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飞机典型运行状态声源识别及其声功率估计
宋亚辉*

中国飞行试验研究院 飞机飞行试验技术研究所，西安　710089

摘要：识别飞机典型运行状态下的主要声源并估计其声功率，对飞机低噪声设计与噪声污染评估具有重要意义。基于波

束形成方法，发展了利用声阵列估算飞机外部气动声源声功率的算法和声贡献量分析方法，并设计了以“声–飞机–环境”参数

综合测试为核心的飞行试验总体技术方案。针对某型歼击机地面开车和某大型运输类飞机低空飞行 2 种场景，分别采用非均

匀线阵列和多臂螺旋声阵列，开展已知声源条件下的算法验证，以及飞机实际运行条件下的应用分析。结果表明，所提方法能

准确识别 200～2 000 Hz 频率范围内的主要声源，完成对发动机和机身声源辐射声功率的估算，并可进一步确定各声源对总

声能量的贡献量。
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Identification of sound sources and estimation of their radiated sound
power of aircraft in typical operating status

SONG Yahui*
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Abstract: Identifying  the  main  sound  sources  under  typical  aircraft  operating  status  and

estimating their radiated sound power are of great significance  for aircraft  low-noise design and

noise  pollution  assessment.  In  this  study,  a  beamforming  algorithm  is  employed  to  develop  a

method  that  utilizes  a  sound  array  to  identify  the  external main  airframe  sound  sources  and

estimate their radiated sound power levels during both aircraft ground operation and low-altitude

flight.  Additionally,  a method  for  analyzing  the  contribution  of  these main  sound  sources  is

proposed. A flight test technical plan is then presented, which centers around the measurement of

sound–aircraft–environment parameters. The proposed methods are validated through a series of

sound tests conducted on a fighter plane and a large transport aircraft, utilizing a well-designed non-

uniform  linear  acoustic  array  and  a  planar  multi-arm  spiral  acoustic  array.  The  results

demonstrate  the  efficacy  of  the  proposed  methods  in  accurately  identifying  the  main  sound

sources within  the  frequency  range  of  200–2 000 Hz,  as well  as  estimating  the  radiated  sound

power levels of the aircraft engine and airframe sound sources, thereby enabling the determination

of their respective contributions to the overall sound power.

Keywords: aircraft  sound;  sound  source  identification;  sound  power  estimation;  sound

contribution; flight test

 0    引　言

常规波束形成（CBF）方法是一种常见的相控阵

列信号处理方法，它将时域傅里叶谱估计推广至空

域，其输出的空间谱包含声源强度信息，能够反映不

同声源的相对辐射强度 [1-4]。研究者已发展了一系列
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CBF 改进方法，例如解卷积方法（DAMAS） [5]、最小

