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Проведено экспериментальное исследование шума обтекания маломасштабных моделей крыла с 
механизацией (предкрылком и закрылком). Показано, что установка шевронов на нижней кромке 
предкрылка приводит к снижению шума как для прямого, так и для стреловидного крыла. Одновре­
менные акустические и аэродинамические измерения показали, что шевроны приводят к подавле­
нию тональных компонент шума предкрылка, не оказывая значительного влияния на аэродинами­
ческие характеристики крыла.
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ВВЕДЕНИЕ

Шум обтекания элементов конструкции плане­
ра является одним из основных источников шума 
современных гражданских самолетов при заходе на 
посадку 11, 2| и поэтому важен с точки зрения вы­
полнения самолетами сертификационных норм по 
шуму на местности. К  главным источникам шума 
обтекания относятся шасси и элементы механиза­
ции крыла, такие как предкрылки и закрылки. Ре­
зультаты летных экс пери ментов для самолетов А340 
131 и Боинг-777 |4| показали, что предкрылок дей­
ствительно является 1зажным источником шума са­
молета при заходе на посадку. Подробный обзор ме­
ханизмов генерации шума предкрылка и способов 
его снижения приведен в |2|. Среди предлагаемых 
методов снижения широкополосного шума пред­
крылка можно упомянуть уменьшение расстояния 
между задней кромкой предкрылка и основным 
крылом, облицовку поверхности полости пред­
крылка звукопоглощающими конструкциями, за­
полнение полости предкрылка непроницаемым ма­
териалом, установку на задней кромке предкрылка 
проницаемых для потока щеток.

Спектры шума предкрылка, получаемые при 
проведении экспериментов в аэродинамических 
трубах с заглушенной рабочей частью и при чис­
ленном моделировании, могут содержать помимо 
широкополосной компоненты также сильные то­
нальные гармоники в области низких и средних 
частот. 13 настоящий момент единое мнение отно­
сительно причины их возникновения не вырабо­

тано. Наиболее часто в литературе встречаются 
два возможных объяснения. Обе гипотезы исхо­
дят из того, что тональные компоненты в спектре 
шума предкрылка связаны с возникновением 
акустической обратной связи при протекании по­
тока через область между предкрылком и крылом.

Согласно первой гипотезе тональное акустиче­
ское излучение является ламинарным эффектом и 
связано с обра зованием обратной связи между аку­
стическими волнами и волнами неустойчивости 
Толлмина—Шлихтинга в пограничном слое на ниж­
ней поверхности предкрылка. Аналогичный меха­
низм исследовался ранее применительно к  шуму 
изолированного профиля 15—9|. Исходя из этого 
предположения, генерация тональных компонент 
шума предкрылка является следствием малого чис­
ла Рейнольдса и полностью исчезает при натурных 
числах Рейнольдса, когда пограничный слой 
предкрылка становится турбулентным. На осно­
вании предположения, что для образования об­
ратной связи необходим ламинарный погранич­
ный слой на нижней кромке предкрылка, для по­
давления тональных компонент в спектре шума 
предкрылка, измеряемого в заглушенных аэроди­
намических трубах, обычно используются турбули- 
заторы на нижней кромке предкрылка. Ряд иссле­
дований 110— 121 показал, что такие гурбул и заторы 
действительно подавляют тональные компоненты в 
спектре шума предкрылка, тогда как в ряде других 
исследований 113— 15| было обнаружено, что то­
нальные компоненты присутствуют и после уста­
новки турбул и заторов. Поэтому представляется.
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что простое увеличение числа Рейнольдса не яв­
ляется достаточным для подавления тональных 
гармоник, так что механизм генерации тональ­
ных гармоник может в принципе реализовывать­
ся и при течениях с большим числом Рейнольдса.

Другой возможный сценарий связан с образо­
ванием обратной связи между сдвиговым слоем, 
сходящим с нижней задней кромки предкрылка, 
и акустическим источником, образующимся в 
месте натекания сдвигового слоя на внутреннюю 
поверхносты1редкрылка. Данный процесс анало­
гичен механизму генерации шума при обтекании 
неглубокой полости 113, 16—18|.

