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Icing is a common issue in blowers, wind turbines and flying vehicles. This phenomenon has 
a great impact on reducing aerodynamic performance, increasing noise pollution and 
imposing extra load on the structure. In this article, the effect of icing on the aerodynamic and 
aeroacoustic performance of the Naka-0012 airfoil has been studied. Transient and three-
dimensional Navier-Stokes equations have been used for aerodynamic prediction. Sound 
wave is calculated using Fox-Williams and Hawkins equations. Simulation of eddies has been 
done using LES method and WALE subgrid scale model. First, all calculation methods have 
been validated using experimental data. Then the effect of icing on airfoil performance has 
been studied. Flow vortices have been studied and sound production mechanisms 
corresponding to these vortices have been identified. The results show that icing reduces the 
lift force by 9.7% and increases the drag force by 3.8 times. In the range of maximum human 
hearing sensitivity (one to five kHz), the average amount of sound increase is around 9 dB, 
which is a significant amount in terms of noise pollution. The increase in sound caused by 
icing can be used to identify and deal with this phenomenon faster and reduce its risks. 
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یخ بررسی   و  تاثیر  ایرودینامیک  بر  زدگی 
 ایروآکوستیک ایرفویل 

 
   1احسان بشتالم ،  * 1حمیدرضا کاویانی 

 ، ایران دانشگاه ملایر  ،کده فنی و مهندسیهندسی مکانیک، دانشمگروه  1

 
 

 چکیده 
مسالهیخ توربینزدگی  در  متداول  دمندهای  بادی،  نقلیه  های  وسایل  و  ها 

می ایرودینامیکی،  پروازی  عملکرد  کاهش  بر  زیادی  تاثیر  پدیده  این  باشد. 
افزایش آلودگی صوتی و اعمال بار اضافی بر روی سازه دارد. در این مقاله تاثیر  

ای یخ ایروآکوستیکی  و  ایرودینامیکی  عملکرد  بر  ناکازدگی  مورد    0012-رفویل 
بعدی  است. برای حل ایرودینامیکی از معادلات گذرا و سهمطالعه قرار گرفته  

معادلات  -ناویر  از  استفاده  با  صوت  محاسبه  است.  شده  استفاده  استوکس 
ها با استفاده  سازی گردابهویلیام و هاوکینز صورت گرفته است. شبیه-فاکس

انجام شده است. ابتدا تمامی    WALEو مدل مقیاس زیر شبکه    LESاز روش  
دادهروش از  استفاده  با  محاسباتی  شدههای  اعتبارسنجی  تجربی  اند.  های 

ایرفویل مطالعه شده است. گردابهسپس اثر یخ های جریان  زدگی بر عملکرد 
ها های تولید صوت منطبق بر این گردابهاند و مکانیسممورد مطالعه قرار گرفته

زدگی باعث کاهش نیروی برآ به  دهد که یخنتایج نشان میاند. شناسایی شده
حداکثر    شود. در بازه برابری نیروی پسا می  8/3درصد و افزایش    7/9مقدار  

حساسیت شنوایی انسان )یک تا پنج کیلوهرتز( مقدار متوسط افزایش صوت  
باشد که از نظر آلودگی صوتی مقدار قابل توجهی  بل میدسی  9نیز در حدود  

تر  تواند برای شناسایی و مقابله سریعزدگی میاز یخ. افزایش صوت ناشیاست
 با این پدیده و کاهش خطرات ناشی از آن مورد استفاده قرار گیرد. 

 LES  ،WALEیخ زدگی، ، ایرفویل ،  ایروآکوستیک :هاکلیدواژه 
 
 

 07/1401/ 10تاریخ دریافت: 
 22/03/1402تاریخ پذیرش: 

 kaviani@malayeru.ac.ir-ahrنویسنده مسئول: *

 مقدمه   - 1
های بادی در مناطق سردسیر با خطرات  درصد توربین 30بیش از 

. وسایل پرنده نیز همانند پهپادها در  1]2 ,[  زدگی روبرو هستندیخ
زدگی با  . پدیده یخ3][  شوندزدگی میاری خود دچار یخ شرایط ک 