方差方法（MVDR） [6] 和相干源清除方法（CLEAN-

SC） [7] 等。在国外，基于阵列技术的飞机声源识别试

验已广泛开展 [8-10]，如美国波音公司与 NASA 开展的

QTD 系列项目和 ecoDemonstrator 项目 ，对波音

B777 与 B787 飞机进行了大量声源识别试验；德国

DLR、法国 ONERA 等机构也对 A340、A320–200、

727–300、757–200、A319 等多种机型开展了大规模

试验。国内也进行了相关技术研究，并针对运输类

飞机及其主要发声部件，开展了一系列声源识别飞

行试验和风洞试验[11-14]。

CBF 的波束输出结果可反映目标声源在阵列面

上的相对声压贡献，但仅能估计声源间的相对能量

强度，无法直接得到声源的实际能量。针对静止声

源，Hald[15] 提出了声强缩放理论，建立了 CBF 空间

谱与静止声源强度之间的关系；褚志刚等 [16] 通过修

正 Hald 声强缩放理论，给出了声源局部声功率的计

算方法。岳舒 [17-18] 和王思源 [19] 等进一步研究了基于

线阵列的运动声源声强缩放理论模型，并将其应用

于水下声源辐射声功率的估计。然而，上述工作尚

未推广至平面阵列，且缺少在飞机实际运行条件下

的应用验证。

面向飞机在地面开车和飞行状态下对外部机体

声源的识别需求 ，本文基于 CBF 及其改进方法

CLEAN-SC 进行关键部位声源识别，并选用能更好

保留声能量信息的 CBF 方法，构建基于线阵列和平

面螺旋声阵列的声强缩放模型，进而实现部位声源

声功率的估计和声源贡献量的定量分析。为此，设

计了以“声–飞机–环境”参数综合测试为核心的飞行

试验技术方案，通过开展歼击机地面开车和大型运

输类飞机低空飞行试验，对所提方法进行验证。

 1    基于波束形成的声源识别及其声功
率估计

 1.1   常规波束形成方法

y(t)

CBF 方法通过对每个阵元接收的信号进行延迟

加权求和来实现。其输出 可表示为：

y(t) = wH(θ)x(t)/M （1）

M θ t

x(t) = [x0(t), x1(t), · · · , xM−1(t)]
T

xi(t)

w(θ) = [w0(θ), w1(θ), · · · , wM−1(θ)]T

式中： 为阵元个数， 为阵列搜索角度， 为时间；

为阵列接收信号向

量，其中 为第 i个阵元接收的信号，上标 T 表示

矩阵转置； 为加

wi(θ)
H

权系数向量，其中 为第 i个阵元的加权系数；上

标 表示矩阵共轭转置。

阵列输出功率 PCBF 可表示为：

PCBF(θ) = wH(θ)Xw(θ)/M2 （2）

X = E[x(t)xH(t)] E[ ]式中： ，其中 表示数学期望。

 1.2   CLEAN-SC 方法

CLEAN-SC 方法旨在提高 CBF 的空间分辨能

力并抑制旁瓣。该方法基于主瓣与旁瓣的相干特性，

通过迭代方式去除与主瓣峰值相干的旁瓣成分。其

流程可概括为：首先，找出 CBF 输出中的最大谱峰

及其位置，计算该位置的点扩散函数，并从当前空间

谱中减去该函数；然后，重复上述步骤，直至前次迭

代结果的 1 范数小于新生成的阵列协方差矩阵。迭

代结束后，CLEAN-SC 的空间谱结果 PCLEAN-SC 为 [7]：

PCLEAN-SC =

N∑
i

Qi + PN （3）

i = 1, 2, · · · , N N

PK Qi

式中： ，为迭代序号； 为总迭代次

数； 为残余空间谱； 为第 i次迭代的替代谱峰。

Qi = P i−1
max10

−β||εj−εmax||2 （4）

P i−1
max i− 1 εj

εmax

β ||∗|| 2

式中： 为在第 次迭代的最大谱峰幅度， 和

分别为第 j个搜索网格点和第 i − 1 次迭代最大

谱峰对应网格点的坐标， 为距离加权系数， 为

Frobenius 范数。

 1.3   基于线阵列的声源辐射声功率估计

CBF 的空间谱可视为声源辐射能量的一种等效

空间分布，声能量可近似认为主要集中于波束形成

空间谱的主瓣内。声强缩放方法建立了阵列波束输

出与声源局部辐射声功率之间的换算关系，其核心

是采用一个与声压无关的缩放系数，将阵列空间谱

输出转化为等效声强。该等效声强在主瓣半径内的

积分，即为声源在阵列侧的半球辐射声功率。

pe

(m = 0, 1, · · · , M − 1)

rm k = ω/c

考虑如图 1 所示的阵元间距为 d的M元均匀线

阵列，该阵列位于二维坐标系 O1x1y1 中。设原点 O1

处参考声压为 ，入射声源的角频率、波长和声速分

别为 ω、 λ和 c，第 m个阵元

的位置为 ，聚焦方向波数 。图中，L为声

源到阵列中心的距离，R为声源到搜索点的距离。

在满足平面波假设的远场条件下，阵列在搜索角度

θ上的 CBF 波束输出 B0 为：

|B0(θ,ω)|2 =
1

M2
|pe|2

∣∣∣∣ sin(Mkd sin θ/2)
sin(kd sin θ/2)