В упомянутых выше работах турбулизаторы, ко ­
торые продемонстрировали свою эффективность с 
точки зрения подавления тонального шума, были 
неоднородны в направлении размаха крыла: шев­
ронный турбулизатор в |11| или зигзагообразная 
пленка в 1121. Эти турбулизаторы, помимо увеличе­
ния эффективного числа Рейнольдса потока, при­
водили также к  возмущениям потока в направле­
нии размаха крыла, что могло оказывать влияние 
на сход вихрей с нижней кромки предкрылка. Как 
следствие, вихри, сходящие с нижней кромки пред­
крылка, становились менее двумерными и менее 
когерентными в направлении размаха крыла, пере­
ход к  трехмерной вихревой структуре начинался 
раньше, а сами вихревые структуры становились 
слабее, что могло привести к  ослаблению обратной 
связи, ответственной за генерацию тональных аку­
стических компонент.

Основываясь на идее разрушения когерентно­
сти источника вдоль размаха крыла, был предло­
жен 119. 2()| новый способ снижения шума пред­
крылка, который состоит в установке шевронов 
на нижней кромке предкрылка. Эксперименты в 
заглушенной камере А К-2  Центрального аэрогид- 
родина ми чес кого института (Ц АГИ ) с маломас­
штабной ( I : IX.5) моделью элемента прямого крыла 
показали 1201. что этот метод эффективно подавля­
ет тональные компоненты и приводит к некоторому 
снижению широкополосного шума. Стоит отме­
тить, ч то возмущение потока, неоднородное по раз­
маху крыла, может также быть реализовано, напри­
мер, с помощью вдува потока 1211 или с помощью 
плазменных актуаторов [22—24|.

Приведенные выше соображения относитель­
но работы шевронного предкрылка основывают­
ся на двумерной модели прямого крыла, и поэтому 
данный метод снижения шума требует проверки 
для более реалистичных конфигураций крыла 
(стреловидных, сужающихся и т.д.), когда трехмер­
ные эффекты могут быть существенными. Кроме 
того, требуется, чтобы метод снижения шума пред­
крылка не приводил к ухудшению аэродинамиче­
ских характеристик крыла. Так как в заглушенной 
камере АК-2 измерение аэродинамических харак­
теристик не предусмотрено, модель прямого крыла 
с шевронным предкрылком исследовалась в аэро­

динамической трубе Т-5 ЦАГИ, и было показано, 
что шевроны не оказывают значительного эф­
фекта на аэродинамические характеристики кры­
ла 1201. Однако аэродинамическая труба Т-5 не 
является заглушенной, и поэтому одновремен­
ные акустические и аэродинамические измере­
ния в ней не могли быть проведены.

Данная работа посвящена экспериментально­
му исследованию влияния шевронов, располо­
женных на нижней кромке предкрылка, на шум 
прямого и стреловидного крыла. В ней впервые 
приводятся результаты одновременных акустиче­
ских и аэродинамических измерений, проведен­
ных для прямого крыла с базовым и шевронными 
предкрылками. Эти измерения были выполнены 
в заглушенной аэродинамической трубе AWB Гер­
манского центра авиации и космонавтики (D LR ), 
что позволило, в том числе, сравнить результаты 
исследования шевронных предкрылков на двух 
различных установках: А К -2  ЦАГИ (Москва) и 
AWB DLR (Брауншвейг, Германия).

Исследование концепции шевронного пред­
крылка применительно к  стреловидному крылу 
проводится впервые. Эксперименты с маломас­
штабной моделью стреловидного крыла были про­
ведены в заглушенной камере А К-2  ЦАГИ.

