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ABSTRACT:  In the present study, one of the most important mechanisms of aerodynamic noise 
generation is investigated numerically. The Large-eddy simulation approach used to solve the unsteady 
flow equations of the turbulent boundary layer with Mach number 0.06 over a flat plate of length 30 cm. 
Lund’s inflow boundary model used to reduce computational cost. In order to evaluate the parameters 
affecting trailing edge noise (including surface pressure spectra, the spanwise length scale of the surface 
pressure fluctuations and eddy convection velocity), data of surface pressure fluctuations values in 
different points over the flat plate surface are collected using the probe tool in OpenFOAM software. 
Based on the calculated parameters affecting the trailing edge noise, the far-field noise is predicted 
using the analytical Amiet-Roger model. The results showed that the numerical solution method used in 
this study is capable of predicting the effective parameters on the trailing edge noise with a reasonable 
computational cost. Studying the spectral parameters affecting the turbulent boundary layer trailing edge 
noise showed that prediction and direct estimation of these parameters can be used to predict the far-field 
noise propagation. Moreover, these parameters can provide proper information on the physics of the 
flow and dimensions and lifetime of turbulent boundary layer vortex structures.
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1. INTRODUCTION
Airfoil self-noise is one of the most important sources 

of aerodynamic noise during aircraft landing. The produced 
noise is due to the interaction of fluid flow with the airfoil 
surface and is important not only in aircraft but in equipment 
such as wind turbines and fans. The mechanisms associated 
with the airfoil self-noise classified in Ref. [1], based on the 
frequency range to tonal and broadband noises, namely as 
laminar and turbulent boundary-layer noise and bluntness 
noise. Turbulent Boundary Layer Trailing Edge (TBL-TE) 
broadband noise is one of the most important airfoil self-
noise mechanisms. Due to the wide frequency range of the 
broadband noise, understanding and modeling of the physics 
associated with its generation and propagation are important 
for the design of more silent devices.

Amiet [2] and Howe [3] postulated that the far-field airfoil 
Trailing Edge (TE) noise is due to the convection of incident 
pressure fluctuations on the surface over the trailing edge 
which eventually scattered in the form of acoustic waves. In 
the most aeroacoustic analysis, two basic approaches used for 
prediction of far-field trailing edge noise; formulations based 
on the Lighthill [4] acoustic analogy that need hydrodynamic 
velocity field around the TE, or linearized hydroacoustic 
methods that use the induced hydrodynamic pressure field 
at some distance upstream of the TE. The majority of noise 
prediction methods for trailing edge, such as Amiet [2] and 
Howe [3], formulated based on surface pressure fluctuations. 

According to Amiet [2] and Howe [3] models, the frequency-
dependent power spectral density, the spanwise length scale of 
the Surface Pressure Fluctuations (SPFs) and the convection 
velocity in the TE region are most important parameters 
in predicting the far-field trailing edge noise. In the most 
aeroacoustic analysis, the Chase [5] and Goody [6] models 
are used for estimation of the power spectral density and the 
Corcos [7] model for the spanwise coherence length and the 
convection velocity instead of calculating these parameters 
numerically. Direct numerical prediction of the frequency-
dependent of these parameters forms the basis of the current 
study.

The present study is aimed to evaluate the applicability 
of the Navier-Stokes-based computational tool with the 
boundary-layer recycling model of Lund [8] to simulate 
incompressible flow over a flat plate and to determine the 
frequency-dependent parameters affecting the far-field noise 
prediction under a fully developed turbulent boundary-layer 
of low-Mach-number flow. The Large-Eddy Simulation (LES) 
approach by employing dynamic Smagorinsky sub-grid-scale 
model in the open-source package OpenFOAM 2.4.0 used 
to obtain numerical data. The spanwise length scale and the 
convection velocity of the turbulent eddies are calculated by 
obtaining the unsteady surface pressure in both spanwise 
and streamwise directions. The methodology is described in 
section 2 and the main outcomes of the present investigation 
are presented in section 3.
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2. METHODOLOGY
The current study investigates the flow of a turbulent 

boundary layer over a flat plate of 300 mm chord, with a 
wetted span of 40 mm. The domain stretches 30 mm in the 
wall-normal direction. At a free-stream Mach number of 0.06, 
the Reynolds number based on the flat plate length is 4×105. 
The boundary layer thickness at the inlet boundary selected to 
be 5-mm. The recycling plane of the Lund [8] model located 
at 48δ0 downstream of the inlet boundary was used as the 
inflow generation. This greatly reduces the computational 
demands. At the outlet and top of the computational domain, 
Neumann boundary conditions for velocity components are 
used. The wall modeled with a no-slip condition. Both sides 
of the domain are considered periodic to simulate an infinite 
span. Regarding pressure boundary conditions, the pressure 
on the top boundary is fixed, whereas all other boundaries are 
modeled using a zero-gradient condition.

The domain is discretized in 400×80×120 cells, resulting 
in Δx+=38, Δy+wall<1 and Δz+=12. As shown in Fig. 1, an 
L-shaped array of probes is defined over the flat plate surface 
to obtain unsteady pressure fluctuations in both streamwise 

and spanwise directions.

3. RESULTS AND DISCUSSION
Fig. 2 shows the surface pressure Power Spectral Density 

(PSD) near the trailing edge normalized with outer scaling 
parameters of the boundary layer in comparison with the 
results of [6, 9-11]. As may be seen, PSD spectra decay as ω-0.7 
and ω-5 in the mid and high-frequency ranges, respectively.

Fig. 3 shows the ratio of eddy convection velocity for 
various streamwise spacing for a free-stream velocity of 20 
m/s. As may be seen, the eddy convection velocity increases 
with increasing streamwise spacing between the probes. 
Finally, Roger et al. [12] analytical model, which uses surface 
pressure spectra, the spanwise length scale of the surface 
pressure fluctuations and eddy convection velocity as the 
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input parameters, is used for predicting the far-field spectra 
at z=585 mm as presented in Fig. 4. Results show that despite 
the deviation of analytical prediction from experimental 
results of [9, 12], the analytical model adequately predicts 
both magnitudes and the general trend of the far-field noise. 
Deviation at low-frequency range is due to the utilization of 
tripping for turbulent boundary layer generation and hence 
thickening the boundary layer. In the high-frequency range, 
the deviation is due to the result of applying Corcos [7] 
correction in Ref. [9, 12].

4. CONCLUSIONS
In the present study, the LES approach used to simulate 

incompressible flow over a flat plate to directly determine 
the frequency-dependent parameters affecting far-field noise 
prediction under a fully developed turbulent boundary-layer 
of low-Mach-number flow. An L-shaped array of probes 
defined over the flat plate surface to capture unsteady pressure 
fluctuations for determining the surface pressure power 
spectral density, the spanwise length scale of the SPFs and eddy 
convection velocity in the TE region. The results show that 
these parameters provide useful information regarding the flow 
field structure in the turbulent boundary layer. Furthermore, 
the results confirm the effectiveness of the numerical algorithm 
used in the present study for the prediction of far-field turbulent 
boundary layer trailing edge noise.
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تحلیل عددی پارامتر‌های موثر بر آلودگی صوتی لبه فرار جریان لایه مرزی آشفته 

محمد فرمانی1، علی‌اکبر دهقان1*، عباس افشاری2

1 دانشکده مهندسی مکانیک، دانشگاه یزد، یزد، ایران

2 دانشکده مهندسی هوافضا، دانشگاه علوم و فنون هوایی شهید ستاری، تهران، ایران

خلاصه: در مطالعه حاضر، یکی از مهم‌ترین مکانیزم‌های تولید نویز آیرودینامیکی به‌صورت عددی بررسی شده است. 
معادلات جریان ناپایای تراکم‌ناپذیر لایه مرزی آشفته با عدد ماخ 0/06، بر روی صفحه تخت به طول 30 سانتی‌متر با 
استفاده از رهیافت شبیه‌سازی گردابه‌های بزرگ در نرم‌افزار اوپن‌فوم حل شده و به منظور کاهش هزینه محاسباتی از 
مدل مرز ورودی لاند استفاده شده است. برای محاسبه پارامترهای موثر بر آلودگی صوتی لبه فرار ) شامل طیف فشار 
سطح، طول مشخصه نوسانات فشار در راستای دهانه مدل و سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای(، مقادیر فشار در نقاط 
مختلفی از سطح مدل صفحه تخت، با استفاده از ابزار کاوشگر داده‌برداری شده است. در نهایت آلودگی صوتی لبه فرار 
صفحه تخت در دوردست با استفاده از مدل تحلیلی امیت-راجر پیش‌بینی شده است. نتایج نشان داد که روش عددی بکار 
رفته در این مطالعه، ضمن برخورداری از هزینه محاسباتی معقول، از توانمندی مناسبی در پیش‌بینی مستقیم پارامترهای 
موثر بر آلودگی صوتی لبه فرار برخوردار است. همچنین بررسی پیش‌بینی و محاسبه مستقیم پارامترهای طیفی موثر بر 
آلودگی صوتی لبه فرار لایه مرزی آشفته، علاوه بر استفاده در مدل‌های پیش‌بینی آلودگی صوتی دوردست، اطلاعات دقیق 

و مناسبی از فیزیک جریان و ابعاد و طول عمر ساختارهای گردابه‌ای جریان لایه مرزی آشفته، فراهم می‌کند.
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1- مقدمه
و  محیطی  زیست  نظامی،  دلایل  به  بنا  اخیر،  سال‌های  در 
شده  معطوف  صوتی  آلودگی  موضوع  به  زیادی  توجه  آن‌ها،  نظیر 
نظیر  متعددی  مکانیزم‌های  از  ناشی  می‌تواند  صوتی  آلودگی  است. 
صوتی  آلودگی  شکل  اصلی‌ترین  باشد.  آیرودینامیکی  صوتی  آلودگی 
آیرودینامیکی که برای ساکنین همجوار با فرودگاه‌ها آزار‌دهنده است، 
آلودگی صوتی آیرودینامیکی ناشی از بخش‌های مختلف یک هواپیما 
در موقع برخاست و فرود، در ارتفاع پایین است ]3-1[. آلودگی صوتی 
هواپیما  آیرودینامیکی  صوتی  آلودگی  منابع  مهم‌ترین  از  ایرفویل 
هنگام فرود است که ناشی از برهم‌کنش جریان سیال با سطح ایرفویل 

توربین‌های  بلکه در تجهیزاتی مثل  تنها در هواپیماها  نه  و  می‌باشد 
بادی و فن‌ها دارای اهمیت است. مکانیز‌م‌های آلودگی صوتی ایرفویل 
به لحاظ محدوده فرکانسی به‌صورت نازک‌باند1 )تونال2( یا پهن‌باند3 
می‌باشد و به 5 گروه: 1- آلودگی صوتی پهن‌باند لبه‌فرار لایه مرزی 
ناپایدار لایه  امواج  نازک‌باند ریزش گردابه  آلودگی صوتی  آشفته 2- 
مرزی آرام 3- آلودگی صوتی جدایش4 )واماندگی5( 4- آلودگی صوتی 
نازک‌باند ریزش گردابه لبه‌فرار پخ6 5- آلودگی صوتی گردابه نوک بال7 

