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بررسی نیمه تحلیلی نویز لبه فرار لایه مرزی آشفته با استفاده از اندازه‌‌گیری فشار ناپایای سطح
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خلاصه: نویز لبه فرار لایه مرزی آشفته یکی از منابع اصلی نویز آیرودینامیکی بوده و در دهه های گذشته 
اندازه گیری پارامترهای تعیین  انجام گرفته است. در مطالعه حاضر جهت  مطالعات گسترده ای روی آن 
کننده نویز لبه فرار شامل طیف فشار سطح، طول مشخصه نوسانات فشار سطح در راستای دهانه بال و 
حسگرهای  به  مجهز  تخت  صفحه  یک  از  لبه فرار،  محدوده  در  گردابه ای   ساختارهای  جابجایی  سرعت 
فشار سطحی در دو راستای جریان و دهانه بال استفاده شده است. طول مشخصه در راستای دهانه مدل 
و سرعت جابجایی ساختارهای گردابه-ای، به ترتیب از طریق داده برداری همزمان فشار ناپایای سطح در 
نقاط مختلف در راستای دهانه مدل و در راستای جریان محاسبه شده است. نتایج نشان می دهد که بهترین 
اجتماع داده های طیف فشار سطح در محدوده بسامدهای پایین و بسامدهای میانی و بالا به ترتیب به ازای 
استفاده از مقیاس-های لایه مرزی خارجی و داخلی حاصل خواهد شد. همچنین توابع همدوسی طولی و 
عرضی، به ترتیب اطلاعات مناسبی از  طول عمر  ساختارهای گردابه ای و ابعاد فیزیکی آن ها ارائه می دهد. 
در نهایت، نویز لبه فرار دوردست ناشی از جریان عبوری از روی صفحه تخت با استفاده از مدل تحلیلی 
امیت-راجر پیش بینی شده که نتایج نشان دهنده کارایی مناسب این مدل در پیش بینی نویز لبه فرار لایه 

مرزی آشفته است.  
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1- مقدمه
حمل  صنعت  روز‌‌افزون  توسعه  بواسطه  صوتی  آلودگی  افزایش 
اطراف  در محدوده  زیادی  نامطلوب  اثرات  ایجاد  باعث  نقل هوایی  و 
فرودگاه‌‌ها شده است. در دهه‌‌های اخیر توسعه موتورهای دارای نسبت 
نویز  مهمترین  عنوان  )به  موتور  نویز  کاهش  به  منجر  بالا،  کنارگذر 
به طوری که در هواپیماهای مدرن در  آیرودینامیکی هواپیما( شده 
فاز پروازی نشست، نویز ناشی از بدنه هواپیما هم مرتبه با نویز موتور 
است ]1 و 2[. منابع اصلی نویز بدنه در فاز نشست عبارتند از نویز ارابه 
فرود، نویز سطوح برآزا و نویز ناشی از ایرفویل1. نویز ناشی از ایرفویل 
علاوه بر هواپیما در محدوده وسیعی از کاربردها همچون زیردریایی‌‌ها، 

1  Airfoil self-noise

توربین‌‌های بادی و فن‌‌ها دارای اهمیت است ]3-6[.
با سطح  ناپایا  جریان  یک  تداخل  بواسطه  ایرفویل  از  ناشی  نویز 
یک ایرفویل ایجاد می‌‌گردد. بروکس در سال 1989 سازوکارهای نویز 
ناشی از ایرفویل را به 5 گروه تقسیم‌‌بندی نمود  ]7[. 1- نویز لبه‌‌فرار 
نویز   -3 آرام  مرزی  لایه  گردابه  ریزش  نویز   -2 آشفته  مرزی  لایه 
جدایش )واماندگی( 4- نویز ریزش گردابه لبه‌‌فرار پخ 5- نویز گردابه 
ریزش  نویز  مانند  نویز  انتشار  سازوکار‌‌های  این  از  برخی  بال.  نوک 
گردابه امواج ناپایدار لایه مرزی آرام و نویز ریزش گردابه لبه‌‌فرار پخ به 
صورت نازک‌‌باند2 )تونال3( بوده و برخی مانند نویز لبه‌‌فرار لایه مرزی 
لبه‌‌فرار لایه  پهن‌‌باند  نویز  پهن‌‌باند4 هستند.  بسامد  به صورت  آشفته 

2  Narrowband
3  Tonal
4  Broadband
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مرزی آشفته یکی از مهمترین سازوکار‌‌های نویز ناشی از ایرفویل در 
بالا هنگامی که لایه  اعداد رینولدز  بوده که در  جریان مادون صوت 
مرزی آشفته در بیشتر سطح ایرفویل توسعه یابد، رخ می‌‌دهد. علت 
ساختارهای  حضور  آشفته،  لبه‌‌فرار  نویز  بسامدی  حوزه  بودن  وسیع 
گردابه‌‌ای با سایزهای مختلف در لایه مرزی آشفته می‌‌باشد. هنگامی 
که اغتشاشات گردابه‌‌ای موجود در لایه مرزی آشفته از روی لبه‌‌فرار 
فرآیند  می‌‌شوند.  تبدیل  آکوستیکی  امواج  به  می‌‌کنند  عبور  ایرفویل 
نیروهای  تعادل  نظر  نقطه  از  لبه‌‌فرار لایه مرزی آشفته  نویز  فیزیکی 
وارد به ساختارهای گردابه‌‌ای توسط راجر و موریو توضیح داده شده 
است ]3[. در دهه های گذشته، مطالعات تحلیلی، عددی و تجربی 
زیادی روی نویز لبه فرار انجام گرفته است. پاول در سال 1959 اولین 
انجام داد ]8[. پس از  مطالعه تحلیلی و تجربی را روی نویز لبه‌‌فرار 
او مطالعات تجربی و عددی زیادی توسط محققین مختلف همچون 

بروکس و هاجسون ]9[ و وانگ و موین ]10[ انجام شده است. 
تجهیزات  نیازمند  آکوستیکی  اندازه‌‌گیری‌‌های  انجام  طرفی  از 
است.  آیروآکوستیکی  باد  تونل‌‌های  ویژه  به  آکوستیکی  مدرن 
هزینه‌‌های بالای ساخت تونل‌‌های باد آیروآکوستیکی، مشکلات خاص 
از همه عدم وجود  و مهمتر  آیرودینامیکی  اندازه‌‌گیری‌‌های  در  آن‌‌ها 
چنین تونل‌‌های بادی در کشور مانع از اندازه‌‌گیری نویز لبه فرار در 
دوردست می‌‌گردد. در عوض می‌‌توان به جای اندازه‌‌گیری میدان صدا 
در دوردست، به مطالعه رفتار منبع نویز یعنی نوسانات فشار سطح در 
یک تونل باد معمولی پرداخت ]11 و 12[. بعلاوه با اندازه‌‌گیری مقادیر 
جریان در میدان نزدیک می‌‌توان نویز لبه فرار در دوردست را با دقت 

قابل قبولی پیش‌بینی نمود. 
در طول دهه‌‌های گذشته مدل‌‌های تحلیلی زیادی برای پیش‌‌بینی 
از  خلاصه‌‌ای  و  شده  پیشنهاد  مختلف  محققین  توسط  لبه‌‌فرار  نویز 
آن در مرجع ]3[ ارائه شده است. دو رهیافت کلی جهت پیش‌بینی 
آنالوژی  اساس  بر  فرمول‌‌بندی   -1 دارد:  وجود  ایرفویل  لبه‌‌فرار  نویز 
آکوستیک لایتهیل1 ]13[ که نیازمند داشتن میدان هیدرودینامیکی 
اساس  بر  فرمول‌بندی   -2 است.  ایرفویل  لبه‌‌فرار  اطراف  سرعت 
فشار  میدان  داشتن  نیازمند  که  خطی2  هیدروآکوستیک  روش‌‌های 
هیدرودینامیک القایی روی سطح ایرفویل در فاصله نزدیک به لبه‌‌فرار 
است. یک مثال از اولین رهیافت کار فاکس ویلیام و هال ]14[ است که 

1   Lighthill acoustic analogy
2   Linearized hydroacoustic

توسط وانگ و موین ]10[ به کار برده شد.  با این حال تعیین صحیح 
منابع توربولانس از معادله لایتهیل به صورت تجربی مشکل است چرا 
که نیازمند اندازه‌‌گیری میدان سرعت به صورت تابعی از زمان و مکان 
در محدوده لبه فرار است. در عوض اندازه‌‌گیری فشار ناپایای سطح در 
نزدیکی لبه‌‌فرار ایرفویل به راحتی با استفاده از حسگرهای اندازه‌‌گیری 
فشار ناپایای نصب شده روی سطح ایرفویل قابل انجام می‌‌باشد؛ بنابراین 
اکثریت روش‌‌های پیش‌‌بینی نویز دوردست مانند مطالعه چاس ]15[، 
فرمول‌‌بندی  سطح  فشار  نوسانات  اساس  بر   ]17[ هاو  و   ]16[ امیت 
شده‌‌اند. باید دقت کرد که اگرچه در این رهیافت فشار سطح به عنوان 
یک منبع آکوستیکی معادل در نظر گرفته شده، اما منبع صدا در واقع 
در میدان سرعت است. با اندازه‌‌گیری همزمان نویز لبه‌‌فرار منتشر شده 
در دوردست و نوسانات فشار سطح در محدوده لبه‌‌فرار در تعدادی از 
مطالعه  و   ]9[ هاجسون  و  بروکس  مطالعه  همچون  تجربی  مطالعات 
با توجه  قرار گرفت.  تایید  این رهیافت مورد  راجر و موریو ]3[ دقت 
به فرمول‌بندی‌‌های امیت ]16[ و هاو ]17[ چگالی طیف فشار سطح، 
طول مشخصه نوسانات فشار سطح در راستای دهانه بال3 )تعریف کننده 
کارایی پخش صدا در لبه‌‌فرار ایرفویل( و سرعت جابه‌جایی ساختارهای 
گردابه‌‌ای4 در محدوده لبه‌‌فرار کمیت‌های مهمی در تعیین نویز دوردست 

ناشی از لبه‌‌فرار هستند. 
در مطالعه حاضر از مدل تحلیلی امیت توسعه داده شده بوسیله 
دوردست  در  تخت  فرار صفحه  لبه  نویز  پیش‌بینی  برای   ]18[ راجر 
استفاده شده است. اهمیت بررسی مدل تحلیلی امیت - راجر  بدان 
فشار  میدان  مشخصات  از  استفاده  با  تنها  مدل  این  که  است  جهت 
سطح، نویز لبه فرار در دوردست را تخمین می‌‌زند. بنابراین در بسیاری 
از موارد بدون نیاز به تونل باد آیروآکوستیکی، می‌‌توان با استفاده از آن، 
نویز دور دست را با دقت قابل قبولی پیش‌‌بینی نمود. در مطالعه حاضر 
طول مشخصه در راستای دهانه مدل و سرعت جابه‌جایی ساختارهای 
ناپایای  فشار  همزمان  داده‌‌برداری  از  استفاده  با  ترتیب  به  گردابه‌‌ای 
راستای جریان  در  و  راستای دهانه مدل  در  نقاط مختلف  در  سطح 
محاسبه شده است. لازم به ذکر است که ایجاد سازوکار اندازه‌‌گیری 
تغذیه،  منبع  ساخت  و  طراحی  شامل  سطح  فشار  ناپایای  نوسانات 
و  الکترونیکی  نویزهای  کالیبراتور حسگرها، حذف  و ساخت  طراحی 
نوشتن کدهای مربوط به کالیبراسیون و داده‌‌برداری از حسگرها برای 

3   Spanwise length scale of the Surface pressure fluctuations
4   Eddy convection velocity
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اولین بار در کشور با همکاری دانشگاه بریستول انگلیس انجام گرفته 
بدست  نتایج  و  در فصل 2  آزمایش‌ها  انجام  نحوه  و  تجهیزات  است. 