О П И С А Н И Е  МОДЕЛЕЙ 
И ТЕС Т-М АТРИ Ц Ы  Э КС П ЕРИ М ЕН ТА

Экспериментальное исследование включало 
изучение влияния на шум обтекания крыла раз­
личных параметров, таких как угол атаки а , угол 
стреловидности у, углы отклонения предкрылка 
5S|m и закрылка бп.1р, скорость потока U и геометри­
ческие параметры шевронов. Шевроны задавались 
высотой / /  и углом при вершине р (рис. 1). Они 
устанавливались на нижней кромке предкрылка, 
как схематично показано на рис. 2. Для маломас­
штабной модели (1 : 13.2) крыла FI6, исследовав- 
шейся в AWB DLR, шевронная нижняя кромка 
предкрылка была реализована с помощью сменных 
полос с шевронами (рис. 36). Для моделей крыла, 
исследовавшихся в АК-2  ЦАГИ, менялись пред­
крылки целиком (рис. За).

В заглушенной аэродинамической трубе AWB 
DLR были проведены одновременные измерения 
акустических и аэродинамических характеристик 
модели прямого крыла. Тест-матрица этих экспе­
риментов приведена в табл. 1.

В заглушенной трубе с открытой рабочей частью 
AWB DLR поток истекает из сопла высотой 1.2 м и 
шириной 0.8 м, имеющего степень поджатая 1 : 9. 
Максимальная скорость потока составляет 60 м/с. 
На стороне разрежения установлен коллектор, ко­
торый можно передвигать таким образом, чтобы 
учесть отклонение потока нагруженной моделью 
крыла. Подробное описание характеристик трубы 
AWB DLR приведено в 1251.
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Рис. 1. Геометрические параметры шенронон пред­
крылка.

Рис. 2. (а) Предкрылок без шенронон (базовый); (б) 
предкрылок с шевронами.

Модель крыла в AWB DLR устанавливалась го­
ризонтально (рис. 4). Микрофоны располагались 
в нижней полусфере (это направление представ­
ляет интерес с точки зрения шума на местности.

генерируемою при обтекании планера самолета) 
пол углами 0 =  50°, 70°, 90° и 110° к  оси струи, вдоль 
горизонтальной линии на расстоянии 119 см от пе­
редней кромки основного крыла (см. рис. 5). Рас­
стояние от микрофонов до пола составляло 20 см, 
расстояние от передней кромки предкрылка до 
передней кромки основного крыла — 4.5 см. Для 
измерений использовались полудюймовые мик­
рофоны Bruel &  Kjaer4189c предусилителями типа 
2669 (частотный диапазон 40-25600 Гц, чувстви­
тельность 50 мВ/Па). Запись данных экспери­
мента выполнялась с помощью четырехканаль­
ной системы сбора и анализа данных Bruel &  Kjaer 
LA N -X I module type 3160-A-042. Перед началом 
эксперимента все измерительные каналы калибро­
вались с помощью пистонфона Bruel &  Kjaer типа 
4228. Для выполнения измерений по методу “ бим- 
форминга”  использовалась собственная решетка 
микрофонов, разработанная в DLR.

Детали эксперимента в А К -2  ЦАГИ с мало­
масштабной (I : 18.5) моделью прямого крыла 
описаны в 1201. Настоящая работа продолжает 
это исследование уже применительно к  стрело­
видному крылу. Тест-матрина экспериментов с 
прямым и стреловидным крылом приведена в 
табл. 2 (прямому крылу соответствует угол стре­
ловидности 0°).

Масштаб моделей прямою и стреловидного 
крыла для экспериментов в А К-2  (1 : 18.5) был 
ограничен требованием, чтобы модель крыла рас-

Рис. 3. (а) Шевронный предкрылок для модели прямого крыла в АК-2 ЦАГИ: (б) насадка с шевронами для модели 
прямого крыла в AWB DLR.
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полагалась в потенциальном участке круглой 
струи, истекающей из сопла диаметром 400 мм. 
А К -2  является заглушенной установкой с откры­
тым рабочим контуром для исследования шума 
струи и шума обтекания. Поток истекает в заглу­
шенную камеру, имеющую размеры 9.6 х 5.5 х 4.0 м. 
Стены заглушенной камеры облицованы акусти­
ческими полиуретановыми клиньями, обеспечи­
вающими отклонение от условий свободного по­
ля не более I дБ в рабочей полосе частот 200— 
20000 Гц для звуковых волн с интенсивностью не 
более 160 дБ. Максимальная скорость потока при 
измерениях шума обтекания составляет 85 м/с. 
Маломасштабные (I : 18.5) модели элементов 
крыла с шевронными предкрылками показаны на 
рис. 6.

