
Archive of SID
ISSN: 2476-6909; Modares Mechanical Engineering. 2020;20(3):599-610

C I T A T I O N    L I N K S

Copyright© 2019, TMU Press. This open-access article is published under the terms of the Creative Commons Attribution-NonCommercial 
4.0 International License which permits Share (copy and redistribute the material in any medium or format) and Adapt (remix, transform, 
and build upon the material) under the Attribution-NonCommercial terms.

Tonal Noise prediction of SD7037 Airfoil using 3D Large Eddy 
Simulation Approach
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layer ... [11] Boundary-layer instability noise on ... [12] Airfoil noise measurements at
various angles of attack and low Reynolds ... [13] Numerical investigation of the tone noise
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Self-noise effects on aerodynamics of cambered airfoils at low Reynolds ... [16] Experimental 
investigation of isolated aerofoil ... [17] LES modeling of a static and dynamic airfoil with the 
noise study of the static ... [18] Sound generation by turbulence and surfaces in arbitrary ... 
[19] Trailing-edge noise predictions using compressible large-eddy simulation and acoustic 
... [20] Aeroacoustic computations for turbulent airfoil ... [21] Aerodynamic Noise 
computation of the flow field around NACA 0012 airfoil using large eddy simulation and 
acoustic ... [22] Aero-acoustics prediction of a vertical axis wind turbine using Large Eddy 
Simulation and acoustic ... [23] Aerodynamic noise prediction of a horizontal axis wind 
turbine using improved delayed detached eddy simulation and acoustic ... [24] Aerodynamic 
noise prediction of a MW-class HAWT using shear wind ... [25] Aeroacoustic and 
aerodynamic optimization of a MW class HAWT using MOPSO ... [26] A new boundary 
integral formulation for the prediction of sound ... [27] Turbulent ... [28] A proposed 
modification of the Germano subgrid‐scale closure ... [29] The prediction of helicopter rotor 
discrete frequency ... [30] Permeable surface corrections for Ffowcs Williams and Hawkings 
... [31] An aeroacoustic study of airfoil self-noise for wind turbine ... [32] Pitching airfoil 
study and freestream effects for wind turbine ... [33] Ten questions concerning the large-
eddy simulation of turbulent ... [34] Large eddy simulation of a pulsed jet in ... [35] Dynamic 
stall simulation of a pitching airfoil under unsteady freestream ... [36] Acoustic radiation 
from an airfoil in a turbulent ...

In this article, noise generation mechanisms are studied at different Reynolds numbers 
and angles of attack. Tonal noise is the major part of airfoil noise at low Reynolds numbers. 
Studying the tonal noise and the effects of Reynolds number and angle of attack is challenging 
in aeroacoustics. 3D numerical simulation is conducted using the large eddy simulation method 
on SD7037 airfoil. Sound propagation is computed using the Ffowcs Williams-Hawkings (FW-
H) analogy. The numerical results are validated using available experimental results. Some 
discrete peaks and a dominant peak exist in frequency spectra at low angles of attack. Increase 
of Reynolds number and the angle of attack decreases the number of discrete peaks and at 
high angles of attack and the dominant peak is diminished too. Studying the flow features 
shows that when a laminar boundary layer covers a vast area of the suction side, it can amplify 
acoustic waves that are generated in wake of the airfoil and this mechanism causes a dominant 
peak in the acoustic spectrum. Amplifying Tollmien-Schlichting waves by shear layer in laminar 
separation at suction side cause the discrete peaks and when a transition occurs in the airfoil 
suction side, discrete peaks are diminished. In the original semi-empirical Brooks, Pope and 
Marcolini (BPM) formulation, the boundary layer thickness of the pressure side is usually used 
as the length scale and it is replaced by the suction side boundary layer thickness. The results 
predict the frequency and amplitude of tonal noise successfully.
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  چکيده

در این مقاله سازوکارهای تولید نویز در اعداد رینولدز و زوایای حمله مختلف، 
قابل توجهی از نویز ایرفویل را در رینولدزهای اند. بخش مورد مطالعه قرار گرفته

دهد. بررسی علت وقوع این پدیده و تاثیر عدد رینولدز پایین، نویز تونال تشکیل می
و زاویه حمله در نویز تونال، چالش اساسی در آیروآکوستیک است. بنابراین 

های بزرگ برای میدان سازی گردابهبعدی با روش شبیهسازی عددی سهشبیه
انجام شده و انتشار صوت توسط آنالوژی فاکس  ۷۰۳۷دیجریان ایرفویل اس

ویلیامز هاوکینگز محاسبه شده است. نتایج عددی با نتایج تجربی موجود 
اند. در زوایای حمله پایین علاوه بر اوج غالب نویز تونال، اعتبارسنجی شده

عدد رینولدز و شوند. افزایش های گسسته نیز در طیف فرکانس مشاهده میاوج
دهد و در زوایای حمله بالاتر اوج های گسسته را کاهش میزاویه حمله تعداد اوج
رزی مدهد که حضور لایهرود. بررسی فیزیک جریان نشان میغالب نیز از بین می
 ایای از سطح مکش، امواج صوتی تولیدشده در جریان دنبالهآرام در بخش عمده

این مکانیزم مسئول اوج غالب است. تقویت امواج  کند وایرفویل را تقویت می
تولمن شلیختینگ توسط جدایش آرام جریان در انتهای سطح مکش ایرفویل 

های گسسته در طیف فرکانس است و زمانی که نیمه انتهایی عامل تولید اوج
های گسسته در طیف فرکانس از گیرد اوجسطح مکش در محدوده گذار قرار می

ربی تجنیمه تر این موضوع، طول مشخصه روابطرای بررسی دقیقروند. ببین می
مرزی در که به صورت رایج، ضخامت لایه (BPM)بروکس، پوپ و ماروکولینی 

 شود. نتایجسطح فشار است و با ضخامت لایه مرزی سطح مکش جایگزین می
حاصل فرکانس اوج غالب و روند کلی سطح فشار صوت را بسیار بهتر نسبت به 

  کنند.بینی میحالت رایج پیش
ازی سشبیهنویز تونال، آیروآکوستیک، آنالوژی فاکس ویلیامز هاوکینگز، ها: هدواژ یکل

  BPMتجربی ، روابط نیمههای بزرگگردابه
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	مقدمه -۱
مخربی  ی باد، تاثیراتهانیتوربنویز آیرودینامیکی منتشرشده توسط 

و  راجرز. [1]، داردکنندیمافرادی که در نزدیکی آنها زندگی بر 
، این تاثیرات را به سه دسته تقسیم کردند: دسته اول [2]همکاران

آزار و اذیت و ناراحتی، دسته دوم تاثیرات مخرب روی شنوایی و 
 تاثیرات فیزیکی مانند اضطراب و اُفت شنوایی خواب و دسته سوم

ی باد به سه بخش تقسیم هانیتوربنویز آیرودینامیکی در است. 
. گروه اول نویز فرکانس پایین بوده که ناشی از برخورد جریان شودیم

وجودآمده عبوری از روی برج با پره چرخان است، گروه دوم نویز به

از تلاطم جریان ورودی و گروه سوم نویز تولیدی توسط ایرفویل 
  هستند. 