آمده در فصل 3 ارائه شده است. 

2- تجهیزات آزمایش
کلیه آزمایش‌‌ها در تونل باد مادون‌‌صوت دانشگاه یزد انجام شده 
 ،10 سرعت  سه  در  و  درجه  صفر  حمله  زاویه  در  آزمایش‌ها  است. 
پایه ضخامت  بر  اعداد رینولدز  ثانیه )به ترتیب در  بر  15 و 20 متر 
بخش،  این  در  است.  شده  انجام   )7600 و   5300  ،3200 مومنتوم 
مشخصات تونل باد، مدل، نحوه نصب و آرایش میکروفون‌‌ها و مراحل 

انجام آزمایش‌‌ها و تحلیل داده‌‌ها ارائه شده است.

2-1- تونل باد
تونل باد استفاده شده از نوع مدار باز بوده که ابعاد سطح مقطع 
آزمون آن cm × 46 cm 46 و طول آن cm 120 است. در بیشینه 
سرعت تونل، m/s 25، شدت توربولانس جریان آزاد کمتر از % 0/3 
است. فن تونل از نوع گریز از مرکز و دارای تیغه‌‌هایی با شیب رو به 
جلو بوده که نویز بسامد پهن‌‌باند پایین تا متوسطی را ایجاد می‌‌نماید. 
نویز  با  فشار سطحی  آلوده شدن سیگنال‌‌های  علت  به  وجود  این  با 
زمینه تونل، با جایگزین کردن دیواره‌‌های داخلی تونل با مواد متخلخل 
مناسب، نویز زمینه تونل تا dB 15 کاهش یافته است. همچنین به 
منظور کاهش اثرات نامطلوب نویز زمینه تونل، تمامی آزمایش‌ها در 
دهانه خروجی تونل انجام گرفته است. آزمایش‌های اولیه نشان داده 
که به دلیل فاصله بیشتر از فن تونل و همچنین عدم وجود دیواره‌‌های 

بالا و پایین، نویز زمینه تونل در این بخش کمتر است.

2-1- مدل
آشفته،  مرزی  لایه  فرار  لبه  نویز  بررسی  برای  حاضر  مطالعه  در 
از یک صفحه تخت با طول وتر mm 580، دهانه مدل mm 460 و 
نیم  به صورت  مدل  لبه حمله  است.  استفاده شده   8  mm ضخامت 
بیضی با نیم قطر بزرگ  mm 12 و نیم قطر کوچک mm 4 ساخته 
شده است. همچنین برای چسبیده ماندن جریان روی سطح، زاویه لبه 
فرار مدل به صورت 12 درجه نامتقارن در نظر گرفته شده است ]19[. 
مدل از دو بخش اصلی تشکیل شده است، بخش بدنه و بخش لبه‌‌فرار. 

علت این امر امکان جادهی میکروفون‌‌های لبه فرار به صورت افقی در 
بخش لبه فرار است.  دو بخش اصلی بدنه و لبه‌‌فرار به‌وسیله دو قسمت 
کناری به یکدیگر متصل شده‌‌اند. برای اطمینان از دقت و استحکام لازم، 
همه اجزا مدل از آلومینیوم ساخته شده‌‌اند. ضخامت لبه فرار )t( برابر 
با mm 0/4 در نظر گرفته شده و بنابراین نویز نازک‌‌باند ریزش گردابه 
 */ 0.3t δ < لبه‌‌فرار پخ برای تمامی سرعت‌‌ها قابل صرف نظر است
δ* ضخامت جابه‌جایی لایه مرزی است. نسبت انسداد تونل  ]4[ که 
برای مدل صفحه تخت برای تمامی آزمایش‌‌ها کمتر از % 2 بوده و 
ناچیز  شده  اندازه‌‌گیری  مقادیر  روی  تونل  دیواره‌‌های  اثرات  بنابراین 
منظور  به  مدل،  طول  محدودیت  به  توجه  با  همچنین   .]20[ است 
اطمینان از وجود لایه مرزی آشفته کاملًا توسعه یافته، ضخیم کردن 
لایه مرزی، دستیابی به اعداد رینولدز بر پایه ضخامت مومنتوم بالاتر 
و افزایش نسبت سیگنال به نویز1 در بسامد‌‌های پایین، از یک تریپ 
با ارتفاع 5  میلی‌متر( در پایین دست لبه حمله‌‌  زبر )به صورت پله 
روی سطح بالایی مدل در موقعیت10 درصد وتر، استفاده شده است. 
نمای شماتیک از مدل صفحه تخت در شکل 1 نشان داده شده است. 

   
2-3- نحوه نصب میکروفون‌‌ها داخل مدل 

سطح  فشار  ناپایای  نوسانات  اندازه‌‌گیری  برای  حاضر  مطالعه  در 
این  است.  شده  استفاده   FG-23329-P07 کوچک  میکروفون‌‌های  از 
میکروفون‌‌ها دارای قطر و ارتفاع mm 2/5 بوده و قطر ناحیه حسگر2 
برای  انتخاب شده  عالی میکروفون‌‌های  mm 0/8 است. کارایی  صدا 

1  Signal to noise ratio
2  Sensing area

 
 های کناری و موقعیت تریپ نمای شماتیک مدل شامل بدنه اصلی به همراه لبه فرار قابل نصب، قسمت:  1 شکل 

Fig. 1. Flat plate model including main body with a detachable trailing edge, side plates 
and trip’s position  

شکل 1: نمای شماتیک مدل شامل بدنه اصلی به همراه لبه فرار قابل 
 نصب، قسمت‌‌های کناری و موقعیت تریپ 

 Fig. 1. Flat plate model including main body with a
 detachable trailing edge, side plates and trip’s position
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اندازه‌‌گیری فشار ناپایای سطح در مطالعات انجام شده قبلی به اثبات 
رسیده است ]11 و 21 و 22[. به منظور کاهش اثرات تضعیف1 در 
بسامد‌‌های بالا ناشی از سایز ناحیه حسگر میکروفون، به جای نصب 
مستقیم میکروفون‌‌ها روی سطح مدل، آن‌‌ها در زیر یک نقاب با سوراخ 
بعد به طور  اثر در قسمت  این  mm 0/4 نصب شده‌‌اند.  ریز2 به قطر 
کامل توضیح داده شده است. برای نصب میکروفون‌‌ها داخل مدل از 
دو روش استفاده شده است. در نواحی دور از لبه‌‌فرار ضخامت صفحه 

1  Attenuation effects
2  Pin-hole mask

تخت به اندازه‌‌ای بزرگ بوده که بتوان میکروفون‌‌ها را به طور عمودی 
نصب نمود. شماتیکی از این روش نصب در شکل 2 نشان داده شده 
است. در نزدیکی لبه فرار بواسطه زاویه 12 درجه لبه فرار، ضخامت 
مدل کم بوده و بنابراین میکروفون‌‌ها به ناچار به صورت افقی در مدل 
قرار گرفته‌‌اند. با توجه به شکل 2، در این روش هر میکروفون بواسطه 
یک لوله انتقال3 افقی به سوراخ موجود روی سطح متصل شده است.

از طرف دیگر اگرچه نصب میکروفون‌‌‌‌ها در زیر نقاب سوراخ دار و 
یا استفاده از لوله انتقال باعث کاهش اثرات تضعیف در بسامد‌‌های بالا 
می‌‌گردد؛ اما در عین حال ممکن است موجب رخ دادن پدیده نامطلوب 
تشدید4 در محدوده بسامدی مورد مطالعه شود. قطر سوراخ، طول آن 
پارامترهای  نقاب،  و  میکروفون  حسگر  ناحیه  مابین  فضای  حجم  و 
رخ  از  اطمینان  برای  بنابراین  هستند.  تشدید  بسامد  کننده  تعیین 
ندادن تشدید در محدوده بسامدی مورد مطالعه، باید پارامترهای فوق 
به دقت انتخاب گردند. طراحی و انتخاب پارامترهای مذکور با استفاده 
از روابط ارائه شده در مرجع ]23[ انجام گرفته است. پاسخ بسامدی 
)دامنه و فاز( مربوط به هر دو روش نصب در شکل 3 به تصویر کشیده 
شده است. با توجه به شکل، انتخاب مناسب پارامترهای مذکور منجر 

به عدم وقوع پدیده تشدید تا بسامد 20 کیلو هرتز شده است. 

2-4- آرایش میکروفون‌‌ها روی مدل
آرایش میکروفون‌‌ها روی سطح مدل در شکل 4 نشان داده شده 
 1 در جدول  مدل  بالایی  روی سطح  آن‌‌ها  موقعیت  است. همچنین 

3  Transmission tube
4  Resonant frequency

 

ها به صورت عمودی زیر نقاب و به صورت افقی با نمایی از میکروفون مورد استفاده و نحوه نصب میکروفون:  2 شکل 
 استفاده از لوله انتقال 

Fig. 2. Microphone used in this experiment and its schematic installation under pin-hole 
mask and horizontally with transmission tube  

  

شکل 2: نمایی از میکروفون مورد استفاده و نحوه نصب میکروفون‌ها به 
 صورت عمودی زیر نقاب و به صورت افقی با استفاده از لوله انتقال 
 Fig. 2. Microphone used in this experiment and its

 schematic installation under pin-hole mask and
 horizontally with transmission tube

 
 ( فاز b( دامنه aها به ازای هر دو حالت نصب: پاسخ فرکانسی میکروفون:  3 شکل 

Fig. 3. Frequency response of microphones for both installation type: a) Amplitude, b) 
Phase  

  

شکل 3: پاسخ بسامدی میکروفون‌‌ها به ازای هر دو حالت نصب: a( دامنه 
 b( فاز 

 Fig. 3. Frequency response of microphones for both
 installation type: a) Amplitude, b) Phase