Для акустических измерений в А К -2  использо­
валась полярная микрофонная решетка, установ­
ленная сбоку от оси потока на дуге окружности 
радиусом 2 м с центром на передней кромке моде­
ли (рис. 7). Установка микрофонов на гаком рас­
стоянии позволила расположить в дальнем звуко­
вом поле восемь микрофонов в диапазоне углов 
0 =  30°— 110°, отсчитываемых от направления на­
бегающего потока. При этом поток не вносил ис­
кажений в измерения микрофонов на малых уг­
лах наблюдения (микрофоны не "замывались”  
потоком, отклоняемым моделью в их сторону). 
Модель устанавливалась вертикально, чтобы рас­
положенные горизонтально микрофоны измеря­
ли направленность звукового поля в нижней по­
лусфере под крылом.

Микрофоны для измерений в А К -2  и пистон- 
фон для их калибровки были те же, что и для экс-

Таблица 1. Тест-матрица экспериментов с шевронны­
ми предкрылками в AWB DLR

Угол стреловидности 0°
Высота шеврона / / 6, 10, 14 мм
Угол шеврона р 60°, 80°
Угол предкрылка 5sla, 28°

Угол закрылка 6п.,р 36°
Скорость потока 40. 50, 60 м/с
Геометрический угол атаки 10°, 12°, 15°

Таблица 2. Тест-матрица экспериментов с шевронным 
предкрылком в АК-2 ЦАГИ

Угол стреловидности 0°, 14°, 29°
Высота шеврона // 3, 5, 7, 11 мм

Угол шеврона р 60°, 80°

Угол предкрылка 5S|al 0°, 25°

Угол закрылка 5Пар 0°, 33°

Скорость потока 50-75 м/с

Геометрический угол атаки

О'От0о

периментов в AWB DLR. Запись данных экспери­
мента выполнялась с помощью двалцатиканальной 
системы сбора и анализа данных Bniel &  Kjaer 
PULSE 3560D. Спектральный анализ и постобра­
ботка акустических сигналов, полученных в экспе­
риментах в Л К-2  ЦАГИ и AWB DLR, проводились с 
помощью профаммы Bniel &  Kjaer PULSE LabShop.

Рис. 4. Модель крыла с шевронным предкрылком и AWB DLR. (а) Схематичное изображение установки: (б) фотогра­
фии модели крыла в трубе AWB (вид снизу, наблюдатель находится вниз по потоку от модели крыла).
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Рис. 5. Расположение микрофонов в заглушенной аэродинамической трубе AWB DLR.

Рис. 6. Маломасштабные модели элементов крыла с шевронными предкрылками для испытаний в АК-2 ЦАГИ: 
(а) прямое крыло, (б) стреловидное крыло.

РЕЗУЛЬТАТЫ Э КС П ЕРИ М ЕН ТО В 
С ПРЯ М Ы М  КРЫ ЛОМ

Типичные спектры шума прямого крыла с ба­
зовым предкрылком, полученные в AWB DLR, 
приведены на рис. X. Видно, что в спектрах шума

присутствуют узкополосные пики. Локализация 
источников шума с помощью метода “ бимфор- 
минга”  (рис. 9) для этой модели показала, что ис­
точником тональных компонент в спектре шума 
действительно является область предкрылка.
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Рис. 7. Схема расположения микрофонои в ЛК-2 11ЛГИ. 
Вид сверху.

Уровень звука. дБ

Рис. 8. Типичный спектр для базового предкрылка в 
AWB DLR. Скорость потока 60 м/с. Серая кривая 
угол атаки 10°. черная -  15°. Микрофон расположен 
под углом 0 = 90°.

