
 

ش
عا

رت
و ا

ت 
و

ص
ي 

م
عل

ة 
ري

ش
ن

 
 /

م 
ه

ل ن
سا

 /
 /

م 
ه

جد
ه

ة 
ار

م
ش

99
11

 
...

...
...

...
...

...
...

...
...

...
..

 9
 

m
ec

h
_

m
a

g
@

y
a

h
o

o
.c

o
m

 

 

 

 

 

111 

 پژوهشی علمی مقاله
 

های دوبعدی ایرفویل با استفاده از یک روش حول هندسه نوفهمحاسبه 

 تئوری کارآمد
  *نشاناسلام عزت

 استادیار مهندسی هوافضا

 های نوین،دانشکده مهندسی فناوری

 دانشگاه شهید بهشتی
e_ezzatneshan@sbu.ac.ir 

 

 51/50/1911تاریخ دریافت: 
 

 50/10/1911تاریخ پذیرش: 
 

 چکيده

های در جريان 1نوفههای تئوری محاسبه بر پايه روشثر و کارآمد ؤدر اين تحقیق، يک الگوريتم عددی م

حاصل  نوفه برای تخمین انواعهای تئوری شود. در اين راستا، روشهای دوبعدی ارائه میآيرودينامیکی حول هندسه

 شده کلی جريان ارائه نوفهسازی از اندرکنش جريان با سطح مقطع ايرفويل آورده شده و نحوه تعمیم آنها به مدل

است. با  گر عددی آکوستیک برای مقاطع دوبعدی توسعه داده شدهاست. معادلات حاکم استخراج شده و يک حل

دست سازی شده و نتايج بهجريان و اکوستیک حول دو هندسه مرجع دوبعدی شبیهگر، میدان استفاده از اين حل

بعدی  سه های شبهحول بال فهسازی و تحلیل نوگر حاضر برای شبیهآمده از حل دستاند. نتايج بهآمده گزارش شده

گر با ند که اين حلدهو مقايسه آنها با نتايج تجربی و عددی نشان می S822و  NACA0012با دو هندسه ايرفويل 

بعدی به  سه شبه های دوبعدی/دقت خوب و سرعت اجرای بالا، قابلیت تعیین مشخصات آيرواکوستیکی را در هندسه

 خوبی دارا است. 

 های دوبعدی، ايرفويل، اعتبارسنجی الگوريتم عددی، هندسهنوفههای تئوری، تخمین روشواژگان کليدي: 

 . مقدمه1

بینی های تئوری و عددی مختلفی برای پیشروش

جریان حول اجسام پرنده وجود دارد.  فهمشخصات نو

، از حل عددی 0محاسباتی آیروآکوستیکهای مبتنی بر روش

هایی مانند مستقیم میدان جریان با استفاده از الگوریتم
9DNS  4یاLES  بهره گرفته و اغتشاشات فشاری میدان

سازی کرده و مشخصات آکوستیکی را اطراف را شبیه

ها مشکلات، کنند. بنابراین، این روشبینی میپیش

های های محاسباتی بالای روشها و هزینهپیچیدگی

دینامیک سیالات محاسباتی را به همراه دارند که سبب شده 

آکوستیک نیاز  سازیمدلی استفاده از آنها محدود شود. برا

است تا حل عددی میدان جریان با استفاده از یک روش 

عددی و با شبکه بسیار ریز انجام شود تا بتوان اغتشاشات 

فشاری را با دقت مناسبی تسخیر کرد. با درنظر گرفتن گستره 
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وسیعی از ساختارهای آشفته در داخل جریان و اهمیت آنها در 

له أکوستیکی پیچیدگی مسبینی مشخصات آدقت پیش

یابد. در کنار این موارد، درنظر گرفتن شرایط افزایش می

مرزی مناسب، به خصوص شرط مرزی دور دست میدان، نیاز 

به تمهیدات ویژه دارد تا از انعکاس اغتشاشات حاصل از 

باقیمانده خطاهای حل عددی و تداخل آنها با اغتشاشات 

با وجود همه این موارد،  [.1فیزیکی جریان جلوگیری نماید ]

محاسباتی مبتنی بر  آیروآکوستیکهای نتایج استفاده از روش

گرهای دینامیک سیالات محاسباتی از دقت مناسبی حل

ها در تحقیقات [ و استفاده از این روش0برخوردار هستند ]

[. در مسائل آکوستیکی 9،4زیادی مد نظر قرار گرفته است ]