 رارگرفتنقکه نتیجه تحت تاثیر  شودیمنویز ایرفویل به نویزی اطلاق 
، [3]و همکاران بروکس است. سیال جریان توسطهندسه ایرفویل 

بیان کردند که نویز ایرفویل نتیجه پنج مکانیزم نویز ریزش 
به ل، نویز فرار لبهی لایه مرزی آرام، نویز لایه مرزی آشفته هاگردابه

ی نوک پره است. بر هاگردابهفرار پهن، نویز جدایش استال و نویز 
اساس قطر پره، طول وتر و طراحی آیرودینامیکی توربین باد، تمام 

ی باد مشاهده هانیتوربشده ممکن است در ی معرفیهازمیمکان
شوند. زمانی که در لایه مرزی ایرفویل، جریان آرام موجود است، نویز 

. در کاربرد دیآیم وجودبهلایه مرزی آرام  یهاگردابهریزش 
باشد،  ۶۱۰تا  ۴۱۰ی باد، زمانی که عدد رینولدز در محدوده هانیتورب

 باندنازکیی هااوج. این منبع نویز به کمک شودیماین نویز مشاهده 
ل عنوان نویز تونادر نمودار سطح فشار صوت قابل مشاهده است و به

نیز در نمودار سطح فشار آن  باندپهنشود. اعضای شناخته می
ی که معرف این بخش نویز امشخصهعنوان ولی به شودیممشاهده 

  . شودینمباشد، معرفی 
ی لایه مرزی آرام توسط هاگردابهاولین مطالعات روی نویز ریزش 

ی آنها هاشیآزماانجام شد که  ۱۹۷۳در سال  [4]و همکاران پترسن
انجام شده بود. آنها با رسم  بلافی جسم هاگردابهبر اساس ریزش 
فرکانس نویز تونال بر حسب سرعت جریان آزاد،  نمودار تجربی

یز نوآمدن جودبهعلت آوردند و  دستبهی بین این دو پارامتر ارابطه
. آنها دانستند (Wake)ی ادنبالهی جریان هاگردابهرا ریزش  تونال

، دو فرکانس غالب مجزا از هم را در شرایط ورودی در برخی حالات
اشاره کردند که یک سطح  [6]فینکو  [5]تامیکسان مشاهده کردند. 

 یهافرکانسصورت همزمان با جامد، توانایی تولید دو گردابه به
غالب در نمودار سطح  مختلف را ندارد، بنابراین حضور چند فرکانس

 یهاگردابهریزش  لهیوسبه هااوجکه این  دهدیمفشار صوت نشان 
 حلقه. آنها معتقد بودند که یک اندنشدهی تولید ادنبالهجریان 

فیدبک، عامل تشدید نویز در فرکانس خاص و تولید نویز تونال 
موج شامل حرکت  فیدبکحلقه اشاره کرد که این  [5]تام. شودیم

حریک تسمت بالادست و به  یادنبالهدر جریان  شدهتشکیل صوتی
که کرد  اشاره [6]فینک .استفرار لبه سطح فشار و منبع ناپایدار در 

لبه از  (Tollmien–Schlichting)تولمین شلیختینگ عبور امواج 
 موج آکوستیک ایجادشده باعثو  کندیمرا تولید فرار لبه فرار، نویز 

 در سطح فشار یمرز هیلاتولمین شلیختینگ تقویت نوسانات 
   .شودیم

و  [5]تام، [4]و همکاران پترسنبه ارزیابی نتایج  [7]باتاعیل وآربی 
سپس با استفاده از تحلیل دقیق طیف فرکانس پرداختند.  [6]فینک

و  باندهنپصورت به به این نتیجه رسیدند که طیف فرکانس ایرفویل
وضیح آنها ت ابد.یگسسته با فواصل یکسان افزایش می ییهااوجبا 

اشاره  [6]فینککه دادند که افزایش پهن باند فرکانس همان طور 
 کرده بود، به دلیل شکستن امواج تولمین شلیختینگ هنگام عبور
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یی با فواصل مساوی توسط مکانیزم فیدبکی هااوجفرار است و لبه از 
  . شودیممعرفی شد، ایجاد  [5]تامتوسط  آنچهمشابه 

صورت تجربی، پژوهشی را ، به[3]و همکاران بروکس، ۱۹۸۹در سال 
انجام دادند  ۰۰۱۲نویز ایرفویل ناکا ی مختلف تولیدهازمیمکانروی 

ی لایه مرزی آرام است. هاگردابه، ریزش هازمیمکانکه یکی از این 
 ) معروف استامیپیبمدل آنها به مدل بروکس پوپ و مارکولینی (

و  ندکیمی نیبشیپسوم اکتاو را و سطح فشار صوت در طیف یک
  برای حالات مختلف، مقیاس شده است.  نیمه تجربیصورت به

ی و مرز هیلاهدف شناسایی تاثیر جدایش ، با ۱۹۹۰دهه در 
8]‐یاگستردهی در دانشگاه بریستول، مطالعات اگردابهی ساختارها

 یهاحالتویز انجام شد. آنها با مقایسه روی مکانیزم تولید ن [11
که برای وقوع این نویز وجود سه شرط الزامی  مختلف، دریافتند

ی تولمین شلیختینگ به کمک ناحیه هایدار یناپاقدرت  -است: الف
ساختارهای تکرارپذیر  -فرار تقویت شود، بلبه جداشده در نزدیکی 

اغتشاشات تصادفی یا  -فرار حضور داشته باشند و جلبه در 
توسط گرادیان فشار معکوس، مکانیزم تولید  هاگردابهشکستن درهم

  نویز را تحت تاثیر قرار دهد.
ی نویز را در ر یگاندازهصورت تجربی به [12]و همکاران آرکوندولیس

سی ر رینولدز بالا و زوایای حمله مختلف مورد بر ایرفویل ناکا، اعداد
و  تنددانسیمقرار دادند. آنها سطح فشار را مسئول تولید نویز تونال 

بررسی دقیقی از تغییرات فرکانس نویز تونال در اثر تغییر زاویه حمله 
  انجام ندادند. 