1   Narrowband
2   Tonal
3   Broadband
4   Separation
5   Stall
6   Blunt Trailing Edge.
7   Tip Vortex Formation Noise

https://www.creativecommons.org/licenses/by-nc/4.0/legalcode
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دسته‌بندی شده است ]4[.
آلودگی صوتی پهن‌باند لبه‌فرار لایه مرزی آشفته یکی از مهم‌ترین 
مکانیزم‌های تولید آلودگی صوتی ناشی از ایرفویل است که به سبب 
لذا  و  دارد  بسیاری  پیچیدگی‌های  فرکانسی،  محدوده  وسیع  گستره 
مدل‌سازی فیزیک و ساختارهای مرتبط با ایجاد و انتشار آن، از اهمیت 
بسیار ویژه‌ای در طراحی و ساخت تجهیزات مدرن با حداقل آلودگی 
صوتی برخوردار است. علت وسیع بودن حوزه فرکانسی آلودگی صوتی 
مختلف  سایزهای  با  گردابه‌ای1  ساختارهای  حضور  آشفته،  لبه‌فرار 
 ]6[ امیت  نظریه  مبنای  بر   .]5  ،2  ،1[ است  آشفته  مرزی  لایه  در 
مرزی  لایه  در  موجود  گردابه‌ای  اغتشاشات  که  هنگامی   ،]7[ هاو  و 
امواج صوتی  به شکل  می‌کنند  عبور  ایرفویل  لبه‌فرار  روی  از  آشفته 
پخش می‌شوند. راجر و همکاران ]1[ فرآیند تولید و انتشار آلودگی 
صوتی لبه‌فرار لایه مرزی آشفته را با توجه به تعادل نیروهای وارد به 
ساختارهای گردابه‌ای بررسی کرده‌اند. پیش‌بینی آلودگی صوتی لبه 
فرار لایه مرزی آشفته با استفاده از دو رهیافت فرمول‌بندی بر اساس 
آنالوژی صوتی لایتهیل2 ]8[ )با توجه به میدان سرعت اطراف لبه‌فرار 
بر اساس روش‌های هیدروآکوستیک خطی3  ایرفویل( و فرمول‌بندی 

)با توجه به میدان فشار القایی روی سطح ایرفویل( قابل انجام است.
مطالعه تحلیلی پاول ]9[ از جمله اولین مطالعات انجام شده در 
زمینه آلودگی صوتی لبه فرار است که به بررسی ارتباط بین آلودگی 
صوتی ناشی از منابع دوقطبی و چهارقطبی با سرعت جریان پرداخته 
شده است. نرخ تغییر سطح آلودگی صوتی لبه فرار با سرعت جریان 
آلودگی صوتی  تولید  آزاد در مطالعه فینک ]10[ و فیزیک مکانیزم 
لبه فرار در مطالعه تجربی یو و تام ]11[ بررسی شده است. بر مبنای 
ساختارهای  برهم‌کنش  از  حاصل  دوقطبی  منابع   ،]11[ مطالعه 
گردابه‌ای بزرگ با سطح جسم عامل اصلی تولید آلودگی صوتی لبه 
فرار است. مطالعه تجربی بروکس و هاجسون ]12[، ازجمله مهم‌ترین 
با  فشار سطحی  نوسانات  اندازه‌گیری  زمینه  در  انجام شده  مطالعات 
در  که  است  سطحی  فشار  اندازه‌گیری  ترانسدیوسرهای  از  استفاده 
آلودگی  تعیین  و  سطح  فشار  نوسانات  اندازه‌گیری  روش  صحت  آن 
صوتی بر مبنای آن مورد ارزیابی قرار گرفته و اعتبارسنجی شده است. 
راجر و همکاران ]1[ بر مبنای مطالعه تجربی انجام شده در تونل باد 

1   Eddy
2   Lighthill Acoustic Analogy
3   Linearized Hydroacoustic

آکوستیکی، به بررسی اثر زاویه حمله بر آلودگی صوتی لبه فرار لایه 
مرزی آشفته پرداخته و مدل پیش‌بینی آلودگی صوتی امیت ]6[ را 
توسعه داده‌اند. مورو و راجر ]13[ با استفاده از دو تونل باد آکوستیکی 
با سطح مقطع متفاوت جت آزاد نشان داده‌اند که هرچه مقطع جت 
گردابه‌ای  ساختارهای  باشد،  بزرگتر  ایرفویل  به  کننده  برخورد  آزاد 
ساختارهای  جا‌به‌جایی  سرعت  لذا  و  کرده  عبور  لبه‌فرار  از  بزرگتری 
گردابه‌ای4 نسبت به مقدار پیش‌بینی شده در مدل‌های تحلیلی ]14[، 
بیشتر خواهد بود. روزنبرگ و همکاران ]15[ با مطالعه تجربی آلودگی 
مدل  اعتبار  پژواک،  بدون  اتاق  در  تیغه‌های چرخان  فرار  لبه  صوتی 
پیش‌بینی آلودگی صوتی لبه فرار ارائه شده توسط راجر و همکاران 
]1[ را در زمینه هندسه‌های چرخان بررسی کرده و نتیجه گرفته‌اند 
که صحت نتایج مدل پیش‌بینی آلودگی صوتی لبه فرار مورد بررسی 
± درجه موقعیت شنونده  برای هندسه‌های چرخان در محدودۀ 30 
همکاران  و  هریگ  می‌گردد.  اعتبارسنجی  هندسه چرخان  به  نسبت 
]16[ با استفاده از نوارهای فشار و اندازه‌گیری فشار سطحی و طول 
صوتی  آلودگی  عرضی5،  راستای  در  سطح  فشار  نوسانات  مشخصه 
پهن‌باند لبه‌فرار لایه مرزی آشفته ایرفویل NACA0012 را با استفاده 
از مدل هاو ]7[ پیش‌بینی کرده‌اند. گوان و همکاران ]17[ با استفاده 
از داده‌های تجربی بدست آمده از روش پی‌.آی.‌وی6 به بررسی اثر شعاع 
انحنای لبه‌فرار بر میدان سرعت و ساختار‌های گردابه‌ای جریان آشفته 
در لبه فرار صفحه تخت پرداخته‌اند. آن‌ها چنین نتیجه گرفته‌اند که 
ساختار جریان به شدت متاثر از شعاع انحنای لبه فرار است و هرچه 
شعاع انحنا بزرگتر باشد، جدایش جریان در فاصله عقب‌تری ایجاد شده 
که در نهایت بر ضرایب نیروهای آیرودینامیکی متاثر است. زاجامسک 
و همکاران ]18[ آلودگی صوتی لبه‌فرار ایرفویل‌های ثابت و چرخان 
اندازه‌گیری و نتایج را با مدل پیش‌بینی آلودگی  را به‌صورت تجربی 
صوتی بروکس و همکاران مقایسه کرده‌اند. آن‌ها نتیجه گرفته‌اند که 
مدل بروکس و همکاران ]4[ تنها در شرایطی خاص، آلودگی صوتی 
اندازه‌گیری شده ایرفویل چرخان را درست پیش‌بینی می‌کند. اخیراً 
با  آیرودینامیکی  باد  تونل  یک  در   ]20 و   19[ همکاران  و  افشاری 
صوتی  آلودگی  بر  موثر  پارامترهای  توانسته‌اند  میکروفن‌  از  استفاده 
لبه‌فرار لایه مرزی آشفته روی صفحه تخت را با دقت مناسب محاسبه 

4   Eddy Convection Velocity
5   Spanwise Length Scale of the Surface Pressure Fluctuations
6   Particle Image Velocimetry (PIV)
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کنند.
هزینه‌های نسبتاً بالا، پیچیدگی‌ها و محدودیت‌های ذاتی موجود 
در مطالعات تجربی و محدودیت‌‎های دسترسی به تجهیزات مناسب 
و  تحلیلی  مدل‌های  از  استفاده  برای  بستری  همواره  آکوستیکی، 
مطالعات عددی در پیش‌بینی منابع و سطح آلودگی صوتی دوردست 
شبیه‌سازی  رهیافت  با   ]21[ همکاران  و  هیو  است.  ساخته  فراهم 
معادلات ناویر استوکس متوسط‌گیری شده به روش رینولدز1 جریان 
موثر  پارامترهای  پیش‌بینی  برای  و  کرده  حل  را  تخت  صفحه  روی 
حل  با  را  سطح  فشار  نوسانات  مقادیر  دوردست،  صوتی  آلودگی  بر 
روش‌های  اساس  بر  فرمول‌بندی  کرده‌اند.  محاسبه  پوواسون  معادله 
نشان   ]7[ هاو  و   ]6[ امیت  مدل‌های  مانند  خطی  هیدروآکوستیک 
سطح  فشار  نوسانات  مبنای  بر  مدل‌ها  این  فرمول‌بندی  که  می‌دهد 
بوده و کمیت‌های چگالی طیف فشار سطح2، طول مشخصه نوسانات 
فشار در راستای دهانه مدل و سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای 
در محدوده لبه‌فرار پارامترهای اصلی و موثر در تعیین آلودگی صوتی 
نشان   ]22-25[ گذشته  مطالعات  مرور  هستند.  لبه‌فرار  دوردست 
می‌دهد که اغلب به‌جای محاسبه مستقیم پارامترهای موثر بر آلودگی 
و  تحلیلی مثل مدل‌ چیس ]26[  نیمه  از مدل‌های  فرار،  لبه  صوتی 
گودی ]27[ برای تعیین چگالی طیف فشار سطح و از مدل کروکس 
]14[ برای تعیین کمیت‌های طول مشخصه نوسانات فشار سطح در 
راستای عرضی و سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای استفاده شده 
است. باید توجه داشت که استفاده از مدل‌های نیمه‌تحلیلی، اگرچه 
سبب سادگی و کاهش هزینه پیش‌بینی آلودگی صوتی می‌شود، لیکن 
توسعه این مدل‌ها بر مبنای فرضیات، مطالعات معدود و شرایط خاص 
بوده و به‌ همین دلیل در استفاده ار این مدل‌های نیمه‌تحلیلی باید با 

احتیاط برخورد کرد.
در مطالعه عددی حاضر، پارامترهای موثر بر آلودگی صوتی لبه‌فرار 
لایه مرزی آشفته با استفاده از داده‌های نوسانات فشار سطح، مستقیماً 
و بدون استفاده از مدل‌های تحلیلی محاسبه شده است. حل عددی 
معادلات جریان تراکم‌ناپذیر لایه مرزی آشفته صفحه تخت با استفاده 
انجام  اوپن‌فوم  نرم‌افزار  در  بزرگ  گردابه‌های  شبیه‌سازی  رهیافت  از 
تثبیت  از  اطمینان  و  محاسباتی  هزینه  کاهش  به‌منظور  است.  شده 
از  لایه مرزی آشفته استاندارد بر روی صفحه تخت، در مرز ورودی 

1   Reynolds-Averaged Navier–Stokes Simulation
2   Power Spectral Density

مدل مرزی لاند و همکاران ]28[ استفاده شده است. از آنجا که مدل 
مرزی لاند در نرم‌افزار اوپن‌فوم تعریف نشده، این مدل مرزی بر اساس 
معادلات ارائه شده توسط لاند و همکاران ]28[، ایجاد و در نرم‌افزار 
اعمال شده است. برای محاسبه پارامترهای چگالی طیف فشار سطح، 
طول مشخصه نوسانات فشار در راستای دهانه مدل و سرعت جابجایی 
در  سطح  فشار  مقادیر  همزمان  داده‌برداری  گردابه‌ای،  ساختارهای 
ابزار  از  استفاده  با  مدل،  عرضی  و  طولی  راستای  در  مختلف  نقاط 
با  در دوردست  آلودگی صوتی  نهایت  در  است.  انجام شده  کاوشگر3 
استفاده از مدل تحلیلی امیت–راجر و با توجه به پارامترهای طیفی 
است. روش عددی  فرار، پیش‌بینی شده  لبه  آلودگی صوتی  بر  موثر 
ارائه‌ شده شامل استفاده از رهیافت شبیه‌سازی گردابه‌های بزرگ به 
همراه مرز ورودی مدل لاند برای حل معادلات جریان و داده‌برداری 
منظور  به  اوپن‌فوم،  نرم‌افزار  در  کاوشگر  ابزار  با  فشار سطح  نوسانات 
جریان  لبه‌فرار  صوتی  آلودگی  بر  موثر  پارامترهای  مستقیم  محاسبه 
دوردست،  صوتی  آلودگی  پیش‌بینی  نهایت  در  و  آشفته  مرزی  لایه 
این مقاله  ارائه شده است. بعلاوه در  این پژوهش  بار در  اولین  برای 
توانمندی و کاربرد مدل مرز ورودی لاند در کاهش هزینه محاسباتی 
حل مسائل آیروآکوستیکی با رهیافت شبیه‌سازی گردابه‌های بزرگ، 

برای نخستین بار مورد ارزیابی قرار گرفته است.