های بادی و یا نی، مانند توربینهای دورامرتبط با هندسه

سازی ملخ بالگرد، که نیازمند حل ناپایای جریان هستند، مدل

ها بسیار پرهزینه است. بنابراین، محققان استفاده از این روش

های تئوری دارند تا امکان توجه زیادی به استفاده از روش

بینی مشخصات آکوستیکی در حداقل زمان و با دقت پیش

 فراهم شود.مناسبی 

سازی ثر و کارآمد برای مدلؤهای تئوری میکی از روش

[ معرفی شد. در 1] 1توسط هاو 1111ایروآکوستیک در سال 

 0[ با استفاده از تابع چرخش1] 1هیلروش وی، قیاس لایت

های میدان جریان در حاصل از گردابه فهبازنویسی شده تا نو

در واقع قیاس سازی کند. در این روش، لبه فرار را مدل

هیل به نحوی بهبود یافته تا به جای استفاده از تانسور لایت

عنوان های آشفته جریان در نزدیکی سطح را بهتنش، گردابه

صورت منبع به فهدرنظر بگیرد. در این روش نیز نو فهمنابع نو

ثر ؤشود و دو مشخصه اصلی جریان بر آن مدوقطبی مدل می

دهنده اغتشاشات ه نشانجریان ک 8است: شدت آشفتگی

صورت انحراف مقادیر موضعی سرعت از هآشفتگی است و ب

آید. دومین مشخصه، دست میهمقدار متوسط سرعت جریان ب

ای است که اندازه ساختارهای گردابه 1مقیاس طولی آشفتگی

 فهکند. اندازه این ساختارها بر فرکانس نوجریان را تعیین می

ای با اندازه ساختارهای گردابهکه طوریهثر هستند، بؤم

مرتبه با وتر یک ایرفویل توزیع بار روی سطح را تغییر هم

کنند. اما، پایین تولید می -فرکانس فهدهند و نومی

های ریز با ایجاد اغتشاشات موضعی فشار سبب انتشار گردابه

 شوند.بالا می -فرکانس فهنو

[ است 0] 15شده توسط آمیت مکمل روش هاو، تئوری ارائه

حاصل از آشفتگی جریان ورودی را به علت  فهکه نو

کند. در تئوری سازی میهای موجود در آن مدلناپایداری

لبه فرار نیست، بلکه لبه حمله به علت  فهآمیت، منبع نو

 فهبرخورد جریان ورودی ناپایا و آشفته به آن سبب تولید نو

عه بعدی توس شود. این مدل برای یک صفحه تخت سهمی

لبه فرار نیز مورد  فهسازی نوداده شده و بعدها برای مدل

[. با توجه به کارآمد بودن این روش در 8استفاده قرار گرفت ]

سازی های محاسباتی پایین آن برای مدلکنار هزینه

های زیادی برای بهبود کارآیی و توسعه ایروآکوستیک، تلاش

های [. مدل1-19است ] تئوری آمیت انجام شده

شده توسط  ایروآکوستیکی براساس ترکیب دو تئوری ارائه

 فهی نوسازمدلهای مهندسی عنوان روشهاو و آمیت به

شوند. در مطالعات انجام گرفته با استفاده از این شناخته می

براساس اندرکنش جریان آشفته با  فهمنبع نو 1ها، روش

صورت مستقل از هم هسطوح عبوری از آن تعریف شده که ب

 گیرند:مورد تحلیل قرار می

 11جریان آشفته ورودی فهنو (TI) 

 10آشفته لبه فرار یمرز هیلا فهنو (TE-TBL) 

 19جدایش جریان وامانده نوفه (SS-TBL) 

 14فروریزش گردابه حاصل از لایه مرزی آرام نوفه 

(LBL-VS) 

 11شده فروریزش گردابه حاصل از لبه فرار پخ نوفه 

(TEB-VS) 

 11گردابه نوک نوفه (TP-TBL) 

بعد از تعیین شدن الگوی آکوستیکی هر یک از این منابع، 

( SPL) 10با استفاده از رابطه تراز فشاری صوت فهشدت نو

 شود:محاسبه می
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(1) 
𝑆𝑃𝐿 = 10 × log(

𝐼

𝐼𝑟𝑒𝑓
)  

=  20 × log(
𝑝

𝑝𝑟𝑒𝑓
) 

که برابر است با لگاریتم نسبت شدت صوت )یا مربعات فشار 

 مشخص شده 𝑟𝑒𝑓متوسط( به مقادیر مرجع که با اندیس 

بوده و  𝑑𝐵بل است. واحد تراز فشاری صوت برابر با دسی

است.  20𝜇𝑃𝑎مقدار مرجع جذر مربعات فشار متوسط برابر 

 11H-FW[ با استفاده از قیاس 14] 18براکس و همکارانش

یک رابطه مهندسی و  فهگانه نوبرای هر یک از منابع شش

اند که در نهایت تراز فشاری استخراج کرده SPLمحدوده 

کنند: عبارت اول صوت را با استفاده از دو عبارت بیان می

شامل یک رابطه مرتبط با هندسه و مشخصات آیرودینامیکی 

ی ایرفویل است که در همه ترازهای فشاری صادق است، ول

کار  kHz05تا  Hz05عبارت دوم در طیف تراز فشاری بین 

 کند.می

های به معرفی روش 0در مقاله حاضر، ابتدا در بخش 

گانه حاصل از منابع شش سازی نوفهمهندسی برای شبیه

در اجسام  فهشود. با توجه به اینکه منبع اصلی نوپرداخته می

آنها است،  پرنده نیز اندرکنش جریان آشفته گذرنده از سطح

بینی های مهندسی دقت و کارآیی خوبی برای پیشروش

مشخصات ایروآکوستیکی خواهند داشت. لازم به یادآوری 

است که برای جلوگیری از پیچیدگی بیش از حد روابط، 

است. بدیهی  جزئیات ضرایب مورد استفاده در آنها آورده نشده

شده  ارائه تواند این ضرایب را از مراجعاست که خواننده می

گر براساس روابط برای هر رابطه استخراج کند. با توسعه حل

برای دو هندسه مختلف  فه، تخمین نو0شده در بخش  ارائه

های بعدی با مقاطع ایرفویل سهه های شباز بال

NACA0012  وS822  انجام شده و نتایج حاصل از آن

 است.  آورده شده 9در بخش 

 

