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Semi-Empirical Study of the Effect of Finlet on the Turbulent 
Boundary Layer Trailing Edge Noise
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effect on the visualized flow field ... [47] Comparison of semi-empirical models for ... 

The study of turbulent boundary layer trailing edge noise as one of the most important 
aerodynamic sound generation mechanisms is a fundamental issue in design and production 
of equipment with minimum noise. In the present study, the utilization of finlets as a turbulent 
boundary layer trailing edge noise control technique is investigated. For this purpose, a flat-
plate model, equipped with surface pressure transducers has been designed and built and the 
main parameters of trailing edge noise including the surface pressure spectra, the spanwise 
length scale, and eddy convection velocity in the trailing edge region have been measured. 
Moreover, in order to study the structure of the boundary layer flow downstream of the surface 
treatments, a single hot-wire anemometer has been used. The results showed that the presence 
of finlets leads to a significant reduction in the surface pressure spectra at all frequency ranges 
except for frequencies close to the maximum surface pressure spectrum. Furthermore, passing 
the flow structures through the finlets, although did not create significant changes to the 
spanwise length scale at high frequencies, however, they have led to an increase at low to mid 
frequencies. Finally, the Amiet-Roger model has been used to evaluate the changes in far field 
trailing edge noise due to the presence of the finlets and the results show the effectiveness of 
finlets in reducing trailing edge noise over a wide range of frequencies.
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  چکيده

های ترین مکانیزمعنوان یکی از مهمفرار لایه مرزی آشفته بهمطالعه نویز لبه
تولید نویز آیرودینامیکی، موضوعی بنیادی در طراحی و تولید تجهیزات با حداقل 

عنوان یک روش کنترل نویز کارآیی فینلت بهنویز است. در مطالعه حاضر، 
فرار لایه مرزی آشفته مورد بررسی قرار گرفته است. برای این منظور یک مدل لبه

صفحه تخت، مجهز به سنسورهای فشار سطحی، طراحی و ساخته شده و 
فرار شامل طیف فشار سطح، طول مشخصه در راستای پارامترهای اصلی نویز لبه

فرار مدل ای در محدوده لبهجایی ساختارهای گردابهت جابهدهانه مدل و سرع
گیری شده است. همچنین، برای مطالعه ساختار جریان لایه مرزی در اندازه
استفاده شده است.  بعدیسنج سیم داغ یکها، از جریاندست فینلتپایین

ابل فرار مدل منجر به کاهش قها در بالادست لبهنتایج نشان داد، حضور فینلت
فرار صفحه تخت در تمامی محدوده توجه طیف فشار سطح در محدوده لبه

های نزدیک به ماکزیمم طیف فشار سطح شده فرکانسی به استثنای فرکانس
ها، اگر چه منجر به است. همچنین عبور ساختارهای جریان از فضای بین فینلت

های بالا رکانسایجاد تغییر چندانی در طول مشخصه در راستای دهانه مدل در ف
ای میانی شده های پایین و تا اندازهنشده، اما باعث افزایش آن در فرکانس

فرار در نویز لبه راجر، تغییرات -است. در نهایت با استفاده از مدل تحلیلی امیت
دهنده کارآیی بینی شده که نتایج نشانها پیشدوردست ناشی از نصب فینلت

لایه مرزی آشفته در محدوده وسیعی از فرار لبه نویزها در کاهش مناسب فینلت
  ها است.فرکانس
  فرارلبه نویز بر موثر پارامترهای آشفته، یمرز  هیلا فرارلبه زینو نلت،یفها: کلیدواژه
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  مقدمه
 نظیر آنها،و  یطیمحستیز ،ینظام لیدلابنا به ر،یاخ یهادر سال
آلودگی  است. آلودگی صوتی معطوف شدهبه موضوع زیادی توجه 

های متعددی از جمله نویز تواند ناشی از مکانیزمصوتی می
از جمله نویزهای  نویز ناشی از ایرفویلآیرودینامیکی باشد. 

واسطه تداخل یک جریان ناپایا با سطح هبآیرودینامیکی بوده که 
های کانیزمم ،[1]و همکاران بروکسشود. یک ایرفویل ایجاد می

 فرار لایه مرزی آشفتهگروه نویز لبه ٥نویز ناشی از ایرفویل را به 
(Turbulent	 Boundary	 Layer	 Trailing‐Edge	 Noise) ،

	Laminar) نویز ریزش گردابه لایه مرزی آرام Boundary	

Layer	 Vortex	 Shedding	 Noise)، واماندگی  - نویز جدایش
(Separation‐Stall	 Noise)،  فرار لبه پخینویز ریزش گردابه

(Trailing‐EdgeBluntness	 Vortex	 Shedding	 Noise) ،
 .ندنمود بندیتقسیم، (Noise	Vortex	Tip) نویز گردابه نوک بال
د نویز ریزش گردابه باند، ماننصورت نازکتواند بهانتشار نویز می

صورت و یا بهفرار لبه لایه مرزی آرام و نویز ریزش گردابه پخی
بودن فرار لایه مرزی آشفته باشد. علت وسیعباند، مانند نویز لبهپهن

ساختارهای آشفته، حضور  لایه مرزی فرارحوزه فرکانسی نویز لبه
هنگامی با سایزهای مختلف در لایه مرزی آشفته است. ای گردابه

از روی  ،ای موجود در لایه مرزی آشفتهکه اغتشاشات گردابه
شوند. کنند به امواج آکوستیکی تبدیل میفرار ایرفویل عبور میلبه

فرار لایه مرزی آشفته از نقطه نظر تعادل پروسه فیزیکی نویز لبه
توضیح  موریوو  راجرتوسط ، اینیروهای وارد به ساختارهای گردابه

از جمله اولین مطالعات  [3]پاولمطالعه تحلیلی  .[2]استداده شده 
فرار است که به بررسی ارتباط بین شده در زمینه نویز لبهانجام

فرار پرداخته است. نرخ منابع دوقطبی و چهارقطبی با توان نویز لبه
و  [4]فینکفرار با سرعت جریان آزاد در مطالعه تغییر سطح نویز لبه
 [5]تامو  یوفرار، در مطالعه تجربی د نویز لبهفیزیک مکانیزم تولی

، منابع دوقطبی [5]تامو  یوبررسی شده است. بر مبنای مطالعه 
ای بزرگ با سطح جسم، کنش ساختارهای گردابهحاصل از برهم

  فرار است.عامل اصلی تولید نویز لبه
شماری برای های تحلیلی بیهای گذشته، مدلدر طول دهه

فرار توسط محققین مختلف پیشنهاد شده و بینی نویز لبهپیش
ارایه شده است. یکی از  [2]موریوو  راجرای از آن در پژوهش خلاصه
 ،آشفته یمرز  هیلافرار بینی نویز لبههای پیشترین رهیافتمهم
دروآکوستیک خطی است که های هیبندی براساس روشفرمول

نیازمند داشتن میدان فشار هیدرودینامیک القایی روی سطح 
بینی های پیشفرار است. اکثر روشایرفویل در فاصله نزدیک به لبه

براساس نوسانات فشار  [7]هاوو  [6]امیتنویز دوردست مانند روش 
 فرارنویز لبههمزمان گیری اند. با اندازهبندی شدهسطح، فرمول

فرار منتشرشده در دوردست و نوسانات فشار سطح در محدوده لبه
و  راجرهای در تعدادی از مطالعات تجربی همچون پژوهش

، دقت این رهیافت مورد تایید قرار [8]هادسنو  بروکسو  [2]موریو
چگالی طیف ، [7]هاوو  [6]های امیتبندیگرفت. با توجه به فرمول

دهانه  یمشخصه نوسانات فشار سطح در راستا طول، فشار سطح
فرار، در محدوده لبهای ساختارهای گردابه ییجاهجاب سرعتو  بال

فرار بوده و کاهش این سه پارامتر مقادیر مهمی در تعیین نویز لبه
	فرار خواهد شد.منجر به کاهش نویز لبه
ختلفی مهای غیرفعال فرار ایرفویل، روشجهت کاهش نویز لبه

، [12	,11]فرارهای لبه، برس	,9][10فرار ایرفویلدارکردن لبهانند دندانهم
و اخیراً  [16	,15]سازی پروفیل ایرفویل، بهینه[14	,13]فرار متخلخللبه
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پیشنهاد شده  17]‐[21فرار ایرفویلدر لبه (Finlet)نصب فینلت 
  است.
جهت کاهش نویز ناشی  روشیعنوان های مثلثی در ابتدا بهدندانه

. در ادامه، مطالعات [22]از جت خروجی موتورهای جت مطرح شد
فرار ایرفویل تحلیلی و تجربی نشان دادند که حضور دندانه در لبه