2- معادلات حاکم و روش حل عددی
معادلات حاکم بر رهیافت شبیه‌سازی گردابه‌های بزرگ به همراه 
جریان  برای   ،]29[ دینامیکی4  اسماگورینسکی  زیرشبکه‌ای  مدل 
همکاران  و  لاند  مرزی  مرز  مدل  به  مربوط  معادلات  و  تراکم‌ناپذیر 

]28[، در این بخش ارائه شده است.

1-2- معادلات حاکم بر رهیافت شبیه‌سازی گردابه‌های بزرگ
معادلات حاکم بر جریان تراکم‌ناپذیر به‌صورت زیر قابل بیان است:
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3   Probe
4   Dynamic Smagorinsky Sub-Grid Model
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رابطه )1( معادله بقای جرم و رابطه )2( معادله مومنتوم است که 
( بیانگر میدان  p ( نشان‌دهندة بردار سرعت، ) iu در این معادلات، )

( بخش متقارن تانسور نرخ کرنش است ]29[. ijS فشار و )
شبیه‌سازی  رهیافت  با  جریان  معادلات  حل  در  اصلی  ایده 
فیلتر  از  استفاده  با  محاسباتی  هزینه‌های  کاهش  بزرگ،  گردابه‌های 
فیلتر  قطع‌کننده2  طول   ∆ که  است   ( ),G G x= ∆ پایین‌گذر1 
عمومی  متغیر  محاسبه  در  این طول  از  مقیاس‌های کوچکتر  و  بوده 
φ به‌ترتیب نشان‌دهنده  ′φ و  φ در نظر گرفته نمی‌شود. اگر مثل 
متغیر  یک  بزرگ  یا  شده  فیلتر  مقیاس‌های  و  کوچک  مقیاس‌های 
G در معادلات )1( و  پایین‌گذر  فیلتر  با همگشت3  باشند،  عمومی 
)2(، معادلات فیلتر شده رهیافت شبیه‌سازی گردابه‌های بزرگ برای 

جریان تراکم‌ناپذیر بدست می‌آیند:
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u
x
∂

=
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�)3(

عامل اصلی پیچیدگی در حل دستگاه معادلات )3( و )4(، ظهور 
r معروف به تانسور تنش‌های باقیمانده یا زیر‌شبکه‌ای است که 

ijτ ترم 
شامل عبارات مجهول اثر مقیاس‌های حل نشده زیر‌شبکه است.

  r
ij i j i ju u u u= −τ �)5(

، مدل کردن آن با استفاده از  r
ijτ یکی از روش‌های تعیین عبارت 
( است. sgsν یک لزجت زیرشبکه‌ای )

2-2- مدل مقیاس زیرشبکه‌ای اسماگورینسکی دینامیکی
مقیاس‌های  سهم  تعیین  برای  گردابه4 مختلفی  لزجت  مدل‌های 
از این  زیرشبکه‌ای وجود دارد. مدل اسماگورینسکی دینامیکی یکی 
sgsν با توجه به رابطه )6( استخراج  مدل‌هاست که لزجت زیرشبکه‌ای 

می‌شود.

1   Low-Pass Filtering
2   Cut Off Length
3   Convolve
4   Eddy-Viscosity

( ) ( )2 2  2sgs s ij ij sC S S C S= ∆ = ∆ν �)6(

طبق   ) sC ( ثابت  ضریب  دینامیکی،  اسماگورینسکی  مدل  در 
 ∆ رابطه )7(، به‌صورت محلی و با استفاده از دو فیلتر شبکه با عرض 

∆2، به‌دست می‌آید ]29[.  و فیلتر آزمون با عرض 
2  ij ij

s

ij ij

L M
C

M M
= �)7(

( )2 2ˆ2  ˆ ˆ ˆ
ijij ijM S S S S= ∆ −α �)8(

α است. ≈ 2 که 

3-2- مدل مرز ورودی آشفته لاند
تثبیت لایه  و  به‌منظور آشفته‌سازی مرز ورودی  این مطالعه،  در 
لاند  آشفته  ورودی  مرزی  مدل  از  تخت  صفحه  روی  آشفته  مرزی 
استفاده شده است. اساس روش آشفته‌ساز ورودی که توسط لاند و 
در  جریان  سرعت  پروفیل  از  نمونه‌گیری  شده،  ارائه   ]28[ همکاران 
بر مبنای سرعت  باز مقیاس آن  پایین‌دست مرز ورودی،  یک مقطع 
اصطکاکی، ضخامت لایه مرزی و ضخامت مومنتوم و در نهایت نگاشت 

آن به مرز ورودی، مطابق شکل 1 است.
با توجه به رابطه )9(، مبنای روش لاند و همکاران ]28[، تجزیه 

بردار سرعت به دو قسمت متوسط و نوسانی است.

( ) ( ) ( ), , , , , , ,i i iu x y z t u x y z t U x y′ = − �)9(

دیواره،  قانون  به  توجه  با  و  است  متوسط سرعت  مولفه   iU که 
مرزی  لایه  ناحیه خارجی  برای  انحراف،  قانون  و  داخلی  ناحیه  برای 
مولفه  و  لحظه‌ای  سرعت  ترتیب  به   iu′ و   iu می‌شود.  باز‌مقیاس 

نوسانی سرعت هستند.
inltU به ترتیب، معرف سرعت در صفحة  recyU و  با فرض این‌که 
این سرعت‌ها  باشند، پروفیل  بازنگاشت و صفحة ورودی میدان حل 

فشار سطح در نقاط مختلف در راستاي طولی و عرضی  مقادیر  برداري همزمان  داده  ،ايساختارهاي گردابه  ییجابجا  سرعتو    دهانه مدل
ابزار  مدل،   از  استفاده  نهایت    انجام شده است.  1کاوشگربا  امیت  آلودگی صوتیدر  از مدل تحلیلی  استفاده  با  با –در دوردست  و  راجر 

بر   موثر  طیفی  پارامترهاي  به  صوتیتوجه  فرار،    آلودگی  است.  بینیپیشلبه  ارائه  شده  عددي  رهیاف  روش  از  استفاده  شامل  ت شده 
برداري نوسانات فشار سطح با ابزار کاوشگر جریان و دادهمعادلات ل لاند براي حل هاي بزرگ به همراه مرز ورودي مدهسازي گردابشبیه 

نرم اوپن در  منظور  ،فومافزار  بر    مستقیم  محاسبه  به  موثر  صوتیپارامترهاي  نهایت لبه  آلودگی  در  و  آشفته  مرزي  لایه  جریان  فرار 
ارائ  دوردست،  آلودگی صوتیبینی  پیش پژوهش  این  بار در  اولین  این مقاله  بعلاوه    ه شده است.براي  و کاربرد مدل مرز توانمندي  در 

آیروآکوستیکیورودي لاند در کاهش هزینه محاسباتی   بار  ،  هاي بزرگسازي گردابهبا رهیافت شبیه  حل مسائل   موردبراي نخستین 
 است. قرار گرفتهارزیابی 

 
 معادلات حاکم و روش حل عددي -۲

شبیه رهیافت  بر  حاکم  به  ردابهگسازي  معادلات  بزرگ  دینامیکیشبکهزیرمدل    همراههاي  اسماگورینسکی  جریان  ]29[  2اي  براي   ،
 . ، در این بخش ارائه شده است]28[ و همکاران مرزي لاند  معادلات مربوط به مدل مرز و ناپذیر تراکم
 هاي بزرگسازي گردابهمعادلات حاکم بر رهیافت شبیه  -1-2

 صورت زیر قابل بیان است: بهناپذیر تراکممعادلات حاکم بر جریان 

)1(0i
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i j ij ij
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u u p S

t x
∂ ∂
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ρ δ µ 

یدان  نگر م) بیاpدهندة بردار سرعت، ( نشان)  iuمومنتوم است که در این معادلات، ( معادله    )2(  رابطهمعادله بقاي جرم و    )1(  رابطه
 . ]29[ است تانسور نرخ کرنشبخش متقارن ) ijSفشار و ( 

  3گذرپایینتر  هاي محاسباتی با استفاده از فیلهاي بزرگ، کاهش هزینهسازي گردابهایده اصلی در حل معادلات جریان با رهیافت شبیه
( ),G G x= در    φی مثل  عموم  روچکتر از این طول در محاسبه متغیهاي کفیلتر بوده و مقیاس  4کنندهقطعطول    ∆است که    ∆

  ، یک متغیر عمومی باشند هاي فیلتر شده یا بزرگ  هاي کوچک و مقیاسدهنده مقیاسنشانترتیب  به  φو    ′φاگر   شود.نظر گرفته نمی
همگشت پایین  5با  معادلات    Gگذر  فیلتر  فی) 2(و    )1(در  معادلات  شده  ،  شبیهلتر  گردابه رهیافت  بزرگسازي  جریان    هاي  براي 

 آیند: بدست می ناپذیرتراکم
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r، ظهور ترم  )4(و    )3(ل دستگاه معادلات  ی در حپیچیدگ عامل اصلی  
ijτ  اي است که شبکههاي باقیمانده یا زیرمعروف به تانسور تنش

 شبکه است. زیر ده حل نش هايمقیاس ل اثرت مجهوعبارا لمشا
 

1 Probe 
2 Dynamic Smagorinsky Sub-Grid Model 
3 Low-Pass Filtering 
4 Cut Off Length 
5 Convolve 

 

 
 : شماتیک مفهومی از مدل مرز ورودي لاند 1 شکل

Fig. 1. Conceptual shematic of Lund inflow generation model 

  

شکل 1: شماتیک مفهومی از مدل مرز ورودی لاند
 Fig. 1. Conceptual shematic of Lund inflow generation

model
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طبق روابط )10( تا )12( بدست می‌آیند.

( )Inner
inlt recy inltU U y+= γ �)10(

( ) ( )outer
inlt recy inlt 1U U U= + − ∞γ η γ �)11(

,inlt

,recy

u
u

=
 
 
 

τ

τ

γ �)12(

نقاط  خارجی  و  داخلی  مختصه‌های  ترتیب  به   inltη و   inlty+

شبکه در مرز ورودی میدان حل بوده که با درون‌یابی بدست می‌آید. 
و  دارد  روندی مشابه  بردار سرعت متوسط  مولفه عمودی  باز‌مقیاس 
z است،  مولفه سرعت متوسط در راستای عرضی که همان راستای 

صفر مقدار‌دهی شده و نیاز به باز‌مقیاس ندارد.
بازمقیاس شده و  به روشی مشابه  نیز  نوسانی سرعت  مولفه‌های 
طبق روابط )13( و )14( در مقطع ورودی بدست آمده و در نهایت 
پروفیل سرعت در مقطع ورودی بر مبنای مدل لاند و همکاران ]28[، 

طبق معادلة )15( بدست می‌آید.

( ) ( ) ( )Inner
inltinlt recy

, ,i iu u y z t+′ ′= γ �)13(

( ) ( ) ( )outer
inltinlt recy

ã u ç , z, ti iu′ ′= �)14(

( ) ( ) ( ) [ ( )]
( ) ( ) ( )

Inner Inner

inltinlt inlt inlt

outer outer

inltinlt inlt

1i i i

i i

u U u W

U u W

η

η

′= + −

′+ +

  
  

�)15(

) تابع وزنی است و با توجه به معادله )16( و ضرایب  )w η که 
β بدست می‌آید. α و 0/2= ثابت 4=

مرزی  فرار لایه  لبه  آلودگی صوتی  بر  موثر  اصلی  پارامترهای   -2-4
آشفته

موثر  اصلی  پارامترهای  محاسبه  به  مربوط  روابط  بخش  این  در 
بر پیش‌بینی آلودگی صوتی لبه فرار لایه مرزی آشفته شامل چگالی 
طول  و  گردابه‌ای  ساختارهای  جابجایی  سرعت  سطح،  فشار  طیف 
مشخصه نوسانات فشار سطح در راستای عرضی مدل بیان می‌گردد. 