 

 . معادلات حاکم2

درنظر  فهگانه نوگر حاضر همه منابع ششتوسعه حلبرای 

 شود.گرفته شده که روابط آنها در ادامه آورده می

 (TIی )آشفته ورود انیجر فهنو. 1-2

های جریان در اتمسفر با به دلیل برخورد آشفتگی فهاین نو

آید. آشفتگی جریان به دو دلیل وجود میههای ملخ بتیغه

شود که اولی در اثر ایجاد میآیرودینامیکی و حرارتی 

اندرکنش جریان هوا با عوارض زمین و دومی به دلیل اثرات 

های حاصل از اختلاف دما بین سطح زمین و لایه 05بویانسی

 .شودمشاهده می 1 شکلکه در بالای اتمسفر است 

 
 TI فهشماتیک مکانیسم تولید نو .1 شکل

در مقیاس لایه مرزی اتمسفر، مرتبه مقیاس طولی آشفتگی 

متغیر است.  m 155تا  mm 1در گستره وسیعی از حدود 

مقایسه مقیاس طولی جریان )مثلا شعاع لبه حمله ایرفویل( با 

کند، ای که به آن برخورد میمقیاس طولی ساختار آشفته

-قطبی )فرکانس تعیین خواهد کرد که آیا یک منبع صوت دو

 چهار فهآید یا یک منبع نووجود میهب 𝑀6پایین( از مرتبه 

اساس تئوری . بر𝑀5 [11]بالا( از مرتبه  -قطبی )فرکانس

جریان آشفته  فه[، نو1یافته آن ] [ و شکل بهبود0آمیت ]

 بینی است:صورت زیر قابل پیشورودی به

(0) 
𝑆𝑃𝐿𝑖𝑛𝑓𝑙𝑜𝑤 = 𝑆𝑃𝐿𝑖𝑛𝑓𝑙𝑜𝑤

𝐻 + 10

× log(
𝐿𝐹𝐶

1 + 𝐿𝐹𝐶
) 
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(9) 𝑆𝑃𝐿𝑖𝑛𝑓𝑙𝑜𝑤
𝐻 = 10 × log(

𝜌0
2𝑐0
2𝑙𝐿

2𝑟𝑒
2
𝑀3𝑢2𝐼2

                       
𝐾3

(1 + 𝐾2)7/3
�̅�𝐿) + 58.4

 

(4) 
𝐿𝐹𝐶 = 10 × 𝑆2𝑀𝐾2𝛽−2 

(1) 
𝑆2 = (

2𝜋𝐾

𝛽2
+ (1 + 2.4

𝐾

𝛽2
)−1)

−1

 

𝑘𝑔چگالی هوا ) 𝜌0که در آنها،  𝑚3⁄ ،)𝑐0  سرعت صوت

(𝑚 𝑠⁄ ،)𝑙 ( مقیاس طولی آشفتگی𝑚،) 𝐿  فاصله محل

هوا سرعت متوسط جریان  𝑢 گیری نوفه از منبع،اندازه

(𝑚 𝑠⁄ ،) 𝐼( شدت آشفتگی%،) �̅�𝐿 تابع جهت فرکانس- 

تابع  𝑆پایین،  -ضریب تصحیح فرکانس 𝐿𝐹𝐶پایین، 

Sears پذیری و تراکم𝛽2 = 1 −𝑀2  ،است. همچنین

𝐾 = 𝜋𝑓𝑐/𝑈  عدد موج موضعی است که در آن𝑓 

سرعت  𝑈( و𝑚طول وتر ایرفویل ) 𝑐(، 𝐻𝑧فرکانس )

𝑚موضعی جریان روی ایرفویل ) 𝑠⁄.هستند ) 

توجه به این نکته ضروری است که براساس این روابط، مقدار 

جریان آشفته ورودی به مقدار  فهشده برای شدت نو بینیپیش

مقیاس طولی آشفتگی بستگی دارد که باید با توجه به مقیاس 

دقت انتخاب شود.  طولی و شدت آشفتگی جریان در محل به

شده توسط  توان براساس رابطه ارائهشدت آشفتگی را می

و زبری سطح  𝑧[ براساس ارتفاع از سطح زمین 11] 01اسنایدر

𝑧0 :محاسبه کرد 

(1) 𝐼 = 𝛾
ln(30/𝑧0)

ln(𝑧/𝑧0)
 

𝛾صورت هب 𝛾که در آن، رابطه توانی ضریب  = 0.24 +

0.096log10𝑧0 + 0.016(log10𝑧0)
محاسبه  2

ترتیب، مقیاس طولی آشفتگی نیز [. به همین 10شود ]می

 زیر قابل محاسبه است: رابطهصورت هب

(0) 𝑙 = 25𝑧0.35𝑧0
−0.063 

اساس نوع منطقه و پوشش سطح بر 𝑧0مقدار زبری سطح 

 [:11شود ]مقداردهی می 1جدول  مطابق زمین

جریان آشفته  فهبرای محاسبه نو 𝑧0زبری سطح  مقدار .1جدول

 ورودی

 نوع سطح زمین
 مقدار زبری سطح

(m) 