ی عددی ساز هیشببا استفاده از  [13]و همکارانسکوئسنس د
رداختند. پمستقیم، به بررسی حضور سطح مکش در پدیده نویز تونال 

که در آن، سطح مکش، مکانیزم  کندیممدلی را ارایه  ی آنهاهاافتهی
ثانویه تولید نویز تونال است. آنها سطح فشار را مسئول اوج اصلی 
در طیف فرکانس معرفی کردند و موج آکوستیک که در جریان 

ی تولید شده است را مسئول تولید حلقه فیدبک دوم در سطح ادنباله
ی گسسته با فواصل یکسان را تولید هااوجند که مکش دانست

  . کندیم
عنوان انجام داد نیز سطح مکش به [14]آکیشیتادر تحقیقی که 

 [15]و همکاران ایکداتولید نویز تونال معرفی شد.  هیثانومکانیزم 
رسی به بر، صورت عددی و دوبعدی در رینولدز مشابه تحقیق حاضربه

پرداختند و مشاهده کردند که در این محدوده اعداد  هاگردابهریزش 
بر خلاف مطالعات پیشین در سطح مکش  هاگردابهرینولدز، ریزش 

  داده است. رخ 
را در رینولدز مشابه  ۰۰۱۲ناکاایرفویل  ،16][اسکارانوو  پرابستینگ

صورت تجربی مورد بررسی قرار دادند و عامل تولید پژوهش حاضر، به
  نویز را سطح مکش ایرفویل دانستند. 

ی هاگردابهی ساز هیشببا استفاده از روش  ،[17]و همکاران سنگبری
 ۷۰۳۷یداسبزرگ به بررسی استال دینامیکی اطراف ایرفویل 

نویز حاصل از ایرفویل استاتیکی را در  پرداختند، آنها همچنین
و در دو زاویه حمله مورد مطالعه قرار دادند و وقوع  ۴×۴۱۰رینولدز 

نویز تونال را مشاهده کردند، اما بررسی علت این پدیده و طیف 

فرکانس در این محدوده عدد رینولدز همچنان چالش اساسی در 
  آیروآکوستیک است.

ی رز مهیلاکه  دیآیم وجودبهفرار لایه مرزی آشفته، زمانی لبه نویز 
ی باد هانیتوربفرار ایرفویل عبور کند. این نویز در لبه وی آشفته از ر

. البته باید دهدیم، رخ رسدیم ٦١٠بزرگ و زمانی که عدد رینولدز به 
و زمانی که لایه مرزی  ٦١٠توجه داشت که در اعداد رینولدز کمتر از 

، دهدیمفرار آشفته است نیز نویز لایه مرزی آشفته رخ لبه در 
ی باد کوچک در شرایط خاص ممکن هانیتورببنابراین این پدیده در 

استال به نویزی اطلاق  است حضور داشته باشد. نویز جدایش
. ودشیمجریان جداشده روی ایرفویل ایجاد ه یناحکه توسط  شودیم

 باندهنپصورت صورت کلی در محدوده فرکانس پایین و بهاین نویز به
یی با اندازه بزرگ در هاگردابهممکن است ریزش ، اما شودیممنتشر 

طی فرآیند استال، باعث تولید نویز تونال نیز شود. نویز نوک توسط 
 صورتکه به شودیمی ایجاد شده در نوک پره ایجاد بعدسهجریان 
  .[3]شودیمدر طیف فرکانس صوت مشاهده  باندپهنصورت کلی به

صورت ی مختلف تولید نویز بههازمیمکانی نویز و بررسی نیبشیپ
ی بسیار دقیق است. استفاده از رهیافت هاروشعددی، نیازمند 

RANS ی جریان ناپایای اطراف ایرفویل که مقادیر هامولفه تواندینم
د؛ به ی کننیبشیپدقیق آن برای محاسبات نویز مورد نیاز است، را 

ی هاگردابهی ساز هیشبهمین دلیل برای محاسبات، استفاده از روش 
ی قدرتمند است. در افزار سختکه نیازمند  شودیمبزرگ پیشنهاد 

و  فاکس ولیامزادامه، انتشار موج در دوردست با استفاده از مدل 
ی ساز هیشباستفاده از رهیافت  .شودیمانجام  [18]هاوکینگ
 طور گسترده دری بزرگ و مدل فاکس ولیامز و هاوکینگ بههاگردابه

  . 19]‐[22ی باد استفاده شده استهانیتوربنویز محاسبه 
، جریان اطراف توربین باد محور افقی را به [23]نجاتو  قاسمیان

محاسبات نویز را با استفاده از مدل ل کردند و کمک روش مخلوط مد
 ، به بررسینجاتو  کاویانیفاکس ولیامز و هاوکینگ انجام دادند. 

، آنها [24]اتی پرداختندی محور افقی رده مگاوهانیتوربنویز در 
را با تابع هدف کاهش  هانیتوربی این نوع ساز نهیبههمچنین 

صدای آیروآکوستیکی و افزایش بازده آیرودینامیکی با استفاده از 
ی چند هدفه ازدحام ذرات مورد مطالعه قرار ساز نهیبهالگوریتم 

	.[25]دادند
صورت عددی و ی بهامطالعههمان طور که اشاره شد، تاکنون 

نویز تونال و فرکانس غالب در مکانیزم تولید ی به بررسی بعدسه
نمودار طیف فرکانس صوت، در زوایای حمله مختلف و در محدوده 
اعداد رینولدز پایین، انجام نشده است. در این مقاله، نویز حاصل از 

 و در ۵/۱×۵۱۰و  ۷×۴۱۰، ۴×۴۱۰در رینولدزهای  ،٧٠٣٧یداسایرفویل 
درجه، مورد مطالعه قرار گرفته ۲۰زوایای حمله مختلف بین صفر تا 

تونال و سطح مکش معرفی شده است. و مکانیزم اصلی تولید نویز 
، مورد بررسی قرار [3]و همکاران بروکس نیمه تجربیدر ادامه، روابط 

مربوط به نویز ریزش  . در این روابط، طول مشخصه معادلهردیگیم
ی لایه مرزی آرام، برابر با طول لایه مرزی ایرفویل در سطح هاگردابه

فشار در نظر گرفته شده است و نتایج مربوط به این معادلات نیمه 
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تجربی، با نتایج تجربی و عددی سازگاری ندارد. بنابراین در ادامه 
منظور بررسی صحت ادعای نتایج عددی که سطح مکش مقاله و به

ال در محدوده اعداد رینولدز مورد مطالعه را مسئول تولید نویز تون
، طول مشخصه در معادلات نیمه تجربی با طول لایه مرزی داندیم