های  فرار در فرکانستواند منجر به کاهش قابل توجه نویز لبهمی
. [10	,9]شودهای  بالا پایین و همزمان مقداری افزایش در فرکانس

فرار بر روی ایرفویل و صفحه پذیر لبههای انعطافاستفاده از برس
فرار در محدوده وسیعی از تخت نیز منجر به کاهش نویز لبه

	,11]ها شده استفرکانس  نشان دادهمطالعات مختلف . نتایج [12
توانند منجر به کاهش نویز های فرار متخلخل میکه لبه است

. با این وجود، شوندپایین تا میانی  هایزیادی در محدوده فرکانس
فرار متخلخل، مقدار کمی افزایش نویز در در هنگام استفاده از لبه

زبری سطح  ناشی از افزایشهای بالا مشاهده شده که فرکانس
های ای که باید در نظر داشت این است که برسنکته. [14	,13]است
مناسبی هستند اما در چه دارای کارآیی  فرار و مواد متخلخل اگرلبه

شدن و یا علت کثیفبه آنهاخلل و فرج  ،عمل به مرور زمان
در کنار  یابد.پر شده و در نتیجه کارآیی آنها کاهش می ،حشرات
سازی پروفیل ایرفویل مانند تصحیح ضخامت و بهینهها، این روش

تواند به میزان زیادی میدان جریان شیب انحنای ایرفویل نیز می
ایرفویل را تحت تاثیر قرار داده و منجر به بهبود عملکرد اطراف 

  .[16	,15]شودآیرودینامیکی و آیروآکوستیکی آن 
فرار لایه مرزی آشفته، های غیرفعال کاهش نویز لبهدر میان روش

جدیدترین راهبرد، روش استفاده از فینلت بوده که از پیکربندی بال 
مکاران پیشنهاد شده و ه کلارکتوسط  جغد الهام گرفته شده و

، برای بررسی کارآیی روش نصب [17]و همکاران کلارک. [18	,17]است
، آشفته یمرز  هیلافرار در کاهش نویز لبه فرار ایرفویلفینلت در لبه

ها با را در حضور فینلت DU96‐W180نویز دوردست ایرفویل 
ها دقیقاً در بالادست گیری نمودند. فینلتابعاد مختلف اندازه

فرار نصب شدند تا ساختارهای لایه مرزی را قبل از رسیدن به لبه
نتایج آنها نشان داد که حضور  فرار ایرفویل تصحیح نمایند.لبه

بل شده دسی۱۰فرار تا حدود ها منجر به کاهش نویز لبهفینلت
ها فینلت بین فاصله هر چه مطالعه، این نتایج مبنای براست. 
صورتی  در ولی است موثرتر نویز کاهش رب عملکرد آنها باشد کمتر
نویز در  افزایش یک شود، کم خیلی هافینلت بین فاصله که

و  ارتفاع باها فینلتشود. همچنین می مشاهده های پایینفرکانس
کاهش دادند.  بیشتری نویز دوردست را به میزان، بیشتر ضخامت

تغییرات ها، باعث حضور فینلتاز طرفی نتایج آنها نشان داد که 
  شود.جزیی در نیروهای آیرودینامیکی خصوصاً نیروی برآ می

برای بررسی کارآیی  [18]و همکاران کلارکها، در ادامه بررسی
فرار یک روتور دریایی، آزمایشات ها در کاهش نویز لبهفینلت

متر بر ۲۰تا  ۱۰متر در سرعت ۴۶/۰متعددی روی یک روتور با قطر 
دور بر دقیقه انجام دادند. نتایج آنها ۲۰۰۰ ثانیه و با سرعت دورانی
فرار تا باند لبهها قادر به کاهش نویز پهننیز نشان داد که فینلت

	بل هستند.دسی۸حدود 
منظور درک فیزیک حاکم بر جریان در هنگام به [19]لیو  شی

	NACAاستفاده از فینلت، به مطالعه عددی جریان اطراف ایرفویل 

در اعداد رینولدز بالا و در زوایای حمله مختلف پرداختند.  0012
ها در هر دو سطح بالا و زیر ایرفویل قرار گرفتند. نتایج آنها فینلت

نشان داد که هر دو نوع فینلت منجر به کاهش نویز دوردست در 
های روی ایرفویل شود. آنها دریافتند که فینلتبل میدسی۱۰حدود 

های پایین کاهش نویز دوردست در فرکانس فشار) باعث(سمت کم
های زیر ایرفویل (سمت پرفشار) منجر به کاهش و میانی و فینلت
علاوه شدت توربولانس و شود. بههای بالا مینویز در فرکانس

	سرعت جریان در نزدیکی سطح ایرفویل کاهش یافت.
عددی سازی با استفاده از شبیهنیز  	,21][20شارماو  بادلینگاخیراً 

اثرات استفاده از فینلت در ، 0012	NACAجریان اطراف ایرفویل 
سازی نشان فرار ایرفویل را مورد مطالعه قرار دادند. نتایج شبیهلبه

توانند منجر به کاهش قابل توجهی در فشار ها میداد که فینلت
ناپایای سطح ایرفویل و نویز منتشرشده در دوردست شوند. 

چه منجر به کاهش نویز شان داد که آنهمچنین نتایج آنها ن
گرفتن شود فاصلهها میدوردست در هنگام حضور فینلت

  ساختارهای توربولانسی جریان از سطح ایرفویل است.
های های ظاهری بین فینلترغم شباهتلازم به ذکر است که علی
های آشکاری بین این های ریزساختار، تفاوتمورد مطالعه و ریبلت

های های ریزساختار در طول دههجود دارد. ریبلتدو روش و
و نشان  23]‐[25اندصورت وسیعی مورد مطالعه قرار گرفتهگذشته به

داده شده است که در جریان آشفته قادر به کاهش نیروی پسای 
گر بیان hهستند که  ൎ	h/s ۵/۰ازای به %۱۰ای تا اصطکاک پوسته
. همچنین [24]فاصله عرضی بین آنها است sها و ارتفاع ریبلت

ها نشان داده که بیشترین نتایج اثر فاصله عرضی بین ریبلت
گر بیان ାݏدهد که رخ می ൎ +s ۱۷-۱۵ازای کاهش نیروی پسا به
شده با سرعت اصطکاکی و چگالی سیال است. فاصله عرضی نرمال
و با تاثیر روی ها از مرتبه زیرلایه لزج بوده بنابراین ابعاد ریبلت

دهند. های در راستای جریان، پسای اصطکاکی را کاهش میگردابه
شده در مطالعه حاضر، های استفادهبا این حال ابعاد فینلت

تر بوده و فرار، به مراتب بزرگعنوان ابزاری جهت کنترل نویز لبهبه
با افزایش سطح، خیس شده و در نتیجه پسای اصطکاکی، انرژی 

دهند. کاهش انرژی ر نزدیکی سطح مدل کاهش میسیال را د
فرار بال منجر به کاهش نوسانات فشار سطح و سیال در نزدیکی لبه

. [26]فرار لایه مرزی آشفته خواهد شددر نتیجه کاهش نویز لبه
ها ممکن است بتوانند با شکستن ساختارهای همچنین فینلت

های بزرگ بسته سری و یاهای سنجاقبسته بزرگ مانند گردابههم
دهانه  یمشخصه نوسانات فشار سطح در راستا طولسری، سنجاق
  را کاهش دهند. بال

دهد که اگر چه کارآیی نشان می گذشته کارهای در نهایت مرور
فرار توسط مطالعات گذشته به در کاهش نویز لبهها فینلتعالی 

های آنها بیشتر منحصر به گیریاثبات رسیده است، اما اندازه
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19]‐و یا در برخی موارد 	,17][18گیری شدت صدا در دوردستاندازه

گیری بررسی جزیی میدان سرعت بوده و با توجه به عدم اندازه [21
دیک شامل طیف فشار سطح، پارامترهای موثر بر نویز در میدان نز 

جایی طول مشخصه در راستای دهانه بال و سرعت جابه
 زمیمکاندرک صحیحی از فرار، در محدوده لبه ایساختارهای گردابه

در واقع با توجه  وجود ندارد.فینلت استفاده از روش  زیکاهش نو
فرار در توان دریافت که علت کاهش نویز لبهبه نتایج موجود نمی

 طول کاهشها، کاهش طیف فشار سطح، استفاده از فینلتهنگام 
شدن ساختارهای واسطه شکستهبه بالدهانه  یمشخصه در راستا

ای جایی ساختارهای گردابهو یا کاهش سرعت جابهبسته بزرگ هم
	ها است.در نتیجه عبور از بین فینلت