 5551/5 آب، برف و شن

 51/5 زمین هموار، خاک صاف و علفزار

 51/5 شده زمین کشاورزی کاشته

های با درخت شهر، جنگل و زمین

 و بوته زیاد
9/5 

 (TBL-TE) آشفته لبه فرار یمرز هیلا . نوفه2-2

روی یک ایرفویل، اندرکنش لایه  فهیکی از منابع اصلی نو

های طور خاص در جریانهمرزی آشفته با لبه فرار است که ب

آن را نشان  0شکل و افتد با اعداد رینولدز بالا اتفاق می

 رسدمیبه گوش  00صورت فشهب فهاین نو. صوت دهدمی

 است. Hz1155-155که حداکثر فرکانس آن از مرتبه 

 
 TBL-TE فهشماتیک مکانیسم تولید نو .2شکل 

در هر دو سطح فشار و مکش ایرفویل  TBL-TE فهنو

فه تواند ایجاد شود که برای سطح فشار، تراز فشاری نومی

 شود:زیر محاسبه میصورت هب
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(8) 

𝑆𝑃𝐿𝑝 = 10 × log (
𝛿𝑝
∗𝑀5𝐿�̅�𝐻

𝑟𝑒2
)

           +𝐴 (
𝑆𝑡𝑝

𝑆𝑡1
) + (𝐾1 − 3) + 𝛥𝐾1

 

پارامترهای مرتبط با سطح فشار یک  𝑝که در آن، اندیس 

∗𝛿کند. بال را مشخص می = 𝑓𝑢𝑛. (𝛼, Re𝑐)  ضخامت

( است که با توجه به مقدار زاویه 𝑚جایی لایه مرزی )هجاب

شده براساس طول وتر  ( و عدد رینولدز محاسبهdegحمله )

آید. متغیرهای دیگر در این رابطه شامل دست میهایرفویل ب

𝐿 (𝑚) ،طول بال ،�̅�𝐻  ،تابع جهت𝑟𝑒   فاصله طولی ناظر و

𝐴  ضریب هندسی طیفی مرتبط با عدد استروهال𝑆𝑡 =

𝑓𝛿∗ 𝑈⁄  است. سه ضریب دیگر نیز شامل𝑆𝑡1 =

0.02𝑀−0.6 ،𝐾1 = 𝐾1(Re𝑐)  و𝛥𝐾1 =

𝛥𝐾1(𝛼, Re𝛿∗)  هستند. تقریبا رابطه مشابهی نیز برای

در سطح مکش ایرفویل  SPLتعیین تراز فشاری صوت 

 شود:استفاده می

(1) 
𝑆𝑃𝐿𝑠 = 10 × log (

𝛿𝑠
∗𝑀5𝐿�̅�𝐻
𝑟𝑒2

)

             +𝐴 (
𝑆𝑡𝑠
𝑆𝑡1
) + (𝐾1 − 3)

 

 (TBL-SSجدایش جریان وامانده ) فهنو .3-2

با افزایش زاویه حمله، جریان دچار واماندگی شده و جدایش 

ای و گیری ناحیه گردابهآن روی سطح ایرفویل سبب شکل

دست  ها به پایینشود. فروریزش گردابهشدت ناپایا میبه

های نسبتا شود که در فرکانسمی تولید نوفه جریان سبب

نشان داده شده  9رسد. این مورد در شکل یپایین به گوش م

 است.

 
 TBL-SS فهشماتیک مکانیسم تولید نو. 3شکل 

حاصل از واماندگی جریان  فهرابطه تخمین تراز فشاری نو

𝑆𝑃𝐿𝛼 شود:با استفاده از رابطه زیر تعیین می 

(15) 
𝑆𝑃𝐿𝛼 = 10 × log (

𝛿𝑠
∗𝑀5𝐿�̅�𝐻
𝑟𝑒2

)

              +𝐵 (
𝑆𝑡𝑠
𝑆𝑡2

) + 𝐾2

 

 : [ و18یک ضریب مرتبط با دامنه نوسان ] 𝐾2که در آن، 

(11) 

𝑆𝑡2 = 𝑆𝑡1 ×

        {

1                                  𝛼∗ < 1.33

100.0054(𝛼∗−1.33)
2
  1.33 ≤ 𝛼∗ ≤ 12.5 

4.72                               𝛼∗ > 12.5 

 

فروریزش گردابه حاصل از لایه مرزی  فه. نو4-2

 (LBL-VSآرام )

 LBL-VS فهنوشود مشاهده می 4طور که در شکل همان

مرزی آرام با های لایه به دلیل اندرکنش ناپایداری

در  آیند.وجود میهشده در لبه فرار بهای فروریزشگردابه

اعداد رینولدز بالا که بخش زیادی از جریان روی سطح 

 اهمیت چندانی ندارد. فهایرفویل آشفته است، این نوع نو

 

 



 

ش
عا

رت
و ا

ت 
و

ص
ي 

م
عل

ة 
ري

ش
ن

 
 /

ل
سا

 
م

ه
ن

 
 /

ة
ار

م
ش

 
 /

م 
ه

جد
ه

99
11

 
...

...
...

...
...

...
...

...
...

...
..