شود و نتایج حاصل، با نتایج ایرفویل در سطح مکش جایگزین می
  شود.عددی مقایسه می

  
  معادلات حاکم -۲
  ی بزرگهاگردابهی ساز هیشبمعادلات  -۲-۱

ی بزرگ معادله هاگردابهی ساز هیشبدر این پژوهش به کمک روش 
استوکس حل شده است.  -ناپذیر و ناپایای ناویری، تراکمبعدسه
شامل  ،کولموگروف هیمطابق با نظر انیبزرگ جر یهااسیمق
وسط تانتقال  یهادهیپدو بخش عمده  هستند یمقدار انرژ  نیشتریب

که در  است انیبخش جر نیترمهمقسمت  . اینشودیمانجام آنها 
محاسبه  میصورت مستقبه ی بزرگهاگردابهی ساز هیشبروش 

 انیکوچک جر یهااسیمقکه  شودیمفرض  ؛ در ادامهشودیم
نها را آ توانیم سادگیبه بنابراین ،کنندیمعمل  کنواختیصورت به

	.[27]کردمدل 
ی روی مکان ر یگنیانگیم، هااسیمقدر این روش برای جداسازی 

ی هااسیمق. ندیگویمگیری که به آن متوسط شودیمانجام 
 انندمیمتر از طول فیلتر، در میدان حل جریان باقی آشفتگی بزرگ

. برای بازنویسی معادلات شوندیمتر مدل ی کوچکهااسیمقو 
صورت مجموع قسمت حاکم متغیرهای جریان مانند سرعت به

  .شودیمشده نوشته شده و قسمت مدلیساز هیشب
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در تانسور تنش زیرشبکه در  شدهمدلتر ی کوچکهااسیمقتاثیر 
  ).۴(رابطه  شودیمنظر گرفته 

)۴(  ߬௜௝ ൌ ఫതതതതതݑపݑሺߩ െ ఫഥݑపഥݑ ሻ  

زیرشبکه، ناشی از عملیات فیلترگیری روی معادلات تانسور تنش 
استوکس است و برای حل باید مدل شود که در این پژوهش  -ناویر

ارایه شده است استفاده  [28]لیلیتوسط دینامیک که  شبکهاز مدل زیر 
  .شودیم
  روابط آکوستیک -۲-۲

 امزویلیی نویز در دوردست از آنالوژی نیبشیپپژوهش برای در این 
  شده است.  استفاده [18]هاوکینگو 

)۵(  

ଵ
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డమ௉ᇲ

డ௧మ
െ ଶܲᇱ׏ ൌ డమ
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ப
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డ
డ௧
ሼሾ ଴ܲݒ௡ ൅ ௡ݑሺߩ െ   ሺ݂ሻሽߜ௡ሻሿݒ

ی سطح مرزهادر محاسبه صوت، انتگرال نوسانات فشاری روی 
و حرکت  . شکلردیگیمکه منابع نویز را در بر  شودیمکنترلی گرفته 

,Ԧݔሺ݂سطح کنترل توسط رابطه  ሻݐ ൌ  . این مدلشودیمتعریف  0

 یاز سهیشب را دلخواهمتحرک شده از یک سطح خوبی نویز ساتعبه
ی هازمیمکان)، ۵عبارات موجود در سمت راست رابطه (. کندیم

تانسور تنش  اول، . جملهدهندیممختلف تولید نویز را نمایش 
شود. این تانسور شامل اثرات ممنتوم، نامیده می لیهتیلا

ویسکوزیته و توربولانسی است که روی سیال عمل کرده و تولید 
صورت چهار قطبی در فضا منتشر . این بخش از نویز بهکنندیمنویز 
جمله دوم شامل نیروهای آیرودینامیکی است. این جمله  .شودیم

که به نویزهای بار  روی سطح جامد است هایدوقطبتوزیعی از 
مکانیزم اصلی تولید نویز  ،در نزدیکی سطح و مرز و معروف است
روی سطح  هایقطبسوم توزیعی از تک  جمله .شودمحسوب می
اغتشاشات  . این جملهشودیمو نویز ضخامت نامیده  جامد است

	.دهدیمناشی از مرز در حال حرکت را نشان 
ی و دو قطبی، منابع نویز توزیع سطحی هستند، قطب تکمنابع نویز 

ابع . منشوندیماین منابع در معادله موج با تابع ضربه نمایش داده 
نویز چهار قطبی، منابع توزیع حجمی هستند و با تابع پله نمایش 

شده، با فرض عدم وجود مانع بین . معادله موج ارایهشوندیمداده 
ی ر یگرالانتگی قابل محاسبه و صورت تحلیلمنبع و گیرنده صوت به

است. حل کامل شامل انتگرال حجمی (نویز چهار قطبی) و انتگرال 
سطحی (نویز تک و دو قطبی و بخشی از نویز چهار قطبی) است و 
همان طور که اشاره شد مشارکت نویز چهار قطبی در عدد رینولدز 

 ی است و فشار آکوستیکی ذکرشده در رابطهپوشچشمپایین قابل 
  .[29]) متشکل از دو قسمت زیر است۵(

)۶(  ܲᇱሺݔԦ, ሻݐ ൌ ்ܲᇱ ሺݔԦ, ሻݐ ൅ ௅ܲ
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ه نفوذناپذیر (چسبیده ب تواندیمی در این روابط ر یگانتگرالسطح 
سطح منتشرکننده نویز) و نفوذپذیر (سطحی در اطراف سطح 
منتشرکننده نویز) باشد که در حالتی که سطح نفوذپذیر انتخاب 

شبکه در ناحیه نفوذپذیر باید به اندازه کافی ریز ، اندازه شودیم
محاسبه  τبا استفاده از تاخیر زمانی  هاانتگرال. محاسبه [30]باشد
  .اندشده

)۹(  τ ൌ ݐ െ ௥
஼బ

  
  

  تعریف مساله -۳
با طول  ۷۰۳۷یداسخواص آیرودینامیکی و آیروآکوستیکی ایرفویل 

د مور  نیمه تجربیصورت عددی و متر در حالات مختلف به۰۲۵/۰وتر 
رگ ی بزهاگردابهی ساز هیشب. حل عددی با روش ردیگیمبررسی قرار 

و در زوایای  ۴×۴۱۰انجام شده است. ابتدا نتایج را برای عدد رینولدز 
. سپس این نتایج میدهیمدرجه مورد بررسی قرار ۲۰حمله صفر تا 

در سه زاویه حمله، قبل از  ۵/۱×۵۱۰و  ۷×۴۱۰برای دو عدد رینولدز 
ا . عدد رینولدز بشودیماستال، محدوده استال و بعد از استال تکرار 