طبق روابط بندات و پیرسول ]30[، چنانچه پهنای باند فرکانسی برابر 
 ، ( )

i ip p ωΦ نظر گرفته شود، چگالی طیفی خودکار،  Hz 1 در  با 
معادل چگالی طیف توان بوده و تنها دارای اندازه است.

( ) ( ) ( )*1
2 lim ,  ,

i ip p i iT
E P T P T

T→
Φ =   ∞

ω ω ω �)17(

، تابعی مختلط  ( )
i jp pΦ ω از سوی دیگر چگالی طیفی متقابل، 

بوده و به‌صورت رابطه )18( قابل نمایش است.

( ) ( ) ( )( )exp  
i j i j i jp p p p p piΦ = Φω ω ϕ ω �)18(

در بیشتر مواقع از مجذور تابع چگالی طیفی متقابل نرمال شده، 
، به نام تابع همدوسی1 استفاده گردیده که با توجه به رابطه  ( )2

,i jγ ω

)19( بدست می‌آید.

( )
( )

( ) ( )

2

2
,

i j

i i j j

p p

i j
p p p p

Φ
=
Φ Φ

ω
γ ω

ω ω
�)19(

طبق رابطه )20(، با استفاده از فاز تابع چگالی طیفی متقابل بین 
سیگنال فشار دو نقطه در راستای جریان، می‌توان سرعت جابجایی 
ساختارهای گردابه‌ای در محدوده لبه‌فرار را محاسبه نمود ]12 و 14[.

( )
( )c ,

i j

x
x

p p

U =
ωη

ω η
ϕ ω

�)20(

xη فاصله بین دو کاوشگر فشار در راستای جریان است. با  که 
) بین تمامی کاوشگرهای واقع  )2

, ,i j yγ ω η محاسبه توابع همدوسی 
در راستای عرضی مدل که همان راستای z است، به‌صورت دو‌به‌دو، 
طول مشخصه در راستای عرض مدل با استفاده از رابطه )21( بدست 

می‌آید ]16[.

( )
( )( )1 , 1 ,

1

1 2
k k z k z k

z

M

k
l ++

−

=

+
=

−
∑

γ γ η η
ω �)21(

zη فاصله بین دو کاوشگر فشار در راستای دهانه مدل بوده  که 
های یکتا است. zη و M تعداد کل 

3- بیان مسئله و روش حل عددی
این مطالعه جریان لایه مرزی آشفته روی یک صفحه تخت  در 
با طول l = 300 mm  و عرض b = 40 mm با استفاده از رهیافت 
1   Coherence Function

inlty+  و  inltη  آیدمی  بدست  یابیدرون  با   که  بوده  حل  میدان  يورود  مرز  در  شبکه  نقاط  خارجی  و  داخلی   هايمختصه   ترتیب  به  .
  است،  z  راستاي  همان  که   عرضی  راستاي  در  متوسط  سرعت  مولفه  و   دارد  مشابه   روندي   متوسط  سرعت  بردار  عمودي  مولفه  مقیاسباز

 . ندارد مقیاسباز به نیاز  و شده  دهی ر دامق صفر
روابط    و  شده  بازمقیاس  روشی مشابه  به  نیز  سرعت  نوسانی   هايمولفه  نهایت   بدست  ورودي  مقطع  در  )14(و    )13(طبق  آمده و در 

 . دآی بدست می )15(، طبق معادلۀ ] 28[د و همکاران ل لان بر مبناي مد ورودي  ر مقطعپروفیل سرعت د
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) که )w η 4ایب ثابت ضرو  ) 61( معادله به توجه با و است وزنی  تابع =α  2/0و=β آیدمی بدست . 
 

)16(  ( ) ( )
( )

( )α1
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 آشفته  مرزي لایه فرار لبه آلودگی صوتی موثر بر  اصلی پارامترهاي  -4-2

 طیف  چگالی  شامل  آشفته  مرزي  لایه  فرار  لبه  آلودگی صوتی  بینیپیش  ثر بروم  اصلی  يهاپارامتر  محاسبه  در این بخش روابط مربوط به
طبق   . گردد می  انبی  مدل   عرضی  راستاي  در  سطح   فشار  نوسانات  مشخصه   طول  و  ايساختارهاي گردابه  جابجایی   سرعت  سطح،   فشار

با  ،  ]30[روابط بندات و پیرسول   )،  خودکار  ی فیط  یچگال در نظر گرفته شود،    Hz  1چنانچه پهناي باند فرکانسی برابر  )
i ip p ωΦ ،

 ف توان بوده و تنها داراي اندازه است.چگالی طیمعادل 

)17(( ) ( ) ( )*1
2 lim ,  ,

i ip p i iT
E P T P T

T→
Φ =   ∞

ω ω ω 

 
)،  متقابل  یفیط یچگالاز سوي دیگر  )

i jp pΦ ωیش استقابل نما )18(صورت رابطه ، تابعی مختلط بوده و به. 
 

)18(( ) ( ) ( )( )exp  
i j i j i jp p p p p piΦ = Φω ω ϕ ω 

 
)  در بیشتر مواقع از مجذور تابع چگالی طیفی متقابل نرمال شده، )2

,i jγ ωبا توجه به رابطه    گردیده کهاستفاده    1، به نام تابع همدوسی
 آید. بدست می )19(
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  ییاجابج  سرعتتوان  بین سیگنال فشار دو نقطه در راستاي جریان، می متقابل  یفیط  یچگال ، با استفاده از فاز تابع  )20(رابطه    طبق

 . ]14 و 12[ محاسبه نمودرا فرار لبه  در محدوده ياساختارهاي گردابه

 
1 Coherence Function 
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اسماگورینسکی  محلی  ضریب  با  بزرگ  گردابه‌های  شبیه‌سازی 
میدان  ارتفاع  است.  اوپن‌فوم شبیه‌سازی شده  نرم‌افزار  در  دینامیکی 
رینولدز  و عدد  ماخ  است. عدد  انتخاب شده   h =30 mm برابر  حل 
جریان بر مبنای طول صفحه به‌ترتیب برابر با 0/06 و 105×4 است. 

نمای شماتیک مدل صفحه تخت در شکل 2 نشان داده شده است.
ضخامت لایه مرزی در ورودی میدان حل )δ0( برابر 5 میلی‌متر 
برابر 0/5  و بر این مبنا ضخامت مومنتوم در مرز ورودی )θ( تقریباً 
ضخامت  پایه  بر  رینولدز  عدد  محدوده  لذا  و  شده  تعیین  میلی‌متر 
بررسی  قابل  مطالعه  این  در   1600 تا   700 بین   ) Reθ ( مومنتوم 
است. تعیین مقادیر ضخامت لایه مرزی در ورودی میدان حل )δ0( و 
ضخامت مومنتوم در مرز ورودی )θ( شامل انتخاب یک مقدار اولیه 

فرآیند حل  در  و  است  رینولدز  به عدد  توجه  با  معقول  بازه  در یک 
بازنگاشت مدل لاند، این مقادیر در هر گام زمانی  الگوریتم  و ضمن 
و معقول هدایت خواهد شد.  واقعی  مقدار  به سمت  و  تصحیح شده 
لاند  بازنگاشتی  مرزی  از شرط  ورودی  مرز  در   ،2 به شکل  توجه  با 
استفاده شده و صفحه بازنگاشت سرعت در موقعیت δ048 قرار گرفته 
بر روند حل حداقل  بازمقیاس مدل لاند  از فرآیند  تا نوسانات ناشی 
نوع  از  و خروجی  فوقانی  مرز  برای  مرزی سرعت  باشد ]31[. شرط 
( و برای صفحه تخت از نوع دیواره بدون لغزش  iu n∂ ∂  نیومن1 )0=
شبیه‌سازی  شرایط  ایجاد  منظور  به  است.  شده  انتخاب   ) iu =0(
متناوب  نوع  از  طرفین  مرزهای  تخت،  صفحه  برای  نامحدود  عرض 
انتخاب شده است. شرط مرزی فشار در مرز فوقانی از نوع فشار ثابت 

1   Neumann Boundary Condition

نیومن  نوع  از  مرزها  سایر  برای  و  محیط          فشار  با  برابر   و 
( انتخاب شده است. p n∂ ∂ =0(

برای شبکه‌بندی میدان حل از ابزار بلاک‌مش2 موجود در نرم‌افزار 
سازمان‌یافته  شبکه‌بندی  برای  ابزار  این  که  شده  استفاده  اوپن‌فوم 
هندسه‌های ساده مناسب است. به منظور مطالعه اثر شبکه بر نتایج 
با 568632  از سه شبکه‌ درشت  با استفاده  شبیه‌سازی، میدان حل 
سلول، شبکه متوسط با 1152576 سلول و شبکه ریز با 3840000 
 3 شکل  مطابق  متوسط  سرعت  پروفیل  نتایج  و  شبکه‌بندی  سلول، 
شبکه،  سلول‌های  شدن  ریز  با   ،3 شکل  مطابق  است.  شده  مقایسه 
محاسبه  برای  که  آن  انتگرال  و  سرعت  پروفیل  پیش‌بینی  دقت 
نتایج  بنابراین  و  است، دقیق‌تر شده  مومنتوم  و  ضخامت لایه مرزی 
به نتایج حل عددی مستقیم نزدیکتر شده است. در نهایت با توجه به 
هزینة محاسباتی و تطابق خوب نتایج شبکه ریز با نتایج حل عددی 
مستقیم ]32[، این شبکه به‌عنوان شبکة مناسب انتخاب شده است. 
و  شده  شبکه‌بندی  سلول  با120×80×400  حل  میدان  مبنا  این  بر 
∆+z در  ∆+wally و 12= >1 ، x+∆ دقت پارامترهای شبکه‌بندی 38=
محدوده معیارهای ارائه شده برای شبکه‌بندی میدان حل در رهیافت 

شبیه‌سازی گردابه‌های بزرگ با دقت بالا ]33[، بدست آمده است.
داده‌برداری نوسانات فشار ضمن اجرای شبیه‌سازی، با استفاده از 
ابزار کاوشگر در نرم افزار اوپن‌فوم انجام شده است. با توجه به الگوی 
ارائه شده در مطالعه تجربی افشاری و همکاران ]34[، نقاط کاوشگر 
به صورت آرایه‌ای L شکل بر روی صفحه تخت، در راستای جریان و 
در راستای دهانه مدل صفحه تخت )محور z( چیده شده است. برای 
محاسبه سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای در محدوده لبه‌فرار، 
تا   %x

L = 90 موقعیت  در  و  جریان  راستای  در  کاوشگر   20 تعداد 
 ، %x

L = 95 موقعیت  در  همچنین  است.  شده  تعریف   %x
L = 95

 )b/8>z  >b  /2( تخت  صفحه  دهانه  راستای  در  کاوشگر   46 تعداد 
تعریف شده که برای محاسبه طول مشخصه در راستای دهانه مدل 
می‌باشد. طرحواره مدل صفحه تخت و چیدمان L شکل کاوشگرها به 

صورت شماتیک در شکل 4، نشان داده شده است.
جریان‌های  شبیه‌سازی  برای  که  پیمپل‌فوم  حلگر  از  استفاده  با 
آشفته تراکم‌ناپذیر مناسب می‌باشد و تنظیم حداکثر عدد کورانت در 
محدوده کوچکتر از 1، گام زمانی مناسب به‌طور خودکار در الگوریتم 