 9
 

m
ec

h
_

m
a

g
@

y
a

h
o

o
.c

o
m

 

 

 

 

105 

 
 LBL-VS فهشماتیک مکانیسم تولید نو .4شکل 

 

 صورت تابعی از ضخامت هب  LBL-VS فهتراز فشاری نو

 

براساس رابطه زیر  𝛿𝑝لایه مرزی در سطح فشار ایرفویل 

 شود:تعیین می

(10) 

𝑆𝑃𝐿𝐿𝐵𝐿−𝑉𝑆 = 10 × log (
𝛿𝑝𝑀

5𝐿�̅�𝐻

𝑟𝑒2
) +

     𝐺1 (
𝑆𝑡′

𝑆𝑡′𝑝𝑒𝑎𝑘
) + 𝐺2 (

Re𝑐
(Re𝑐)𝑜

) + 𝐺3(𝛼)

 

[ 18توابع شکل طیفی هستند ] 𝐺3و  𝐺1 ،𝐺2که در آن، 

′𝑆𝑡شود، تعیین می 𝛿𝑝براساس  ′𝑆𝑡 عدد استروهالو  =

𝑓𝛿𝑝/𝑈و ،: 

(19) 𝑆𝑡′𝑝𝑒𝑎𝑘 = 𝑆𝑡′1 × 10
−0.04𝛼∗   

 که در آن،

(14) 

𝑆𝑡′1

=

{
 
 

 
 0.018          Re𝑐 < 1.3 × 10

5

0.001756Re𝑐
0.3931

1.3 × 105 ≤ Re𝑐 ≤ 4.0 × 105

0.28               Re𝑐 > 4.0 × 10
5 

 

اساس تئوری لایه مرزی، مقدار شده بر در محاسبات انجام

 [:18صورت زیر قابل بیان است ]به 𝛿ضخامت لایه مرزی 

(11) 𝛿 = 𝜃 (3.15 +
1.72

𝐻𝑘 − 1
) + 𝛿∗ 

ضریبی  𝐻𝑘لایه مرزی و  ضخامت مومنتم 𝜃که در آن، 

 𝐻اساس عدد ماخ جریان و پارامتر هندسی لایه مرزی بر

 [:11شود ]زیر تعیین می صورتاست که به

(11) 𝐻𝑘 =
𝐻 − 0.290𝑀2

1 + 0.113𝑀2
 

𝐻( مقدار 09برای جریان آرام )لایه مرزی بلازیوس =

𝐻و برای لایه مرزی آشفته مقدار آن بین  2.59 =

1.3 −  شود.انتخاب می 1.4

فروریزش گردابه حاصل از لبه فرار  . نوفه5-2

 (TEB-VSشده ) پخ

شده  از لبه فرار پخ 04کارمن-های وانفروریزش گردابه

شوند که علت آن ایجاد می فهایرفویل سبب ایجاد نو

نوسانات فشاری حاصل از دینامیک ساختارهای منسجم 

این  شود.مشاهده می 1که در شکل ای است گردابه

شدت به جزئیات هندسی، ضخامت و زاویه به فهمکانیسم نو

نسبی که دامنه طوریهلبه فرار ایرفویل بستگی دارد، ب

 %915تا  1تواند با تغییر هندسه لبه فرار بین ارتعاشات می

[. بنابراین، در طراحی و ساخت بال، تا آنجا 05تغییر کند ]

دهد، باید ضخامت لبه فرار به که امکانات ساخت اجازه می

 به حداقل برسد.  TEB-VS فهحداقل برسد تا تولید نو
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صورت رابطه زیر تعیین هب TEB-VS تراز فشاری نوفه TEB-VS فهشماتیک مکانیسم تولید نو .5شکل 

 شود:می

(10) 

𝑆𝑃𝐿𝑇𝐸𝐵−𝑉𝑆 = 10 × log (
𝛿𝑝
∗𝑀5𝐿�̅�𝐻

𝑟𝑒2
)

+𝐺4 (
ℎ

𝛿𝑎𝑣𝑔∗
, Ψ) + 𝐺5 (

ℎ

𝛿𝑎𝑣𝑔∗
, Ψ,

𝑆𝑡′′

𝑆𝑡′′𝑝𝑒𝑎𝑘
)

+𝐺3(𝛼)

 

تابع برازش  𝐺5حداکثر مقدار طیفی،  𝐺4 که در آن،

𝛿𝑎𝑣𝑔[، 18منحنی طیفی ]
∗ = (𝛿𝑝

∗ + 𝛿𝑠
∗
متوسط  2/(

جایی لایه مرزی بوده و عدد استروهال هضخامت جاب

′′𝑆𝑡شود،براساس ضخامت لبه فرار تعیین می = 𝑓ℎ/

𝑈 . 

