение расстояний до
микрофонов rM/rF = 3.4/100 = 0.034.

На рис. 9 приведено сравнение спектра шума
крыла, полученного в летных испытаниях, с от-
масштабированными результатами измерений
шума модели крыла, полученных в DNW-NWB.
Так как измерения в DNW-NWB проводились для
полумодели крыла, а в летном эксперименте шум,
полученный в соответствии с выражением (3), со-
ответствует полному крылу, то отмасштабиро-
ванный спектр шума в DNW-NWB был удвоен.
Из рис. 9 видно, что спектры шума крыла демон-
стрируют приемлемое согласие, особенно для ча-
стот fF < 3 кГц.

Увеличивающееся расхождение между данными
летных испытаний и экспериментов в DNW-NWB
для частот fF > 3 кГц может быть связано с тем, что
уровень шума в летных испытаниях, определяе-
мый уравнением (3), включает в себя не только
шум обтекания механизированного крыла, но и
вклады от других источников шума, локализуе-
мых методом бимформинга вне областей 1–6
(рис. 6), например, шум вентилятора. Как след-
ствие, хорошее совпадение спектров шума на рис. 9
в области частот fF < 3 кГц свидетельствует о том,
что в летных испытаниях в этом частотном диапа-
зоне шум, определяемый уравнением (3), дей-
ствительно является шумом механизированного
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крыла, тогда как для более высоких частот к шуму
крыла добавляются дополнительные источники.

Таким образом, принимая во внимание мас-
штабирование частоты, источники шума элемен-
тов механизации крыла, полученные на крупно-
масштабной модели в DNW-NWB, разумно со-
гласуются с результатами летных испытаний. Для
более надежного количественного сравнения не-
обходимо выполнить серию полетов с уменьшен-
ной тягой двигателя и убранным носовым и ос-
новным шасси, чтобы избежать маскировки ис-
точников шума механизации крыла.

ВЫВОДЫ

Одновременно с предварительными сертифи-
кационными летными испытаниями современ-
ного регионального самолета проводились аку-
стические измерения по локализации и ранжиро-
ванию источников шума самолета с помощью
антенны из 108 микрофонов. Были рассчитаны
карты локализации источников шума, а также
спектры отдельных зон источников, и было пред-
ставлено ранжирование источников на основе
общих уровней звукового давления в каждой об-

ласти источника. Данные исследования были вы-
полнены впервые в отечественной практике.

Анализ данных летного эксперимента по лока-
лизации и ранжированию источников пролетного
шума самолета показал, что для испытательного
самолета в конфигурации захода на посадку ис-
точники шума, связанные с силовой установкой,
и источники, связанные с элементами планера,
равны. С одной стороны, это может означать до-
вольно низкий уровень шума двигателя, а с дру-
гой стороны, указывает на необходимость одно-
временного снижения шума многих источников с
целью снижения шума в сертификационной кон-
трольной точке самолета в целом.

В ходе летных испытаний впервые был лока-
лизован и измерен шум обтекания хвостовой пя-
ты самолета. Было также показано, что результа-
ты летных испытаний разумно согласуются с ис-
точниками шума элементов механизации крыла,
полученными на крупномасштабной модели в
DNW-NWB. Для более подробного количествен-
ного сравнения необходимо выполнить серию
полетов с уменьшенной тягой двигателя и убран-
ным носовым и основным шасси, чтобы избежать
маскировки источников шума механизации крыла.

Рис. 9. Спектры шума крыла, полученные в ходе летных испытаний (синяя кривая) и основанные на модельных ис-
пытаниях (красная кривая).
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