2000 Ги 3150 Га 4000 Ги

0.2 0.4 0.6 08 
X, м

0.2 0.4 0.6 0Х 
X. м

Рис. 9. Локализация источников тональных компонент в спектре шума предкрылка при измерениях в AWB DL.R. Ско­
рость потока 60 м/с. угол атаки 10° (спектр шума для данного режима представлен на рис. X). Белой пунктирной ли­
нией показана передняя кромка основного крыла. SPL уровень звука. X  -  расстояние вдоль оси потока. К -  рассто­
яние вдоль размаха крыла.

Установка шевронов на нижней кромке пред­
крылка приводит к  подавлению этих пиков 
(рис. 10). Влияние шевронных предкрылков на 
шум обтекания крыла приведено в табл. 3. Видно, 
что из рассмотренных моделей наиболее эффек­
тивным с точки зрения шумоглушения является 
предкрылок с самыми мелкими шевронами.

Можно отметить высокую чувствительность 
шума предкрылка к геометрическим параметрам 
шевронов. Действительно, например, шевроны 
высотой 10 мм, но с разным углом (5, дают разни­
цу в уровне шума в 3—4 дБ. При этом, как можно 
видеть из табл. 3, шевроны могут приводить как к 
уменьшению, гак и увеличению шума. Аналогич­
ный эффект увеличения шума предкрылка при 
установке турбулизаторов на его нижней поверх­
ности наблюдался, например, в работе 1261.

С другой стороны, таблицы 4 и 5 показывают, 
что если для данной геометрии крыла найдены 
геометрические параметры шеврона, обеспечива­
ющего снижение узкополосного шума, этот шев­
рон будет подавлять тональные компоненты в

Таблица 3. Влияние шевронного предкрылка на шум 
крыла (в дБ) по сравнению с базовым случаем при раз­
личных углах положения микрофонов. Скорость потока 
60 м/с, угол атаки 15°. Диапазон частот 800-5000 Га

ОО«о 70°

ООO' 110°

/ /= 6  мм, Р = 60° -2.5 -3.2 -2.5 -3.7
/ /= 1 0  мм, р = 60° 1.9 0.2 1.5 -0.3
/ /=  10 мм. р = 80° 6.1 4.1 5.5 3.0
/ /=  14 мм, Р =  60° 5.5 3.9 4.8 2.6
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Уровень звука, дБ

Рис. 10. Спектры шума для базового предкрылка 
(черная кривая) и лучшего шевронного (серая кри­
вая). Угол атаки 15°, скорость потока 60 м/с. микро­
фон расположен под углом 0 = 90°.

Сп
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сиектре шума предкрылка и для других углов ата­
ки и скоростей набегающего потока.

Важным фактором эффективности снижения 
шума предкрылка являются аэродинамические 
характеристики базового и модифицированного 
за счет шевронов крыла. В заглушенной аэроди­
намической трубе AWB DLR были проведены од­
новременные акустические и аэродинамические 
исследования маломасштабной модели прямого 
крыла Г16с базовым и шевронным предкрылка­
ми. Имевшаяся в DLR модель прямого крыла F16 
была оборудована 47 датчиками давления (13 на 
предкрылке. 21 на основном крыле и 13 на за­
крылке). Для исследования влияния шевронов 
была изготовлена отдельная модель предкрылка, 
имеющая ту же геометрию, что и оригинальный 
предкрылок, но позволяющая устанавливать насад­
ки с шевронами. Эта модель предкрылка не была 
оборудована датчиками давления, так что экспери­
менты с шевронными предкрылками позволяли ис­
следовать влияние шевронов только на распределе­
ние давления на основном крыле и закрылке, но не 
на предкрылке.

На рис. 11 представлено сравнение распреде­
ления давления для моделей крыла с базовым и 
шевронным предкрылками. Скорость набегающего 
потока и угол атаки максимальны (60 м/с и 15° со-

Таблица 4. Снижение шума (в дБ) с помощью лучшего 
предкрылка на скорости потока 60 м/с для различных 
углов атаки а при различных углах положения микро­
фонов. Диапазон частот 800-5000 Гц

L/i О 0 70° 90° 110°

« =  10° -1.6 -1.5 -1.0 -1.6

и =  12° -3.9 -3.7 -3.2 -4 .4

и =  15° -2.5 -3.2 -2.5 -3.7

Рис. 11. Распределение давления по поверхности мо­
дели крыла FI6 nAWB DLR: черная кривая — базовый 
предкрылок, серая кривая шевронный предкрылок. 
Ср коэффициент давления, с — хорда крыла.