نیز تابعی از نسبت  𝑆𝑡′′𝑝𝑒𝑎𝑘عدد حداکثر استروهال 

و زاویه  ∗ℎ/𝛿ضخامت لبه فرار به ضخامت لایه مرزی 

 است: Ψلبه فرار 

(18) 

𝑆𝑡′′𝑝𝑒𝑎𝑘

=

{
  
 

  
 

0.212 − 0.0045Ψ

1 + 0.235(ℎ/𝛿𝑎𝑣𝑔∗ )−1 − 0.0132(ℎ/𝛿𝑎𝑣𝑔∗ )−2
 

                                                     0.2 ≤ ℎ/𝛿𝑎𝑣𝑔
∗

0.1(ℎ/𝛿𝑎𝑣𝑔
∗ ) + 0.095 − 0.00243Ψ 

                                              0.2 > ℎ/𝛿𝑎𝑣𝑔
∗

 

 کند:را مشخص می فهحداکثر سطح طیف نو 𝐺4تابع 

(11) 

𝐺4(ℎ/𝛿𝑎𝑣𝑔
∗ , Ψ)

=

{
 
 

 
 
17.5 × ℎ/𝛿𝑎𝑣𝑔

∗ + 157.5 − 1.114Ψ  

                                  5 ≥ ℎ/𝛿𝑎𝑣𝑔
∗

169.7 − 1.114Ψ
                              5 < ℎ/𝛿𝑎𝑣𝑔

∗

 

یابی بین برای برازش طیفی منحنی و میان 𝐺5و تابع 

Ψ = Ψو  ∘0 =  شود:صورت زیر تعیین میهب  ∘14

(05) 𝐺5(ℎ/𝛿𝑎𝑣𝑔
∗ , Ψ,

𝑆𝑡′′

𝑆𝑡′′𝑝𝑒𝑎𝑘
) = (𝐺5)Ψ=0∘ +

        0.0714Ψ[(𝐺5)Ψ=14∘ − (𝐺5)Ψ=0∘]

 

 (TBL-TPگردابه نوک ) . نوفه6-2

های تشکیل گردابه نوک به دلیل اندرکنش بین گردابه فهنو

وجود هگردان با سطح پره بشده در نوک یک تیغه ملخ

ها به دلیل اختلاف فشار بین سطوح بالا آید. این گردابهمی

)پایین( به و پایین تیغه و تشکیل جریان از سطح فشار 

که در  شوند سمت سطح مکش )بالا( در نوک پره ایجاد می

گردابه نوک به هندسه نوک  فه. شدت نوشوددیده می شکل

های کنترل گردابه پره بستگی دارد و با استفاده از مکانیسم

گردابه نوک را نیز  فهتوان نو(، می01نوک )مانند بالچه

 کنترل کرد.

 

 
 TBL-TP فهشماتیک مکانیسم تولید نو .6شکل 
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صورت زیر بیان گردابه نوک به فهرابطه تراز فشار نو

 شود:می

(01) 
𝑆𝑃𝐿𝑇𝑖𝑝 = 10 × log (

𝑀5𝑀max
5 𝑙2�̅�𝐻
𝑟𝑒
2

) −

               30.5(log𝑆𝑡′′′ + 0.3)2 + 126

 

𝑀maxکه در آن،  = 𝑓𝑢𝑛(𝛼𝑡𝑖𝑝)  حداکثر عدد ماخ در

مقدار زاویه حمله  𝛼𝑡𝑖𝑝ناحیه جدایش جریان در نوک پره و 

در آن شرایط است. به همین ترتیب، عدد استروهال برابر 

𝑆𝑡′′′ = 𝑓𝑙/𝑈max  و𝑙 = 𝑓𝑢𝑛(𝛼𝑡𝑖𝑝)  مقدار طول

ناحیه جدایش جریان در نوک در راستای طول پره است که 

به هندسه نوک پره )گرد یا صاف بودن( و توزیع نیروی برآ 

در راستای طول پره بستگی دارد. برای نوک پره گرد، مقدار 

𝑙/𝑐برابر  𝑙بعد بی ≈ 0.008𝛼𝑡𝑖𝑝  و برای نوک صاف

 شود:صورت زیر تخمین زده میهب

 

(00) 𝑙/𝑐 =

{
 
 

 
 
0.0230 + 0.0169𝛼′𝑡𝑖𝑝
            0∘ ≤ 𝛼′𝑡𝑖𝑝 ≤ 2

∘

0.0378 + 0.0095𝛼′𝑡𝑖𝑝
                    2∘ < 𝛼′𝑡𝑖𝑝

 

 

شده زاویه حمله مقدار بازنویسی 𝛼′𝑡𝑖𝑝در این روابط، 

 صورت رابطه زیر است:هب

(09) 𝛼′𝑡𝑖𝑝 = [(
𝜕𝐿′/𝜕𝑦

(𝜕𝐿′/𝜕𝑦)𝑟𝑒𝑓
)
𝑦→𝑡𝑖𝑝

] 𝛼𝑡𝑖𝑝 

راستای طول  𝑦مقدار برآ بر واحد طول پره،  ′𝐿که در آن، 

 شوند:از روابط زیر محاسبه می 𝑈maxو  𝑀maxو پره، 

(04) 
𝑀max

𝑀
= 1 + 0.036𝛼𝑡𝑖𝑝 

 

(01) 𝑈max = 𝑐0𝑀max 

 . نتایج و بحث3
های تئوری گر عددی براساس روشدر این بخش یک حل

شده و نتایج حاصل ارائه شده برای تحلیل نوفه توسعه داده 

های دوبعدی ایرفویل اعتبارسنجی شده از آن برای هندسه

سازی نوفه برای گر مدلاست. جهت اعتبارسنجی حل

های دوبعدی، جریان حول دو بال شبه سه بعدی با هندسه

قابل  S822و  NACA0012های سطح مقطع ایرفویل

مورد  9و  0با مشخصات مشابه جدول  0مشاهده در شکل 

 سی قرار گرفته است.برر

 