 
 ها روی سطح مدل شکل میکروفون Lآرایش :  4 شکل 

Fig. 4. Map of L-shaped surface microphone array  
  

 شکل 4: آرایش L شکل میکروفون‌ها روی سطح مدل 
 Fig. 4. Map of L-shaped surface microphone array
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ارائه شده است. با توجه به شکل، در مجموع از تعداد 10 میکروفون 
نیمه  بازوها در  از  استفاده شده است. یکی  L شکل  آرایه  به صورت 
دهانه مدل و در راستای جریان در موقعیت x/c =0/85-0/976  بوده 
ساختارهای  جابه‌جایی  سرعت  محاسبه  برای  نیاز  مورد  اطلاعات  و 
گردابه‌‌ای را فراهم می‌‌نماید. که c طول وتر صفحه تخت است. بازوی 
دیگر در راستای دهانه مدل در موقعیت x/c =0/976  بوده و جهت 
محاسبه طول مشخصه در راستای دهانه ایجاد شده است. به منظور 
فاصله  نقاب،  سوراخ  قطر  شامل  آرایه  این  مهم  پارامترهای  تعیین 
از لبه فرار صفحه  میکروفون‌‌های چیده شده در راستای دهانه مدل 
بررسی‌‌های  مدل  دهانه  راستای  در  میکروفون‌‌ها  بین  فاصله  و  تخت 
زیادی انجام گرفته ] 9 و 14، 30-24[ که در ادامه ارائه خواهد شد. 
اندازه‌‌گیری دقیق نوسانات فشار در یک نقطه نیازمند یک حسگر 
فشار  حسگرهای  تمامی  وجود  این  با  است.  کوچک  بی‌‌نهایت  فشار 
موجود دارای قطر ناحیه حسگر مشخصی هستند. در بسامد‌‌های پایین 
در  و  بوده  ناحیه حسگر  قطر  از  بزرگتر  موج  بالا(، طول  موج  )طول 
بسامدهای  در  اما  می‌‌نماید.  عمل  نقطه‌‌ای  صورت  به  حسگر  نتیجه 
فشار  است،  ناحیه حسگر  قطر  از  کوچکتر  خیلی  موج  طول  که  بالا 
ناحیه  به  شده  وارد  فشار  میانگین  حسگر،  توسط  شده  اندازه‌‌گیری 
 ، از قطر ناحیه حسگر  حسگر است. در واقع نوسانات فشار کوچکتر 
در  چنانچه  بنابراین  می‌‌گردند.  تضعیف  و  شده  مکانی  انتگرال‌‌گیری 
حسگر  ناحیه  محدود  قطر  است،  شده  داده  نشان  مختلف  مطالعات 
میکروفون منجر به کاهش نوسانات فشار اندازه‌‌گیری شده سطح در 
بسامد‌‌های بالا خواهد شد ]27-24[. برای حل این مشکل معمولاً از 
یک نقاب با سوراخ بسیار ریز جهت کاهش ناحیه حسگر موثر استفاده 
ایجاد  ناپیوستگی   ،]28[ مرجع  به  توجه  با  دیگر  طرف  از  می‌‌گردد. 
و  جریان  زدن  هم  بر  باعث  بواسطه حضور سوراخ،  روی سطح  شده 
ایجاد خطای قابل توجهی در چگالی طیف فشار دیوار در بسامد‌‌های 
بالا خواهد شد. با این وجود خطای ناشی از حضور سوراخ، با کاهش 
به   ،d قطر سوراخ،  نسبت  و 30[.   29[ رفت  بین خواهد  از  آن  قطر 

d/ بوده و تعیین کننده  duτ ν+ = uτν/ برابر با  مقیاس دیوار، 
ν ویسکوزیته سینماتیکی و  اهمیت اثر تضعیف است. در این رابطه، 
uτ بیانگر سرعت اصطکاکی است. نتایج اسکیو ]25[ نشان داد که به 

d  اثر تضعیف قابل صرف نظر است. همچنین گراوانتی  + < ازای 19
d 12 اثر تضعیف قابل صرف  +< < ]26[ نشان داد که به ازای 18 
d  کاهش در مقادیر مجذور میانگین  + < ازای 27  به  بوده و  نظر 
مربعات فشار سطح کمتر مشاهده شده است. در مطالعه حاضر از یک 
نقاب با سوراخ به قطر mm 0/4 جهت کاهش اثر تضعیف استفاده شده 
d به ازای سرعت جریان آزاد از 10  + است. با توجه به قطر سوراخ، 
d 12قرار خواهد گرفت. بنابراین  +≤ ≤ تا m/s 20، در محدوده  23 
خطای ناشی از حضور سوراخ و اثر تضعیف قابل صرف نظر خواهد بود. 
با این وجود، جهت تصحیح اثرات تضعیف، تصحیحات پیشنهاد شده 
توسط کُرکِس ]24[ روی نتایج اعمال شده است. کُرکِس با ارائه یک 
 را بر حسب تابعی از 

 استفاده شود. ( ) از  2بهتر است مانند رابطه 

و همچنین برای     ( )         ( )    ⁄ در همان پاراگراف     

 

 

  ( )  ∑
(       )(           )

 
   

   
 

 

    ⁄  

جدول، مقادیر 
ω بسامد   استفاده شود. ( ) از  2بهتر است مانند رابطه  چگالی طیف فشار، 

و همچنین برای     ( )         ( )    ⁄ در همان پاراگراف     

 

 

  ( )  ∑
(       )(           )

 
   

   
 

 

    ⁄  

/ ارائه نموده است. که  cr Uω

cU سرعت  زاویه‌‌ای، r شعاع سوراخ )و یا شعاع ناحیه حسگر فشار( و 
اسکیو ]25[  نتایج  ادامه،  در  است.  گردابه‌‌ای  جابه‌جایی ساختارهای 
نشان داد که تصحیحات پیشنهاد شده توسط کُرکِس ]24[ تا محدوده 
/  از دقت بسیار مناسبی برخوردار است. در  cr Uω < بسامد‌‌های 4 

مطالعه حاضر این شرط برای تمامی حالت‌‌ها برقرار است.
جهت  در  شده  نصب  میکروفون‌‌های  فاصله  انتخاب  منظور  به 
دهانه مدل تا لبه حمله صفحه تخت، دقت زیادی صورت گرفته است. 
بتواند معرف  تا  باشد  امکان کوچک  تا حد  باید  از طرفی  فاصله  این 
مشخصات جریان توربولانسی عبور کننده از لبه فرار باشد. و از طرف 
دیگر این فاصله نباید به اندازه‌‌ای کوچک باشد که طول مشخصه در 
تاثیر  ) تحت  )φ ω ) و چگالی طیف فشار،  )yl ω راستای دهانه، 
و 14[،   9[ مراجع  به  توجه  با  گیرد.  قرار  فرار  لبه  در  پخش  فرآیند 
کمترین فاصله حسگر تا لبه فرار صفحه تخت که بتوان از اثرات پخش 

 های فشار روی سطح بالایی مدلموقعیت سوراخ:  1 جدول
Table 1. Position of pressure pinholes on the upper surface of model  

 
 mmدهانه، فاصله تا نیمه mmفاصله تا لبه فرار ،  شماره میکروفون

 40 و 17 ،5/7 ،2/3 ،0/0 14 5و  4، 3، 2، 1
 0/0 5/87 و 5/59 ،5/40 ،35 ،5/31 10و  9، 8، 7، 6

 

  

 جدول 1: موقعیت سوراخ‌های فشار روی سطح بالایی مدل
 Table 1. Position of pressure pinholes on the upper surface of model
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از طول  hλ عبارت است  بوده که   /hλ فرار صرف نظر کرد 2 لبه 
cU سرعت  که   .) /h cU fλ = ( موج هیدرودینامیکی جابه‌جایی 
f بسامد است. بنابراین با توجه به  جابه‌جایی ساختارهای گردابه‌‌ای و 
این معیار و همچنین محدودیت کمترین ضخامت مورد نیاز جهت نصب 
میکروفون‌‌های لبه فرار در داخل مدل، موقعیت سوراخ‌‌های فشار در 
 ) x/c =0/976 راستای دهانه مدل، 14 میلی‌متر بالادست لبه فرار )یعنی 
در نظر گرفته شد. بنابراین می‌‌توان اطمینان داشت که فشارهای سطح 
اندازه‌‌گیری شده، به ازای سرعت‌‌های 10، 15 و m/s  20 به ترتیب 
در بسامد‌‌های بالاتر از 250،  375 و 500 هرتز، تاثیر اثرات پخش 
لبه فرار صفحه تخت قرار نگرفته اند. تحت توزیع سوراخ‌‌های فشار در 
راستای دهانه مدل به صورت تابع نمایی بوده و دلیل استفاده از چنین 
توزیعی، دستیابی به محدوده مناسبی از فواصل بین میکروفون‌‌ها است. 
 با توجه به استفاده از 5 سوراخ فشار در راستای دهانه، در مجموع تعداد 
yη )فاصله بین دو نقطه فشار در راستای دهانه( یکتا به صورت ده تا 
 yη  = ]3/2 ،4/3 ،7/5 ،9/5 ،13/8 ،17 ،23 ،32/5 ،36/8 ،40/0[ 
میکروفون  دو  بین  فاصله  بیشترین  و  کمترین  دارد.  وجود  میلی‌متر 
3/2 میلی‌متر و 40 میلی‌متر در نظر گرفته شده است. کمترین فاصله، 
محدود به ابعاد میکروفون استفاده شده بوده و بیشترین فاصله بر پایه 

تست‌‌های اولیه بدست آمده است.  

2-5- مراحل انجام آزمایش و تحلیل داده‌‌ها
همانطور که در بخش قبل بیان شد اندازه‌‌گیری‌‌ نوسانات فشار با 
استفاده از 10 میکروفون FG-23329-P07 انجام شده است. قبل از 
استفاده شده  باید ضریب حساسیت میکروفون‌‌های  آزمایش‌ها  انجام 
بهتر  ایده‌‌آل  اندازه‌‌گیری شود. در حالت  بوسیله فرآیند کالیبراسیون 
است فرآیند کالیبراسیون در یک اطاق بدون پژواک انجام گیرد. با این 
حال در مطالعات مختلف از موج صفحه‌‌ای ایجاد شده در لوله برای این 
منظور استفاده شده است ]31 و 32[. در مطالعه حاضر برای ایجاد 
از یک  هرتز  بسامد 100-20000  در محدوده  نویز سفید صفحه‌‌ای 
لوله با طول 110 میلی‌متر و قطر 10 میلی‌متر به همراه یک اسپیکر 
کیفیت بالا به عنوان کالیبراتور میکروفون استفاده شده است. با توجه 
به تئوری آکوستیک ]33[، انتشار امواج صوتی در داخل لوله‌‌ها تنها به 
kR به صورت موج صفحه‌‌ای خواهد بود. که R شعاع  ≤ ازای 1/84
 0c رابطه  این  در  است.  آکوستیکی  موج  k/0 عدد  cω= و  لوله 

سرعت صوت است. بنابراین با توجه به ابعاد لوله، کالیبراسیون انجام 
گرفته تا بسامد 20 کیلوهرتز دارای اعتبار است. 