  .شودیم) تعریف ۱۰استفاده از رابطه (
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کردن معادلات فشار و سرعت با استفاده از الگوریتم سیمپل کوپل
ی معادلات فشار ساز گسستهانجام شده است.  (SIMPLEC)سی 

سازی معادلات ممنتوم با با استفاده از روش مرتبه دوم و گسسته
انجام شده است.  دارکراناستفاده از روش اختلاف مرکزی 

ی زمانی با روش مرتبه دوم ضمنی انجام شده است و ساز گسسته
در نظر گرفته شده است. نتایج نویز در  ۵×۱۰-۶گام زمانی برابر با 
ایرفویل گزارش داده برابر طول وتر  ۳، در فاصله تمامی محاسبات

 31][امت. برای اعتبارسنجی نتایج آکوستیک از نتایج تجربی اندشده
استفاده شده است و اعتبارسنجی نتایج آیرودینامیک با استفاده از 

شده است. برای تحلیل بهتر نتایج، انجام  [32]قرئلیی تجربی هاداده
 [3]و همکاران بروکسکه توسط  تجربی نیمهنتایج را با معادلات 

 ی. مقایسه نتایج تطابق خوبمیکنیم، مقایسه اندشدهگسترش داده 
که این به آن دلیل است که سطح مکش مسئول  دهدینمرا نشان 

مکانیزم تولید نویز لایه مرزی آرام در ایرفویل مورد استفاده و عدد 
 ادلات نیمه تجربیرینولدز مورد بررسی است. به همین دلیل این مع

. میکنیمرا برای پارامترهای لایه مرزی سطح مکش بازنویسی 
مقایسه نتایج عددی با نتایج حاصل از این روابط تطابق خوبی را 

  .دهندیمنشان 
  
	تولید شبکه  -۴

)، با تعداد ۱(شکل  Cشبکه مورد استفاده در این پژوهش به شکل 
ع گمبیت تولید شده است. توزی افزارنرمسلول و با استفاده از  ۷/۱×۶۱۰

صورت یکنواخت در نظر گرفته به (Span)شبکه در راستای اسپن 
 ۱/۰برابر با  [21	,19]یهاپژوهششده است و طول اسپن مشابه با 

طول وتر در نظر گرفته شده است. ارتفاع اولین سلول اطراف ایرفویل 
ارضا  y+> ۱که شرط  ، طوری در نظر گرفته شده است۱همانند نمودار 

برابر طول وتر ایرفویل، دورتر از ایرفویل قرار  ۲۰شود. مرزها به اندازه 
  .اندشدهداده 
 یهاگردابهی ساز هیشببه یک حل دقیق در روش  دستیابیبرای 

 شده توسط پوپ را ارضا کند.بزرگ، شبکه ایجادشده باید معیار ارایه
از انرژی جنبشی توربولانس حل شود،  %۸۰بر اساس این معیار، باید 

است،  ) نشان داده شده۱۱که در رابطه ( ௉௢௣௘ܯبنابراین باید مقدار 
  .[33]باشد ۲/۰ی شبکه کمتر از هاسلول %۸۰برای بیش از 

,ݔ௉௢௣௘ሺܯ  )۱۱( ሻݐ ൌ
௞ೝ೐ೞሺ௫,௧ሻ

௄ሺ௫,௧ሻା௞ೝ೐ೞሺ௫,௧ሻ
  

,ݔሺܭ  )۱۲( ሻݐ ൌ ଵ
ଶ
൏ ௜ᇱݑ௜ᇱݑ ൐  

ی زمانی در دوره ر یگنیانگیم دهندهنشان) ۱۲در رابطه ( ൏൐علامت 
,ݔሺܭاست.  Tتناوب  انرژی جنبشی را نشان  شدهحلبخش  ሻݐ

,ݔ௥௘௦ሺ݇و  دهدیم دهنده انرژی جنبشی مقیاس زیرشبکه نشان ሻݐ
  شود. ) تعریف می۱۳است که به فرم رابطه (

)۱۳(  ݇௥௘௦ሺݔ, ሻݐ ൌ
ழఔ೟

మவ
ሺ஼೘୼ሻమ

  

௠ܥ  )۱۴( ൌ ටଶ
ଷ

஺
గ௄బమ

  

طول فیلترگیری  Δویسکوزیته مقیاس زیرشبکه و  ௧ߥ)، ۱۴در رابطه (
ترتیب برابر با ) به۱۵در رابطه ( ܣو  ଴ܭو مقادیر  دهدیمرا نشان 

با استفاده از این روابط بیش از  ௥௘௦݇هستند. مقدار  ۴۴/۰و  ۴/۱
شدن معیار تر قیدقو این باعث  شودیممقدار واقعی تخمین زده 

مقادیر  ۲. نمودار [28]شودیم) ۱۱در رابطه ( پوپشده توسط معرفی
دهد. همان را برای شبکه موجود در این پژوهش نمایش می ௉௢௣௘ܯ

برای بیش  ௉௢௣௘ܯنشان داده شده است، مقادیر  ۲طور که در نمودار 
 دارد و این شبکه ۲/۰ی شبکه مقداری کمتر از هاسلولاز  %۸۰از 

  .کندیمخوبی ارضا را به پوپشده توسط معیار ارایه
  

  
  ۷۰۳۷یداسمیدان محاسباتی اطراف ایرفویل  )١شکل 

  

  
  )ߙ= Re، °۵= ۴×۴۱۰روی سطح ایرفویل (  y+توزیع  )١نمودار 

  

  
	PopeMبر حسب  هاسلولدرصد  )٢نمودار 
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  اعتبارسنجی نتایج -۵
برای اعتبارسنجی نتایج، ابتدا ضریب لیفت و درگ حل عددی، با 

. همچنین برای مقایسه بهتر شودیم مقایسه [32]قرئلیتجربی نتایج 
ی تاساسنتایج در محدوده گذار، نتایج با استفاده از مدل گذار 

(Transition	 SST)  که  شودیمنیز تکرار شدند. مشاهده
ابق ی تطتاساسبت به روش گذار ی بزرگ نسهاگردابهی ساز هیشب

). در ادامه همان طور ۴و  ۳بهتری با نتایج تجربی دارند (نمودارهای 
نشان داده شده است، نویز منتشرشده توسط ایرفویل،  ۵که در نمودار 

  .شودیممقایسه  [31]تامتجربی درجه با نتایج  ۲در زاویه حمله 
  

  
  32][قرئلیتجربی مقایسه نتایج عددی ضریب لیفت با نتایج  )٣نمودار 

  

  
مقایسه نتایج عددی ضریب لیفت بر حسب ضریب درگ با نتایج تجربی  )٤نمودار 
  [32]قرئلی