فرار، های واقع در بالادست لبهدر تحقیق حاضر اثرات حضور فینلت
روی چگالی طیف توان نوسانات فشار سطح، طول مشخصه در 

در  ایساختارهای گردابهجایی راستای دهانه مدل و سرعت جابه
صورت تجربی مورد بررسی قرار فرار یک صفحه تخت بهمحدوده لبه

ی دهانه مدل و سرعت طول مشخصه در راستاخواهد گرفت. 
برداری ترتیب با استفاده از دادهبه ایساختارهای گردابهجایی جابه

همزمان فشار ناپایای سطح در نقاط مختلف در راستای دهانه مدل 
همچنین، ساختار جریان لایه  شود.و در راستای جریان محاسبه می

داغ  سنج سیمها، با استفاده از جریاندست فینلتمرزی در پایین
در نهایت، جهت مطالعه قرار خواهد گرفت.  بعدی موردیک
فرار لایه مرزی آشفته در محدوده بینی نحوه تغییرات نویز لبهپیش

ها، از مدل تحلیلی های مختلف در هنگام حضور فینلتفرکانس
شود. لازم به ذکر است که ایجاد استفاده می [27]راجر -امیت

ناپایای فشار سطح شامل طراحی و  گیری نوساناتمکانیزم اندازه
ساخت منبع تغذیه، طراحی و ساخت کالیبراتور سنسورها، حذف 
نویزهای الکترونیکی و نوشتن کدهای مربوط به واسنجی 

(Calibration) بار در ایران برداری از سنسورها برای اولینو داده
  با همکاری دانشگاه بریستول انگلیس انجام گرفته است.

  

  آزمایشگاهیتجهیزات 
  تونل باد 

ها در تونل باد مادون صوت دانشگاه یزد انجام شده کلیه آزمایش
متر بر ۲۰است. آزمایشات در زاویه حمله صفر درجه و در سرعت 

) ۶۸۴۰ثانیه (معادل عدد رینولدز بر پایه ضخامت مومنتوم برابر با 
انجام شده است. در این بخش، مشخصات تونل باد، مدل، نحوه 

ها و تحلیل ها  و مراحل انجام آزمایشو آرایش میکروفوننصب 
  ها ارایه شده است.داده

  مدل 
فرار آشفته، از یک صفحه تخت با طول وتر برای بررسی نویز لبه

. استفاده شده است مترمیلی۸و ضخامت  ۴۶۰، دهانه مدل ۵۸۰
و  ۱۲ قطر بزرگبیضی با نیمصورت نیملبه حمله مدل به a -۱شکل 
ساخته شده است. همچنین برای  مترمیلی۴قطر کوچک نیم

فرار مدل به صورت ماندن جریان روی سطح، زاویه لبهچسبیده

 (t) فرار. ضخامت لبه[28]درجه نامتقارن در نظر گرفته شده است۱۲
 [29]بلیکطبق معیار انتخاب شده و بنابراین  مترمیلی۴/۰برابر با 

۳/۰ t δ∗⁄ ൏ ،فرار پخ قابل صرف گردابه لبهباند ریزش نویز نازک
نظر است. نسبت انسداد تونل برای مدل صفحه تخت برای تمامی 

های تونل روی بوده و بنابراین اثرات دیواره %۲ها کمتر از آزمایش
. همچنین برای اطمینان از [30]شده ناچیز استگیریمقادیر اندازه

اری در از دو صفحه کن ،وجود جریان دوبعدی در طول دهانه مدل
. مشخص است b -۱، که در شکل دو طرف مدل استفاده شده است

منظور اطمینان از علاوه با توجه به محدودیت طول مدل، بههب
کردن لایه مرزی، یافته، ضخیموجود لایه مرزی آشفته کاملاً توسعه

یابی به اعداد رینولدز بر پایه ضخامت مومنتوم بالاتر و دست
های پایین، از یک تریپ در فرکانسنویز افزایش نسبت سیگنال به 

دست لبه حمله روی سطح بالایی مدل در موقعیت زبر در پایین
وتر، استفاده شده است. نمای شماتیک مدل صفحه تخت به  ۱۰%

نشان  ۱شکل تونل در  همراه موقعیت نصب مدل در دهانه خروجی
  داده شده است.

  

  
 و هامیکروفون آرایه تریپ، موقعیت مدل، شماتیک نمای) a )١شکل 
 خروجی جت در تخت صفحه مدل نصب) b مدل، روی شدهنصب هایفینلت
	تونل باد

  
  مدل داخل هامیکروفون نصب نحوه

های گیری نوسانات ناپایای فشار سطح از میکروفونبرای اندازه
ها استفاده شده است. این میکروفون FG‐23329‐P07کوچک 

متر بوده و قطر ناحیه سنسور صدا میلی۵/۲دارای قطر و ارتفاع 
شده برای های انتخابمتر است. کارآیی عالی میکروفونمیلی۸/۰

شده قبلی به مطالعات انجام گیری فشار ناپایای سطح دراندازه
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گیری دقیق نوسانات فشار در یک اندازه. [32	,31]اثبات رسیده است
نهایت کوچک است. با این وجود نقطه نیازمند یک سنسور فشار بی

گر مشخصی تمامی سنسورهای فشار موجود دارای قطر ناحیه حس
تر طول موج بزرگ ،های پایین (طول موج بالا)فرکانسهستند. در 

 به صورتگر سنسور بوده و در نتیجه سنسور از قطر ناحیه حس
اما در فرکانس های بالا که طول موج  نماید.میعمل  اینقطه

فشار  ،گر سنسور استحسناحیه تر از قطر خیلی کوچک
شده توسط سنسور، میانگین فشار واردشده به ناحیه گیریاندازه
تر از قطر ر کوچکگر سنسور است. در واقع نوسانات فشاحس

گیری مکانی شده و تضعیف گر سنسور، انتگرالناحیه حس
شوند. بنابراین چنان چه در مطالعات مختلف نشان داده شده می

گر میکروفون منجر به کاهش است، قطر محدود ناحیه حس
های بالا خواهد شده سطح در فرکانسگیرینوسانات فشار اندازه

کل معمولاً از یک نقاب با سوراخ ریز برای حل این مش. 33]‐[35شد
	,14]شودگر موثر سنسور استفاده میجهت کاهش ناحیه حس 36] .

های منظور کاهش اثرات تضعیف در فرکانسبهدر مطالعه حاضر 
جای نصب مستقیم گر میکروفون، بهبالا ناشی از سایز ناحیه حس

به  خ ریزها روی سطح مدل، آنها در زیر یک نقاب با سورامیکروفون
اند. همچنین، جهت تصحیح اثرات متر نصب شدهمیلی۴/۰قطر 

روی نتایج  [33]کرکستضعیف، تصحیحات پیشنهادشده توسط 
با ارایه یک جدول، مقادیر  کرکساعمال شده است. 

Φሺ߱ሻmeasured/Φሺ߱ሻtrue  را برحسب تابعی ازcr/Uω 

 rای، فرکانس زاویه ߱	چگالی طیف فشار،  Φሺ߱ሻارایه نموده که 
 سرعت cUگر سنسور فشار) و شعاع سوراخ (و یا شعاع ناحیه حس

است. از طرف دیگر اگر چه نصب  ایجایی ساختارهای گردابهجابه
دار باعث کاهش اثرات تضعیف در ها در زیر نقاب سوراخمیکروفون
شود اما در عین حال ممکن است موجب های بالا میفرکانس

دادن پدیده نامطلوب تشدید در محدوده فرکانسی مورد مطالعه رخ
گر شود. قطر سوراخ، طول آن و حجم فضای مابین ناحیه حس

کننده فرکانس تشدید ون و نقاب، پارامترهای تعیینمیکروف
ندادن تشدید در محدوده هستند. بنابراین برای اطمینان از رخ

فرکانسی، باید پارامترهای فوق به دقت انتخاب شوند. طراحی و 
شده در پژوهش انتخاب پارامترهای مذکور با استفاده از روابط ارایه

بودن که با توجه به طولانی انجام گرفته [37]و همکاران افشاری
  منظور رعایت اختصار ارایه نشده است. روابط و به
  سطح مدل روی هامیکروفون آرایش

نشان داده شده  ۲ها روی سطح مدل در شکل آرایش میکروفون
 ١همچنین موقعیت آنها روی سطح بالایی مدل در جدول است. 