داخل  که  هنگامی  میکروفون‌‌ها  انتقال  تابع  آوردن  بدست  برای 
مدل نصب شده‌‌‌اند، لوله کالیبراتور روی سوراخ فشار قرار گرفته و هر 
میکروفون در معرض نویز سفید صفحه‌‌ای قرار خواهد گرفت. فرآیند 
کامل فرآیند کالیبراسیون و نحوه بدست آوردن تابع انتقال در مرجع 
ایجاد شده  تشدید  و  نامطلوب تضعیف  اثرات  است.  ارائه شده   ]23[
ارتباط  برای  شده  استفاده  افقی  انتقال  لوله  و  فشار  سوراخ  بواسطه 
نتایج  روی  بر  انتقال  تابع  اعمال  با  میکروفون  به  فشار  سوراخ  دادن 
از  استفاده  که  است  ذکر  به  لازم  شد.  خواهد  تصحیح  میکروفون‌‌ها 
پاسخ  دقیق  تعیین  و  میکروفون  کالیبراسیون  مرحله  در  فقط  صوت 

دینامیکی آن انجام می‌‌گیرد.
در مطالعه حاضر از یک میکروفون کندانسوری بسیار دقیق یک 
چهارم اینچ مدل G.R.A.S 40BP به عنوان میکروفون مرجع استفاده 
شده است. میکروفون‌‌های اف. جی با استفاده از یک منبع تغذیه 10 
کاناله ) ساخت دانشگاه یزد( راه اندازی شده و داده برداری با استفاده 
از یک سامانه پردازش سیگنال 16 کاناله مدل NI PCI-6023E انجام 
گرفته است. بسامد داده برداری برابر با 40 کیلوهرتز بوده و در مجموع 

تعداد 800 هزار داده در مدت زمان 20 ثانیه ذخیره شده است. 
همچنین جهت مقیاس‌‌بندی1 نتایج چگالی طیف فشار سطح نیاز 
به‌‌ اندازه‌‌گیری پارامترهای مختلف لایه مرزی آشفته بوده و برای این 
ثابت )ساخت  با مدار دما  از جریان‌‌سنج سیم داغ یک بعدی  منظور 
شرکت فراسنجش صبا( استفاده شده است. حسگر اين جريان‌‌سنج، 
سيمي از جنس تنگستن به ضخامت μm 5 و طول mm 1/25 است. 
بعلاوه برای جابه‌جایی جریان‌‌سنج از یک سازوکار انتقال‌‌دهنده با دقت 
mm 0/01 در سه جهت y ،x و z استفاده شده است. نمایی از مدل 

نصب شده در دهانه خروجی تونل باد به همراه سازوکار انتقال‌‌دهنده، 
در شکل 5  استفاده شده  و دستگاه مختصات  داغ  جریان‌‌سنج سیم 

نشان داده شده است.
قبل از استفاده از جريان سنج سيم داغ، پراب آن به صورت دقيق 
از نظر استاتكيي و دينامكيي با استفاده از لوله پیتوت و فرآیند تست 
 15 قطع  بسامد  به  توجه  با  نتایج  همه  و  شده  كاليبره  مربعی  موج 
با  داده‌‌ها  کلیه  است.  شده  داده  عبور  گذر  پایین  فیلتر  از  کیلوهرتز 

1 Scaling
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بسامد داده برداری 30 کیلو هرتز در مدت s 10 ذخیره شده است. 
در نقاط نزدیک به سطح مدل )در فواصل کمتر از mm 1(، با توجه 
مدل،  سطح  به  داغ  سیم  جریان‌‌سنج  نمودن  نزدیک  امکان  عدم  به 
fc با استفاده از رابطه  سرعت متوسط و ضریب اصطکاک پوسته‌‌ای، 

اسپالدینگ، رابطه )1(، محاسبه شده است ]34[.

( ) ( )2 3
1 / 2 / 6B uz u e e u u uκ κ κ κ κ

++ + − + + + = + − − − −  
 

 )1(  

و   /z zuτ ν+ =  ، B =  5  ،κ =  0/41 رابطه،  این  در  که 
روی  تجربی،  داده‌‌های  انطباق  طریق  از   uτ و  بوده   /u u uτ

+ =

اسپالدینگ  رابطه  می‌‌آید.  بدست  اسپالدینگ  رابطه  لگاریتمی  ناحیه 
شامل همه نواحی لایه مرزی از زیر لایه لزج تا ناحیه لگاریتمی بوده 
و رابطه‌‌ای عالی جهت انطباق نتایج تجربی محسوب می‌‌گردد ]35[. 
پارامترهای مختلف لایه مرزی در سرعت‌‌های مورد آزمایش در جدول 

2 ارائه شده است.

در ادامه، قبل از بیان نتایج لازم است نحوه تحلیل داده‌‌ها و نحوه 
فرار  لبه  نویز  پیش‌‌بینی  جهت  نیاز  مورد  اصلی  پارامترهای  محاسبه 
لایه مرزی آشفته شامل چگالی طیف فشار سطح، سرعت جابه‌جایی 
نوسانات  و طول مشخصه  لبه‌‌فرار  در محدوده  گردابه‌‌ای  ساختارهای 
فشار سطح در راستای دهانه مدل بیان گردد. با توجه به روابط بندات 
و پیرسول ]36[، چگالی طیفی خودکار1 و متقابل2 برای نوسانات فشار 
زیر  به صورت  ترتیب  به   ) ( )jp t و   ( )ip t (  j و   i دو میکروفون 

تعریف می‌‌گردد.

( ) ( ) ( )*12 lim ,  ,
i ip p i iT

E P T P T
T∞

ω ω ω
→

 Φ =        
 (2)

( ) ( ) ( )*12 lim ,  ,
i jp p i jT

E P T P T
T∞

ω ω ω
→

 Φ =  

همچنین  است.  گسسته  تصادفی  متغیر  یک  ریاضی  امید   E که 
) بوده و با توجه به رابطه )3( قابل  )ip t ) تبدیل فوریه ),iP Tω

) است. ),iP Tω ) مزدوج مختلط  )* ,iP Tω محاسبه است. بعلاوه 
�

( ) ( )
0

, .
T j t

i iP T p t e dtωω −= ∫ �)3(

گرفته شود،  نظر  در   1 Hz با  برابر  بسامدی  باند  پهنای  چنانچه 
توان3  طیف  چگالی  معادل   ، ( )

i ip p ωΦ خودکار،  طیفی  چگالی 
از سوی دیگر چگالی طیفی متقابل،  اندازه است.  دارای  تنها  و  بوده 
، تابعی مختلط بوده و به صورت رابطه )4( قابل نمایش  ( )

i jp p ωΦ

است.

   ( ) ( ) ( )( )exp  
i j i j i jp p p p p piω ω ϕ ωΦ = Φ  �)4(

در بیشتر مواقع از مجذور تابع چگالی طیفی متقابل نرمال شده،
، به نام تابع همدوسی4  استفاده می‌‌گردد. این تابع اطلاعات  ( )2

,i jγ ω

زیادی در رابطه با ساختار فشار لایه مرزی آشفته فراهم می‌‌نماید. تابع 
بین دو سیگنال فشار  متقابل  از چگالی طیفی  استفاده  با  همدوسی 
و چگالی طیفی خودکار مربوط به هر کدام از سیگنال‌‌ها با توجه به 

رابطه )5( بدست می‌‌آید.

1  Auto-spectral density
2  Cross-spectral density
3   Power spectral density
4  Coherence function

 
سنج سیم داغ و دهنده، جریان: نصب مدل صفحه تخت در جت خروجی تونل باد به همراه مکانیزم انتقال 5 شکل 

 دستگاه مختصات استفاده شده  
Fig. 5. Flat plate model installation in wind tunnel jet with traverse mechanism, hotwire 

anemometer and coordinate system  
  

شکل 5: نصب مدل صفحه تخت در جت خروجی تونل باد به همراه مكانيزم 
شده   استفاده  مختصات  دستگاه  و  داغ  سیم  جریان‌‌سنج   انتقال‌دهنده، 
 Fig. 5. Flat plate model installation in wind tunnel jet with
 traverse mechanism, hotwire anemometer and coordinate

 system

  : پارامترهای مختلف لایه مرزی 2 جدول
Table 2. Various boundary layer parameters  

 
𝑈𝑈∞ 
m/s 

𝛿𝛿  
mm 

𝛿𝛿∗  
mm 

𝜏𝜏𝑤𝑤 
Pa 

𝑢𝑢τ 
m/s 

𝑐𝑐𝑓𝑓  
× 103 

𝑅𝑅𝑅𝑅𝜃𝜃 
𝑈𝑈0𝜃𝜃 𝜈𝜈⁄  

10 5/54 88/6 21/0 42/0 68/3 3200 
15 7/51 33/7 44/0 61/0 27/3 5300 
20 6/50 25/7 74/0 79/0 98/2 7600 

 

 

 جدول 2: پارامترهای مختلف لایه مرزی 
 Table 2. Various boundary layer parameters
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( )

( )
( ) ( )

2

2
,

i j

i i j j

p p
i j

p p p p

ω
γ ω

ω ω

Φ
=
Φ Φ

�
)5(

و  صفر  بین  آن  مقدار  و  بوده  اندازه  دارای  تنها  همدوسی  تابع 
یک تغییر می‌‌نماید )صفر نمایان‌‌گر حالتی است که سیگنال‌‌ها کاملًا 
مستقل از یکدیگر بوده و یک برای حالتی است که دو متغیر کاملًا به 

هم وابسته‌‌اند.( ]36[.
با  لبه‌‌فرار  محدوده  در  گردابه‌‌ای  ساختارهای  جابه‌جایی  سرعت 
اندازه‌‌گیری فاز تابع چگالی طیفی متقابل بین سیگنال فشار دو نقطه 
در راستای جریان و با استفاده از رابطه )6( محاسبه می‌‌گردد ]9 و 

.]37

( ) ( )c ,
i j

x
x

p p

U ωηω η
ϕ ω

=
�
)6(

xη فاصله بین دو نقطه فشار در راستای جریان است. که 
در نهایت به منظور محاسبه طول مشخصه در راستای دهانه مدل، 
از داده‌‌های مربوط به نوسانات فشار در نقاط واقع در راستای دهانه 
بین   ( )2

, ,i j yγ ω η همدوسی  توابع  محاسبه  با  می‌‌گردد.  استفاده 
تمامی نقاط واقع در راستای دهانه مدل، طول مشخصه در راستای 

دهانه با استفاده از رابطه )7( بدست خواهد آمد ]12[.