باعث تغییر شکل ایرفویل شده   تشکیل لایه یخ بر روی سطح بال
و عملکرد ایرودینامیکی و ایروآکوستیکی آن را تحت تاثیر قرار  

زدگی بر ضرایب ایرودینامیکی بستگی زیادی به دهد. تاثیر یخمی
و امکان اتصال مجدد جریان   رفتار ایرفویل در شرایط واماندگی،

یخ  ناحیه  در پشت  شده  یخجدا  دارد.  میزده  ازدگی  نرژی  تواند 
. یخ  4][  درصد کاهش دهد  22  تولیدی توربین بادی را سالانه تا

می نیروی  زدگی  باعث کاهش  نیز  دوبعدی  ایرفویل  برای  تواند 
  درجه، و افزایش   8درصد، کاهش زاویه واماندگی تا    40برآی تا  

 . 6 ,5][ درصد شود 35نیروی پسا تا 
پیش در شبیه بر  آشفتگی  مدل  عددی،  اثرات  سازی  دقیق  بینی 

زدگی تاثیر زیادی دارد. بیشتر تحقیقات عددی در این زمینه یخ

متوسط گیری شده   ناویر استوکس  از معادلات  استفاده  رَنز   -با 
(RANS( با فرض بوزینسک)Boussinesq،)    انجام شده است. در

معادله یک  مدل  بین  )-اسپالارتای  این  و SAآلماراس   )
کیدومعادله  برشی  تنش  انتقال  )-ای  در  k-ω SSTامگا   )

گردابهپیش  رفتار  میبینی  محبوب  بسیار  جریان  و  های  باشد 
 زدگی با استفاده تقریبا دو سوم تحقیقات انجام شده در زمینه یخ

ها هزینه محاسباتی . این روش 7][  از این دو مدل انجام شده است 
دارند   زیرا  کمی  دارند،  توجهی  قابل  محاسباتی  خطای  ولی 

برای جریان برشی همگن    RANSهای آشفتگی در معادلات  مدل
شوند. در جریان برشی همگن نسبت سرعت تولید به کالیبره می 

اغتشاش انرژی جنبشی    8/1تا    4/1تقریبا بین  (  𝑃𝑘 /𝜀)  اتلاف 
رفویل  . در هنگام جدایش لایه مرزی در نزدیکی سطح ای8][  است 

. در  9][  رسدبرابر می   4تا    3به حدود    یابد، واین نسبت افزایش می
ها مقدار تنش برشی و قدرت جدایش را کمتر  این شرایط این مدل 

میا تخمین  واقعی  مقدار  شکل 1]0[  زنندز  دلیل  همین  به   .
شود. ها، مقیاس طولی و قدرت آنها درست محاسبه نمی گردابه 

بینی شده با شرایط واقعی متفاوت  ش در نتیجه الگوی جریان پی
این شرایط   در  آمده  بدست  ایرودینامیکی  و ضرایب  بود  خواهد 

نمی اعتماد  یخقابل  شرایط  در  مدلباشند.  آشفتگی زدگی  های 
ضریب برآ و زاویه واماندگی را کمتر از    RANSجبری در معادلات  

 .3 ,11][ کنندبینی میر واقعی پیش مقدا
باعث استقبال پژوهشگران    RANSعادلات  نواقص ذکر شده در م

اکبال و همکارانش  LESاز روش   از    1]2[  شده است.  با استفاده 
شبکه اسماگورینسکی به مطالعه -و مدل مقیاس زیر   LESروش  

زدگی پرداختند. ایشان در شرایط یخ  NACA0012صوت ایرفویل  
یخ  شکل  ایجاد  نرم برای  از  استفاده    FENSAP-ICEافزار  زدگی 

نمودند. در آن تحقیق محاسبات آکوستیکی با استفاده از روش 
( انجام شد. نتایج نشان داد که FWHهاوکینگز )-فاکس ویلیامز

باعث  یخ صوت دسی   8/7زدگی  کلی  فشار  سطح  افزایش  بل 
OASPL  تغییر  می صوت  نمودار  پیک  فرکانس  همچنین  شود. 