میکروفون  ۹با توجه به شکل، در مجموع از تعداد ارایه شده است. 
شکل استفاده شده است. یکی از بازوها در نیمه Lصورت آرایه به

بوده  =x/c ۸۵/۰-۹۸/۰دهانه مدل و در راستای جریان در موقعیت 
ساختارهای جایی و اطلاعات مورد نیاز برای محاسبه سرعت جابه

وتر صفحه تخت است. طول  cنماید. که را فراهم می ایگردابه
بوده و  =x/c ۹۸/۰ بازوی دیگر در راستای دهانه مدل در موقعیت

جهت محاسبه طول مشخصه در راستای دهانه ایجاد شده است. 
منظور تعیین پارامترهای مهم این آرایه شامل قطر سوراخ نقاب، به

فرار شده در راستای دهانه مدل از لبههای چیدهفاصله میکروفون
ها در راستای دهانه مدل ت و فاصله بین میکروفونصفحه تخ
و  افشاریهای زیادی انجام گرفته که جزییات آن در مطالعه بررسی
  ارایه شده است. [38]همکاران

  

  
  مدل سطح روی هانمیکروفو شکلL آرایش )٢شكل 

  
  مدل بالایی سطح روی فشار هایسوراخ موقعیت) ۱جدول 
(mm) نیمه دهانه تا فاصله  (mm) فرارلبه تا فاصلهمیکروفون شماره

  ۴۰ و ۱۷ ،۵/۷ ،۲/۳ ،۰/۰	۱۴	۵و  ۴، ۳، ۲، ۱
  ٠/٠  ۵/۸۷ و ۵/۵۹ ،۵/۴۰ ،۳۵	۹و  ۸، ۷، ۶

  
صورت تابع های فشار در راستای دهانه مدل بهتوزیع سوراخ

,i=2..N2)‐2)/(N‐(i)min/zmax=(zminz/z  .در نظر گرفته شده است
ترتیب کمترین و بیشترین فاصله بین دو به maxzو  minzکه 

ها در راستای دهانه مدل تعداد میکروفون Nسوراخ فشار بوده و 
یابی به محدوده است. دلیل استفاده از چنین توزیعی، دست

ها در راستای دهانه است. با مناسبی از فواصل بین میکروفون
مجموع  میکروفون در راستای دهانه، در ۵توجه به استفاده از 

(فاصله بین دو نقطه فشار در راستای دهانه) یکتا  ௭ߟتعداد ده تا 
௭ߟصورت به ൌ ሾ3.2, 4.3, 7.5, 9.5, 13.8, 17, 23, 32.5, 36.8, 40.0ሿ 

متر وجود دارد. کمترین و بیشترین فاصله بین دو میکروفون میلی
متر در نظر گرفته شده است. کمترین فاصله، میلی۴۰و  ۲/۳

ابعاد میکروفون استفاده شده بوده و بیشترین فاصله بر  محدود به
ها نشان دست آمده است. همچنین بررسیهای اولیه بهپایه آزمون

های جانبی تونل روی مقادیر متوسط و داد که اثرات دیواره
متر از دیوار بوده و میلی۸۰ای میدان جریان، حداکثر تا لحظه

ری وسط مدل (در راستای متمیلی۳۰۰جریان روی مدل در فاصله 
  گیرد. های جانبی قرار نمیدهانه مدل) تحت تاثیر اثرات دیواره

  هامشخصات هندسی فینلت
نشان داده شده است.  ٣ها در شکل پارامترهای هندسی فینلت
ها با توجه به ضخامت لایه بین فینلت ارتفاع و فواصل عرضی

و  کلارکشده در در پژوهش مرزی و همچنین مقادیر استفاده
 ߜمتر (ارتفاع برابر با میلی۸و  ۱۲ترتیب برابر با به [17]همکاران



 ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــهمکاران ــــــــــــــــــــــــــــــو  یعباس افشار  ۱۹۵۶

   ۱۳۹۹ مرداد، ۸، شماره ۲۰دوره                                                                                                                                                            مهندسی مکانیک مدرس پژوهشی - ماهنامه علمی

 ) در نظر گرفته شده است.۱۶/۰ ߜو فواصل عرضی برابر با  ۲۴/۰
ل لایه مرزی ها نیز متناسب با پروفیپروفیل لبه حمله فینلت

ොସݔآشفته یعنی  ହ⁄ )ݔො ها) عبارت است از فاصله تا لبه حمله فینلت
طراحی شده که دلیل آن ایجاد تغییرات تدریجی در جریان عبوری 

   ها ست.از روی فینلت
  

  
  هانلتیف یهندس مشخصات) ۳شکل 

  
  هاداده تحلیل و آزمایش انجام مراحل

ی هاحساسیت میکروفونات باید ضریب قبل از انجام آزمایش
گیری شود. در وسیله فرآیند واسنجی اندازهشده بهاستفاده

ای ایجادشده در لوله برای این مطالعات مختلف از موج صفحه
ای در . برای ایجاد نویز سفید صفحه[39]منظور استفاده شده است

و قطر  ۱۱۰هرتز از یک لوله با طول ۲۰۰۰۰تا  ۱۰۰محدوده فرکانس 
عنوان کالیبراتور تر به همراه یک بلندگو کیفیت بالا بهممیلی۱۰

	,31]میکروفون استفاده شده است . نمایی از تجهیزات [40
نشان داده  ۴ها در شکل شده جهت واسنجی میکروفوناستفاده

  شده است.

  

 هیتغذ منبع د،یسف زینو جادیا زمیمکان شامل شیآزما زاتیتجه) ۴شکل 
  گنالیس پردازش ستمیس و هاونکروفیم

  
ها هنگامی که داخل مدل آوردن تابع انتقال میکروفوندستبرای به

اند، لوله کالیبراتور روی سوراخ فشار قرار گرفته و هر نصب شده

ای قرار خواهد گرفت. جهت میکروفون در معرض نویز سفید صفحه
آوردن دسترعایت اختصار، پروسه کامل فرآیند واسنجی و نحوه به

ارایه شده است.  [37]و همکاران افشاریتابع انتقال در پژوهش 
 ۱در نمودار  p1پاسخ فرکانسی (دامنه و فاز) مربوط به میکروفون 

نشان داده شده است. با توجه به نمودار، انتخاب مناسب 
پارامترهای مذکور منجر به عدم وقوع پدیده تشدید تا فرکانس 

  کیلوهرتز شده است.۲۰
  

 
  p1 کروفونیم یفرکانس پاسخ فاز) b ،دامنه) a) ۱نمودار 

  
انتقال بر روی اثرات نامطلوب تضعیف و تشدید با اعمال تابع 

ها تصحیح خواهد شد. لازم به ذکر است که نتایج میکروفون
 و تعیین دقیق استفاده از صوت فقط در مرحله واسنجی میکروفون

گیرد. از یک میکروفون چگالنده آن انجام می دینامیکی پاسخ
(Condenser) 40چهارم اینچ مدل بسیار دقیق یکBP	S.A.R.G 

 FGهای عنوان میکروفون مرجع استفاده شده است. میکروفونبه
کاناله (ساخت دانشگاه یزد)  ۱۰با استفاده از یک منبع تغذیه 

برداری با استفاده از یک سیستم پردازش اندازی شده و دادهراه
انجام گرفته است. فرکانس  DT9847‐2‐2سیگنال مدل 

هزار  ۸۰۰در مجموع تعداد  کیلوهرتز بوده و۴۰برداری برابر با داده
  ثانیه ذخیره شده است. ۲۰داده در مدت زمان 

دست ساختار جریان لایه مرزی در پایین منظور مطالعههمچنین به
ثابت  دما مدار با بعدیسنج سیم داغ یکاز جریانها، فینلت

 جنس از سیمی سنج،جریان این استفاده شده است. سنسور
 قبلمتر است. میلی۲۵/۱و طول  میکرومتر۵ضخامت  به تنگستن

 نظر از دقیق صورتبه آن پراب داغ، سیم سنججریان از استفاده از
با استفاده از لوله پیتوت و فرآیند آزمون  دینامیكی و استاتیكی

شده و همه نتایج با توجه به فرکانس قطع  موج مربعی كالیبره
ها کیلوهرتز از فیلتر پایین گذر عبور داده شده است. کلیه داده١٥



 ۱۹۵۷ آشفته یمرز  هیفرار لالبه زینو یرو نلتیف ریتاث یتجربمهیمطالعه ن ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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ثانیه ذخیره شده ١٠کیلو هرتز در مدت ٣٠برداری با فرکانس داده
	است.