 استفاده شود. ( ) از  2بهتر است مانند رابطه 

و همچنین برای     ( )         ( )    ⁄ در همان پاراگراف     

 

 

  ( )  ∑
(       )(           )

 
   

   
 

 

    ⁄  

�)7(

yη فاصله بین دو نقطه فشار در راستای دهانه مدل بوده و  که 
های یکتا )در مطالعه حاضر 10( است. آنالیز طیفی  yη M تعداد کل 
داده‌‌ها با استفاده از توابع چگالی طیفی خودکار و متقابل در نرم افزار 
با تابع پنجره همینگ1، % 50 هم‌‌پوشانی و فشار مرجع 20  متلب، 

میکرو پاسکال انجام گرفته است.
که  است  کامل  زمانی  تنها  اندازه‌‌گیری،  یک  نتایج  نهایت،  در 
ارائه گردد. عدم  اندازه‌‌گیری شده  پارامترهای  با عدم قطعیت  همراه 
قطعیت  عدم  همچون  مختلفی  عوامل  به  لحظه‌‌ای  سرعت  قطعیت 
جریان‌‌سنج )نویزها، تکرارپذیری، پاسخ بسامدی و غیره(، عدم قطعیت 
کالیبراسیون، عدم قطعیت مربوط به موقعیت قرارگیری پراب و عدم 
قطعیت ناشی از تغییرات دما، فشار و رطوبت بستگی دارد. در مطالعه 

1  Hamming window

حاضر عدم قطعیت‌‌های ذکر شده بر اساس روند مطرح شده در مراجع 
]38 و 39[ با یکدیگر ترکیب شده و عدم قطعیت کلی سامانه محاسبه 
شده است. بیشینه عدم قطعیت سرعت متوسط حدود % 4 تخمین 
خودکار  طیفی  چگالی  قطعیت  عدم  دیگر  طرف  از  است.  شده  زده 
قطعیت  عدم  از  ناشی  عمدتاً  میکروفون‌‌ها  فشار  نوسانات  متقابل  و 
همگرایی آماری بوده و با توجه به روابط بندات و پیرسول ]36[ به 
rN برابر با تعداد ثبت  1  محاسبه می‌‌گردد. که  /  rNε = صورت 
داده‌‌ها است. در مطالعه حاضر جهت کاهش عدم قطعیت همگرایی 
آماری، کل زمان داده برداری به 800 قسمت مجزا تقسیم شده )800 
( که با توجه به تعداد کل داده‌‌ها )800 هزار داده(، هر قسمت  rN =

دارای 1000 داده است. طیف فشار سطح با میانگین‌‌گیری از طیف 
فشار حاصل از تمامی قسمت‌‌ها بدست آمده است. بنابراین با توجه به 
رابطه ذکر شده، عدم قطعیت همگرایی آماری چگالی طیفی خودکار 

و متقابل نوسانات فشار برابر با % 3/5 است.

3- نتایج عددی و بحث 
در اين بخش ابتدا با تعیین محدوده بسامدی قابل اعتماد، نتایج 
چگالی طیف فشار سطح به ازای سرعت‌‌‌‌های مختلف ارائه شده است. 
با  مختلف  سرعت‌‌های  در  سطح  فشار  طیف  چگالی  نتایج  سپس 
استفاده از مقیاس‌‌های مختلف لایه مرزی آشفته نرمال شده‌‌ و نحوه 
اجتماع داده‌‌ها در بسامد‌‌های مختلف مورد بررسی قرار گرفته است. 
به  شده  اندازه‌‌گیری  فشار  نوسانات  سیگنال  از  استفاده  با  ادامه،  در 
صورت هم‌‌زمان در راستای جریان و دهانه مدل، به ترتیب تغییرات 
همدوسی طولی و همدوسی عرضی مورد ارزیابی قرار گرفته و سرعت 
جابه‌جایی ساختارهای گردابه‌‌ای در محدوده لبه‌‌فرار و طول مشخصه 
در راستای دهانه مدل بدست آمده‌‌اند. در نهایت با داشتن پارامترهای 
فوق با استفاده از مدل تحلیلی امیت - راجر ]18[، نویز لبه فرار لایه 
مرزی آشفته یک صفحه تخت در دوردست پیش‌‌بینی شده است. لازم 
به ذکر است که تکرارپذیری نتایج سرعت و فشار به ازای سرعت‌‌های 
نوشتن  برای  است.  بررسی شده  تمامی میکروفون‌‌ها  برای  و  مختلف 

تمامی کدها از نرم افزار متلب نسخه R2014a استفاده شده است. 

3-1- چگالی طیف فشار سطح 
انجام  و  کشور  در  آیروآکوستیکی  باد  تونل  نبود  به  توجه  با   
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باد آیرودینامیکی اصلاح شده دانشگاه یزد، لازم  آزمایش‌ها در تونل 
است قبل از ارائه نتایج طیف فشار سطح، به بررسی نسبت سیگنال به 
نویز و محدوده بسامدی قابل اعتماد پرداخت. آنچه یک میکروفون و یا 
هر حسگر اندازه‌‌گیری فشار ناپایای نصب شده روی سطح یک مدل در 
یک تونل باد اندازه می‌‌گیرد عبارتست از مجموع نوسانات فشار روی 
سطح مدل )القا شده بواسطه نوسانات سرعت در لایه مرزی آشفته( 
و نویز زمینه تونل باد )نویز ناشی از جریان در تونل باد بدون حضور 
مدل(. از طرف دیگر با توجه به استفاده از مقیاس دسی‌‌بل، چنانچه 
دو منبع ایجاد نوسانات فشار وجود داشته باشد )برای مثال نوسانات 
فشار ناشی از خود تونل باد و نوسانات فشار هیدرودینامیکی سیال(، 
اگر اندازه نوسانات فشار یک منبع بیش از 10 دسی بل بزرگتر از منبع 
ناچیزی روی نوسانات  تأثیر بسیار  باشد، حضور منبع کوچکتر  دیگر 
فشار اندازه‌‌گیری شده داشته و می‌‌توان گفت آنچه حسگر فشار ثبت 
می‌‌نماید برابر با مقدار نوسانات فشار منبع بزرگتر است. بنابراین تنها 
به نتایج محدوده بسامدی می‌‌توان اعتماد نمود که طیف فشار سطح 

مدل، حداقل 10 دسی‌‌بل بیشتر از نویز زمینه تونل باد باشد.
در شکل 6 طیف فشار سطح اندازه‌‌گیری شده توسط میکروفون 
شماره 1 )در موقعیت x/c =0/976 ( به همراه نویز زمینه تونل باد در 
سرعت‌‌های 10 و‌‌ 20 متر بر ثانیه نشان داده شده است. نویز زمینه 
تونل باد با استفاده از یک میکروفون کندانسوری یک چهارم اینچ مدل 
G.R.A.S 40BP واقع در بالای دهانه خروجی تونل در فاصله عمودی 

260 میلی‌متری از مرکز سطح مقطع آزمون )خارج از جت خروجی( 

در هنگامی که مدلی در تونل باد نصب نیست، اندازه‌‌گیری شده است. 
با توجه به شکل در سرعت 10 متر بر ثانیه در بسامد‌‌های پایین‌‌تر از 
Hz 50 و در سرعت 20 متر بر ثانیه در بسامد‌‌های پایین‌‌تر از حدود 

Hz 70، اختلاف بین سطح نویز زمینه تونل باد و طیف فشار سطح 

کمتر از 10 دسی بل است. بنابراین نتایج طیف فشار سطح تنها در 
محدوده بسامد‌‌های بالای 50 هرتز )برای سرعت 10 متر بر ثانیه( و 
70 هرتز )برای سرعت 20 متر بر ثانیه( مورد قبول است. همچنین 
به ازای سرعت 15 متر بر ثانیه، نتایج در محدوده بسامدهای بالای 
حدود Hz 60 هرتز مورد قبول بوده که جهت رعایت اختصار نتایج 
مقایسه طیف فشار سطح و نویز زمینه تونل باد در این سرعت در شکل 

6 ارائه نشده است.
آزاد  جریان  سرعت‌‌های  ازای  به  سطح  فشار  طیف   7 شکل  در 
توضیح  قبل  بخش  در  که  همانطور  است.  شده  داده  نشان  مختلف 
داده شد جهت تصحیح اثرات تضعیف، تصحیح پیشنهاد شده توسط 
کُرکِس ]24[ روی تمامی نتایج اعمال شده است. با توجه به شکل، 
به  آن  انتقال  و  سطح  فشار  طیف  افزایش  به  منجر  سرعت  افزایش 
بسامد‌‌های بالاتر شده است. همچنین نرخ کاهش طیف فشار سطح به 
1f و در بسامد‌‌های  − ازای تمامی سرعت‌‌ها در بسامد میانی متناسب با 
5f بوده و همخوانی مناسب روند تغییرات با  نتایج  − بالا متناسب با 
انجام شده در  اندازه‌‌گیری‌‌های  بیانگر صحت  مطالعات گذشته ]40[ 

مطالعه حاضر است. 
فشار  طیف  بیشینه  می‌‌شود  دیده  شکل  در  که  همانطور  بعلاوه 

 
  به همراه نویز زمینه تونل باد  x/c =976/0  طیف فشار سطح در موقعیت :  6 شکل 

Fig. 6. Surface pressure spectra at x/c = 0.976 and wind tunnel background noise  
  

 
  های مختلفبه ازای سرعت  x/c = 0.976 طیف فشار سطح در موقعیت :  7 شکل 

Fig. 7. Surface pressure spectra at x/c = 0.976 at various free stream velocities  
  

شکل 6: طیف فشار سطح در موقعیت  x/c = 0.976  به همراه نویز زمینه 
 تونل باد 

 Fig. 6. Surface pressure spectra at x/c = 0.976 and wind
 tunnel background noise

شکل 7: طیف فشار سطح در موقعیت  x/c = 0.976  به ازای سرعت‌‌های 
 مختلف 

 Fig. 7. Surface pressure spectra at x/c = 0.976 at various
 free stream velocities
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سطح در سرعت‌‌های 10، 15 و 20 متر بر ثانیه به ترتیب در بسامد‌‌های 
uτωδ/ بوده و  ≈ 61، 93 و 122 هرتز رخ داده که متناظر با  50

همخوانی بسیار خوبی با مطالعات گذشته دارد ]40[. 
داده‌‌های  چنانچه  که  داده  نشان    ]40 و   22[ گذشته  مطالعات 
طیف فشار دیوار به ازای سرعت‌‌های مختلف با استفاده از پارامترهای 
یک  روی  داده‌‌ها  تمامی  شوند،   مقیاس‌‌بندی  مناسب  کردن  نرمال 
برای  کلی  سازی  نرمال  یک  حال  این  با  می‌‌گردند.  مجتمع  نمودار 
و  بسامدی  بالای  محدوده  یک  در  دیوار  فشار  طیف  نمودن  مجتمع 
همچون  زیادی  محققین  نتایج  ندارد.  وجود  مختلف  رینولدز  اعداد 
کیس ]41[، بلیک ]4[ و اخیراً افشاری ]22[ نشان داد که در محدوده 
بسامد‌‌های بالای طیف فشار، هنگامی نتایج طیف فشار دیوار روی یک 
منحنی مجتمع می‌‌گردند که داده‌‌ها با مقیاس‌‌های لایه داخلی مانند 
به عنوان  2/uτν wτ )تنش برشی دیوار( به عنوان مقیاس فشار و  

uτ سرعت اصطکاکی(  و  ν ویسکوزیته سینماتیکی  ( زمان  مقیاس 
نرمال شده باشند. با این وجود در محدوده بسامد‌‌های میانی و پایین، 
یک مقیاس فشار و زمان یکسان برای نرمال کردن طیف فشار دیوار 
وجود ندارد. برخی از محققین ]4 و 41[ در محدوده بسامد‌‌های پایین 
eq )فشار دینامیکی( به عنوان مقیاس  wτ )تنش برشی دیوار( یا  از 
لبه لایه  eU سرعت در  ( به عنوان مقیاس زمان  * / eUδ و   فشار 
به   wτ از   ]27[ دیگر  برخی  که  حالی  در  نموده‌‌اند  استفاده  مرزی( 
uτδ/ به  * و یا  /uτδ  ، / eUδ  ، * / eUδ عنوان مقیاس فشار و 
عنوان مقیاس زمان استفاده نموده‌‌اند. به طور کلی در داده‌‌های تجربی 