 برای مطالعه ایروآکوستیک دوبعدی S822و  NACA0012هندسه دو ایرفویل  .4شکل 
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 NACA0012. مشخصات هندسی و جریان حول بال شبه سه بعدی با ایرفویل 2جدول 

 مقدار متغیر مقدار متغیر

 7/15 (%شدت آشفتگی ) 3443/4 (mطول وتر )

 3/66 (mمقیاس طولی آشفتگی ) 2236/4 (mطول بال )

 434/4 وتر 1ضخامت در % 3/71 (m/sسرعت جریان )

 463/4 وتر 14ضخامت در % 4/4 (ºزاویه حمله )

 22/1 (mفاصله محل ناظر ) 44454/4 (mضخامت لبه فرار )

 64 ( ºزاویه محل ناظر در راستای طول بال ) 4/24 (ºفرار )زاویه لبه 

 64 ( ºزاویه محل ناظر در راستای وتر بال ) 46/344 (m/sسرعت صوت )

 225/1 (3kg/mچگالی هوا ) 444414526/4 (s2m/لزجت سینماتیکی )

 S822 یرفویلبا ا یحول بال شبه سه بعد یانو جر ی.  مشخصات هندس3جدول 

 مقدار متغیر مقدار متغیر

 6 (%شدت آشفتگی ) 2236/4 (mطول وتر )

 46/4 (mمقیاس طولی آشفتگی ) 546/4 (mطول بال )

 434/4 وتر 1ضخامت در % 6/63-4/22 (m/sسرعت جریان )

 146/4 وتر 14ضخامت در % 4/4 (ºزاویه حمله )

 22/1 (mفاصله محل ناظر ) 44425/4 (mضخامت لبه فرار )

 64 ( ºزاویه محل ناظر در راستای طول بال ) 4/6 (ºزاویه لبه فرار )

 64 (ºزاویه محل ناظر در راستای وتر بال ) 46/344 (m/sسرعت صوت )

 225/1 (3kg/mچگالی هوا ) 444414526/4 (s2m/لزجت سینماتیکی )

، NACA0012در مطالعه بال با سطح مقطع ایرفویل 

Reحاصل از جریان آشفته با  فهطیف فرکانسی نو =

1.8 × 𝛼برای بال با زاویه حمله  106 = و در  ∘4

𝐿فاصله  = 1.22 𝑚 سازی شده و از لبه فرار آن مدل

 [ مقایسه شده01نتایج حاصل از حل حاضر با نتایج مرجع ]

 است. 

نشان داده شده، نتایج الگوریتم  8شکل طورکه در همان

های شده در طرح حاضر در مقایسه با داده توسعه داده

 موجود از دقت خوبی برخوردار هستند. 

این هندسه در  فهدهد که نواین مقایسه نشان می

جریان آشفته ورودی  فههای پایین بیشتر از نوفرکانس

(TIت )لایه جدایش  فههای بالا نوثیر گرفته و در فرکانسأ

لبه فرار و  فهمرزی آرام غالب است. این مکانیسم به نو

 -های تولمنامواج آکوستیکی حاصل از ناپایداری

مرتبط است که در ابتدای لایه مرزی آرام  01شیلیختینگ

با  LBL-VS فهگیرند. فرکانس حداکثر نوشکل می

افزایش سرعت جریان ورودی افزایش یافته و مقدار تراز 

که در یابد هش زاویه حمله کاهش میفشاری آن با کا

 . شودمشاهده می 1شکل 
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[.21سازی عددی ]با نتایج مدل NACA0012بعدی  سه یک بال شبه فهمقایسه حل حاضر برای طیف فرکانسی نو .3شکل 

در اعداد ماخ مختلف  S822مطالعه مشابهی برای ایرفویل 

 فهانجام شده و نتایج حاصل از الگوریتم حاضر برای نو

[ و 00های تجربی ]حاصل از جریان آشفته ورودی با داده

که در  است [ مقایسه شده01سازی عددی ]نتایج مدل

دهد که نتایج این مقایسه نشان می شود.دیده می 15شکل 

منطبق هستند و  سازی موجود کاملاحل حاضر با نتایج مدل

های تجربی دارند. هر دوی آنها تطابق خوبی با داده

شود، با افزایش عدد ماخ طورکه در این شکل دیده میهمان

افزایش یافته  S822ایرفویل  فهجریان ورودی، شدت نو

 است. 

برای این ایرفویل  فهحاصل از سایر منابع نو SPLمقایسه 

𝑀براساس فرکانس در دو عدد ماخ  = و  0.066

این مقایسه نشان  ارائه شده است. 11در شکل  0.186

 فهدهد که افزایش سرعت جریان سبب افزایش شدت نومی

همچنین باعث افزایش فرکانس نقطه حداکثر تراز فشاری 

است. بنابراین، براساس شرایط عملکردی هر  صوت شده

ای انتخاب شود که در آن شرایط ایرفویل باید هندسه

 را داشته باشد. فهنوجریان حداقل 

  

در دو عدد ماخ و دو زاویه  NACA0012مقایسه حل حاضر برای طیف فرکانسی نوفه لایه مرزی آرام یک بال شبه سه بعدی  .6شکل 

 حمله مختلف.
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دو ایرفویل  فهای بین نوبه همین منظور، یک مقایسه