ضرا می اعتبارسنجی  ایشان  تحقیقات  در  ایرودینامکند.  یک  یب 
 . 1]2[ زده صورت نگرفت ایرفویل یخ

ژانگ و  یخ   1]3[  ژیائو  ایرفویل  اثر  دو  بر  و   GLC305/212زدگی 
NLF0414/623   در آن تحقیق شکل قرار دادند.  را مورد مطالعه 

گلن اقتباس شد.  - زده از آزمایشات تونل باد ناساهای یخایرفویل 
ها به این نتیجه  شد. آن  انجام  LESسازی با استفاده از روش  شبیه

شکل  که  کلوینرسیدند  امواج  حباب -گیری  مرز  در  هلمهولتز 
شوند. از  بالا می  جدایش باعث پیک نوسانات فشاری در فرکانس 

های ادغام شده باعث نوسانات فرکانس پایین طرف دیگر گردابه 
شبیه کلوینهستند.  امواج  صحیح  مزایای  -سازی  از  هلمهولتز 

بینی پیش   در  RANS-LESهای ترکیبی  روش  است که   LESروش  
. در آن تحقیق از مدلسازی لایه مرزی  1]4[  آن دچار مشکل هستند
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استفاده شد و اعتبار سنجی آکوستیکی برای روش حل صورت 
 نگرفت.  

برای محاسبه صوت ناشی از    LESرغم عملکرد مناسبی روش  به
ای دارد. در  گیرانه ها، پیاده سازی این روش الزامات سخت گردابه 
شود. ها به دو دسته بزرگ و کوچک تقسیم میگردابه   LESروش  
شبیه گردابه  مستقیم  بصورت  بزرگ  میهای  اثر  سازی  و  شود 
اعمال می گردابه  زیرشبکه  از مدل  استفاده  با  شود. های کوچک 

روش   دقت  خطا  LESبنابراین  گسستهبه  از  ناشی  و ی  سازی 
بسته است. به همین دلیل برای  زیرشبکه وا ی ناشی از مدلخطا 

  ایجاد شبکه  -1اطمینان از دقت نتایج دو نکته باید رعایت شود: 
شبیه  برای  مناسب  حداقل  محاسباتی  انرژی    90سازی  درصد 

مستقیم   بصورت  از  -2توربولانسی،  استفاده  با  خطا  تحلیل 
 های تجربی.داده 

اشاره شد، مواردی وجود داشت   بدان  قبلی که  که در تحقیقات 
می نتایج  قطعیت  عدم  افزایش  مدل   -1شد:  باعث  از  استفاده 

عدم استفاده -2جریان لایه مرزی برای کاهش هزینه محاسباتی.  
سازی مستقیم از شبکه مناسب در خارج لایه مرزی، برای شبیه

تلاطم.    90حداقل   انرژی  اعتبارسنجی    -3درصد  در  نقص 
ت در  همچنین  ایروآکوستیکی.  یا  قبلی ایرودینامیکی  حقیقات 

این شناسایی گردابه  از  بود. هدف  شده  انجام  موجز  بصورت  ها 
سازی جریان حول ایرفویل  پژوهش کاهش عدم قطعیت در شبیه

پدیدهیخ بیشتر  شناخت  و  ممکن(  جای  )تا  های زده 
 باشد.ایرودینامیکی و ایروآکوستیکی مرتبط با آن می

رسنجی انجام  به همین خاطر در این پژوهش در سه مرحله اعتبا
)شکل   است  و 1شده  ایرودینامیکی  محاسباتی  نتایج   :)

ناکا ایرفویل  برای  اعتبارسنجی    0012-ایروآکوستیکی  تمیز 
یخ می فرم  نتایج حل خواهد شوند.  بر  اثر زیادی  ایرفویل  زدگی 

از آزمایشات تجربی  گذاشت. به همین خاطر شکل بدست آمده 
می استفاده  ناسا  باد کرایوژنیک  ضرایب  گ تونل  آن  از  پس  ردد. 

یخ  ایرفویل  برای  داده ایرودینامیکی  با  تجربی  زده  های 
شوند. همچنین سعی شده است تا بطور کامل  اعتبارسنجی می 

الزامات شبکه محاسباتی )موجود در مراجع معتبر( برای اجرای  
رعایت شود. محاسبه امواج صوتی با استفاده از روش   LESروش 
هاوکینز  -فاکس و  میویلیام  توضیحات  انجام  ادامه  در  شود. 