2   BlockMesh
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Fig. 2. Computational domain with Lund inflow and other boundary conditions 

  

شکل 2. میدان محاسباتی حل با مدل مرزی لاند به‌همراه سایر شرایط 
مرزی
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 هاي یکتا است. zηتعداد کل   Mفاصله بین دو کاوشگر فشار در راستاي دهانه مدل بوده و  zηکه 

 
 حل عددي   بیان مسئله و روش -۳

رهیافت با استفاده از     = mm  40bو عرض     = mm  300lروي یک صفحه تخت با طول  در این مطالعه جریان لایه مرزي آشفته  
سازي شده است. ارتفاع میدان حل فوم شبیه افزار اوپن هاي بزرگ با ضریب محلی اسماگورینسکی دینامیکی در نرمسازي گردابه شبیه 
نماي است.    4×510و    06/0با    ربرابترتیب  به عدد ماخ و عدد رینولدز جریان بر مبناي طول صفحه    انتخاب شده است.  mm  30  =hبرابر  

 نشان داده شده است. 2 شکلشماتیک مدل صفحه تخت در 
این مبنا ضخامت مومنتوم در مرز ورودي (  ومتر  میلی  5) برابر  0δضخامت لایه مرزي در ورودي میدان حل (  5/0برابر  تقریباً  )  θبر 

مطالعه قابل بررسی است.  در این    0061تا    007بین    )Reθمحدوده عدد رینولدز بر پایه ضخامت مومنتوم (لذا  تعیین شده و  متر  میلی
) شامل انتخاب یک مقدار اولیه در θ) و ضخامت مومنتوم در مرز ورودي (0δتعیین مقادیر ضخامت لایه مرزي در ورودي میدان حل (

توج با  بازه معقول  بیک  الگوریتم  و ضمن  فرآیند حل  در  و  است  رینولدز  عدد  به  لاه  زمانی  ازنگاشت مدل  گام  مقادیر در هر  این  ند، 
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 3  شکلمطابق    طل سرعت متوسیپروف   نتایج   و بندي  شبکه  ،سلول  3840000با    شبکه ریز  سلول و   1152576با    متوسطسلول، شبکه  

است.  مقایسه سلول3  شکل مطابق    شده  شدن  ریز  با  پیش،  دقت  شبکه،  محاسبه هاي  براي  که  آن  انتگرال  و  سرعت  پروفیل  بینی 
با توجه به در نهایت    شده است.و بنابراین نتایج به نتایج حل عددي مستقیم نزدیکتر    شده  رتضخامت لایه مرزي و مومنتوم است، دقیق

  .شده استعنوان شبکۀ مناسب انتخاب هب این شبکه، ]32[با نتایج حل عددي مستقیم هزینۀ محاسباتی و تطابق خوب نتایج شبکه ریز 
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 ، بدست آمده است. ] 33[هاي بزرگ با دقت بالا سازي گردابهبندي میدان حل در رهیافت شبیه شبکه محدوده معیارهاي ارائه شده براي  
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sect است. برای گسسته‌سازی  −∆ = 510 پیمپل‌فوم تعیین شده که 
زمانی از روش رو به عقب و برای محاسبه گرادیان‌ها از الگوریتم خطی 
گاوس استفاده شده است. مقادیر نوسانات فشار و سرعت در هر 2 گام 
زمانی، یکبار ذخیره شده و در نتیجه گام زمانی داده‌برداری به‌صورت 
 است. در این مطالعه تعداد 15000 داده از 

0
/tu

δ
∞∆ =0 08 بدون بعد 

نوسانات فشار در هر کاوشگر ذخیره شده، لذا مدت زمان داده‌برداری 
 در نظر گرفته شده است.
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4- نتایج
میدان سرعت  مشخصه‌های  به  مربوط  نتایج  ابتدا  بخش  این  در 
جریان لایه مرزی آشفته اعتبارسنجی شده است. مشخصه‌های میدان 
انتگرالی  ضخامت‌های  رشد  مقادیر  کیو،  معیار  کانتور  شامل  سرعت 
لایه مرزی، ضریب اصطکاک پوسته‌ای و ضریب شکل، پروفیل سرعت 

متوسط و مولفه‌های نوسانی سرعت و تنش برشی رینولدز است. 
برای  که  است  سرعت  گرادیان  تانسور  دوم  نامتغیر  کیو  معیار 
مشاهده ساختارهای همدوس در جریان آشفته استفاده شده و طبق 
روابط )22(، )23( و )24( به‌دست می‌آید. کانتور معیار کیو اطلاعات 

مناسبی از فیزیک و برهم‌کنش ساختارهای‌ جریان ارائه می‌دهد و به 
این دلیل در شناسایی رژیم جریان مورد استفاده است.
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ijS به‌ترتیب بخش نامتقارن و متقارن تانسور نرخ کرنش  ijΩ و 

آلودگی  بر  موثر  طیفی  پارامترهای  به  مربوط  نتایج  سپس  هستند. 
همدوسی  تغییرات  فشار سطح،  شامل چگالی طیف  فرار  لبه  صوتی 
عرضی، سرعت جابه‌جایی ساختارهای گردابه‌ای در محدوده لبه فرار، 
صوتی  آلودگی  نهایت  در  و  مدل  عرضی  راستای  در  مشخصه  طول 
دوردست لبه فرار صفحه تخت ارائه شده است. پردازش نوسانات فشار 
داده‌برداری‌ شده در راستای جریان و راستای عرضی مدل، در نرم‌افزار 

 
 ]32[سازي مستقیم عددي هاي محاسباتی مختلف و مقایسه با نتایج شبیه : پروفیل سرعت متوسط براي شبکه3 شکل

Fig. 3. Mean velocity profiles for different grid resolutions and comparison with DNS result [32]  

  

 

 
 : آرایش نقاط کاوشگر روي سطح مدل صفحه تخت 4 شکل

Fig. 4. Probes array over the flat plate surface  

  

شکل 3: پروفیل سرعت متوسط برای شبکه‌های محاسباتی مختلف و 
مقایسه با نتایج شبیه‌سازی مستقیم عددی ]32[

Fig. 3. Mean velocity profiles for different grid resolu-
tions and comparison with DNS result [32] 

شکل 4: آرایش نقاط کاوشگر روی سطح مدل صفحه تخت
 Fig. 4. Probes array over the flat plate surface

با توجه به الگوي شده است.    فوم انجامدر نرم افزار اوپناز ابزار کاوشگر  با استفاده    سازي،ضمن اجراي شبیه   برداري نوسانات فشارداده
 در راستاي جریان   ،بر روي صفحه تخت  شکل  Lاي  به صورت آرایه   نقاط کاوشگر   ،]34[ارائه شده در مطالعه تجربی افشاري و همکاران  

راستاي   در  (محور  صمدل    دهانهو  تخت  است.    چیده)  zفحه  جابجاییشده  محاسبه سرعت  گردابه  براي  محدوده   ايساختارهاي  در 
جریان  کاوشگر    20تعداد    فرار،لبه  راستاي  x%  موقعیت در  و  در 

L = x%  تا   90
L = موقعیت   95 در  است. همچنین   تعریف شده 

%x
L = در    64تعداد  ،  95 دهانه  کاوشگر  تختراستاي  شدهb <z <8/b/2(  صفحه  تعریف  محاسب   )  براي  در ه  که  مشخصه  طول 

، نشان داده شده  4  شکلبه صورت شماتیک در    هاکاوشگر  شکل  Lچیدمان  . طرحواره مدل صفحه تخت و  باشدمدل می  راستاي دهانه
 است.

ا پیمپلستفابا  حلگر  از  کهده  تراکم  هايیان جر  سازيیه شب  يبرا  فوم  در میمناسب    یرناپذآشفته  کورانت  عدد  حداکثر  تنظیم  و  باشد 
از   کوچکتر  به1محدوده  مناسب  زمانی  گام  پیمپل،  الگوریتم  در  خودکار  تطور  کهفوم  شده  sect  عیین  −∆ =   يبرااست.    510

مقادیر نوسانات فشار و   گاوس استفاده شده است.  یخط  یتماز الگور  هایانمحاسبه گراد  يروش رو به عقب و براز  ا  یزمان  يسازگسسته 
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ابتدا نتایج مربوط به مشخصه  اعتبارسنجی شده است. مشخصه هاي میدان سرع در این بخش  هاي میدان ت جریان لایه مرزي آشفته 
اي و ضریب شکل، پروفیل سرعت  طکاك پوسته هاي انتگرالی لایه مرزي، ضریب اصل کانتور معیار کیو، مقادیر رشد ضخامتمسرعت شا

  هاي نوسانی سرعت و تنش برشی رینولدز است.متوسط و مولفه 
و طبق روابط    شده   هفادت اس  آشفته  جریان  در  همدوس  ساختارهاي  مشاهده   براي  که  است  سرعت  گرادیان  تانسور  دوم  نامتغیر  کیو  معیار

  اینو به    دهد جریان ارائه می  کنش ساختارهايفیزیک و برهم  معیار کیو اطلاعات مناسبی ازکانتور    .آیدمیدست  هب  ) 24(و    )23(،  )22(
 ده است.دلیل در شناسایی رژیم جریان مورد استفا
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ijΩ    وijS  متقابه و  نامتقارن  نرخ کرنش  رن  ترتیب بخش  نتایج   هستند.تانسور  بر    سپس  موثر  پارامترهاي طیفی  به  آلودگی  مربوط 

،  در محدوده لبه فرار  ايردابه ي گارها ختساجایی  عرضی، سرعت جابهات همدوسی  فشار سطح، تغییرطیف    لیگالبه فرار شامل چ  صوتی
نوسانات فشار   پردازش  ارائه شده است.ار صفحه تخت  دوردست لبه فر  آلودگی صوتیو در نهایت    لی مدعرض  طول مشخصه در راستاي

 شده است. انجام 2014متلب نسخه افزار ر نرمد ل،و راستاي عرضی مدشده در راستاي جریان  برداري داده
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متلب نسخه 2014 انجام شده است.

1-4- مشخصه‌های میدان سرعت
مکانی  و  زمانی  میانگین‌گیری  با  بخش،  این  در  ارائه شده  نتایج 
 T بوده که T10 ،به‌دست آمده است. دوره زمانی میانگین‌گیری داده‌ها
مدت زمانی است که سیال سطح مدل را طی می‌کند. میانگین‌گیری 
انجام شده است.   x نرمال در جهت  بردار  با  بر روی صفحات  مکانی 
برای حذف شرایط گذرای حل و رسیدن به حالت شبه‌پایا، ابتدا جریان 
به مدت T10 شبیه‌سازی شده و سپس فرآیند داده‌برداری انجام شده 
است. فرم و روند توسعه ساختارهای همدوس جریان آشفته شده روی 
مدل صفحه تخت با استفاده از معیار کیو در شکل 5، نشان داده شده 

است. ساختارهای سنجاق‌سری1 و گردابه‌های عصایی و پایه‌ای2 شکل 
نشان‌دهنده برهمکنش ساختارهای رگه‌ای کم سرعت3 با ساختارهای 

گردابه‌ای4 و درنهایت توسعه جریان لایه مرزی آشفته است.
پارامترهای مختلف لایه مرزی آشفته شامل ضخامت لایه مرزی 
و   H θ، ضریب شکل  مومنتوم  *δ، ضخامت  δ، ضخامت جابه‌جایی 
ضریب اصطکاک پوسته‌ای cf در موقعیت‌های مختلف صفحه تخت، 
با استفاده از  درجدول 1 نشان داده شده است. ضخامت لایه مرزی 
(  تعیین  ( /u Uδ ∞=0 99 پروفیل سرعت متوسط و با توجه به شرط 
شده و ضخامت‌های جابه‌جایی و مومنتوم با انتگرال‌گیری از پروفیل 
تقسیم  حاصل  از  شکل  ضریب  است.  آمده  به‌دست  متوسط  سرعت 
ضریب  و  شده  محاسبه  مومنتوم  ضخامت  بر  جابه‌جایی  ضخامت 
رابطة  از  متوسط  سرعت  پروفیل  به  توجه  با  پوسته‌ای  اصطکاک 
بررسی  منظور  به  است.  شده  تعیین   ( )2

0) ( /f wall
uc Uyν ∂= × ∂2

میزان انحراف ضریب اصطکاک پوسته‌ای پیش‌بینی شده در مطالعه 
 -0.25/ Refc θ=0 025 رابطه  از  موجود،  تجربی  نیمه  روابط  با  حاضر 

استفاده شده است ]35[.