∣∣∣∣2 （5）
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|B0(θ,ω)|2 = 0阵列模式的零点出现在 时，即：

Mkd sin θ1/2 = nπ, kd sin θ1/2 ̸= nπ, n = 1, 2, · · ·
（6）

θ1阵列波束输出的第一零点 满足：

Mkd sin θ1/2 = π （7）

θ
sin θ ≈ tan θ = R/L

当主瓣较窄且 L足够大时， 较小，可作近似

，此时阵列波束输出近似为：

|B0(R,ω)|2 = |pe|
2

∣∣∣∣ sin[MkRd/(2L)]

M sin[kRd/(2L)]

∣∣∣∣2, R ⩽ R1 （8）

主瓣半径 R1 可表示为：

R1 ≈ L sin θ1 = λL/Md （9）

α定义缩放系数 ，将线阵列的波束输出转化为等

效声强 Iscaled：

Iscaled(R,ω) = α|B0(R,ω)|2 （10）

波束输出在主瓣半径内的积分Wh 为：

Wh =

∫ R1

−R1

α|B0(R,ω)|2dR

= α|pe|2
∫ R1

−R1

∣∣∣∣ sin[MkRd/(2L)]

M sin[kRd/(2L)]

∣∣∣∣2dR （11）

则声源在阵列侧的半球辐射声功率有：

W h = 2πL2 |pe|2 / (ρc) （12）

ρ
W0 = 1 pW

α

式中： 为声传播介质密度。声功率级以分贝（dB）表

示，参考基准 。根据式（11）和（12），可得

线阵列的缩放系数 ：

α = 2πL2/

{
ρc

∫ R1

−R1

∣∣∣∣ sin[MkRd/(2L)]

M sin[kRd/(2L)]

∣∣∣∣2dR
}

（13）

α α通过数值方法可得 的积分结果。 仅取决于阵

列参数、测试距离以及声源频率。

综上，基于线阵列的声功率估计流程为：进行波

束形成，结合阵列参数与声源频率特性计算各频点

的声强缩放系数，对波束输出进行缩放得到等效声

强，并在主瓣半径内积分，最终获得声源在阵列侧的

半球辐射声功率。

 1.4   基于螺旋声阵列的声源辐射声功率估计

图 2 为基于平面螺旋声阵列的运动声源识别与

声功率估计模型。以阵列中心 O2 为原点建立坐标

系 O2x2y2z2，声源与阵列的距离满足远场条件。
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图 2    基于螺旋声阵列的声源识别与声功率估计模型

Fig. 2    Model  of  sound  source  identification  and  its  radiated  sound
power estimation based on spiral array

 

W(K)

k k0

K = k − k0

k

定义阵列模式 ，表示声阵列在搜索平面内

各搜索点的波束输出，其中 和 分别为聚焦方向与

声源入射方向的波数向量，且 。在聚焦

方向 上的波束输出为：

B2(k,ω) = |pe|
2|W(K)|2 （14）

其中，

|W(K)| ≡ 1

M

M−1∑
m = 0

ejK·rm =
1

M

M−1∑
m = 0

ej(k-k0)·rm （15）

对于均匀对数螺旋声阵列，其阵列模式可近似为：

|W (K)| ≈ |W (K)| = 2J1(KD/2)/ (KD/2) （16）

K

J1(KD/2) ξ1

式中 ：D为阵列孔径，K为 在 xOy平面投影的

取模。一阶贝塞尔函数 的第 1 个零点

满足：

ξ1 = K1D/2 = 1.22π （17）

K1 K式中， 为对应的 值。
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图 1    基于线阵列的声源识别与声功率估计模型