 بیشتر در مورد نحوه انجام کار ارایه شده است. 

 معادلات حاکم   - 2
 ویلیامز و هاوکینز - معادلات آکوستیکی فاکس   - 1-2

نامیده   FWHهاوکینز )که به صورت مخفف  -روش فاکس ویلیامز
شود( یک فرم از معادلات تشابه اکوستیکی لایتهیل است که می

می  بکار  صوت  محاسبه  معادله  برای  چپ  سمت  یا    FWHرود. 
( به فرم معادله موج است که بر نوسانات فشاری اعمال  1معادله )

 شده است. 

 
 زدهمراحل طی شده جهت استخراج صوت ایرفویل یخ   ( 1شکل  

  
های صوتی مختلف را تشکیل ( مکانیسم1سمت راست معادله )

توسط  می آمده  بدست  اطلاعات  با کمک  محاسبه    LESدهد که 
 : 1]5[ شودمی

1

𝑎0
2

𝜕2𝑝′

𝜕𝑡2
− 𝛻2𝑝′ =

𝜕2

𝜕𝑥𝑖𝜕𝑥𝑗
{𝑇𝑖𝑗𝐻(𝑓)}

−
𝜕

𝜕𝑥𝑖
{(𝑃𝑖𝑗𝑛𝑗

+ 𝜌𝑢𝑖(𝑢𝑛 − 𝑣𝑛)) 𝛿(𝑓)}

−
𝜕

𝜕𝑡
{(𝜌0𝑣𝑛

+ 𝜌(𝑢𝑛 − 𝑣𝑛))𝛿(𝑓)} 
 

(1) 

مرز برای   بر روی  فشاری  نوسانات  انتگرال  های محاسبه صوت، 
شود )مجموع صوت با محاسبه  میمحاط بر منابع صوتی محاسبه  

می بدست  فشاری  نوسانات  فوقمجموع  روابط  در    𝑢𝑛  آید(. 
 H(f)  ت عمود بر سطح انتگرال گیری است،سرعت سیال در جه

هویساید  سطح     𝑣𝑛،  ( Heaviside)  تابع  ال گیری انتگرسرعت 

بیانگر مقدار    0تابع دلتای دیراک است. زیرنویس   δ(f)   است و
)'( بیانگر اختلاف مقدار متغیر در   متغیر در جریان آزاد و پریم 
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 1402مرداد  ،  08، شماره  23دوره    مهندسی مکانیک مدرس  ماهنامه علمی 
 

باشد. نیز تانسور تنش لایتهیل می 𝑇𝑖𝑗 میدان با جریان آزاد است.
روش این  در خصوص  بیشتر  و    جزییات  ویلیام  فاکس  توسط 

 یه شده است. ارا  1]5[ هاوکینز
 LESمعادلات ایرودینامیکی    - 2-2

های پر طرفدار در حل میدان جریان متلاطم روش یکی از روش
LES  در  می گردابه  LESباشد.  مستقیم رفتار  بطور  بزرگ  های 

اثر گردابه محاسبه می  از مقیاس  شود و  های کوچک با استفاده 
یا   شبکه  می  SGSزیر  مدل گرانروی گردابه 1]6[  شودمدل  های  . 

های شناخته شده یکی از مدل  WALEمحلی منطبق با دیواره یا  
اشد.  بهای موجود در مقیاس زیرشبکه میبرای تخمین اثر گردابه

رینولدز    ای طراحی شده تا رفتار مجانبی تنش بگونه  WALEمدل  
دیوارها   نزدیک  مدل    (  𝑦3) را  خوبی  مدل به  دیگر  مزیت  کند. 

WALE    محاسبه گرانروی اغتشاشی𝜇𝑡 = برای جریان آرام لزج    0
غیر  می نواحی  در  جریان  صحیح  محاسبه  به  مساله  این  باشد. 