NACA0012  وS822  در یک شرایط جریان مشخص

گر حاضر انجام شده که با استفاده از حل 4جدول مشابه 

 طورکه در ایناست. همان آورده شده 1شکل نتایج آن در 

شکل مشهود است، تفاوت هندسی این دو ایرفویل در 

وتر(، همچنین به  15و % 1توزیع ضخامت )ضخامت در %

دلیل اختلاف زاویه لبه فرار آنها سبب شده تا طیف فرکانس 

 فهو نو TIجریان آشفته ورودی  فهآکوستیکی حاصل از نو

، TEB-VSشده  فروریزش گردابه حاصل از لبه فرار پخ

. طیف فرکانس آکوستیکی حاصل از سایر متفاوت باشند

در این دو هندسه برای شرایط مشابه جریان  فهمنابع نو

کند که جریان یید میأتقریبا برابر هستند. این مطالعه ت

ثیر بسیار زیادی بر أآشفته ورودی و لبه فرار ایرفویل ت

 ایرآکوستیک دارند. 

 
[ و نتایج 22های تجربی  ]با داده S822بعدی  سه جریان آشفته ورودی یک بال شبه فهمقایسه حل حاضر برای طیف فرکانسی نو .14شکل 

 [.21سازی عددی ]مدل

یک ایرفویل،  فهثیر ضخامت لبه فرار بر نوأبرای بررسی ت

فروریزش گردابه حاصل از  فهطیف فرکانس آکوستیکی نو

در سه  S822ایرفویل   EB-VSشده  لبه فرار پخ

آورده  19شکل ضخامت مختلف بررسی شده و نتایج آن در 

حاصل از عبور جریان  فهاست. در این مطالعه، نو شده

Reآشفته با  = 1.8 × 𝑀و  106 = برای بال  0.21

𝛼با زاویه حمله  = 𝐿و در فاصله  ∘4 = 1.22 𝑚  از لبه

است. ضخامت لبه فرار ایرفویل به  سازی شدهفرار آن مدل

 𝑚𝑚 0.75و  𝑚𝑚 ،0.50 𝑚𝑚 0.25ترتیب برابر 

 ∘6درنظر گرفته شده که لبه سطح بالا و پایین آن با زاویه 

دهد که تغییر اند. این مطالعه نشان میدرجه به هم رسیده

 فهنوضخامت لبه فرار ایرفویل فقط بر طیف فرکانسی 

TEB-VS کل  فهثر است که در نهایت، تراز فشاری نوؤم

ثیر أتحت ت 𝑘𝐻𝑧 10های بالای هندسه را در فرکانس

 دهد.قرار می
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 S822و  NACA0012بعدی با دو ایرفویل  سه مشخصات هندسی و جریان حول بال شبه .4جدول 

 مقدار متغیر مقدار متغیر

 0/11 (%شدت آشفتگی ) 9548/5 (mطول وتر )

 0081/5 (mطول بال )
 (mمقیاس طولی آشفتگی )

8/11 

 00/1 (mفاصله محل ناظر ) 9/01 (m/sسرعت جریان )

 5/4 (ºزاویه حمله )
 15 ( ºزاویه محل ناظر در راستای طول بال )

 55515/5 (mضخامت لبه فرار )
 15 ( ºزاویه محل ناظر در راستای وتر بال )

 41/945 (m/sسرعت صوت )
 001/1 (3kg/mچگالی هوا )

 

𝑀 = 0.186 

 

𝑀 = 0.066 

 در دو عدد ماخ مختلف S822بعدی  سه یک بال شبه فهمقایسه حل حاضر برای طیف فرکانسی نو .51شکل 

  
مقایسه حل حاضر برای طیف فرکانسی نوفه فروریزش  .13شکل 

برای بال شبه سه   TEB-VSگردابه حاصل از لبه فرار پخ شده 

 های مختلف برای لبه فراربه ازای ضخامت S822بعدی با ایرفویل 

مقایسه حل حاضر برای طیف فرکانسی نوفه دو بال شبه  .6شکل 

در شرایط  S822و  NACA0012های سه بعدی با ایرفویل

 مشابه جریان
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 گیری. نتیجه4
حول  فههای تئوری برای محاسبه نودر این تحقیق، روش

در  فهسازی نوبعدی با هدف مدل سه شبه اجسام دوبعدی/
های آیرودینامیکی مورد بررسی قرار گرفت. برای جریان

مختلف درنظر گرفته  فهمنبع نو 1نظر،  گر موردتوسعه حل
 شد. 

سازی و گر حاضر برای شبیهآمده از حل دستنتایج به
بعدی با دو هندسه  سه های شبهحول بال فهتحلیل نو
و مقایسه آنها با نتایج  S822و  NACA0012ایرفویل 

تجربی و عددی نشان داد که الگوریتم مورد استفاده در این 
تحقیق به خوبی قابلیت تعیین مشخصات آیرواکوستیکی را 

 های دوبعدی دارا هستند. در هندسه

جریان حول  فهتعمیم این الگوریتم برای تخمین نو
 بعدی در حال انجام است که در مقاله آتی های سههندسه

 شود.به آن پرداخته می

 . قدرداني5
این تحقیق با حمایت مالی صندوق حمایت از پژوهشگران 

انجام  11515011و فناوران کشور در قالب طرح شماره 
 است.  شده

افزاری دانشگاه همچنین، نویسنده مقاله از حمایت سخت
 کند. شهید بهشتی تقدیر می
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