طیف فشار دیوار سه شیب مختلف دیده می‌‌شود. 1. شیب مثبت در 
میانی  بسامد‌‌های  در  منفی ملایم  ( 2. شیب  2ω ( پایین  بسامد‌‌های 
 ) 5ω− ( بالا  بسامد‌‌های  در  زیاد  منفی  3. شیب    ) 0.7 1.1ω ω− −− (

 .]40[
در ادامه به منظور بررسی نحوه اجتماع داده‌‌ها، نتایج طیف فشار 
از مقیاس‌‌های مختلف لایه مرزی  با استفاده  در سرعت‌‌های مختلف 
با  شده  نرمال  سطح  فشار  طیف   8 درشکل  شده‌‌اند.  نرمال  آشفته 
∞U(، فشار دینامیکی  مقیاس‌‌های خارجی شامل سرعت جریان آزاد )
∞q( و ضخامت جابه‌جایی)*δ( نشان داده شده است.  جریان آزاد )
چنانچه در شکل مشخص است، اجتماع داده‌‌ها در محدوده بسامد‌‌های 
اختلاف  حداکثر  و  بوده  مناسب   )0/1-5( میانی  و  پایین  بعد  بدون 
در این محدوده حدود dB 4 است. با این وجود به دلیل استفاده از 
مقیاس‌‌های خارجی همانطور که انتظار می‌‌رفت داده‌‌ها در بسامد‌‌های 

بالا پخش هستند. 
wτ به عنوان  در شکل 9 از مقیاس‌‌های لایه مرزی داخلی شامل 
نرمال کردن  زمان جهت  مقیاس  عنوان  به   2/uτν و  فشار  مقیاس 
اجتماع  شکل،  به  توجه  با  است.  شده  استفاده  سطح  فشار  طیف 
داده‌‌های طیف فشار سطح در بسامد‌‌های میانی و بالا به مراتب بهتر از 
حالت قبل است. همچنین نرخ کاهش طیف فشار سطح در بسامدهای 
−5ω است. با  −1ω و در بسامدهای بالا متناسب با  میانی متناسب با 
این وجود استفاده از  مقیاس‌‌های لایه مرزی داخلی منجر به پخش 

بودن داده‌‌ها در بسامدهای پایین شده است. 

 
  x/c =976/0 های خارجی لایه مرزی آشفته در موقعیت طیف فشار سطح نرمال شده با مقیاس:  8 شکل 

Fig. 8. Surface pressure spectra normalized with outer variables of turbulence boundary 
layer at x/c = 0.976  

  

 
  x/c =976/0 های داخلی لایه مرزی آشفته  در موقعیت طیف فشار سطح نرمال شده با مقیاس:  9 شکل 

Fig. 9. Surface pressure spectra normalized with inner variables of turbulence boundary 
layer at x/c = 0.976 

  

شکل 8: طیف فشار سطح نرمال شده با مقیاس‌‌های خارجی لایه مرزی 
x/c = 0.976 آشفته در موقعیت 

 Fig. 8. Surface pressure spectra normalized with outer
 variables of turbulence boundary layer at x/c = 0.976

شکل 9: طیف فشار سطح نرمال شده با مقیاس‌‌های داخلی لایه مرزی 
x/c = 0.976  آشفته  در موقعیت 

 Fig. 9. Surface pressure spectra normalized with inner
variables of turbulence boundary layer at x/c = 0.976
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فرار  لبه  در  جریان  بودن  بعدی  دو  بررسی  منظور  به  نهایت  در 
فشار  نوسانات  اندازه‌‌گیری  در  میکروفون‌‌ها  کارایی  همچنین  و  مدل 
سطح، نتایج چگالی طیف فشار سطح میکروفون‌‌های قرار داده شده در 
راستای دهانه مدل )میکروفون شماره 1 تا 5( در سرعت  20 متر بر 
ثانیه با یکدیگر مقایسه شده است. همانطور که درشکل 10 نشان داده 
شده است اختلاف نتایج کمتر از 1 دسی بل بوده و بنابراین جریان 
در لبه فرار کاملًا دو بعدی است. در ادامه جهت رعایت اختصار، نتایج 
ساختارهای  جابه‌جایی  عرضی، سرعت  و  طولی  به همدوسی  مربوط 
گردابه‌‌ای و طول مشخصه در راستای دهانه تنها در سرعت 20 متر بر 

ثانیه ارائه شده است.

3-2- بررسی تغییرات همدوسی طولی و عرضی 
در این قسمت نحوه تغییرات توابع همدوسی طولی و عرضی به 
ازای سرعت جریان آزاد m/s 20 مورد بررسی قرار گرفته است. تابع 
همدوسی طولی )در راستای جریان( بیانگر طول عمر )و یا برعکس 
آن، فروپاشی( ساختارهای گردابه‌‌ای بوده و تابع همدوسی عرضی )در 
گردابه‌‌ای  ساختارهای  فیزیکی  ابعاد  کننده  مشخص  دهانه(  راستای 

است ]9[.
ازای  به  طولی  همدوسی  تابع  تغییرات  نشان‌دهنده   11 شکل 
( است.  xη فواصل مختلف بین هر دو حسگر فشار در راستای جریان )
با توجه به شکل، مقدار تابع همدوسی طولی در بسامد‌‌های پایین به 
طول  که  معناست  بدان  این  و  بوده  بالا  بسامد‌‌های  از  بیشتر  مراتب 

عمر ساختارهای گردابه‌‌ای بزرگتر که مسئول ایجاد نوسانات فشار در 
گردابه‌‌ای  ساختارهای  عمر  طول  از  بیشتر  هستند  پایین  بسامد‌‌های 
کوچک )مسئول ایجاد بسامد‌‌های بالا( است. این نتیجه با مشاهدات 
مراجع ]37 و 42[ مطابقت دارد. همچنین بیشینه مقدار همدوسی 
با بسامد بیشینه  برابر  Hz 130 رخ داده که  طولی در بسامد حدود 
چگالی طیف فشار سطح در سرعت m/s 20 )شکل 7( است. بعلاوه 
(، مقدار  xη با افزایش فاصله بین دو نقطه فشار در راستای جریان )
همدوسی طولی کاهش می‌‌یابد. دلیل این امر این است که با افزایش 
فاصله، ساختارهای جریان در هنگام طی نمودن فاصله بین دو حسگر 

زمان بیشتری برای تغییر حالت و یا به عبارتی تغییر هویت دارند.
تغییرات تابع همدوسی عرضی به ازای فواصل مختلف در راستای 
( در شکل 12 نشان داده شده است. با توجه به شکل با  yη دهانه‌‌ )
روند  مشابه  که  یافته  کاهش  عرضی  همدوسی  مقدار   ، yη افزایش 
با این وجود مقایسه‏  xη است.  افزایش  با  تغییرات همدوسی طولی 
شکل 11 و‏ شکل 12 نشان می‌‌دهد که به ازای یک فاصله ثابت بین 
دو حسگر فشار، همدوسی طولی بزرگتر از همدوسی عرضی است. این 
رفتار نیز با مشاهدات مرجع ] 37 و 42[ مطابقت داشته و نشان‌‌دهنده 
است.  مدل  دهانه  راستای  در  آشفته  ساختارهای  سریعتر  فروپاشی 
همچنین مقدار تابع همدوسی عرضی در بسامد‌‌های پایین، بیشتر از 
بسامد‌‌های بالا بوده و این بدان معناست که ابعاد فیزیکی ساختارهای 
از طرف  بزرگتر است.  پایین‌‌تری هستند،  گردابه‌‌ای که دارای بسامد 
بین  ارتباط  توابع همدوسی طولی و عرضی نشان‌‌دهنده  دیگر تشابه 

 
های عرضی مختلف در ( و موقعیت x/c =976/0طیف فشار سطح در موقعیت ثابت در راستای جریان ):  10 شکل 

  m/s 20سرعت 
Fig. 10. Surface pressure spectra at constant streamwise position )x/c = 0.976) and various 

spanwise positions at 20 m/s  
  

شکل 10: طیف فشار سطح در موقعیت ثابت در راستای جریان )976/0= 
 20 m/s و موقعیت‌‌های عرضی مختلف در سرعت ) x/c 

 Fig. 10. Surface pressure spectra at constant streamwise
 position (x/c = 0.976) and various spanwise positions at 20 m/s

 
 m/s  20تغییرات همدوسی طولی به ازای فواصل  مختلف در راستای جریان در سرعت :  11 شکل 

Fig. 11. Longitudinal coherence variations for various streamwise distances at 20 m/s  
  

شکل 11: تغییرات همدوسی طولی به ازای فواصل  مختلف در راستای 
20  m/s جریان در سرعت 

 Fig. 11. Longitudinal coherence variations for various
 streamwise distances at 20 m/s
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این دو بوده و به عبارت دیگر می‌‌توان نتیجه گرفت که ساختارهای 
گردابه‌‌ای با ابعاد بزرگتر دارای طول عمر بیشتری هستند.

شده،  نرمال  متقابل  طیفی  چگالی  تابع  تغییرات  نحوه  ادامه  در 
، به ازای حسگرها با فواصل  ( )

i jp pϕ ω ، بر حسب فاز،  ( ),i jγ ω

مختلف در هر دو راستای طولی و عرضی در سرعت m/s  20 مورد 
طیفی  چگالی  تابع  نشان‌دهنده   13 شکل  است.  گرفته  قرار  بررسی 
متقابل نرمال شده طولی به ازای فواصل مختلف بین هر دو حسگر 
( است. با توجه به شکل، داده‌‌های مربوط  xη فشار در راستای جریان )
 ( )expγ αϕ= − به فواصل طولی مختلف روی یک نمودار با معادله 
α وابسته به عدد رینولدز است. به طور کلی،  مجتمع شده‌‌اند. مقدار 

در  هستند.  کوچکتری   α دارای  بالاتر  رینولدز  اعداد  با  جریان‌‌ها 
از  مومنتوم  ضخامت  پایه  بر  رینولدز  عدد  افزایش  با  حاضر،  مطالعه 
α از 0/175 به 0/135 کاهش یافته است.  3200 به 7600، مقدار 
روند مشابهی در مرجع ]42[ برای جریان روی صفحه تخت گزارش 
شده است به طوری که با افزایش عدد رینولدز بر پایه ضخامت مومنتوم 
α از 0/17 به 0/125 کاهش یافته است.  از 3522 به 8685، مقدار 
تغییرات تابع چگالی طیفی متقابل نرمال شده عرضی بر حسب فاز 

yη به ازای فواصل مختلف بین هر دو حسگر فشار در راستای دهانه‌‌ )
( در شکل 14 نشان داده شده است. با توجه به شکل، در اینجا نیز 
داده‌‌های مربوط به فواصل عرضی مختلف روی یک نمودار با معادله 
مقدار  نشان می‌‌دهد که  نتایج  ) مجتمع شده‌‌اند.  )expγ βϕ= −

β وابسته به عدد رینولدز نبوده و در حدود 0/72 است. همچنین 
β در مطالعه حاضر با نتایج مراجع ]42 و  مقدار بدست آمده برای 

43[ همخوانی مناسبی دارد.