ответственно). Данные на рис. 10 приведены для 
шевронного предкрылка (высота / /  =  6 мм, угол (3 =  
=  60°), обеспечивающего максимальное снижение 
шума. Видно, что за исключением небольшой раз­
ницы вблизи передней кромки основного крыла 
распределения давления одинаковы. Максималь­
ная разница вС/вблизи передней кромки не превы­
шает 3.2% и в сумме для крыла и закрылка меньше
0.8%. Это согласуется с результатами эксперимен­
тов в аэродинамической трубе Т-5 ЦАГИ |20|, где 
было получено, что в диапазоне углов атаки 0°—15° 
и при скорости набегающего потока 50 м/с отли­
чие в коэффициенте подъемной силы крыла с ба­
зовым и шевронным предкрылком не превышало 
1%. Следует сказать, что влияние шевронов па 
аэродинамику полномасштабного крыла ожида­
ется меньшим, чем для маломасштабной модели, 
поскольку шевроны не будут масштабироваться 
при переносе на натурное крыло (они оказывают 
локальное воздействие на обтекающий поток). Как 
следствие, отношение высоты шеврона к хорде 
крыла Н/с  будет для полномасштабного крыла 
меньше, чем для данных моделей, так что шевроны 
должны оказывать меньшее влияние на аэродина­
мику крыла. Таким образом, можно сделать вывод, 
что шевроны на нижней кромке предкрылка при 
достаточной акустической эффективности оказы­
вают слабый эффект на аэродинамические харак те­
ристики крыла.

Интересно отметить, что на спектрах шума, 
полученных в результате испытаний в AWB DLR, 
присутствуют несколько пиков, тогда как спек­
тры шума обтекания крыла в А К -2  ЦАГИ (см., 
например, рис. 8 |2()|) содержат только один пик. 
При этом углы отклонения предкрылка в обеих
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Таблица 5. Снижение шума (н дБ) с помощью лучшего 
предкрылка при угле атаки 12° для различных скоро­
стей потока U при различных углах положения микро­
фонов. Диапазон частот 800—5000 Ги

50° 70° 90° 110°

U = 40 м/с -1.7 -1.7 - 1.1 -1.9

(/=50 м/с -3.7 -4.7 -5.2 -4.9

(/=60  м/с -3.9 -3.7 -3.2 -4.4

моделях были одинаковы, а углы отклонения за­
крылка составляли 35° и 36°. Представляется мало­
вероятным, что отличие в 1° отклонения закрылка 
приводит к такому резкому изменению формы 
спектра. Возможным объяснением разницы формы 
спектров могло бы быть различие в числе Рейнольд- 
садля этих моделей (модель вА К -2  ЦАГИ меньше 
модели, исследовавшейся b AWB DLR). Однако уве­
личение скорости потока в Л К -2  ЦЛГИ до 75 м/с 
позволило выйти на те же числа Рейнольдса, что 
и при экспериментах в AWB D LR , но при этом 
форма спектров осталась без изменения. По всей 
видимости, различие в спектрах шума связано 
исключительно с различием геометрии модели 
крыла и значительным размахом модели, испы­
танной в AWB DLR.

РЕЗУДЬТЛТЫ Э КС П ЕРИ М ЕН ТО В 
СО СТРЕЛО ВИДНЫ М  КРЫ ЛОМ

Д ля изучения эффекта стреловидности в Л К-2  
ЦЛГИ исследовалась модель участка стреловид­
ного крыла с механизацией (рис. 66), геометриче­
ски подобная модели прямого крыла, исследо­

вавшейся ранее в |2()|. Так как модели имели оди­
наковый масштаб (~1 : 18.5), число Рейнольдса 
для них было одинаковым (~1 х 10'’), что позволя­
ло выделить только влияние стреловидности.