Fig. 1    Model  of  sound  source  identification  and  its  radiated  sound
power estimation based on linear array
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阵列波束输出在 xOy平面的投影可近似为：

B (k,ω) ≈ peW (k sin θ) （18）

W W(K)式中： 为阵列模式 的平均值。

R

ϕ
θ

如图 2 所示，用每个网格点到 z2 轴的距离 和

方位角 来描述主瓣半径内的波束输出。当波束主瓣

较窄且 L足够大时， 较小，主瓣半径内的波束输出

近似为：

B (R, ϕ) ≈ peW (kR/L) , R ⩽ R1 （19）

R1主瓣半径 （对应波束输出第 1 个零点位置）的表达

式为：

R1 = L sin θ1 ≈
LK1

k
≈ 2ξ1L

Dk
≈ 1.22

λL
D

（20）

α利用缩放系数 对主瓣半径内的波束输出进行

积分，并令其等于阵列侧的半球辐射声功率：∫ R1

0

∫ 2π

0

α|B(R, ϕ)|2RdRdϕ = 2πL2|pe|2/(ρc) （21）

α由此可得缩放系数 ：

α = L2/

[
ρc

∫ R1

0

W
2
(kR/L)RdR

]
（22）

u = (kR/L) (D/2)令 ，则：∫ R1

0

W
2
(kR/L)RdR =

(
2L

kD

)2 ∫ ξ1

0

[
2
J1(u)

u

]
udu

（23）

α缩放系数 可简化为：

α ≈ 5.88(D/λ)2/ (ρc) （24）

因此，基于螺旋声阵列的声功率估计流程与线

阵列类似：进行波束形成，根据阵列参数和声源频

率特性计算缩放系数，将波束输出转化为等效声

强，并在主瓣半径内积分，从而得到声源在阵列侧

的半球辐射声功率。

 1.5   飞机关键部位声源贡献量分析

根据各部位声源的声功率估计结果，可计算飞

机各部位声能量及其总和，二者之比即为各部位声

源对总声能量的贡献量。图 3（a）展示了歼击机地面

开车时的声源贡献量分析实例，声源分区包括喷管

及喷流区域、压气机及燃烧室区域、进气道及进气道

前区域。对于飞行状态下的飞机，需先进行多普勒

修正，再进行部位声源辐射声功率估计，进而分析各

部位声源的贡献量。图 3（b）为大型运输类飞机的主

要声源分区方式示例。

 2    “声–飞机–环境”参数综合测试飞行
试验技术方案

基于“声–飞机–环境”综合测试的飞行试验技术

方案如图 4 所示。通用试验资源包括试验对象、通用

保障资源（机场及其保障飞行运行的基础设施）以及

试验场地等。试验对象（飞机）是飞行试验的核心资

源，需在试验前完成其飞行能力评估及测试设备的

加改装。试验场地应具备适宜的气象与声学环境，

背景噪声低，并拥有开阔平坦的地形。

飞行试验的动作设计主要涉及确定飞行状态、

航迹与飞机构型等要素。试验对象的构型、飞行状

态和航迹共同决定了其噪声特性。航迹设计通常需

综合考虑试验对象的飞行性能、空域限制和试验场

地条件。试验动作采用航迹切入程序实施，典型动

作包括爬升、下滑和稳定平飞等。如图 5 所示，飞机

从切入点切入预设的目标航迹，保持目标飞行状态

直至采集到足够数据，随后调整飞行状态与航迹，以

相同方式执行下一个动作。航迹切入程序可连续实

施，有助于减少飞行起落次数，并提高数据采集的一

致性。

 3    方法验证

 3.1   歼击机地面开车试验验证
以歼击机为对象，开展地面开车场景下的静态

 