با توجه به جدول 1، روند منظم رشد لایه مرزی قابل ملاحظه بوده 
و حداکثر میزان انحراف ضریب اصطکاک پوسته‌ای 3/3 درصد )به‌ازای 
عدد رینولدز بر پایه ضخامت مومنتوم 1536( است که نشان‌دهنده 

دقت مناسب نتایج شبیه‌سازی است.

1   Hairpin
2   Legs and Cane Vortices
3   Low-Speed Streaks
4   Vortical Structures

 
 ايهمراه درصد انحراف ضریب اصطکاك پوسته : پارامترهاي مختلف لایه مرزي به 1 جدول

Table 1. Various boundary layer parameters along with deviation of skin friction coefficient 
 

x/c δ 
(mm) 

δ* 

(mm) 
θ 

(mm) 
*

H δ
θ

=  
( / s)u mτ

   
cf×103 

سازي) (شبیه  

cf×103 

بینی (پیش 
]35[ (  

Rex 
U0x/ν 

Reθ 
U0θ/ν 

Δcf /cf  
خطا    (%) 

%70 9/9 47/1 03/1 417/1 936/0 08/4 95/3 510×8/2 1367 2/3 

%80 4/10 56/1 10/1 416/1 926/0 99/3 89/3 510×2/3 1456 75/2 

%90 88/10 63/1 15/1 411/1 919/0 93/3 84/3 510×6/3 1524 2/2 

%95 9/10 64/1 16/1 408/1 923/0 96/3 83/3 510×8/3 1536 3/3 
 

 

جدول 1. پارامترهای مختلف لایه مرزی به‌همراه درصد انحراف ضریب اصطکاک پوسته‌ای
Table 1. Various boundary layer parameters along with deviation of skin friction coefficient

 
 ايآمیزي شده با مقادیر سرعت لحظه)، رنگQ= 2× 510: کانتور معیار کیو (5 شکل

Fig. 5. Q-criteria contour (Q=2×105), colored by the streamwise velocity 

  

شکل 5. کانتور معیار کیو )Q= 2×105(، رنگ‌آمیزی شده با مقادیر سرعت 
لحظه‌ای

 Fig. 5. Q-criteria contour (Q=2×105), colored by the
streamwise velocity
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حسب  بر   +u شده  بی‌بعد  متوسط  سرعت  پروفیل   6 شکل  در 
مختصات عمود بر دیواره y+، در موقعیت‌های مختلف صفحه تخت در 
مقایسه با نتایج شبیه‌سازی عددی مستقیم ]32[ و رابطه اسپالدینگ 
κ/ و  =0 ]36[ )رابطه )25(( ارائه شده که در رابطه اسپالدینگ 41

B=5/2 است.

�)25(( ) ( )2 3

1
2 6

B u
u u

y u e e uκ κ
κ κ

κ
+

+ +
+ + − +

 
 = + − − − −
 
  �

موقعیت‌ها  تمام  در  متوسط  پروفیل سرعت   6 به شکل  توجه  با 
انطباق خوبی با نتایج حل عددی مستقیم ]32[ و رابطه اسپالدینگ 
]36[ دارند. همانگونه که انتظار می‌رود، پروفیل سرعت متوسط در زیر 
u تبعیت کرده و شیب در ناحیه لگاریتمی  y+ += لایه لزج از رابطه 
برابر κ/1 است. با توجه به فرم استاندارد پروفیل سرعت متوسط که 
معیاری برای ارزیابی و اعتبارسنجی توسعه لایه مرزی آشفته استاندارد 
است، می‌توان از تثبیت لایه مرزی آشفته بر روی سطح مدل صفحه 
تخت اطمینان حاصل نمود. نتایج به‌دست آمده کارایی مدل لاند در 

توسعه لایه مرزی آشفته به‌ فرم استاندارد را نشان داده است. ماهیت 
میدان  پارامترهای  تا  شده  سبب  لاند  ورودی  مرز  مدل  بازمقیاسی 
گردد  اعمال  شده  کنترل  و  دقیق  به‌صورت  ورودی  مرز  در  سرعت 
کمتری  محاسباتی  هزینه  با  آشفته  مرزی  لایه  تثبیت  نتیجه  در  و 
قابل دستیابی باشد. این در حالی است که استفاده از روش‌های دیگر 
که با اعمال نوسانات کنترل نشده و تصادفی در مرز ورودی، فرآیند 
مناسبی  نتایج  به  منجر  است  ممکن  می‌دهند  را شکل  آشفته‌سازی 

نشود و هزینه محاسباتی بالایی را در برداشته باشد. 
پروفیل مولفه‌های تانسور تنش رینولدز در مقایسه با نتایج مطالعه 
عددی اسپالارت ]32[ در شکل 7 ارائه شده است. انطباق خوب نتایج 
مطالعه حاضر با نتایج شبیه‌سازی عددی مستقیم اسپالارت نشان‌دهنده 
صحت و دقت روش عددی بکار رفته در مطالعه حاضر است. اختلاف 
جزئی مشاهده شده بین نتایج در محدوده نزدیک دیواره را می‌توان به 
تفاوت اعداد رینولدز جریان و مشخصه‌های لایه مرزی مرتبط دانست. 
بزرگ  همچنین سهم مدل‌سازی در رهیافت شبیه‌سازی گردابه‌های 
در مقایسه با رهیافت شبیه‌سازی عددی مستقیم بر این موضوع موثر 
بوده که در مطالعه عددی لاند و همکاران ]28[ نیز دیده شده است.

 

 
 ]36[و رابطه اسپالدینگ  ]32[هاي مختلف صفحه تخت و مقایسه با نتایج اسپالارت : پروفیل سرعت متوسط در موقعیت6 شکل

Fig. 6. Mean velocity profiles at different positions over the flat plate and comparison with the result of 
Spalart [32] and Spalding equation [36]  

  

 
 ]32[نتایج اسپالارت و مقایسه با  =95x/Lبعد از دیواره در موقعیت %بیهاي تانسور تنش رینولدز بر حسب فاصله : پروفیل مولفه 7 شکل

Fig. 7. Velocity fluctuation and shear stress profiles scaled in wall unit at position x/L= 95% and comparison 
with the result of Spalart [32]  

  

شکل 6. پروفیل سرعت متوسط در موقعیت‌های مختلف صفحه تخت و 
مقایسه با نتایج اسپالارت ]32[ و رابطه اسپالدینگ ]36[

Fig. 6. Mean velocity profiles at different positions over 
the flat plate and comparison with the result of Spalart 

[32] and Spalding equation [36] 

شکل 7. پروفیل مولفه‌‌های تانسور تنش رینولدز بر حسب فاصله بی‌بعد از 
دیواره در موقعیت %=95x/L و مقایسه با نتایج اسپالارت ]32[

Fig. 7. Velocity fluctuation and shear stress profiles 
scaled in wall unit at position x/L= 95% and comparison 

with the result of Spalart [32] 
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4-2- پارامترهای طیفی موثر بر آلودگی صوتی لبه فرار
همانطور که در بخش مقدمه بیان شد با توجه به روابط نیمه‌تحلیلی 
امیت ]6[ و هاو ]7[ برای پیش‌بینی آلودگی صوتی دوردست، طیف 
فشار سطح، طول مشخصه نوسانات فشار سطح در راستای دهانه مدل و 
سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای در محدوده لبه‌فرار، کمیت‌های 
مهمی در تعیین آلودگی صوتی دوردست ناشی از لبه‌فرار هستند. در اين 
بخش ابتدا نتایج چگالی طیف فشار سطح در نزدیکی لبه فرار ارائه شده 
و سپس با استفاده از داده‌های نوسانات فشار ذخیره شده در راستای 
جریان و دهانه مدل، سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای در محدوده 
لبه‌فرار و تغییرات همدوسی عرضی مورد ارزیابی قرار گرفته و سپس 

طول مشخصه در راستای دهانه مدل بدست آمده‌ است. 

 4-2-1-چگالی طیف فشار سطح 
در  فشار  نوسانات  سطح،  فشار  طیف  چگالی  محاسبه  برای   
موقعیت  در   ،) /b 2 ( مدل  دهانه  نیمه  خط  بر  واقع  کاوشگر  محل 
از  با استفاده  آنالیز طیفی داده‌ها  / ذخیره شده است.  %x L = 95

تابع چگالی طیف توان ولچ 1 در نرم‌افزار متلب، با تابع پنجره‌ هنینگ2 

1   Pwelch
2   Hanning Window

و هم‌پوشانی 50 درصد، بر مبنای فشار مرجع 5-10 ×2 پاسکال انجام 
گرفته است. 

فشار  نوسانات  صحت  اعتبارسنجی  منظور  به   8 شکل  در 
مطالعات  نتایج  با  سطح  فشار  طیف  چگالی  نتایج  داده‌برداری‌شده، 
تجربی افشاری ]19[ و اسکیو ]37[ و مدل‌های نیمه‌تحلیلی گودی 
]27[ و لی ]38[، مقایسه شده است. بدین منظور چگالی طیف فشار 
سرعت  شامل  مرزی  لایه  خارجی  مقیاس‌های  از  استفاده  با  سطح 
( و  ( ) 2

0q uρ ∞= 1 2 (، فشار دینامیکی جریان آزاد ) u∞ جریان آزاد )
(، نرمال شده است. چنانچه در شکل  *δ ضخامت جابجایی لایه مرزی )
مشخص است، نتایج چگالی طیف فشار سطح در کل بازه فرکانسی 
مورد بررسی، با نتایج تجربی و مدل‌های نیمه‌تحلیلی موجود انطباق 
مناسبی دارد. همچنین نرخ کاهش طیف فشار سطح در فرکانس‌های 
ω−5 بوده  ω−0/ و در فرکانس‌های بالا متناسب با  7 میانی متناسب با 
بعلاوه  دارد.   ]39[ گذشته  مطالعات  نتایج  با  مناسبی  همخوانی  و 
* رخ داده )متناظر  /uωδ ∞ ≈0 37 ماکزیمم طیف فشار سطح در 
با فرکانس 710 هرتز( که همخوانی بسیار خوبی با مطالعات گذشته 
دارد ]40[. همچنین طیف فشار سطح در فرکانس‌های پایین بیشتر از 
فرکانس‌های بالا است و این نشان می‌دهد که سطح انرژی گردابه‌های 
متناظر با فرکانس‌های پایین بیشتر از سطح انرژی گردابه‌های متناظر 

با فرکانس‌های بالا است.
در نهایت روند مشاهده شده در شکل 8 شامل سطح بالای انرژی 

 
   =95x/Lآشفته در موقعیت %هاي خارجی لایه مرزي نرمال شده با مقیاس  سطح فشار : طیف8 شکل

Fig. 8. Surface pressure spectra normalized with outer variables of turbulence boundary layer at x/L = 95% 

  

 
 مدل  در راستاي دهانهفواصل مختلف    يبه ازا )=95x/Lدر موقعیت (% عرضی یهمدوس راتییتغ: کانتور9 شکل

Fig. 9. Lateral coherence variations contour for various spanwise distances at x/L = 95% 

  
شکل 8. طیف فشار سطح نرمال شده با مقیاس‌های خارجی لایه مرزی 

x/L=95% آشفته در موقعیت
 Fig. 8. Surface pressure spectra normalized with outer

variables of turbulence boundary layer at x/L = 95%

شکل 9. کانتورتغییرات همدوسی عرضی در موقعیت )x/L=95%( به ازای 
فواصل مختلف در راستای دهانه مدل

 Fig. 9. Lateral coherence variations contour for various
spanwise distances at x/L = 95%
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 /ω−0 7 با شیب  انرژی1  انتقال  به دنبال آن  پایین و  در فرکانس‌های 
ω−5 در فرکانس‌های  با شیب  در فرکانس‌های میانی و افت شدید2 
بالا، بیانگر تثبیت لایه مرزی کاملًا آشفته تحت شرایط گرادیان فشار 
صفر ]39[ و همچنین صحت محاسبات و روش عددی به‌کار رفته در 

مطالعه حاضر است. 