3-3- سرعت جابه‌جایی ساختارهای گردابه‌‌ای
ساختارهای  جابه‌جایی  سرعت  تغییرات  نحوه  قسمت  این  در 
قرار  بررسی  مورد   20  m/s آزاد  جریان  سرعت  ازای  به  گردابه‌‌ای 
محدوده  در  گردابه‌‌ای  ساختارهای  جابه‌جایی  سرعت  است.  گرفته 
لبه‌‌فرار با استفاده از فاز تابع چگالی طیفی متقابل بین سیگنال فشار 
دو نقطه در راستای جریان طبق رابطه )6( تعیین شده است. نتایج 
همدوسی  دارای  سیگنال  دو  که  شده  ارائه  بسامد‌‌هایی  برای  تنها 

 
  m/s  20در سرعت  تغییرات همدوسی عرضی به ازای فواصل  مختلف در راستای دهانه:  12 شکل 

 
Fig. 12. Lateral coherence variations for various spanwise distances at 20 m/s  

  

شکل 12: تغییرات همدوسی عرضی به ازای فواصل  مختلف در راستای 
 20  m/s دهانه‌‌ در سرعت 

 Fig. 12. Lateral coherence variations for various
 spanwise distances at 20 m/s

 
 m/s  20تقابل طولی نرمال شده به ازای فواصل  مختلف در راستای جریان در سرعتچگالی طیفی م:  13 شکل 

Fig. 13. Normalized longitudinal cross spectra for various streamwise distances at 20 m/s  
  

شکل 13: چگالی طیفی متقابل طولی نرمال شده به ازای فواصل  مختلف 
20  m/s در راستای جریان در سرعت 

 Fig. 13. Normalized longitudinal cross spectra for
 various streamwise distances at 20 m/s

 
 m/s  20چگالی طیفی متقابل عرضی نرمال شده به ازای فواصل مختلف در راستای دهانه در سرعت:  14 شکل 

Fig. 14. Normalized lateral cross spectra for various spanwise distances at 20 m/s  
  

شکل 14: چگالی طیفی متقابل عرضی نرمال شده به ازای فواصل مختلف 
20  m/s در راستای دهانه در سرعت 

 Fig. 14. Normalized lateral cross spectra for various
 spanwise distances at 20 m/s
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طولی قابل توجهی بوده و یا به عبارتی هویت ساختارهای گردابه‌‌ای 
در اثر جابه‌جا شدن بین دو حسگر در راستای جریان تغییرات زیادی 
جابه‌جایی  سرعت  نسبت  تغییرات  بیانگر   15 شکل  باشد.  نکرده 
ساختارهای گردابه‌‌ای به سرعت جریان آزاد به صورت تابعی از بسامد 
های مختلف است. با توجه به  xη ( و به ازای  /U∞ωδ بدون بعد )
شکل مشاهده می‌‌گردد که سرعت جابه‌جایی ساختارهای گردابه‌‌ای 
( افزایش  xη با افزایش فاصله بین میکروفون‌‌ها در راستای جریان )
بسامدی که میدان  برعکس، محدوده  به طور  یافته است. همچنین 
، کاهش یافته است. در  xη فشار هویت خود را حفظ نموده با افزایش 
واقع همانطور که در قسمت قبل مشاهده شد، ساختارهای گردابه‌‌ای 
هنگامی  بنابراین  و  بوده  بیشتری  عمر  طول  دارای  بزرگتر  ابعاد  با 
با  گردابه‌‌ای  ساختارهای  تنها  گردد،  زیاد  حسگرها  بین  فواصل  که 
ابعاد بزرگ )بسامد‌‌های پایین( همدوسی طولی قابل توجهی داشته 
)هویت خود را حفظ نموده( و در نتیجه محدوده بسامدی  قابل ارائه 
کاهش می‌‌یابد. همچنین مرکز ساختارهای گردابه‌‌ای بزرگ از سطح 
گردابه‌‌ای  ساختارهای  به  نسبت  نتیجه  در  و  داشته  بیشتری  فاصله 
می‌‌نمایند.  حرکت  بیشتری  سرعت  با  سطح  به  نزدیک  کوچک 
به  توجه  با  گردد،  زیاد  حسگرها  بین  فواصل  که  هنگامی  بنابراین 
)دارای طول عمر کوتاه‌‌تر(،  فروپاشی ساختارهای گردابه‌‌ای کوچک 
سرعت جابه‌جایی ساختارهای گردابه‌‌ای، بیشتر متأثر از ساختارهای 
ساختارهای  جابه‌جایی  سرعت  نتیجه  در  و  بوده  بزرگ  گردابه‌‌ای 

گردابه‌‌ای افزایش می‌‌یابد.

3-4- طول مشخصه در راستای دهانه 
هم‌‌زمان  اندزه‌‌گیری  با  مدل  دهانه  راستای  در  مشخصه  طول 
نوسانات فشار در نقاط واقع در راستای دهانه و با استفاده از رابطه 
تغییرات طول  نحوه  نشان‌‌دهنده   16 است شکل  )7( محاسبه شده 
به  توجه  با  است.  بسامد  بر حسب  دهانه مدل  راستای  در  مشخصه 
و  بوده  بسامد  به  وابسته  دهانه،  راستای  در  مشخصه  طول  شکل، 
بیشینه مقدار آن در سرعت m/s 20 در بسامد حدود Hz 130 رخ 
بیشینه  سطح،  فشار  طیف  چگالی  بیشینه  بسامد  با  برابر  که  داده 
است.  عرضی  همدوسی  مقدار  بیشینه  و  طولی  همدوسی  مقدار 
ابعاد  عبارتی  به  یا  )و  دهانه  راستای  در  مشخصه  طول  همچنین 
فیزیکی ساختارهای گردابه‌‌ای( در بسامد‌‌های پایین به مراتب بیشتر 

از بسامد‌‌های بالا است.

3-5- پیش‌بینی نویز لبه فرار لایه مرزی آشفته 
همانطور که در بخش مقدمه اشاره شد در طول دهه‌‌های گذشته، 
آشفته  مرزی  لایه  فرار  لبه  نویز  پیش‌بینی  برای  مختلفی  روش‌‌های 
لبه  نویز  پیش‌بینی  حاضر جهت  مطالعه  در  است.  داده شده  توسعه 
فرار لایه مرزی آشفته یک صفحه تخت در دوردست از مدل تحلیلی 
امیت - راجر ]18[ استفاده شده است. چنانچه طول وتر صفحه تخت 
برابر با c و طول دهانه مدل برابر با L در نظر گرفته شود، نویز لبه فرار 
لایه مرزی آشفته در موقعیت z )فاصله عمودی از لبه فرار مدل( با 

استفاده از رابطه )8( قابل پیش‌‌بینی خواهد بود ]18[.

 
  m/s 20طول مشخصه در راستای دهانه به صورت تابعی از فرکانس در سرعت :  16 شکل 

Fig.16. Spanwise length scale as a function of frequency at 20 m/s  
  

شکل 16: طول مشخصه در راستای دهانه به صورت تابعی از بسامد در 
 20 m/s سرعت 

 Fig.16. Spanwise length scale as a function of frequency
 at 20 m/s

 
𝝎𝝎𝝎𝝎ای بر حسب جایی ساختارهای گردابهتغییرات سرعت جابه:  15 شکل  𝑼𝑼∞⁄ های واقع در و فاصله بین میکروفون

   m/s 20 راستای جریان در سرعت
Fig .15. Variation of eddy convection velocity with 𝝎𝝎𝝎𝝎 𝑼𝑼∞⁄  and with distance between 

streamwise microphones at 20 m/s  
  

 ωδ ⁄ U∞ شکل 15: تغییرات سرعت جابه‌جایی ساختارهای گردابه‌‌ای بر حسب
 20 m/s و فاصله بین میکروفون‌‌های واقع در راستای جریان در سرعت 

 Fig. 15. Variation of eddy convection velocity with ωδ ⁄ U∞
 and with distance between streamwise microphones at 20

 m/s
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) به ترتیب چگالی  )yl ω ) و  )pp ωΦ  ، ( ), , ,ppS x y z ω که 
لبه  نزدیکی  در  سطح  فشار  طیف  چگالی  دوردست،  فشار  طیف 
طول  و   )  x/c  =0/976 موقعیت  در   1 شماره  )میکروفون  فرار 
مشخصه در راستای دهانه مدل است. همچنین y  ،x و z موقعیت 
لبه فرار  شنونده در دوردست نسبت به دستگاه مختصات واقع در 
تابش1 و  انتگرال  ترتیب  به   σ و   I بعلاوه   .)5 است )شکل  مدل 
بوسیله  آکوستیکی  امواج  جابه‌جایی  )بواسطه  شده2  تصحیح  فاصله 
جریان( بوده و با استفاده از روابط موجود در پیوست قابل محاسبه 
است. با توجه به روابط ارائه شده در پیوست واضح است که سرعت 
روابط  در  لبه‌‌فرار،  محدوده  در  گردابه‌‌ای  ساختارهای  جابه‌جایی 
مربوط به انتگرال تابش حضور داشته و نقش مهمی در تعیین این 

پارامتر دارد. 
مدل  از  استفاده  با  پیش‌‌بینی شده  دوردست  فشار  چگالی طیف 
عمودی فاصله  در   20  m/s سرعت  در   ]18[ راجر   - امیت   تحلیلی 

z از لبه فرار مدل در شکل 17 نشان داده شده است. روش  =  580 mm

متداول برای بررسی دقت پیش‌‌بینی انجام گرفته، اندازه‌‌گیری مستقیم 
آیروآکوستیکی  باد  تونل  یک  در  یاد شده  موقعیت  در  فرار  لبه  نویز 
است. با این وجود با توجه به شکل 17، نویز زمینه تونل باد اصلاح 
شده دانشگاه یزد )و تمامی تونل‌‌های باد موجود در کشور( حداقل20 
الی 30 دسی‌‌بل بالاتر از چگالی طیف فشار دوردست پیش‌‌بینی شده 
بوده و بنابراین به خاطر عدم امکان اندازه‌‌گیری مستقیم نویز لبه فرار 
دوردست، نتایج مطالعه حاضر با نتایج تجربی مرجع ]44[ )در سرعت 
و فاصله یکسان( مقایسه شده است. همانطور که در شکل 17 دیده 
می‌‌شود اگرچه در بسامد‌‌های میانی اختلافی تا حدود 7 دسی‌‌بل بین 
اندازه‌‌گیری مستقیم  نتایج  نتایج پیش‌‌بینی شده در مطالعه حاضر و 
در مرجع مذکور وجود دارد، ولی روند تغییرات نویز لبه فرار به طور 
چنین  وجود  که  است  ذکر  شایان  است.  شده  پیش‌‌بینی  مناسبی 
اختلاف ناچیزی با توجه به شرایط مختلف آزمایش )شامل تونل‌‌باد، 
شدت توربولانس تونل، ابعاد و مشخصات فیزیکی مدل و غیره( امری 

کاملًا طبیعی است.