ها و نحوه در ادامه، قبل از بیان نتایج لازم است نحوه تحلیل داده
فرار بینی نویز لبهیاز جهت پیشمحاسبه پارامترهای اصلی مورد ن

 سرعتلایه مرزی آشفته شامل چگالی طیف فشار سطح، 
 طولفرار و در محدوده لبه ایجایی ساختارهای گردابهجابه

مدل بیان شود. با دهانه  یمشخصه نوسانات فشار سطح در راستا
و  ، چگالی طیفی خودکار[41]پیرسولو  بنداتتوجه به روابط 

) ሻݐሺو  ሻݐሺ( jو  iبرای نوسانات فشار دو میکروفون   متقابل
  شود.صورت زیر تعریف میترتیب بهبه

)۱(  
ሺ߱ሻߔ ൌ 2݈݅݉

்→ஶ

ଵ

்
ሾܧ ܲ

∗ሺ߱, ܶሻ	 ܲሺ߱, ܶሻሿ 

ೕሺ߱ሻߔ ൌ 2݈݅݉
்→ஶ

ଵ

்
ൣܧ ܲ

∗ሺ߱, ܶሻ	 ܲሺ߱, ܶሻ൧ 

امید ریاضی یک متغیر تصادفی گسسته است. همچنین  Eکه 
(ω,	 T)iP  تبدیل فوریه(t)ip  قابل  ۲بوده و با توجه به رابطه

  است. iP(T	ω,)مزدوج مختلط  iP*(T	ω,)علاوهمحاسبه است. به

)۲(  ܲሺ߱, ܶሻ ൌ  .ሻݐሺ ݁ିఠ௧݀ݐ
்


 

هرتز در نظر گرفته شود، ۱چنان چه پهنای باند فرکانسی برابر با 
بوده  توان، معادل چگالی طیف ሺ߱ሻߔ، خودکار یفیط یچگال

متقابل،  یفیط یچگالو تنها دارای اندازه است. از سوی دیگر 
قابل نمایش  ۳صورت رابطه ، تابعی مختلط بوده و بهೕሺ߱ሻߔ

  .است

ೕሺ߱ሻߔ  )۳( ൌ ቚߔೕሺ߱ሻቚ exp ൬݅	߮ೕሺ߱ሻ൰ 

شده، در بیشتر مواقع از مجذور تابع چگالی طیفی متقابل نرمال
,ߛ
ଶ ሺ߱ሻ ،نام تابع همدوسیبه (Coherence	 Function) 

شود. این تابع اطلاعات زیادی در رابطه با ساختار فشار استفاده می
 چگالی از استفاده با همدوسی تابع نماید.می فراهم آشفته مرزی لایه

 به مربوط خودکار طیفی چگالی و فشار سیگنال دو بین متقابل طیفی

  آید.می دستبه ۴ رابطه به توجه با هاسیگنال از کدام هر

,ߛ  )۴(
ଶ ሺ߱ሻ ൌ

ቚఃೕሺఠሻቚ
మ

ఃሺఠሻఃೕೕሺఠሻ
 

تابع همدوسی تنها دارای اندازه بوده و مقدار آن بین صفر و یک 
ها کاملاً گر حالتی است که سیگنالنماید (صفر نمایانتغییر می

متغیر کاملاً مستقل از یکدیگر بوده و یک برای حالتی است که دو 
در  ایجایی ساختارهای گردابهجابه سرعت. [41]اند)به هم وابسته
بین  متقابل یفیط یچگالگیری فاز تابع فرار با اندازهمحدوده لبه

 ۵سیگنال فشار دو نقطه در راستای جریان و با استفاده از رابطه 
  .[42]شودمحاسبه می

)۵(  ܷሺ߱, ௫ሻߟ ൌ
ఠఎೣ

ఝೕ
ሺఠሻ

 

منظور فاصله بین دو نقطه فشار در راستای جریان است. به ௫ߟکه 
های مربوط محاسبه طول مشخصه در راستای دهانه مدل، از داده

شود. به نوسانات فشار در نقاط واقع در راستای دهانه استفاده می
,ߛبا محاسبه توابع همدوسی 

ଶ ሺ߱, بین تمامی نقاط واقع در  ௭ሻߟ
دل، طول مشخصه در راستای دهانه با استفاده از راستای دهانه م

  .[43]دست خواهد آمدبه ۶رابطه 
,ଷሺ߱ሻ߉  )۶( ൌ ∑ ሺߛାଵ  ௭,ାଵߟሻሺߛ െ ௭,ሻߟ 2⁄

ெିଵ
ୀଵ 

 Mفاصله بین دو نقطه فشار در راستای دهانه مدل بوده و  ௭ߟکه 
) است. آنالیز طیفی ۱۰های یکتا (در مطالعه حاضر ௭ߟتعداد کل 

و متقابل در  با استفاده از توابع چگالی طیفی خودکار هاداده
 (Window	Hamming)افزار متلب، با تابع پنجره همینگ نرم
  .میکروپاسکال انجام گرفته است۲۰پوشانی و فشار مرجع هم ۵۰%

فرار لایه مرزی آشفته یک بینی نویز لبهدر نهایت، جهت پیش
راجر استفاده شده  -از مدل تحلیلی امیت در دوردست صفحه تخت

و طول دهانه مدل  cاست. چنان چه طول وتر صفحه تخت برابر با 
فرار لایه مرزی آشفته در در نظر گرفته شود، نویز لبه Lبرابر با 

 ۷فرار مدل) با استفاده از رابطه (فاصله عمودی از لبه ݕ́موقعیت 
  .[27]بینی خواهد بودقابل پیش

)۷(  ܵሺ́ݔ, ,ݕ́ ,ݖ́ ߱ሻ ൌ ቀ ఠ௬́

ସగబఙమ
ቁ
ଶ
 ሺ߱ሻߔ,ଷሺ߱ሻ߉ଶ|ܫ|ܮ2

,ݔሺ́ܵکه  ,ݕ́ ,ݖ́ ߱ሻ ،ߔሺ߱ሻ  ߉و,ଷሺ߱ሻ ترتیب چگالی به
در نزدیکی  فشار سطح فیط یچگال طیف فشار در دوردست،

	x/c ۹۸/۰در موقعیت  ۱فرار (میکروفون شماره لبه ) و طول =
موقعیت  ݖ́و  ݕ́، ݔ́مشخصه در راستای دهانه مدل است. همچنین 

فرار شنونده در دوردست نسبت به دستگاه مختصات واقع در لبه
ترتیب انتگرال تابش و به ߪو  ܫعلاوه ). به۱مدل است (شکل 
جایی امواج آکوستیکی واسطه جابهشده (بهفاصله تصحیح

و با استفاده از روابط موجود در پیوست قابل وسیله جریان) بوده به
شده در پیوست واضح است به روابط ارایهمحاسبه است. با توجه 

فرار، در در محدوده لبه ایجایی ساختارهای گردابهجابه سرعتکه 
روابط مربوط به انتگرال تابش حضور داشته و نقش مهمی در 

	تعیین این پارامتر دارد.
گیری، تنها زمانی کامل است که همراه در نهایت، نتایج یک اندازه

شده ارایه شود. عدم قطعیت گیریهای اندازهبا عدم قطعیت پارامتر 
ها عمدتاً و متقابل نوسانات فشار میکروفون چگالی طیفی خودکار

ناشی از عدم قطعیت همگرایی آماری بوده و با توجه به روابط 

ߝصورتبه [41]پیرسولو  بندات ൌ 1 ඥ ܰ		⁄ شود. که محاسبه می

ܰ ها است. جهت کاهش عدم قطعیت برابر با تعداد ثبت داده
قسمت مجزا تقسیم  ۸۰۰برداری به همگرایی آماری، کل زمان داده

هزار  ۸۰۰ها () که با توجه به تعداد کل داده۸۰۰برابر با  ܰشده (
داده است. طیف فشار سطح با  ۱۰۰۰داده)، هر قسمت دارای 

دست ها بهاز تمامی قسمت گیری از طیف فشار حاصلمیانگین
آمده است. بنابراین با توجه به رابطه ذکرشده، عدم قطعیت 

و متقابل نوسانات فشار برابر  همگرایی آماری چگالی طیفی خودکار
ای به سرعت لحظه است. از طرف دیگر، عدم قطعیت %۵/۳با 

سنج (نویزها، عوامل مختلفی همچون عدم قطعیت جریان
فرکانسی و غیره)، عدم قطعیت واسنجی، عدم تکرارپذیری، پاسخ 

قطعیت مربوط به موقعیت قرارگیری پراب و عدم قطعیت ناشی از 
های تغییرات دما، فشار و رطوبت بستگی دارد. عدم قطعیت

و  [44]یاووزکورتشده در مطالعات ذکرشده براساس روند مطرح
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با یکدیگر ترکیب شده و عدم قطعیت کلی سرعت  [45]جورجنسون
تخمین زده شده است. جزییات مربوط به  %٤متوسط در حدود 

و  سعیدنژاددر پژوهش  قطعیت کلی سیستمنحوه محاسبه عدم 
  ارایه شده است. [46]همکاران

  