2-2-4-بررسی تغییرات همدوسی عرضی 
در این قسمت نحوه تغییرات تابع همدوسی عرضی مورد بررسی 
مدل(  دهانه  راستای  )در  عرضی  همدوسی  تابع  است.  گرفته  قرار 
از جمله  و  بوده  گردابه‌ای  ساختارهای  فیزیکی  ابعاد  مشخص‌کننده 
کانتور   .]12[ است  فرار  لبه  صوتی  آلودگی  بر  موثر  پارامترهای 
راستای  در  مختلف  فواصل  ازای  به  عرضی  همدوسی  تابع  تغییرات 

( در شکل 9 نشان داده شده است.  *
zη δ دهانه )

با توجه به شکل 9 با افزایش فاصله دو کاوشگر در راستای دهانه 
، مقدار همدوسی عرضی کاهش یافته، که بیانگر  ) *

zη δ مدل )
کاوشگر،  یک  موقعیت  در  واقع  توربولانسی  ساختارهای  اثر  کاهش 
است.  بعدی  کاوشگر  موقعیت  در  شده  ایجاد  فشار  نوسانات  بر 
همدوسی  تابع  مقدار   ، *

zη δ ثابت  مقدار  یک  ازاء  به  همچنین 

1   Energy-Cascade	
2   Steep Roll-Off	

عرضی در فرکانس‌های پایین بیشتر از فرکانس‌های بالا بوده و این 
دارای  که  گردابه‌ای  ساختارهای  فیزیکی  ابعاد  که  معناست  بدان 
مشاهدات  با  نتیجه  این  است.  بزرگتر  هستند،  پایین‌تری  فرکانس 
مطابقت  ناکا0012  ایرفویل  روی  فشار  میدان  درباره   ]12[ مرجع 
بدون  فرکانس  در  عرضی  همدوسی  مقدار  ماکزیمم  بعلاوه  دارد. 
)فرکانس 710 هرتز( رخ داده و همخوانی   * /uωδ ∞ ≈0 37 بعد 
تابع چگالی  تغییرات  نحوه  دارد ]40[.  با مطالعات گذشته  مناسبی 
، به  ، بر حسب فاز،  ( ),i jγ ω طیفی متقابل نرمال شده، 
 ،) zη ازای فواصل مختلف بین کاوشگرها در راستای دهانه مدل )
در شکل 10 بررسی شده است. با توجه به شکل، داده‌های مربوط به 
فواصل عرضی مختلف روی یک نمودار با معادله  
عدد  از  مستقل   β مقدار که  می‌دهد  نشان  نتایج  شده‌اند.  مجتمع 
رینولدز بوده و در حدود 0/72 است که با نتایج مرجع ]41[ انطباق 

مناسبی دارد.

3-2-4-سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای
رابطه )20(، سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای  به  با توجه 
تابع چگالی طیفی  فاز  از  استفاده  با  را می‌توان  لبه‌فرار  در محدوده 
متقابل بین سیگنال نوسانات فشار ذخیره ‌شده در دو نقطه واقع بر 
نسبت سرعت  تغییرات   11 در شکل  کرد.  محاسبه  جریان  راستای 

 

 
 مدل   دهانه يفواصل مختلف در راستا يبه ازا )=95x/Lدر موقعیت (% نرمال شده عرضیمتقابل  یفیط یچگال: 10 شکل

Fig. 10. Normalized lateral cross spectra for various spanwise distances at x/L = 95% 

  

 

 
/اي بر حسب  تغییرات سرعت جابجایی ساختارهاي گردابه :11 شکل ∞ωδ u و فاصله بین کاوشگرهاي واقع در راستاي جریان 

Fig. 11. Variation of eddy convection velocity with / ∞ωδ u  and with distance between streamwise probes 

  

95x/%( شکل 10. چگالی طیفی متقابل عرضی نرمال شده در موقعیت
L=( به ازای فواصل مختلف در راستای دهانه مدل

 Fig. 10. Normalized lateral cross spectra for various
spanwise distances at x/L = 95%

شکل 11. تغییرات سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای بر حسب 

/ و فاصله بین کاوشگرهای واقع در راستای جریان ∞ù ä u
 Fig. 11. Variation of eddy convection velocity with

/ ∞ù ä u  and with distance between streamwise probes
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حسب  بر  آزاد  جریان  سرعت  به  گردابه‌ای  ساختارهای  جابجایی 
کاوشگرها  مختلف  فواصل  ازای  به   ،) / uωδ ∞ ( بعد  بدون  فرکانس 
( نشان داده شده است. مطابق مطالعه تجربی  xη در راستای جریان )
همدوسی  فشار،  نوسانات  سیگنال  که  فرکانسی  بازه   ،]12[ بروکس 
جابجاشدن  ضمن  گردابه‌ای  ساختارهای  و  داشته  ملاحظه‌ای  قابل 
نداشته  توجهی  قابل  تغییرات  جریان،  راستای  در  کاوشگر  دو  بین 
انتخاب شده  نمودار سرعت جابجایی  ارائه  به‌عنوان محدوده  باشند، 

است.
با  گردابه‌ای  ساختارهای  جابجایی  سرعت   11 شکل  به  توجه  با 
(، افزایش یافته وبالعکس، محدوده  xη افزایش فاصله بین کاوشگر‌ها )
بین  فواصل  هنگامی‌که  است.  یافته  کاهش  ارائه  قابل  فرکانسی 
کاوشگرها زیاد گردد، تنها ساختارهای بزرگتر که فرکانس‌های پایینی 
دارند از همدوسی طولی قابل توجهی برخوردارند و در نتیجه محدوده 
فرکانسی قابل ارائه، به بازه فرکانسی این ساختارهای گردابه‌ای محدود 
شده و کاهش می‌یابد. همچنین با افزایش فاصله بین کاوشگرها، اندازه 
سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای افزایش یافته است. دلیل این 
پدیده به سرعت حرکت مرکز ساختارهای گردابه‌ای مرتبط بوده و با 
از  بیشتری  فاصله  بزرگتر  ابعاد  با  ساختارهای  مرکز  این‌که  به  توجه 

به ساختارهای  از سرعت جابجایی بیشتری نسبت  لذا  سطح داشته، 
افزایش فاصله بین  با  بنابراین  به سطح برخوردارند.  نزدیک  کوچکتر 
کاوشگرها و با توجه به فروپاشی ساختارهای گردابه‌ای کوچک با طول 
متاثر  بیشتر  گردابه‌ای،  ساختارهای  جابجایی  سرعت  کوتاه‌تر،  عمر 
جابجایی  سرعت  نتیجه  در  و  بوده  بزرگ  گردابه‌ای  ساختارهای  از 
ساختارهای گردابه‌ای افزایش می‌یابد. نتایج نشان می‌دهد که مقدار 
بین  فواصل  تمامی  ازای  به  ماکزیمم سرعت جابجایی محاسبه شده 
)فرکانس 710   / /uωδ ∞ ≈ 2 5 بعد  بدون  فرکانس  در  کاوشگرها، 
هرتز( رخ داده که منطبق بر فرکانس ماکزیمم همدوسی عرضی است. 
در نهایت نتایج مشاهده شده همخوانی مناسبی با مطالعات کروکس 

]14[ و افشاری و همکاران ]41[ دارد.

4-2-4-طول مشخصه در راستای دهانه مدل
نوسانات  ذخیره‌سازی  با  مدل  دهانه  راستای  در  مشخصه  طول 
رابطه  از  استفاده  با  و  مدل  دهانه  راستای  در  واقع  نقاط  در  فشار 
طول  تغییرات  نحوه  نشان‌دهنده   12 است. شکل  تعیین شده   )21(
مشخصه در راستای دهانه مدل بر حسب فرکانس است. با توجه به 
آن  مقدار  ماکزیمم  و  بوده  وابسته  فرکانس  به  شکل، طول مشخصه 
* )فرکانس 710 هرتز( رخ  / uωδ ∞ ≈ در فرکانس بدون بعد 0/37 
داده که برابر با فرکانس ماکزیمم چگالی طیف فشار سطح، ماکزیمم 
است.  مقدار همدوسی عرضی  ماکزیمم  و  گردابه‌ها  جابجایی  سرعت 
همچنین طول مشخصه در راستای دهانه مدل )و یا به عبارتی ابعاد 
فیزیکی ساختارهای گردابه‌ای( در فرکانس‌های پایین به مراتب بیشتر 
از فرکانس‌های بالا است که بیانگر سایز بزرگتر ساختارهای گردابه‌ای 

با فرکانس پایین است.

3-4- پیش‌بینی آلودگی صوتی دوردست لبه فرار لایه مرزی آشفته 
صفحه تخت

تحلیلی  مدل  طبق  دوردست  فشار  طیف  چگالی  بخش  این  در 
راجر و همکاران ]1[ با استفاده از پارامترهای موثر بر آلودگی صوتی 
 )26( رابطه  از  محاسبه شده‌،  و  معرفی  قبل  بخش  در  که  دوردست 

پیش‌بینی آمده است.
 

 اي گردابهساختارهاي  به بازه فرکانسی این    ،رائهو در نتیجه محدوده فرکانسی قابل ادارند  ربرخوهمدوسی طولی قابل توجهی    دارند از
و   همچنینیابدمیکاهش  محدود شده  جابجایی    .  اندازه سرعت  کاوشگرها،  بین  فاصله  افزایش  گردابا  یافته   ايبهساختارهاي  افزایش 

با ابعاد بزرگتر   ساختارهايکه مرکز  مرتبط بوده و با توجه به این   ايگردابه ساختارهاي  است. دلیل این پدیده به سرعت حرکت مرکز  
با  بنابراین  ند.  رکوچکتر نزدیک به سطح برخوردا  ساختارهايفاصله بیشتري از سطح داشته، لذا از سرعت جابجایی بیشتري نسبت به  

به فروپاشی  و  فزایش فاصله بین کاوشگرهاا ي  ساختارها، سرعت جابجایی  ترکوتاهطول عمر    باکوچک    ايگردابه ساختارهاي    با توجه 
از  ايگردابه متاثر  بیشتر  نتیجه سرعت جابجایی    ايگردابهساختارهاي  ،  در  و  بوده  نتایج   . یابدمیافزایش    ايساختارهاي گردابهبزرگ 
ماکزیمم  مقداکه    دهدمینشان   کاوشگرها،  ر  بین  فواصل  تمامی  ازاي  به  شده  محاسبه  جابجایی  بعد سرعت  بدون  فرکانس  در 

/ /uωδ ∞ ≈ 2 در نهایت نتایج مشاهده شده    است.که منطبق بر فرکانس ماکزیمم همدوسی عرضی    هرتز) رخ داده  710(فرکانس    5
 دارد. ]41[ و افشاري و همکاران  ] 14[همخوانی مناسبی با مطالعات کروکس 

 مدل   طول مشخصه در راستاي دهانه-4-2-4
با   راستاي دهانه مدل  راستاي دهانه  سازيذخیرهطول مشخصه در  نقاط واقع در  است  مدل  نوسانات فشار در  با  از  و   ) 21(رابطه  فاده 