1   Radiation integral
2   Corrected distance

4- نتیجه‌‌گیری
لبه‌‌فرار  نویز  کننده  تعیین  اصلی  پارامترهای  حاضر  پژوهش  در 
لایه مرزی آشفته )به عنوان یکی از منابع اصلی نویز آیرودینامیکی( 
مورد ارزیابی قرار گرفته است. مطالعات مختلف نشان داده که طیف 
دهانه  راستای  در  سطح  فشار  نوسانات  مشخصه  طول  سطح،  فشار 
لبه‌‌فرار  محدوده  در  گردابه‌‌ای  ساختارهای  جابه‌جایی  سرعت  و  بال 
در  هستند.  لبه‌‌فرار  از  ناشی  دوردست  نویز  تعیین  در  مهمی  مقادیر 
مطالعه حاضر برای اندازه‌‌گیری پارامترهای فوق از یک صفحه تخت 
مجهز به حسگرهای فشار سطحی در دو راستای جریان و دهانه بال 
استفاده شده است. نتایج نشان داد که بهترین اجتماع داده‌‌های طیف 
فشار سطح در بسامد‌‌های میانی و بالا به ازای استفاده از مقیاس‌‌های 
لایه مرزی داخلی و در محدوده بسامد‌‌های پایین به ازای استفاده از 
مقیاس‌‌های خارجی بدست خواهد آمد. همچنین نتایج نشان داد که 
توابع همدوسی طولی و عرضی، اطلاعات مناسبی از  طول عمر )و یا 
آن‌‌ها  فیزیکی  ابعاد  و  گردابه‌‌ای  ساختارهای  فروپاشی(  آن،  برعکس 
ارائه می‌‌دهد. بعلاوه با استفاده از مدل تحلیلی امیت-راجر، نویز لبه 
فرار صفحه تخت در دوردست پیش‌بینی شده که نتایج نشان‌‌دهنده 
کارایی مناسب این مدل در پیش‌‌بینی نویز لبه‌‌فرار لایه مرزی آشفته 
است. در نهایت، اندازه‌‌گیری نوسانات فشار ناپایای سطح با استفاده از 
ارزان به عنوان حسگر فشار و در یک تونل باد  میکروفون‌‌های‌‌ نسبتاً 

 
و نتایج  [18]راجر  -مقایسه طیف فشار دوردست پیش بینی شده با استفاده از مدل تحلیلی امیت :  17 شکل 

mm 580 𝒛𝒛در فاصله عمودی  m/s 20 در سرعت  [44]گیری مستقیم مرجع اندازه =  
Fig. 17. Comparison of the far-field pressure spectral density predicted by analytical Amiet 
– Roger model [18[ with direct measurement results of reference ]44]  at 20 m/s at 𝒛𝒛 = 𝟓𝟓𝟓𝟓𝟓𝟓 

mm  
  

شکل 17: مقایسه طیف فشار دوردست پیش بینی شده با استفاده از مدل 
تحلیلی امیت - راجر ]18[ و نتایج اندازه‌‌گیری مستقیم مرجع ]44[ در 

   z = 580 mm 20 در فاصله عمودی m/s  سرعت 
 Fig. 17. Comparison of the far-field pressure spectral

 density predicted by analytical Amiet – Roger model [18]
 with direct measurement results of reference [44]  at 20

 m/s at z = 580 mm
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طول  همچون  مهمی  پارامترهای  محاسبه  و  معمولی  آیرودینامیکی 
ساختارهای  جابه‌جایی  سرعت  و  مدل  دهانه  راستای  در  مشخصه 
گردابه‌‌ای، می‌‌تواند کمک شایانی به ایجاد بستری مناسب جهت شروع 

و یا تسریع مطالعات آیروآکوستیک تجربی در کشور نماید. 

فهرست علایم 
cm ،طول وتر

0cm/s ،سرعت صوت

dm ،قطر سوراخ فشار

d +/uτυ قطر سوراخ فشار نرمال شده با مقیاس دیوار 

fcضریب اصطکاک پوسته‌‌ای

fHz ،بسامد

Hضریب شکل

I انتگرال تابش

k1m/m1 ،عدد موج آکوستیکی

Lm ،طول دهانه مدل

ylm ،طول مشخصه در راستای دهانه مدل

rNتعداد ثبت داده‌‌ها

( )p tN/m2 ،نوسانات فشار در حوزه زمان

( )P ωN/m2 ،نوسانات فشار در حوزه بسامد

eqN/m2 ،فشار دینامیکی در لبه لایه مرزی

q∞
N/m2 ،فشار دینامیکی جریان آزاد

Rm ،شعاع لوله
rm ،شعاع سوراخ فشار

Rex
 x عدد رینولدز بر پایه

Reθθ عدد رینولدز بر پایه 

ppS N2/m4Hz،چگالی طیف فشار دوردست

tm ،ضخامت لبه فرار مدل

cUm/s ، سرعت جابه‌جایی ساختارهای گردابه‌‌ای

eUm/s ،سرعت در لبه لایه مرزی

U∞
m/s ،سرعت جریان آزاد

uτ
m/s ،سرعت اصطکاکی

um/s ،سرعت در راستای جریان

u + /uτν سرعت نرمال شده با مقیاس دیوار 
xm ،فاصله در راستای جریان از لبه فرار
Xm ،فاصله در راستای جریان از لبه حمله

ym ،فاصله در راستای دهانه از نیمه دهانه مدل
zm ،فاصله عمودی از سطح مدل

z +/uτν فاصله عمودی نرمال شده با مقیاس دیوار 
علایم یونانی

( ),i jγ ω
چگالی طیفی متقابل نرمال شده بین دو میکروفون 

  j و i

( )2
,i jγ ω  j و i تابع همدوسی بین دو میکروفون

δm ،ضخامت لایه مرزی
*δm ،ضخامت جابه‌جایی لایه مرزی

ηm ،j و i فاصله بین دو میکروفون

θm ،ضخامت مومنتوم لایه مرزی

hλm ،طول موج هیدرودینامیکی جابه‌جایی

νm2s ،ویسکوزیته سینماتیکی
σm ،فاصله تصحیح شده

wτN/m2 ،تنش برشی دیوار

( )
i jp pϕ ω

فاز چگالی طیفی متقابل نوسانات فشار بین دو 
rad ، j و i میکروفون

( )
i ip p ωΦ

چگالی طیفی خودکار نوسانات فشار میکروفون،  
N2/m4Hz

( )
i jp p ωΦ

چگالی طیفی متقابل نوسانات فشار بین دو 
N2/m4Hz  ، j و i میکروفون

ωrad Hz ،بسامد زاویه‌‌ای

تقدیر و تشکر
بواسطه  بریستول  دانشگاه  آیروآکوستیک  گروه  از  نویسندگان 
پشتیبانی تجهیزاتی و علمی پژوهش حاضر، کمال تشکر و قدردانی 

را دارند.
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پیوست
σ، به  با توجه به مدل تحلیلی امیت - راجر، فاصله تصحیح شده، 

صورت زیر تعریف می‌‌گردد.

2 2 2 2 2
0,     1     /x z M M U cσ β β= + = − =

1 تعریف شده  2I I I= + ، به صورت  I همچنین انتگرال تابش، 
و  فرار  لبه  حول  آکوستیکی  امواج  پخش  ترتیب  به   2I و   1I که 
لبه حمله را مدلسازی می‌‌نمایند. در ادامه با تعریف پارامترهای زیر، 

انتگرال تابش قابل محاسبه است.
	

c
c

,    ,    0,    / ,    
2U 2x y

c cK K K U U
U

ω ω α= = = =

	2 2 2 2/ ,   /yKM Kµ β κ µ β= = −

1I برابر است با:

 پیوست
، به 𝜎𝜎فاصله تصحیح شده،  ،راجر - تیام یلیمدل تحل با توجه به

 گردد.صورت زیر تعریف می
𝜎𝜎 = √𝑥𝑥2 + 𝛽𝛽2𝑧𝑧2,    𝛽𝛽2 = 1 − 𝑀𝑀2,    𝑀𝑀 = 𝑈𝑈 𝑐𝑐0⁄  

𝐼𝐼، به صورت 𝐼𝐼همچنین انتگرال تابش،  = 𝐼𝐼1 + 𝐼𝐼2  تعریف شده
به ترتیب پخش امواج آکوستیکی حول لبه فرار و لبه  𝐼𝐼2و  𝐼𝐼1که 

نمایند. در ادامه با تعریف پارامترهای زیر، حمله را مدلسازی می
 انتگرال تابش قابل محاسبه است.

𝐾̅𝐾 = 𝜔𝜔𝜔𝜔
2U,   𝐾̅𝐾𝑥𝑥 = 𝜔𝜔𝜔𝜔

2𝑈𝑈c
,   𝐾̅𝐾𝑦𝑦 = 0,   𝛼𝛼 = 𝑈𝑈 𝑈𝑈c,⁄     

𝜇̅𝜇 = 𝐾̅𝐾𝑀𝑀 𝛽𝛽2⁄ , 𝜅̅𝜅 = √𝜇̅𝜇2 − 𝐾̅𝐾𝑦𝑦
2 𝛽𝛽2⁄  

𝐼𝐼1 :برابر است با 

𝐼𝐼1 = − 𝑒𝑒2𝑖𝑖𝑖𝑖

𝑖𝑖𝑖𝑖 { (1 + 𝑖𝑖)𝑒𝑒−2𝑖𝑖𝑖𝑖√ 𝐵𝐵
𝐵𝐵 − 𝐶𝐶 𝐸𝐸∗[2(𝐵𝐵

− 𝐶𝐶)]−(1 + 𝑖𝑖)𝐸𝐸∗[2𝐵𝐵]} 
 جایی که

𝐵𝐵 = 𝐾̅𝐾𝑥𝑥 + 𝑀𝑀𝜇̅𝜇 + 𝜅̅𝜅,    𝐶𝐶 = 𝐾̅𝐾𝑥𝑥 − 𝜇̅𝜇(𝑥𝑥 𝜎𝜎 − 𝑀𝑀⁄ ) 
 برابر است با: 𝐼𝐼2همچنین 

𝐼𝐼2 = 𝐻𝐻({𝑒𝑒4𝑖𝑖𝜅̅𝜅[1 − (1 + 𝑖𝑖)𝐸𝐸∗[4𝜅̅𝜅]]}𝑐𝑐

− 𝑒𝑒2𝑖𝑖𝑖𝑖+𝑖𝑖[𝐷𝐷 + 𝐾̅𝐾 + 𝑀𝑀𝜇̅𝜇 − 𝜅̅𝜅]𝐺𝐺) 
 جایی که

𝐺𝐺 = (1 + 𝜀𝜀)𝑒𝑒𝑖𝑖(2𝜅̅𝜅+𝐷𝐷) sin(𝐷𝐷 − 2𝜅̅𝜅)
𝐷𝐷 − 2𝜅̅𝜅

+ (1 − 𝜀𝜀)𝑒𝑒𝑖𝑖(−2𝜅̅𝜅+𝐷𝐷) sin(𝐷𝐷 + 2𝜅̅𝜅)
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