На рис. 12 приведены спектры шума обтека­
ния для различных углов стреловидности модели. 
Оказалось, что для стреловидного крыла, как и 
для прямого, при наличии выпущенного пред­
крылка в спектре шума появляется сильная тональ­
ная компонента. При этом зависимость амплитуды 
узкополосного пика от угла стреловидности немо­
нотонна и достигает максимума при / =  14°. Так как 
тональные компоненты в спектре шума предкрылка 
вызваны появлением резонансной обратной связи в 
полости предкрылка, такие факторы как угол атаки, 
скорость набегающего потока, углы отклонения 
элементов механизации являются важными пара­
метрами, определяющими эффективность меха­
низмов генерации узкополосных пиков. Приве­
денные на рис. 12 данные показывают, что угол 
стреловидности также является одним из таких 
о 11 редел я ющи х п ара м етро в.

Оказалось, что возникающие в спектре шума 
предкрылка стреловидного крыла узкополосные 
пики могут быть также эффективно подавлены с 
помощью шевронов на нижней кромке пред­
крылка (рис. 13). Влияние шевронных предкрыл­
ков на шум обтекания крыла приведено в табл. 6 
для двух наиболее эффективных геометрий шев­
ронов. Видно, что, как и для случая прямого кры­
ла, из рассмотренных моделей наибольшее шумо- 
глушение обеспечивается предкрылком с самыми 
мелким и шевронам и.

Уровень звука, дБ 
80

70

60

50

40

30
500 1000 2000 4000 8000 16000

Частота, Ги

Рис. 12. Спектры шума модели крыла для различных 
углов стреловидности '/. Скорость набегающего пото­
ка 70 м/с, угол атаки 15°. Микрофон расположен под 
углом 0 = 80°.
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Рис. 13. Спектры шума для базового (черная кривая) 
и шевронного (серая кривая) предкрылков. Угол ата­
ки 15°, скорость потока 70 м/с. микрофон располо­
жен пол углом 0 80°.
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Таблица 6. Влияние шевронного предкрылка на шум крыла (в дБ) по сравнению с базовым случаем при различ­
ных углах положения микрофонов. Скорость 70 м/с, угол стреловидности 14°, угол атаки 15°. Диапазон частот 
800-5000 Гп

30° 40° 50° 60° 70° 80° 90° 110°

/ /= 7  мм, р = 60° -4.5 -5.1 -3.8 -3.5 -4.1 -3.2 -1.2 -2.3

/ /  =  5 мм. |S = 60° -4.8 —5.6 -4.4 -4.1 -4.5 -3.5 -1.8 -2.8

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Таким образом, в данной работе показано, что 

установка шевронов на нижней кромке пред­
крылка может обеспечивать снижение шума как 
для прямого, так и для стреловидного крыла при 
всех рассмотренных углах атаки, стреловидности 
крыла, скоростях потока и углах наблюдения. 
Проведенные эксперименты продемонстрирова­
ли высокую чувствительность шума предкрылка к 
геометрическим параметрам шевронов, таким как 
высота шеврона // и угол при вершине (L Измене­
ние этих параметров может приводить как к сниже­
нию, так и к увеличению шума. Как для прямого, 
так и для стреловидного крыла наиболее э<|х|)ектив- 
ными с точки зрения снижения шума оказались са­
мые мелкие из исследовавшихся шевронов (//= 6 мм 
и 5 мм соответственно), т.е. воздействие носит не 
масштабный, а скорее локальный характер. Одно­
временные акустические и аэродинамические изме­
рения показали, что шевроны приводят к подавле­
нию тональных компонент шума предкрылка, не 
оказывая значительного влияния на аэродинамиче­
ские характеристики крыла.

Следует отметить, что с конструктивной точки 
зрения установка шевронов на нижней кромке 
предкрылка представляется вполне приемлемой, 
так как в этом месте у натурных предкрылков мо­
жет устанавливаться пластина с выдуваемым по­
током для борьбы с обледенением, на которой 
могут быть размешены небольшие шевроны.
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Потт-Поленске за помощь в проведении экспери­
ментов в AWB DLR. Измерения в AWB DLR были 
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