  

  
	)ߙ=  ،°۲	Re=۴× ۴۱۰و عددی نویز ( [31]مقایسه نتایج تجربی )٥نمودار 

  

  نتایج و بحث -۶
نشان  ۴×۴۱۰رینولدز  سوم اکتاو در عددمقایسه نتایج طیف یک

) نویز تونال حضور ۶درجه (نمودار ۵که در زوایای صفر تا  دهدیم
 شودینمدرجه مشاهده ۲۰و  ۱۰دارد، این مورد در زوایای حمله 

طور کلی با افزایش که به شودیم). همچنین مشاهده ۷(نمودار 
 ترنییپای هافرکانسزاویه حمله، فرکانس نویز تونال به سمت 

  یابد. و شدت کلی نویز افزایش می کندیمحرکت 
  

 
  )ܴ݁= ۴×۴۱۰( سوم اکتاو نویز در زوایای حمله پایینطیف یک )٦نمودار 

  

  
	)ܴ݁= ۴×۴۱۰سوم اکتاو نویز در زوایای حمله پایین (طیف یک )٧نمودار 

  
) و طیف فرکانس ۷(نمودار سوم اکتاو طیف یکمقایسه نتایج 

که در این  دهدیمدرجه نشان  ۲۰و  ۱۰) در زوایای حمله ۸(نمودار 
و شدت صوت کلی نسبت به زوایای  رودیمزوایا، نویز تونال از بین 

 باندهنپصورت حمله پایین، بیشتر است. در واقع در این زوایا نویز به
وایا نویز . همچنین در این زشودیمدر طیف فرکانس مشاهده 

در نمودار سطح فشار صوت  نییپافرکانسصورت جدایش استال به
ی پایین در این زوایا نسبت به هافرکانسحضور دارد و شدت صوت 

درجه) بسیار بیشتر است. با بررسی ۱۰زوایای قبل از استال (کمتر از 
و زوایای حمله مختلف در  ۴×۴۱۰طیف فرکانس در عدد رینولدز 

ی هااوجکه در زوایای حمله پایین  شودیمه مشاهد ۸نمودار 
گسسته متعدد در طیف فرکانس وجود دارد و با افزایش زاویه حمله 
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کاهش و نوسانات کوچک در طیف فرکانس  هااوجتعداد این 
یابد. همچنین با افزایش زاویه حمله، سطح کلی صوت افزایش می

مله صفر تا . در زوایای حکندیمافزایش پیدا  باندپهنصورت به
و با افزایش زاویه حمله فرکانسی  شودیمدرجه نویز تونال مشاهده ۵
ی هافرکانس سمت به است) ماکزیمم آن در صوت شدت (که

  . کندیمحرکت  ترنییپا
 دهدیمو خطوط جریان نشان  بعدیببررسی دقیق ساختار ورتیسیته 

س و فرکان شودیم تربزرگ هاگردابهکه با افزایش زاویه حمله اندازه 
یابد؛ در نتیجه فرکانس نویز غالب نیز با ریزش آنها کاهش می

  ).۲(شکل  کندیمافزایش زاویه حمله کاهش پیدا 
  

      

      

  
  )ܴ݁= ۴×۴۱۰( ۷۰۳۷یداسآکوستیک اطراف ایرفویل  باندنازکطیف  )۸نمودار 

  

b)	α ൌ	۵O	 	a)	α ൌ۰O	  

d)	α ൌ۲۰O	  c)	α ൌ۱۰O	  

:	 	ఠ೥஼
௎

  
  )ܴ݁= ۴×۴۱۰همراه خطوط جریان در زوایای حمله مختلف (به بعدیبساختار ورتیسیته  )٢شکل 
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ول ئمرزی آرام در سطح مکش را مس لایه [13]و همکاران دسکوئسنس
 ننددایمی گسسته و سطح فشار را مسئول اوج اصلی هااوجتولید 

عامل اصلی تولید نویز تونال را تقویت  [8]و همکاران لوسونو 
ه برشی وسیله لایتولمین شلیختینگ در سطح فشار به یهایدار یناپا

صورت آرام جدا شده است. که در سطح فشار به دانندیمجریانی 
که با افزایش زاویه  دهدیم آمده از این پژوهش نشاندستبهنتایج 

حمله و آغاز گذار جریان از حالت آرام به درهم در انتهای سطح 
ی گسسته متعدد در نمودار سطح فشار صوت از بین هااوج ،مکش
ی از اعمدهشدن بخش و با افزایش زاویه حمله و آشفته روندیم

 . اینرودیماوج اصلی نویز تونال نیز از بین  ،)٣سطح مکش (شکل 
در حالی است که لایه مرزی در سطح فشار همچنان به فرم آرام 

 [13]و همکاران دسکوئسنس آنچه. بنابراین برخلاف ماندیمباقی 
ویز ن عنوان مکانیزم ثانویه تولیداظهار داشتند و سطح مکش را به

که در  دهندیمتونال معرفی کردند، نتایج این پژوهش نشان 
رد بررسی در این مطالعه، سطح مکش محدوده عدد رینولدز مو

عنوان مکانیزم اصلی در تولید نویز تونال حضور دارد. در واقع با به
توان به این نتیجه رسید که وقتی جدایش آرام بررسی نتایج می

؛ ٩(نمودار  شودیممشاهده بدون شروع گذار در سطح مکش جریان 
طیف فرکانس  ی گسسته متعدد درهااوج)، ۲و  ۱، زاویه حمله صفر

به کمک تقویت امواج تولمین شلیختینگ سطح مکش توسط لایه 
. همچنین اوج شوندیمبرشی جدایش آرام در این سطح، ایجاد 

اصلی نویز تونال نتیجه تقویت امواج صوتی تولیدشده در جریان 
سطح مکش است. با افزایش ی به کمک لایه مرزی آرام در ادنباله

مشاهده  ١٠و  ٩و نمودارهای  ٣در شکل  زاویه حمله همان طور که
 ردیگیمقرار  تدریج در ناحیه گذاربخش انتهایی ایرفویل به ،شودیم

شدن جریان، مکانیزم تقویت امواج تولمین و با آغاز مغشوش
ی متعدد در طیف هااوجشلیختینگ در سطح مکش و در نتیجه 

بخش عمده جریان در  آنکهولی به دلیل  رودیمفرکانس از بین 
ن در اصورت آرام است، اوج اصلی نویز تونال همچنسطح مکش به

. در ادامه و شودیم) مشاهده درجه۵و  ۳این زوایا (زوایای حمله 
درجه، بخش عمده سطح مکش در محدوده ۲۰و  ١٠در زوایای حمله 