نحوه تغییرات طول مشخصه در راستاي دهانه مدل بر حسب فرکانس است. با توجه به شکل،  دهنده  نشان  12  شکل  است.تعیین شده  
*  37/0بدون بعد    در فرکانس  ر آنوابسته بوده و ماکزیمم مقدابه فرکانس  ول مشخصه  ط / uωδ ∞ رخ داده که   هرتز)  710(فرکانس    ≈
سطحبرا فشار  طیف  چگالی  ماکزیمم  فرکانس  با  گردابهبر  جابجایی  سرعت  ماکزیمم  و،  است.  ماکزیمم    ها  عرضی  همدوسی  مقدار 

راستاي دهانه   ابعاد فیزمدل  همچنین طول مشخصه در  عبارتی  به  یا  به مراتب ) در فرکانسايساختارهاي گردابهیکی  (و  پایین  هاي 
 . اي با فرکانس پایین استنگر سایز بزرگتر ساختارهاي گردابه که بیا هاي بالا استبیشتر از فرکانس

 دوردست لبه فرار لایه مرزي آشفته صفحه تخت  آلودگی صوتیبینی پیش  -3-4
این بخش   دوردست  طیف    چگالی در  بر    ] 1[  و همکاران  راجرلیلی  مدل تحطبق  فشار  موثر  پارامترهاي  از  استفاده    آلودگی صوتی با 

 ه است.  آمد  بینیپیش  )26( از رابطه ،دوردست که در بخش قبل معرفی و محاسبه شده

 )26(
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)که ), , ,ppS X Y Z ω    صوتیطیف دوردست،  آلودگی  )در  )ppφ ω  و( )zl ω    ترتیب موقعیت    طیف چگالی  به  در  سطح  فشار 
%95x/L=  ارائه شده    ] 20[  ها در مرجعمحاسبه آن  نحوهبوده و سایر پارامترها و    فحه تختراستاي دهانه مدل ص  و طول مشخصه در
از لبه   = mm  5/58Zدر فاصله عمودي    ]1[  و همکاران  راجر  ه با مدل تحلیلیشد  بینیشدوردست پی  فشارطیف    13  شکل  در  .است

 نشان داده شده است.   ] 20 و 1[ جربیت تامطالع فرار صفحه تخت در مقایسه با نتایج 
به   تغییرات طیف فشار دوردست در م  13  شکلبا توجه  و  به طور مناسبی پیش  ] 20  و   1[مطالعات تجربی  با  قایسه  روند  بینی شده 

*  37/0ماکزیمم مقدار آن در فرکانس بدون بعد   / uωδ ∞ تز) رخ داده که برابر با فرکانس ماکزیمم چگالی طیف  هر  710نس  (فرکا   ≈
است. اختلاف دیده شده در اندازه طیف فشار به طول مشخصه در راستاي دهانه مدل  ها و  کزیمم سرعت جابجایی گردابهفشار سطح، ما

مشخصه اندازه  با  اختلاف  است.  مرتبط  جریان  ساختارهاي  مشخصه  طول  و  آشفته  مرزي  لایه  بهاي  اتوجه  در ه  تریپ  از  ستفاده 
در  آشفته  جریان  تجربی  سازي  حدود  ]20  و  1[مطالعه  در  مرزي  لایه  جریان  ساختارهاي  مشخصه  طول  مشخصه   5/3،  طول   برابر 

ست در ناحیه فرکانس پایین است. در ناحیه فرکانس ه در مطالعه عددي حاضر بوده و عامل اختلاف اندازه طیف فشار دوردشد  محاسبه
  ،بالا روش متداول استفاده از تصحیحات کروکس در تعیین طیف فشار سطح و طول مشخصه نوسانات فشار سطح در مطالعات تجربی 

ه طیف فشار دوردست اندازه طیف فشار سطح باشد. بنابراین وجود چنین اختلافی در اندازدر  اندکی  سبب شده تا نتایج داراي اختلاف  
توان به مواردي همچون ابعاد و مشخصات فیزیکی مدل، شدت آشفتگی جریان، تصحیحات عددي اعمال شده در محاسبه نتایج و  را می

 غیره مرتبط دانست.  
 

 

 
*بدون بعد   صورت تابعی از فرکانسمدل به دهانه  يطول مشخصه در راستا :12 شکل / uωδ    )=95x/Lدر موقعیت (%  ∞

Fig. 12. Spanwise length scale as a function of nondimensional frequency * / ∞ωδ u  at x/L = 95% 

  

شکل 12. طول مشخصه در راستای دهانه مدل به‌صورت تابعی از فرکانس 

)x/L=95%( در موقعیت * / uωδ ∞ بدون بعد 
Fig. 12. Spanwise length scale as a function of nondimen-

sional frequency * / uωδ ∞  at x/L = 95%
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دوردست، در  صوتی  آلودگی  طیف   ( ), , ,ppS X Y Z ω که
( به ترتیب چگالی طیف فشار سطح در موقعیت  (zl ω و  ) (ppφ ω

x/L=95% و طول مشخصه در راستای دهانه مدل صفحه تخت بوده و 
سایر پارامترها و نحوه محاسبه آن‌ها در مرجع ]20[ ارائه شده است. در 
شکل 13 طیف فشار دوردست پیش‌بینی شده با مدل تحلیلی راجر و 
همکاران ]1[ در فاصله عمودی Z= 58/5 mm از لبه فرار صفحه تخت 

در مقایسه با نتایج مطالعات تجربی ]1 و 20[ نشان داده شده است. 
با توجه به شکل 13 روند تغییرات طیف فشار دوردست در مقایسه 
با مطالعات تجربی ]1 و 20[ به طور مناسبی پیش‌بینی شده و ماکزیمم 
* )فرکانس 710  / uωδ ∞ ≈ مقدار آن در فرکانس بدون بعد 0/37 
هرتز( رخ داده که برابر با فرکانس ماکزیمم چگالی طیف فشار سطح، 
ماکزیمم سرعت جابجایی گردابه‌ها و طول مشخصه در راستای دهانه 
مدل است. اختلاف دیده شده در اندازه طیف فشار به اختلاف اندازه 

مشخصه‌های لایه مرزی آشفته و طول مشخصه ساختارهای جریان 
مرتبط است. با توجه به استفاده از تریپ در آشفته‌سازی جریان در 
لایه  جریان  ساختارهای  مشخصه  طول   ،]20 و   1[ تجربی  مطالعه 
مطالعه  در  شده  محاسبه  مشخصه‌  طول  برابر   3/5 حدود  در  مرزی 
در  دوردست  فشار  طیف  اندازه  اختلاف  عامل  و  بوده  حاضر  عددی 
متداول  روش  بالا  فرکانس  ناحیه  در  است.  پایین  فرکانس  ناحیه 
و طول  فشار سطح  تعیین طیف  در  کروکس  تصحیحات  از  استفاده 
مشخصه نوسانات فشار سطح در مطالعات تجربی، سبب شده تا نتایج 
دارای اختلاف اندکی در اندازه طیف فشار سطح باشد. بنابراین وجود 
چنین اختلافی در اندازه طیف فشار دوردست را می‌توان به مواردی 
جریان،  آشفتگی  شدت  مدل،  فیزیکی  مشخصات  و  ابعاد  همچون 
تصحیحات عددی اعمال شده در محاسبه نتایج و غیره مرتبط دانست. 

5- نتیجه‌گیری
در مطالعه عددی حاضر، پارامترهای تعیین‌کننده آلودگی صوتی 
نیمه‌تحلیلی و  از مدل‌های  استفاده  لبه‌فرار لایه مرزی آشفته، بدون 
مستقیماً با استفاده از داده‌های نوسانات فشار سطح، پیش‌بینی شده 
فشار سطح، طول مشخصه  مبنای مطالعات مختلف، طیف  بر  است. 
نوسانات فشار در راستای دهانه مدل و سرعت جابجایی ساختارهای 
تعیین  در  موثر  پارامترهای  مهمترین  لبه‌فرار،  محدوده  در  گردابه‌ای 
است.  آشفته  مرزی  لایه  فرار  لبه  از  ناشی  دوردست  صوتی  آلودگی 
برای محاسبه چگالی طیف فشار سطح، طول مشخصه نوسانات فشار 
گردابه‌ای،  ساختارهای  جابجایی  سرعت  و  مدل  دهانه  راستای  در 
داده‌برداری همزمان مقادیر فشار سطح در نقاط مختلف در راستای 
طولی و عرضی مدل، با استفاده از ابزار کاوشگر در نرم‌افزار اوپن‌فوم 
آشفته  مرزی  لایه  تراکم‌ناپذیر  جریان  شبیه‌سازی  است.  شده  انجام 
روی صفحه تخت با استفاده از رهیافت شبیه‌سازی گردابه‌های بزرگ 
لاند  ورودی  مرز  مدل  و  دینامیکی  اسماگورینسکی  محلی  با ضریب 

انجام شده است.
نتایج نشان داد که استفاده از مدل مرز ورودی لاند در شبیه‌سازی 
لایه  توسعه  سبب  بزرگ،  گردابه‌های  شبیه‌سازی  رهیافت  با  جریان 
به ‌نحوی‌که حداکثر  استاندارد روی صفحه تخت شده  مرزی آشفته 
روش  از  آمده  بدست  پوسته‌ای  اصطکاک  ضریب  نتایج  در  اختلاف 
است.  درصد   3/3 برابر  تحلیلی  نیمه  روابط  با  مقایسه  در  حاضر 
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همچنین تکنیک عددی ارائه شده علاوه بر کاهش هزینه محاسباتی، 
از توانمندی مناسبی در پیش‌بینی مستقیم پارامترهای طیفی موثر بر 
آلودگی صوتی لبه فرار برخوردار است. همچنین بررسی پارامترهای 
داد  نشان  آشفته  مرزی  لایه  لبه‌فرار  صوتی  آلودگی  بر  موثر  طیفی 
که پیش‌بینی و محاسبه مستقیم این پارامترها، علاوه بر استفاده در 
مدل‌های پیش‌بینی آلودگی صوتی دوردست، اطلاعات دقیق و مناسبی 
از فیزیک، ابعاد و طول عمر ساختارهای گردابه‌ای جریان لایه مرزی 
با توجه به نتایج، بیشترین مقدار پارامترهای  آشفته، فراهم می‌کند. 
 * / /uωδ ∞ ≈0 37 بعد  بدون  فرکانس  در  بررسی،  مورد  طیفی 
)فرکانس 710 هرتز( رخ داده است. همچنین مشخصه اصلی نمودار 
فرکانس  محدوده  در   /ω−0 7 شیب  شامل  سطح  فشار  طیف  چگالی 
است.  شده  پیش‌بینی  به‌درستی  بالا  فرکانس‌های  در   ω−5 و  میانی 
برای پیش‌بینی و محاسبه مستقیم  این مقاله  روش معرفی شده در 
پارامترهای موثر بر آلودگی صوتی دوردست در تمام مسائل آکوستیکی 
قابل کاربرد بوده، درحالی‌که فرضیات و شرایط اعمال‌شده در توسعه 
مدل‌های نیمه‌تحلیلی امکان استفاده از این مدل‌ها را در برخی مسائل 

آکوستیکی محدود ساخته است.
با  نوسانات فشار سطح ضمن حل عددی  نهایت، داده‌برداری  در 
مستقیم  پیش‌بینی  و  معقول  محاسباتی  هزینه  و  مناسب  روش‌های 
راستای  در  مشخصه  طول  همچون  مهمی  پارامترهای  محاسبه  و 
دهانه مدل و سرعت جابجایی ساختارهای گردابه‌ای، می‌تواند بستری 
در  آیروآکوستیک عددی  مطالعات  تسریع  یا  و  مناسب جهت شروع 

کشور فراهم نماید.
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