می  کمک  دمغشوش  قابلیت  این  مدلکند.  برخی  مانند ر  ها 
بر اساس مربع تانسور    WALEاسماگورینسکی وجود ندارد. مدل  

تانسور   و همچنین  برشی  تانسور تنش  و  است  گرادیان سرعت 
نشان داد که   1]7[  گیرد. علاوه بر این، نیکودچرخش را در نظر می 

می مدل  پدیدهاین  شبیهتواند  بخوبی  را  گذار  کند. های  سازی 
بیشتر   مدل  اطلاعات  مورد  مرجع  WALEدر  شده    1]7[  در  ارایه 

 است.

 انجام محاسبات   - 3
یخ  ایرفویل  برای صوت  تجربی  داده  وجود  برای    زده،بعلت عدم 

محاسباتی  روش  اعتبارسنجی  مرحله  در سه  اطمینان،  افزایش 
 انجام شده است: 

 تمیز    0012-اعتبارسنجی نتایج ایرودینامیکی برای ایرفویل ناکا   -1

ناکا  -2 ایرفویل  برای  ایرودینامیکی  نتایج   0012- اعتبارسنجی 
 زده  یخ

ناکااعت  -3 ایرفویل  برای  ایروآکوستیکی  نتایج   0012-بارسنجی 
 تمیز 

ناکا  ایرفویل  برای  ایروآکوستیکی  محاسبات  نهایت   0012- در 
ها و آنها بر صوت مورد بررسی شود و نوع گردابهزده انجام مییخ

می  شبیهقرار  برای  نرمگیرد.  از  نسخه  سازی  فلوئنت   2022افزار 
ه بزرگترین گردابه در لایه مرزی دارای  استفاده شده است. از آنجا ک 

رود همین گردابه در  احتمال می  قطری به اندازه لایه مرزی است،
شود خ مشاهده  مرزی  لایه  از  در  1]8[  ارج  خاطر  همین  به   .

اندازه طول لایه مرزی  سازی طول اسپن حداقل بایستی به  شبیه
یه مرزی  برابر طول لا  3. در این تحقیق طول اسپن حدود  1]9[  باشد

در نظر گرفته شده است. این مقدار معادل ده درصد طول وتر است  
 (. 1باشد )جدول مقداری متداول می LESکه در تحقیقات 

ت و کاهش دقت استفاده از مدل دیواره باعث افزایش عدم قطعی
. به همین جهت در این پژوهش از حل 20][  شودمحاسبات می

استفاده مرزی  لایه  در  جریان  به   مستقیم  توجه  با  است.  شده 
روش فاصله حساسیت  به  بیهای محاسباتی  بر  های  بعد شبکه 

  z)راستای جریان( و    x)عمود بر دیواره(،    yروی دیواره درجهت  
 )عمق میدان( بایستی مقادیر مناسبی برای آنها اختیار شود.  

متوسط    با   +Δ𝑦مقدار  برای    25/0برابر  است.  شده  انتخاب 
در  شبیه مرزی  لایه  جریان  شبکه    20تعداد    LESسازی  لایه 

لایه شبکه تا فاصله   3-5. همچنین حداقل  1]6[  شودپیشنهاد می
Δ𝑦+ ≤ . پس از اولین ردیف، بیست  21][  پیشنهاد شده است  10

لایه شبکه با نسبت رشد یک و سه دهم بصورت ساختار یافته 
از  ایجاد   قبل  تا  ترتیب  بدین  است.  +Δ𝑦شده  ≤ لایه  10 هشت 

لایه تا قبل از شروع پروفایل لگاریتمی  13شود )شبکه ایجاد می
ایجاد شده است(. مقدار    30برابر با   +Δ𝑦سرعت، در فاصله تقریبی  

Δ𝑥+  وΔ𝑧+  مطالعاته براساس  نیز  تحقیق  این  در  شده  انتخاب 
 (. 1 باشد )جدوله کارانه میقبلی صورت گرفته، محافظ