 طورهبی مسئول تولید نویز تونال هازمیمکانو  ردیگیمآشفته قرار 
که در نتیجه نویز تونال در این زوایا مشاهده  روندیماز بین  کلی
  ).۳(شکل  شودینم

  
b)	α ൌ	۵°	

 

a)	α ൌ۰	

 
d)	α ൌ۲۰°	

 

c)	α ൌ۱۰°	

 

TVR	:	  
  )=	Re ٤×٤١٠کانتور نسبت ویسکوزیته توربولانس اطراف ایرفویل ( )٣شکل 

  

  
 

  )ߙ=۱۰°و  Re، °۲۰=۴×۴۱۰ضریب اصطکاک سطح ( )۹نمودار 

  

  
) (توضیحات شکل برای ߙ=۲°و  Re، °۵=۴×۴۱۰ضریب اصطکاک سطح ( )١٠نمودار 

  درجه است ۵نمودار زاویه 
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) ۱۷کانتور نسبت ویسکوزیته توربولانس که طبق رابطه ( ۱۰نمودار 
زمانی که  [35]و مطابق با پژوهش دهدیمرا نشان  شودیمتعریف 

  جریان را آشفته در نظر گرفت. توانیمباشد،  ۱۰۰مقدار آن بیشتر از 
)۱۵(  ܸܴܶ ൌ ఓ೟

ఓ
  

تاثیر سطح مکش در نویز لایه مرزی  ترقیدقدر ادامه برای بررسی 
برای  [3]و همکارن بروکستوسط آرام، روابط نیمه تجربی که 

ار قر  ی مختلف تولید نویز ارایه شده است، مورد مطالعههازمیمکان
آوردن نویز جریان ورودی از روابطی دستبه. همچنین برای رندیگیم

شخصه در است. طول م استفاده شده [36]آمیتشده توسط ارایه
و همکاران برای نویز لایه مرزی آرام، طول لایه مرزی  بروکسروابط 

 ۱۱فشار است. نتایج حاصل از این روابط در نمودار  ایرفویل در سطح
نتایج نویز  شودیمشده است. همان طور که مشاهده  نشان داده

لایه مرزی آرام ایرفویل سهم اندکی در نویز کلی دارند و این روابط 
 درستیسطح فشار صوت و فرکانس نویز غالب را به دنتوانینم

ی کنند. در ادامه طول مشخصه نویز لایه مرزی آرام با طول نیبشیپ
). ۱۲(نمودار  شودیمی ایرفویل در سطح مکش جایگزین مرز هیلا

که مکانیزم غالب تولید نویز در زوایای حمله پایین  شودیممشاهده 
با افزایش زاویه حمله، سطح اوج نویز  نویز لایه مرزی آرام است و

یابد و افزایش ی عددی کاهش میساز هیشبلایه مرزی آرام همانند 
ی پایین هافرکانسزاویه حمله فرکانس نویز غالب را به سمت 

ه ی لایهاگردابه. همچنین با افزایش زاویه حمله، نویز ریزش بردیم
و  کندیمپیدا مرزی آشفته سهم بیشتری در سطح فشار نویز کلی 

ق با که کاملاً مطاب شودیمباعث افزایش نویز کلی  باندپهنصورت به
پیشنهاد کرد که در این  توانیمی عددی است. بنابراین ساز هیشب

محدوده عدد رینولدز طول مشخصه مناسب برای نویز لایه مرزی آرام 
و همکاران، طول لایه مرزی ایرفویل  بروکس نیمه تجربیدر روابط 

ی آرام ایرفویل سهم مرز در سطح مکش است و در این زوایا، لایه 
  .)۱۳(نمودار  عمده در نویز کلی ایرفویل را دارد

  
b)	α ൌ ۱

 ݋

 

a)	α ൌ ۰ 	

 
d)	α ൌ ۳

௢
	

 

c)	α ൌ ۲
௢
	

 
e)	α ൌ ۵

௢
	

	
  )=Re ۴×۴۱۰در زوایای حمله مختلف ( مارکولینیو  پوپ، بروکسسوم اکتاو نویز حاصل از روابط نیمه تجربی طیف یک )۱۱نمودار 
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c)	α ൌ ۲
௢ 

 

b)	α ൌ ۱
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a)	α ൌ ۰ 	

 
 e)	α ൌ ۵

௢
	

 

d)	α ൌ ۳
௢
	

 
در زوایای حمله مختلف با استفاده از خواص لایه مرزی سطح مکش برای  مارکولینیو  پوپ، بروکسسوم اکتاو نویز حاصل از روابط نیمه تجربی طیف یک )۱۲نمودار 

  )=Re ۴×۴۱۰ی آرام (هاگردابهمحاسبات نویز ریزش 

  

c)	Re=	 ۵/۱ 	×	۱۰
۵
 

	

b)	Re=۷	×	۱۰
۴
 

 

a)	ܴ݁ ൌ ۴ ൈ ۱۰
۴
 

 

   

 
  

  در اعداد رینولدز و زوایای حمله مختلف  ۷۰۳۷یداسآکوستیک اطراف ایرفویل  باندنازک طیف )۱۳نمودار 
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درجه ۲۰و  ۱۰، ۲در ادامه، نتایج طیف فرکانس صوت در زوایای حمله 
. در این شوندیممقایسه  ۵/۱×۵۱۰و  ۷×۴۱۰، ۴×۴۱۰در سه عدد رینولدز 

) با طول وتر ایرفویل و سرعت جریان ۱۶نمودارها فرکانس طبق رابطه (
  .شودیم بعدیبآزاد 
ݐܵ  )۱۶( ൌ ௙஼

௎
  

درجه ۲، فرکانس نویز غالب در زاویه شودیمهمان طور که مشاهده 
و مشابه با توضیحاتی  دهدیمتقریباً در عدد استروهال ثابتی رخ 

درجه و با افزایش عدد ۲شد، در زاویه حمله  که در قسمت قبل داده
 ردیگیمرینولدز زمانی، شروع گذار جریان در انتهای ایرفویل صورت 

. رودیم، از بین استی گسسته هااوجو مکانیزمی که مسئول تولید 
رفتن زبیندرجه با افزایش عدد رینولدز و ا۲همچنین در زاویه حمله 

ی مسئول تولید نویز تونال، شدت اوج نویز تونال هازمیمکانتدریجی 
نیز مشاهده  ۱۲و  ۸. این مورد در نمودارهای کندیمکاهش پیدا 

شدن مکانیزم رنگشد؛ در این نمودارها با افزایش زاویه حمله و کم
. کندیممسئول تولید نویز تونال، شدت اوج نویز تونال کاهش پیدا 