进气道及
进气道前区域

压气机及
燃烧室区域

喷管及
喷流区域

发动机
主起落架
增升装置
前起落架

（a）歼击机

（b）大型运输类飞机 
图 3    典型的飞机声源贡献量分析分区方式

Fig. 3    Typical  partitioning  methods  of  sound  sources  contribution
analysis of aircraft
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声源识别与声功率估计技术验证。试验方案如图 6 所

示：采用 56 阵元的非均匀线阵列，阵列孔径为 35 m，

阵列中心对准飞机参考原点 O3（双发尾喷口中心连

线与机体纵轴的交点），此时试验对象的坐标系定义

为 O3x3y3，阵列与飞机纵轴的水平距离为30 m。目

标识别频段为 200～2 000 Hz，在此频段内主瓣宽度

优于 1.0 m，动态范围大于 8 dB。

首先，使用发射粉红噪声的球声源进行验证。

该球声源安装在发动机尾部喷口处（即图 6 中的原

点 O3），高度与发动机喷口齐平。图 7 为在 CBF 基

础上应用 CLEAN-SC 算法得到的声源识别结果。

表 1 则基于图 3（a）的分区方式给出了声功率估计和

贡献量分析结果。结果表明，该方法在 200～2 000 Hz

频段内实现了准确的声源定位。声功率估计和贡献

量分析显示主要声源位于喷管及喷流区域，与试验

设定一致，从而验证了静态声源条件下所提方法的

正确性。

随后，开展发动机大功率运行状态下的声源识

别和声功率估计，结果见图 8 和 9。发动机喷管及喷

流区域为最主要的声源区，其声功率贡献量占比超

过 85%。

 3.2   大型运输类飞机飞行试验验证
以一架双发常规布局大型运输类飞机为研究对

象开展飞行试验，验证运动声源识别及声功率估计

方法。试验方案如图 10 所示，采用直径为 40 m 的

126 阵元平面螺旋阵列 ，目标频段设计为 200～

2 000 Hz，主瓣宽度优于 3.0 m，动态范围大于 10 dB。

表 2 列出了试验状态点，试验中同步采用差分卫星

定位系统测量飞行航迹，其精度 ≤ 0.5 m。

参照中国民用航空适航规章 CCAR–36–R3 的
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图 4    飞行试验技术方案

Fig. 4    Technical scheme of flight test
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图 5    采用航迹切入程序进行飞行试验动作设计

Fig. 5    Design  of  flight  test  maneuvers  using  flight  path  intercept
procedure
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图 6    歼击机地面开车试验方案

Fig. 6    Ground operation experimental scheme of fighter plane
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附件 A[20]，对实测阵列数据进行频响修正和传播修

正后，进行声源识别和声功率估计 [8, 14, 21-22]。数据处

理基本流程如图 11 所示。

在表 2 的 A1 状态中，飞机以较大发动机功率飞

行。发动机风扇作为旋转声源会产生显著的纯音，

其一阶通过频率可根据转速确定，空间位置则由卫

星定位系统测量的飞行航迹和姿态得出。2 台发动

机（简称“左发”“右发”）目标功率设置相同，其辐射

声功率应相当。因此，通过对发动机风扇声源进行

识别和声功率估计，可验证所提方法的有效性。

图 12 给出了 A1 状态的识别结果。在 2 个发动

机位置识别出了强度相当的显著声源，声能量主要

集中在 400～500 Hz 频段，这与发动机的实际参数

设定及其发声特性一致。发动机声源辐射声功率的

估计结果见表 3，其中 400～500 Hz 频段的声功率最

强，且左右发动机的估计结果相近，也与 2 台发动机

的功率设置相符。上述结果验证了本文方法对飞机

真实飞行场景下运动声源的适用性和正确性。

图 13 给出了 A2 状态主要部件声源的识别结

果，图 14 则给出了 A1 和 A2 这 2 种飞行状态的声贡

献量分析结果。可以发现，主要声源包括发动机、起
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图 7    粉红噪声源定位结果