 
مرزی    LESتنظیمات شبکه    (1جدول   لایه  سازی مستقیم  شبیه  برای 
 ایرفویل

 زاویه حمله  اسپن به وتر  +𝚫𝒚+ 𝚫𝒙+ 𝚫𝒛 مرجع

 - 5/2تا  5/12 164/0 30 45 8/0 22][گالگو و همکاران 

 4صفر تا  1/0 20 15 1 23][جواهر و همکاران 

 5 1/0 20 60 5/0 24][ولف و لیلی 

 8 1/0 20 34 1/1 25][وانگ و همکاران 

 3/7 05/0 36 - - 20][منتر و همکاران 

 صفر 0641/0 35 60 8/0 26][رامسی و نیشینو 

 8/10 1/0 07/9 11/14 25/0 تحقیق حاضر

  
حل   نتایج  بر  شبکه  پارامترهای  تاثیر  مطالعه  و  LESدر  مقدم   ،

به این نتیجه رسیدند که افزایش تراکم نقاط شبکه    27][  گارون
شود و هر روش عددی در شبکه لزوما باعث بهتر شدن نتایج نمی

می جواب  بهتر  به مشخصی  توجه  با  و  خاطر،  همین  به  دهد. 
تا LESبر بودن محاسبات آکوستیکی در  زمان ، سعی شده است 

شبکه   تنظیمات  برای  معتبر  مراجع  پیشنهادی  پارامترهای 
سلول  اندازه  مرزی  لایه  از  خارج  در  شود.  بایستی  استفاده  ها 

حداقل  بگونه تا  باشد  گردابه   90ای  از  مستقیم   هادرصد   بطور 
شوندشبیه برای 21][  سازی  مختلفی  مقادیر  منظور  این  برای   .

∆نسبت 

𝛿
 δ(، جایی که 2در تحقیقات پیشنهاد شده است )جدول  

و   مرزی  لایه   این   در.  باشدمی  شبکه  ی هاسلول   اندازه  ∆ طول 
∆ نسبت   بیشینه  مقدار  تحقیق

𝛿
برابر    ایرفویل  از  دور    5/ 5در نقاط 

باشد که بر اساس مراجع معتبر در این زمینه مقدار قابل قبولی می
 (.  2شود )جدول محسوب می 

( به طول  C-Typeسی )-برای شبیه سازی جریان، میدان حل نوع
ر استفاده شده است )شکل  چهل برابر و عرض بیست برابر طول وت

2.) 
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 خارج از لایه مرزی  LESمقدار پیشنهادی برای ابعاد شبکه  (2جدول  

∆ مرجع

𝜹
 هندسه مورد مطالعه 

 ایرفویل و بال هواپیما  13 28][چپمن 

 کانال  10 29][پیوملی و همکاران 

 کانال  11 30][تاکر و دیویدسون 

 ایرفویل  5/5 تحقیق حاضر 

 
های تجربی اعتبارسنجی ایروآکوستیکی ایرفویل تمیز از دادهبرای  
ایرفویل ناکا  31][  ت آمده توسط بروکس و همکارانبدس - برای 
لنگلی  -استفاده شده است. شدت اغتشاش در تونل باد ناسا   0012

دهد تا صوت  یک صدم درصد )یک ده هزارم( بوده که اجازه می 
اچیز در نظر گرفته  چهارقطبی ناشی از اغتشاش جریان ورودی ن

 72/45سانتیمتر، طول اسپن برابر با    54/2شود. طول وتر ایرفول  
متر بر    3/71درجه و سرعت جریان    8/10سانتیمتر، زاویه حمله  
بدین ترتیب عدد رینولدز جریان در حدود    ثانیه انتخاب شده بود.

 آید. بدست می 2/0و عدد ماخ برابر با    123980

 

 

 
شبکه ایجاد شده در لایه مرزی )بالا(، اطراف ایرفویل )وسط( با    ( 2شکل 

تغییر تدریجی ابعاد سلولهای شبکه از ناحیه نزدیک به ناحیه میانی، و کل  
 میدان )پایین( 

 
محل دریافت کننده صوت براساس اطلاعات ارایه شده در گزارش 
در   میکروفن  اساس  براین  است.  شده  انتخاب  تجربی  آزمون 

فرار در   =21/1yفاصله   لبه  در بالای  قرار داده   متری  وسط اسپن 
از گام زمانی    . بخاطر افزایش همگرایی حل عددی،31][  شده است 

برای محاسبات استفاده شده است. از معیار همگرایی  1.99×6-10
ها استفاده شده است. با توجه به  یک هزارم برای کلیه باقیمانده

هر    تکرار در  3-4در برخی مراجع    LES-WALEپرهزینه بودن روش  
. در این پژوهش از بیست تکرار  20][ گام زمانی توصیه شده است 