ت صور ، سطح کلی فشار صوت بهشودیمهمان طور که مشاهده  ولی
در تمامی زوایای حمله با افزایش عدد رینولدز افزایش پیدا  باندپهن
  .کندیم
  
  یر یگجهینت -۷

در  ۷۰۳۷یداسدر این پژوهش به بررسی نویز حاصل از ایرفویل 
و در طیف وسیعی از زوایای  ۵/۱×۵۱۰و  ۷×۴۱۰، ۴×۴۱۰رینولدزهای 

که در زوایای  دهدیمحمله پرداخته شده است. بررسی نتایج نشان 
و این نویز در زوایای  شودیمدرجه نویز تونال مشاهده ۵صفر تا 
طور کلی با افزایش زاویه و به رودیمدرجه از بین ۲۰و  ۱۰حمله 

ت حرک ترنییپای هافرکانسحمله، فرکانس نویز تونال به سمت 
یابد. در زوایای افزایش می باندپهنصورت و شدت نویز به کندیم

ر د نییپافرکانسصورت درجه، نویز جدایش استال به۲۰و  ۱۰حمله 
ی هافرکانسنمودار سطح فشار صوت حضور دارد و شدت صوت 

درجه) ۱۰پایین در این زوایا نسبت به زوایای قبل از استال (کمتر از 
  ست. بسیار بیشتر ا
سایر پژوهشگران اظهار داشتند  آنچهبرخلاف که  دهدیمنتایج نشان 

عنوان مکانیزم ثانویه تولید نویز تونال معرفی و سطح مکش را به
کردند، در محدوده عدد رینولدز مورد بررسی در این مطالعه، سطح 

عنوان مکانیزم اصلی در تولید نویز تونال حضور دارد. در مکش به
و  شلیختینگواقع با استفاده از مفاهیم مربوط به امواج تولمین 

توان نتیجه گرفت که وقتی جدایش آرام جریان مجموعه نتایج، می
ی گسسته متعدد در طیف هااوج، شودیممشاهده در سطح مکش 

فرکانس، به کمک تقویت امواج تولمین شلیختینگ سطح مکش 
. شوندیمتوسط لایه برشی جدایش آرام در این سطح، ایجاد 

 اوج اصلی نویز تونال نتیجه که دهدبررسی نتایج نشان می همچنین
ی به کمک لایه مرزی آرام ادنبالهتقویت امواج تولیدشده در جریان 

در سطح مکش است. با افزایش زاویه حمله، بخش انتهایی ایرفویل 
و با افزایش طول ناحیه گذار،  ردیگیمتدریج در ناحیه گذار قرار به

مکش و در  مکانیزم تقویت امواج تولمین شلیختینگ در سطح
؛ ولی به روندیمی متعدد در طیف فرکانس از بین هااوجنتیجه 
صورت آرام است، بخش عمده جریان در سطح مکش به آنکهدلیل 

و  ۳اوج اصلی نویز تونال همچنان در این زوایا (زوایای حمله 
درجه ۲۰و  ١٠. در ادامه و در زوایای حمله شودیم) مشاهده درجه۵

و  ردیگیمر محدوده آشفته قرار بخش عمده سطح مکش د
که  روندیمکلی از بین  طوربهی مسئول تولید نویز تونال هازمیمکان

  .شودینمدر نتیجه نویز تونال در این زوایا مشاهده 
و همکاران برای  بروکستوسط در ادامه روابط نیمه تجربی که 

مطالعه قرار  ی مختلف تولید نویز ارایه شده است، موردهازمیمکان
ی لایه مرزی آرام که در هاگردابهگرفت و طول مشخصه نویز ریزش 

معادلات اصلی برابر با طول لایه مرزی ایرفویل در سطح فشار است، 
با طول لایه مرزی ایرفویل در سطح مکش جایگزین شد. مشاهده 
شد که نتایج حاصل، محدوده فرکانس و شدت نویز تونال را بسیار 

حت ص دهندهنشانو این  کنندیمی نیبشیپادلات اصلی بهتر از مع
ادعای حاصل از نتایج عددی است که سطح مکش را مسئول تولید 
نویز تونال در محدوده اعداد رینولدز مورد مطالعه در این پژوهش 

  . داندیم
در ادامه نتایج نویز در اعداد رینولدز مختلف مورد مطالعه قرار 

با افزایش عدد رینولدز، دهد که ان میگرفتند. بررسی نتایج نش
درجه تقریباً در عدد استروهال ثابتی ۲فرکانس نویز غالب در زاویه 

و با افزایش عدد رینولدز در این زاویه حمله، مکانیزم  دهدیمرخ 
تقویت امواج تولمین شلیختینگ توسط جدایش لایه مرزی آرام در 

ته ی گسسهااوج؛ در نتیجه تعداد رودیمسطح مکش ایرفویل از بین 
یابد. همچنین در زاویه حمله تدریج کاهش میدر طیف فرکانس به

درجه با افزایش عدد رینولدز، شدت اوج نویز تونال کاهش پیدا ۲
ای در تمامی زوای باندپهنصورت و سطح کلی فشار صوت به کندیم

  .کندیمحمله، با افزایش عدد رینولدز افزایش پیدا 
  

  موردی را گزارش نکردند.نویسندگان شکر و قدردانی: ت
  نویسندگان موردی را گزارش نکردند. تاییدیه اخلاقی:
  نویسندگان موردی را گزارش نکردند.تعارض منافع: 

  نویسندگان موردی را گزارش نکردند. سهم نویسندگان:
  نویسندگان موردی را گزارش نکردند. منابع مالی:

  

  فهرست علایم
   (m)طول وتر ایرفویل  ܥ

ܿ଴	 1(سرعت صوت‐(ms   
  سطح کنترل در محاسبات نویز	݂
  عدد ماخ	ܯ
  s1‐(kgm‐2(فشار  ܲ
  (m)فاصله مستقیم بین گیرنده و منبع نویز 	ݎ
Re عدد رینولدز  
St عدد استروهال  
  (s)زمان 	ݐ
  ms)‐1(سرعت  ݑ
  (m) مکان گیرنده نویز	Ԧݔ
  علایم یونانی
  زاویه حمله	ߙ

  s1‐(kgm‐1(لزجت دینامیکی  ߤ
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  kgm)‐3(چگالی  ߩ

  s2(m‐1(لزجت سینماتیکی  ߥ

  زمان به تاخیر افتاده	߬

߬௜௝ تانسور تنش زیرشبکه  

߬௪ تنش برشی در دیواره  

  هاسیرنویز
L نویز بار  
n	بردار در جهت عمود بر سطح کنترل  
  بردار در جهت انتشار صوت	ݎ
T  ضخامتنویز  
t	توربولانس  
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