  نتایج و بحث
در این بخش ابتدا نتایج چگالی طیف فشار سطح در محدوده 

متر بر ثانیه (معادل عدد رینولدز بر پایه ۲۰در سرعت  فرار مدللبه
ارایه شده است. در ادامه، با  )۶۸۴۰ضخامت مومنتوم برابر با 

صورت شده بهگیریاستفاده از سیگنال نوسانات فشار اندازه
همزمان در راستای دهانه مدل، تغییرات همدوسی عرضی مورد 

دهانه مدل و سرعت  ارزیابی قرار گرفته و طول مشخصه در راستای
دست هفرار بای در محدوده لبهجایی ساختارهای گردابهجابه
منظور شناخت میدان جریان، تاثیر حضور بههمچنین اند. آمده
دست آنها شامل روی ساختار جریان لایه مرزی در پایین هافینلت

 سرعت متوسط، شدت آشفتگی و چگالی طیف توان سرعتبررسی 
در نهایت با داشتن پارامترهای فوق ر گرفته است. مورد ارزیابی قرا

فرار لایه مرزی نویز لبه ،راجر - با استفاده از مدل تحلیلی امیت
بینی ها پیشآشفته مدل در هنگام حضور و عدم حضور فینلت

شده است. لازم به ذکر است که تکرارپذیری نتایج برای تمامی 
افزار کدها نیز از نرمبررسی شده است. برای نوشتن تمامی  هاداده

  استفاده شده است.  R2017aمتلب نسخه 
  چگالی طیف فشار سطح

 p1شده توسط میکروفون گیرینتایج طیف فشار سطح اندازه
)۹۸/۰ x/c	= (۲ها در نمودار برای صفحه تخت مجهز به فینلت 

شده جهت ارایه شده است. لازم به ذکر است که پروسه ارایه
 [33]کرکسها و تصحیح پیشنهادشده توسط واسنجی میکروفون

، نرخ ۲روی تمامی نتایج اعمال شده است. با توجه به نمودار 
 های میانیکاهش طیف فشار سطح برای صفحه تخت در فرکانس

بوده و  ହି݂های بالا متناسب با و در فرکانس ଵି݂متناسب با 
 [47]خوانی مناسب روند تغییرات با نتایج مطالعات گذشتههم
علاوه ماکزیمم شده است. بههای انجامگیریگر صحت اندازهبیان

هرتز رخ داده که متناظر با فرکانس بدون ۱۲۴طیف فشار سطح در 
ߜ۵۰߱بعد  ⁄ఛݑ ൎ	 خوانی بسیار خوبی با مطالعات بوده و هم

ها در بالادست ، حضور فینلت۲. با توجه به نمودار [47]گذشته دارد
فرار مدل منجر به کاهش قابل توجه طیف فشار سطح در لبه

در تمامی محدوده ) =	x/c ۹۸/۰فرار صفحه تخت (محدوده لبه
ف فشار های نزدیک به ماکزیمم طیفرکانسی به استثنای فرکانس

شود با افزایش سطح شده است. همان طور که مشاهده می
فرکانس، میزان کاهش طیف فشار سطح افزایش یافته و در 

  رسد.بل میدسی۱۱های بالا، به مقدار ثابت حدود فرکانس
شدن جریان در بعدیها باعث سهاز سوی دیگر، حضور فینلت

ها در ارآیی فینلتها شده و بنابراین لازم است کدست فینلتپایین
های فرار مدل در موقعیتکاهش طیف فشار سطح در محدوده لبه

، روند ۳عرضی مختلف مورد ارزیابی قرار گیرد. با توجه به نمودار 
های عرضی مختلف در تغییرات طیف فشار سطح در موقعیت

ها یکسان بوده و حداکثر تغییرات مربوط به دست فینلتپایین
توان بل است. بنابراین میدسی۴در حدود  های بالا وفرکانس

دست بودن جریان در پایینبعدینتیجه گرفت که با وجود سه
ها، طیف فشار سطح در تمامی نقاط عرضی کاهش قابل فینلت

  توجهی یافته است.
  

  
 تیموقع در p1 کروفونیم توسط شدهیر گیاندازه سطح فشار فیط) ۲نمودار 
۹۸/۰ x/c	=  
  

  
 در واقع هایکروفونیم توسط شدهیر گیاندازه سطح فشار فیط) ۳نمودار 
	5P‐1(P( مدل دهانه یراستا

  
  طول مشخصه در راستای دهانه
گر چگونگی تاثیر حضور تواند بیاننتایج تابع همدوسی عرضی می

فرار لبهها روی ساختارهای میدان جریان قبل از رسیدن به فینلت
ازای فواصل کانتور تغییرات تابع همدوسی عرضی به مدل باشد.

در نمودار  =	x/c ۹۸/۰در موقعیت  (௭ߟ)مختلف در راستای دهانه 
نشان داده شده است. در این نمودار، اختلاف بین تابع  ۴

همدوسی عرضی در هنگام حضور و عدم حضور فینلت یعنی 
ଶߛ∆) ൌ ௧ߛ

ଶ െ ߛ
ଶ ارایه شده و بنابراین نواحی مثبت  (
گر و نواحی منفی نشانهمدوسی عرضی دهنده افزایش نشان

نتایج  ها است.در هنگام حضور فینلتهمدوسی عرضی کاهش 
بدون اینکه تاثیر قابل ها دهد که استفاده از فینلتنشان می
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های بالا داشته در فرکانستابع همدوسی عرضی توجهی روی 
های پایین و تا حدودی منجر به افزایش آن در فرکانسباشد، 

های در فرکانسمیانی خواهد شد. افزایش تابع همدوسی عرضی 
دهنده حضور ساختارهای توربولانسی فرکانس پایین با پایین، نشان

  ها است. دست فینلتهمدوسی زیاد در پایین
  

  
	x/c= ۹۸/۰ تیموقع در یعرض یهمدوس تابع راتییتغ ترازهم خطوط) ۴نمودار 

  اهنلتیف حضور از یناش

  
زمان گیری همطول مشخصه در راستای دهانه مدل با اندزه

نوسانات فشار در نقاط واقع در راستای دهانه و با استفاده از رابطه 
دهنده نحوه تغییرات طول نشان ۵محاسبه شده است. نمودار  ۶

مشخصه در راستای دهانه مدل برحسب فرکانس است. با توجه به 
انه، وابسته به فرکانس بوده و نمودار، طول مشخصه در راستای ده

هرتز رخ ۱۲۴ماکزیمم مقدار آن برای صفحه تخت در فرکانس حدود 
داده که برابر با فرکانس ماکزیمم چگالی طیف فشار سطح است. 

عبارتی ابعاد همچنین طول مشخصه در راستای دهانه (و یا به
های پایین به مراتب ) در فرکانسایساختارهای گردابهفیزیکی 

حضور ، ۵های بالا است. با توجه به نمودار شتر از فرکانسبی
طول مشخصه در ها اگر چه منجر به ایجاد تغییر چندانی در فینلت

باعث افزایش آن های بالا نشده، اما راستای دهانه مدل در فرکانس
ای میانی شده های پایین و تا اندازهبرابر) در فرکانس ٥/١(تا حدود 

تنها نهها فینلتاست. این بدان معنا است که برخورد جریان با 
عبور شدن ساختارهای همدوس بزرگ نشده بلکه شکستهمنجر به 

عبارت دیگر و یا بهها از فضای بین فینلتساختارهای جریان 
، منجر به ایجاد ساختارهای همدوس فرکانس شدن جریانهکانالیز 

  تر شده است. پایین با ابعاد بزرگ
  ایساختارهای گردابهجایی سرعت جابه

فرار مدل با در محدوده لبه ایجایی ساختارهای گردابهجابه سرعت
بین سیگنال فشار دو  متقابل یفیط یچگالاستفاده از فاز تابع 
تعیین شده است. نتایج تنها  ٥طبق رابطه  نقطه در راستای جریان

های ارایه شده که دو سیگنال دارای همدوسی طولی برای فرکانس
در  ایساختارهای گردابه همدوسیعبارتی قابل توجهی بوده و یا به

اثر جابجاشدن بین دو سنسور در راستای جریان تغییرات زیادی 

جایی گر تغییرات سرعت جابهبیان ٦نکرده باشد. نمودار 
برابر با  ௫ߟازای صورت تابعی از فرکانس بهبه ایساختارهای گردابه

دهد که نتایج نشان می، ٦متر است. با توجه به نمودار میلی٥/٥
در  ایساختارهای گردابهجایی برای صفحه تخت، سرعت جابه

ش فرکانس، کاهش یافته و از فرکانس های پایین، با افزایفرکانس
رسیده است.   ஶ ۶/۰ =cUܷ	هرتز به مقدار تقریباً ثابت ۱۰۰۰حدود 