Fig. 7    Experimental results of pink sound source location

 

表 1    歼击机声功率估计与贡献量分析结果

Table 1    The  radiated  sound  power  estimation  and  their  contribution
analysis of the fighter plane

频率/Hz
喷管及喷流
区域/dB

压气机及燃烧室
区域/dB

进气道及进气道前
区域/dB

125～250 132.95 101.26 100.56

250～500 133.01 101.73 99.96

500～1 000 133.37 100.95 100.01

1 000～2 000 133.24 100.83 99.87

总声功率/dB 139.17 107.23 106.13

贡献量 99.886% 0.064% 0.050%
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图 8    歼击机发动机地面最大功率运行的典型声源识别结果

Fig. 8    Typical  sound  sources  identification  results  for  fighter  engine
during maximum power ground operation
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Fig. 9    Sound  sources  contribution  analysis  of  fighter  engine
components under max power ground operation
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落架和增升装置。对于起飞构型（A1），起落架收起，

增升装置打开角度较小，最显著的声源是发动机，其

次是增升装置。对于降落构型（A2），起落架放下，增

升装置打开角度较大，尽管发动机功率与 A1 状态相

当，但起落架和增升装置成为主要声源，两者对总声

功率的贡献量超过 80%。这一结果定量给出了飞机

不同部位声源的贡献量，并实现了贡献量排序。

 4    结　论

本文基于波束形成方法，通过飞行试验实现飞

机外部机体声源识别和声功率估计，设计了“声–飞

机–环境”参数综合测试飞行试验技术方案，提出了

基于声强缩放法的飞机关键部件声功率估计算法和

声贡献量分析方法。利用所设计的线阵列和多臂螺

旋阵列，结合歼击机地面开车和大型运输类飞机低

空飞行 2 种场景，分别开展了已知声源条件下的方

法验证和飞机实际运行条件下的应用分析。结果表

 

50～60 m
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图 10    大型运输类飞机飞行试验方案

Fig. 10    Flight test scheme of the large transport category aircraft

 

表 2    大型运输类飞机飞行试验状态点设计

Table 2    Flight  maneuver  test  design  of  the  large  transport  category
aircraft

序号 状态
左发功率/
(%N1)

右发功率/
(%N1)

飞行速度/
(m·s−1)

高度/
m

构型

A1
匀速
平飞

65.5 65.8 91.0 53.9
增升装置起飞状
态，起落架收起

A2
匀速
平飞

62.0 62.2 77.7 50.4
增升装置进场状
态，起落架放下
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图 11    测试数据处理基本流程

Fig. 11    Basic processing flow diagram of experimental data
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（b）400～500 Hz频段发动机声源识别（CBF）
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图 12    试验动作 A1 的代表性发动机声源识别结果

Fig. 12    Typical  sound  sources  identification  results  of  run  A1  of  the
large transport category aircraft engines

 

表 3    A1 状态的发动机声源辐射声功率估计

Table 3    The  radiated  sound  power  estimation  of  the  large  transport
category aircraft engines

频率/Hz 左发声功率/dB 右发声功率/dB

250～315 147.0 146.3

315～400 151.3 151.7

400～500 158.2 157.5

500～630 152.7 151.9

630～800 147.7 148.4
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明，所提方法能够准确识别 200～2 000 Hz 频率范围

内的主要噪声源，估算飞机发动机和机身噪声源的

辐射声功率，进而确定各声源对总声能量的贡献量。

本文方法实现了对飞机实际运行环境中关键部

位声源的识别和声功率估计，可定量分析各部位声

源对总声功率的贡献，对飞机声学指标分配、低噪声

优化设计和噪声污染评估具有重要意义。未来将尝

试把所提声源识别及辐射声功率估计方法推广至声

学标量–矢量阵列信号处理，以提升对更宽频带（如

低于 200 Hz 和高于 2 000 Hz）飞机声源的识别能力。
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