ها، سرعت شود که در هنگام حضور فینلتهمچنین مشاهده می
فرار مدل در در نزدیکی لبه ایساختارهای گردابهجایی جابه

قدار کاهش یافته و به م %۲۵های میانی و بالا در حدود فرکانس
  است.رسیده   ஶ ۴۵/۰ =cUܷ	تقریبی 

  

  
برای  =	x/c ۹۸/۰در موقعیت  مدل دهانه یراستا در مشخصه طول) ۵نمودار 

  هاصفحه تخت و در هنگام حضور فینلت

  

 
برابر با  ௫ߟی ازابه ایگردابه یساختارها ییجاهجاب سرعت) ۶نمودار 

  هامتر برای صفحه تخت و در هنگام حضور فینلتمیلی۵/۵

  
	بررسی میدان سرعت در لایه مرزی

 زیکاهش نوتر نسبت به مکانیزم منظور ایجاد شناخت دقیقبه
، تاثیر حضور آنها روی ساختار جریان لایه مرزی مورد هافینلت

سرعت متوسط، ارزیابی قرار گرفته است. بدین منظور پروفیل 
دست در پایینشدت آشفتگی و تغییرات چگالی طیف توان سرعت 

در مرکز امتداد خط بین دو فینلت ها در نیمه دهانه مدل فینلت
) مورد ٢ها، شکل روی بازوی طولی نصب میکروفون(یعنی مجاور 

  .مطالعه قرار گرفته است
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دست سرعت متوسط و شدت آشفتگی در پایینتراز خطوط هم
ارایه شده و با نتایج حالت مبنا (صفحه تخت  ٧ها در نمودار لتفین

دهد که نتایج نشان می بدون حضور فینلت) مقایسه شده است.
سرعت متوسط و شدت ها منجر به کاهش استفاده از فینلت

ها دست فینلتآشفتگی در نقاط نزدیک به سطح مدل در پایین
د حضور شده است. همان طور که در قسمت قبل مشخص ش

ها روی سطح مدل منجر به هدایت ساختارهای آشفته در فینلت
شدن جریان در نزدیکی سطح عبارت دیگر کانالیزهها و بهبین فینلت
ای ها از طریق درگ اصطکاک پوستهدر نتیجه فینلتشود. مدل می

نیرویی را به میدان جریان وارد نموده که با توجه به قانون دوم 
شود. از طرف اهش مومنتوم جریان هوا جبران مینیوتن از طریق ک

ناپذیر، کاهش مومنتوم یعنی کاهش دیگر در یک جریان تراکم
ها منجر به سرعت و بنابراین نیروی درگ اصطکاکی ناشی از فینلت

  شود.ها میدست فینلتکاهش سرعت جریان در پایین
 ها،دست فینلتدر ادامه، جهت درک بهتر رفتار جریان در پایین

و پروفیل شدت آشفتگی  )ஶ/uܷ(پروفیل سرعت متوسط 
)ܷஶ/rmsu( ) ݔ̅در چندین موقعیت طولی مختلف ، ۵/۲برابر با  ⁄݄
ارایه شده و با  ۹و  ۸ترتیب در نمودارهای ) به۶/۸و  ۸/۶، ۸/۴

شود نتایج حالت مبنا مقایسه شده است. همان طوری که دیده می
ها، سرعت متوسط و شدت آشفتگی در در هنگام حضور فینلت

ها)، در تمامی برابر ارتفاع فینلت ۲نزدیکی سطح مدل (حداکثر تا 
ها کاهش دست فینلتشده در پایینلی مطالعههای طوموقعیت

علاوه، ساختار جریان لایه مرزی به استثنای بهیافته است. 
ݔ̅ ٥/٢موقعیت  ݄⁄ بعد از خروج جریان اولین موقعیت طولی ( =	

ها تا دست فینلتها)، در سایر نقاط در پاییناز فضای بین فینلت
گر، افزایش حدودی بدون تغییر مانده است. نکته قابل توجه دی

در موقعیت مدل  شدت آشفتگی در نقاط بسیار نزدیک به سطح
ݔ̅ ٥/٢ ݄⁄ 	 ها است. دلیل این افزایش، فینلتدست در پایین =

ها روی مدل است. در واقع اغتشاشات جریان ناشی از نصب فینلت

ها روی فینلتها  بر روی مدل صفحه تخت، جهت نصب فینلت
). ٣اند (شکل متر قرار گرفتهمیلی٥/٠یک صفحه نازک به ضخامت 

صورت یک پله رو به عقب رفتار کرده و لایه برشی این صفحه به
دست آن منجر به افزایش شدت آشفتگی در ایجادشده در پایین

  نواحی بسیار نزدیک به سطح مدل شده است.
جهت بررسی تغییرات ایجادشده در ساختارهای جریان لایه مرزی 

محتویات انرژی ساختارهای آشفته لایه  ها،واسطه حضور فینلتبه
مرزی مورد مطالعه قرار گرفته است. بدین منظور، تغییرات چگالی 
طیف توان سرعت در چندین موقعیت طولی مختلف در 

 ۱۰ها مورد بررسی قرار گرفته است. در نمودار دست فینلتپایین
جای ارایه چگالی طیف توان سرعت، جهت مشاهده بهتر به

در ایجادشده، اختلاف بین چگالی طیف توان سرعت تغییرات 
௨௨ߔ∆)ها و هنگام عدم حضور آنها هنگام حضور فینلت ൌ

௨௨,௧௧ௗߔଵሺ݃10݈ ⁄௨௨,ߔ ሻ)  ارایه شده است. بنابراین
و  چگالی طیف توان سرعتدهنده افزایش نواحی مثبت نشان
 ها است.هنگام حضور فینلتدر آن گر کاهش نواحی منفی نشان

دهد که وضوح نشان میبه، d -۱۰تا  a -١٠شده در نمودار نتایج ارایه
ها، منجر به کاهش محتویات انرژی ساختارهای استفاده از فینلت

تا حدود در فواصل عمودی نزدیک به سطح (آشفته فرکانس پایین 
شده ارایههای طولی ) و در تمامی موقعیتهابرابر ارتفاع فینلت ۲

توان مشاهده نمود علاوه میبهها شده است. دست فینلتدر پایین
که محتویات انرژی ساختارهای آشفته فرکانس بالا در نزدیکی 

 ٥/٢های طولی به استثنای موقعیت سطح مدل در تمامی موقعیت
ݔ̅ ݄⁄ کاهش پیدا کرده است. افزایش محتویات انرژی جریان در  =	
ݔ̅ ٥/٢وقعیت طولی های بالا در مفرکانس ݄⁄ 	 با پیک  =
شده در پروفیل شدت آشفتگی در نواحی بسیار نزدیک به مشاهده

خوانی داشته و ) همb -۱۰سطح در همین موقعیت طولی (نمودار 
ناشی از لایه برشی ایجادشده توسط صفحه نازکی است که 

  ). ۳اند (شکل ها روی آن نصب شدهفینلت

  

  
  در حضور فینلت) dو  cبرای صفحه تخت،  )bو  aکانتور سرعت متوسط و شدت آشفتگی، ) ۷نمودار 
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ݔ̅ا که ههای طولی مختلف در پایین دست فینلتسرعت متوسط در موقعیت) ۸نمودار    a (۵/۲ ،b (۸/۴ ،c (۸/۶ ،d (۶/۸؛ برابر است با ⁄݄

  

  
ݔ̅ها که تدست فینلهای طولی مختلف در پایینتگی در موقعیتپروفیل شدت آشف) ٩نمودار    a (۵/۲ ،b (۸/۴ ،c (۸/۶ ،d (۶/۸؛ برابر است با ⁄݄
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௨௨ߔ∆، نسبت به حالت مبناچگالی طیف توان سرعت تغییرات ) ١٠نمودار  ൌ 10݈ ଵ݃ሺߔ௨௨,௧௧ௗ ⁄௨௨,ߔ ሻ، دست پاییندر  های طولی مختلفدر موقعیت
ݔ̅که  هافینلت   a (۵/۲ ،b (۸/۴ ،c (۸/۶ ،d (۶/۸؛ برابر است با ⁄݄

  
  فرار لایه مرزی آشفتهبینی نویز لبهپیش

شده با استفاده از مدل بینیفرار لایه مرزی آشفته پیشنویز لبه
فرار مدل متر از لبه١برابر با  ݕ́راجر در فاصله عمودی  -تحلیلی امیت

با توجه به نمودار، حضور  نشان داده شده است. ١١نمودار  در
فرار لایه مرزی آشفته در ها منجر به کاهش نویز لبهفینلت
همچنین با افزایش فرکانس،  .بالا شده است های میانی وفرکانس

های بالا، به فرار افزایش یافته و در فرکانسمیزان کاهش نویز لبه
های پایین رسد. با این وجود، در فرکانسبل میدسی١٠مقدار حدود 

فرار بل در نویز لبهدسی٥/٢هرتز)، افزایشی در حدود ٣٠٠(کمتر از 
ساختارهای همدوس بزرگ مشاهده شده که ناشی از تشکیل 

. در ها استبین فینلت شدن جریاندر اثر کانالیزهفرکانس پایین 
در رابطه  [17]و همکاران کلارکشده با مشاهدات نهایت، رفتار دیده
در هنگام حضور  DU96‐W180فرار ایرفویل با تغییرات نویز لبه

  خوانی مناسبی دارد.ها همفینلت
  

  
راجر در  -شده با استفاده از مدل تحلیلی امیتبینیفرار پیشنویز لبه) ۱۱نمودار 
  متر١برابر با  ݕ́عمودی  فاصله
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  گیرینتیجه
یکی از منابع اصلی نویز  آشفته مرزی لایهفرار نویز لبه

 روی ایگستردههای گذشته مطالعات دههآیرودینامیکی بوده و در 
عنوان یک روش کنترل کارآیی فینلت به .است گرفته انجام آن

مختلف مطالعات فرار مورد بررسی قرار گرفت. غیرفعال نویز لبه
مشخصه نوسانات فشار  طول نشان داده که طیف فشار سطح،

جایی ساختارهای جابه سرعتو  بالدهانه  یسطح در راستا
مقادیر مهمی در تعیین نویز دوردست  فراردر محدوده لبه ایگردابه

گیری پارامترهای فوق از یک فرار هستند. برای اندازهناشی از لبه
صفحه تخت مجهز به سنسورهای فشار سطحی در دو راستای 
جریان و دهانه مدل استفاده شده است. همچنین، جهت مطالعه 

ج سنها، از جریاندست فینلتساختار جریان لایه مرزی در پایین
استفاده شده است. نتایج نشان داد که استفاده  بعدیسیم داغ یک
منجر به کاهش طیف  )۱۶/۰ ߜفواصل عرضی برابر با ها (از فینلت

های میانی و بالا و همزمان افزایش طول فشار سطح در فرکانس
های پایین و میانی مشخصه در راستای دهانه مدل در فرکانس

که برخورد جریان بالادست با  شده است. این بدان معنا است
شدن ساختارهای همدوس بزرگ شکستهنه تنها منجر به ها فینلت

ها از فضای بین فینلتعبور ساختارهای آشفته جریان نشده بلکه 
، منجر به ایجاد ساختارهای شدن جریانعبارت دیگر کانالیزهو یا به

سرعت تر شده است. همدوس فرکانس پایین با ابعاد بزرگ
و  سرعت متوسط، شدت آشفتگی ای،جایی ساختارهای گردابهابهج

ها نیز کاهش یافته دست فینلتچگالی طیف توان سرعت در پایین
ها، باعث توان نتیجه گرفت که عبور جریان از بین فینلتمی و

بینی کاهش انرژی ساختارهای جریان شده است. در نهایت، پیش
دهنده راجر، نشان -فرار با استفاده از مدل تحلیلی امیتنویز لبه

لایه مرزی آشفته فرار نویز لبهها در کاهش کارآیی مناسب فینلت
  ها است. نسدر محدوده وسیعی از فرکا

  
نویسندگان از گروه آیروآکوستیک دانشگاه بریستول تشکر و قدردانی: 

  واسطه پشتیبانی تجهیزاتی و علمی، کمال تشکر و قدردانی را دارند.به
این مقاله در زمان ارسال برای این نشریه، در هیچ نشریه  تاییدیه اخلاقی:

ن تکلیف قطعی در این ایرانی و غیرایرانی در حال بررسی نبوده و تا تعیی
  نشریه برای هیچ نشریه ایرانی و غیرایرانی دیگری ارسال نخواهد شد.

کننده هیچ گونه تعارضی بین هر یک از عوامل مشارکتتعارض منافع: 
  وجود ندارد.

 /نگارنده مقدمه عباس افشاری (نویسنده اول)،: سهم نویسندگان
اکبر دهقان (نویسنده دوم)، )؛ علی%٣٠تحلیلگر آماری (لی/پژوهشگر اص

محمدآبادی محسن دهقانی)؛ %٣٠(پژوهشگر اصلی/تحلیلگر آماری 
مجتبی  )؛%٢٠((نویسنده سوم)، پژوهشگر کمکی/نگارنده بحث 

 منشادی (نویسنده چهارم)، پژوهشگر کمکی/ تحلیلگر آماریدهقان
)٢٠%(.  

بریستول تامین شده ها توسط دانشگاه یزد و تمام هزینه منابع مالی:
  است.

  

  فهرست علایم

  (m)طول وتر 		ࢉ
  (m/s)سرعت صوت   ࢉ

  (Hz)فرکانس   ࢌ

  (m)ارتفاع ریبلت یا فینلت 		ࢎ

  انتگرال تابش   ࡵ

  (m)طول دهانه مدل   ࡸ

  ها در راستای دهانهتعداد میکروفون  ࡺ

  هاتعداد ثبت داده		࢘ࡺ
  N/m)2(نوسانات فشار در حوزه زمان   

  N/m)2(نوسانات فشار در حوزه فرکانس 		ࡼ
  (m)شعاع سوراخ فشار 		࢘

  (m)ها ها یا فینلتفاصله عرضی بین ریبلت		࢙

߭)شده با مقیاس دیوار فاصله عرضی بین ریبلتها نرمال		ା࢙ ⁄ఛݑ )  
   Hz)4/m2(Nچگالی طیف فشار دوردست 		ࡿ

  (m)فرار مدل ضخامت لبه		࢚

  (m/s) ایساختارهای گردابهجایی سرعت جابه		܋ࢁ

  (m/s)سرعت جریان آزاد 		ஶࢁ
࢛࣎   (m/s)سرعت اصطکاکی 		

  (m/s)سرعت در راستای جریان   ࢛
  (m)فاصله در راستای جریان از لبه حمله مدل 		࢞

  (m)فرار مدل فاصله در راستای جریان از لبه		́࢞

  (m)فاصله عمودی از سطح مدل 		́࢟

  (m)دهانه مدل  یمهدهانه از ن یفاصله در راستا  ࢠ́
  علایم یونانی

  jو  iبین دو سیگنال  شدهنرمال متقابل طیفی چگالی		,ࢽ
,ࢽ
   jو  iتابع همدوسی بین دو میکروفون 		

  (m)طول مشخصه در راستای دهانه مدل 		,ࢫ

  (m)ضخامت لایه مرزی 		ࢾ
  (m)جایی لایه مرزی ضخامت جابه		∗ࢾ

  j (m)و  iفاصله بین دو میکروفون 		ࣁ

  (m)شده فاصله تصحیح		࣌
࣐   j (rad)و  iفاز چگالی طیفی متقابل نوسانات فشار بین دو سیگنال 		
  i  Hz)4/m2(Nچگالی طیفی خودکار نوسانات فشار میکروفون 		ࢶ

		ࢶ
 jو  iچگالی طیفی متقابل نوسانات فشار بین دو میکروفون 

Hz)4/m2(N  
  (Hz	rad)ای فرکانس زاویه		࣓

  

  پیوست
، ߪشده فاصله تصحیح ،راجر -تیام یلیمدل تحل با توجه به

  شود.صورت زیر تعریف میبه

ߪ ൌ ඥ́ݔଶ  ଶߚ				,ଶݕଶ́ߚ ൌ 1 െ ܯ				,ଶܯ ൌ ܷ ܿ⁄ 		
ܫصورت ، بهܫهمچنین انتگرال تابش،  ൌ ଵܫ  تعریف شده که  ଶܫ

فرار و لبه حمله ترتیب پخش امواج آکوستیکی حول لبهبه ଶܫو  ଵܫ
نمایند. در ادامه با تعریف پارامترهای زیر، انتگرال سازی میرا مدل

  تابش قابل محاسبه است.
ഥܭ ൌ

ఠ

ଶ
ഥ௫́ܭ			, ൌ

ఠ

ଶౙ
ഥ௭́ܭ			, ൌ ߙ			,0 ൌ ܷ ୡܷ,⁄ 					

ߤ̅ ൌ ܯഥܭ ⁄ଶߚ , ߢ̅ ൌ ට̅ߤଶ െ ഥ௭́ܭ
ଶ
ଶൗߚ 		

  برابر است با: ଵܫ
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