 ده است.  در هر گام زمانی بهره گرفته ش
یخ و شکل  ایرودینامیکی  عملکرد  بر  زیادی  تاثیر  زدگی 

ایروآکوستیکی پره دارد. به همین خاطر در این تحقیق از شکل 
ناسا باد  تونل  آزمایشات  از  آمده  بدست  برای -دقیق  لویس 

ایرفوییخ ناکازدگی  است   0012-ل  شده  شکل 32][  استفاده   .
حمله  یخ زاویه  در  ایرفویل  س  4زدگی  بر    11/58رعت  درجه،  متر 

  20درجه سلسیوس، قطر میانه حجم قطرات    - 78/7ثانیه، دمای  
 دقیقه  5گرم در متر مکعب، در طی مدت    1/2میکرومتر و رطوبت  

زده  تمیز و یخ   0012-ایرفویل ناکا  3بدست آمده است. در شکل  
   نمایش داده شده است.

 نتایج محاسبات   -4
 ایرودینامیکی نتایج محاسبات    - 1-4

داده بایستی  ایروآکوستیکی  محاسبات  انجام  از  های قبل 
را   4ایرودینامیکی همگرا شوند. شکل   آیرودینامیکی  همگرایی 

و ابوت   32][  های تجربی براگدر کنار دادهبرای ضریب نیروی برآ 
دهد. یخ زدگی باعث کاهش حدود  نشان می   33][  و وان دن هوف

ایرفویل    7/9 محاسبات  است.  شده  برآ  نیروی  ضریب  درصدی 
زده مقداری دیرتر همگرا شده است، اما در هر دو مورد انطباق  یخ

ارزیابی می شود. بعلت عدم  نتایج تجربی و محاسباتی مناسب 
یخ ایرفویل  پسای  ضریب  برای  تجربی  داده  امکان  وجود  زده، 

  8/3افزایش    LESبارسنجی آن وجود نداشته است. در روش  اعت
زدگی بدست آمده است.  برابری ضریب نیروی پسا نیز در اثر یخ

برابری   2/4( افزایش  LEWICEبا استفاده از کد لوایس )    32][براگ  
را برای نیروی پسا بدست آورده است. لازم به ذکر است که براگ  

رم ساده شده آن در محاسبات زدگی، از ف بخاطر پیچیدگی شکل یخ 
استفاده نموده و اختلاف نتایج بخاطر اختلاف روش محاسباتی 

 زدگی طبیعی است. و هندسه یخ

 
 زده در حالت تمیز و یخ  0012-شکل ایرفویل ناکا  ( 3شکل  
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  4در زاویه حمله    0012-مقایسه ضریب نیروی برآی ایرفویل ناکا  ( 4شکل  
 درجه 

 

 
های ایجاد شده در اثر ناپایداری لایه مرزی آرام در اطراف  گردابه   ( 5شکل  

 تمیز  0012-ایرفویل ناکا

  
گردابه مطالعه  )برای  کیو  معیار  از  جریان  (  Q-Criterionهای 

( معیار کیو  Huntاستفاده شده است. با توجه به تعریف هانت )
چرخش کند که مولفه  ها را به عنوان مناطقی تعریف میگردابه 

ا بیشتر  آن  نرخ کرنش  از  مشاهده  . گردابه34][ست  جریان  های 
اثر ناپایداری لایه مرزی ایرفویل تمیز ایجاد    5شده در شکل   در 

این گردابه  پژوهشگران  برخی  است.  امواج شده  از جنس  را    ها 
 .35][ اندشلیختینگ دانسته-تولمن

ط مشخص شد که در شرای  35][  ر تحقیقات پاولی و همکارانشد
این گردابه جریان  رژیم  از  میرا  مشخصی  سپس  و  سرریز  های 

پایدار گفته می اولیه، حباب  به حباب  در آن صورت  )که  شوند 
شوند شود( یا بدون میرایی به پایین دست جریان منتقل میمی

شود(. در حباب ناپایدار گفته می   )در آن صورت به حباب اولیه، 
ده ریزش گردابه از لایه مرزی شرایط حباب ناپایدار، اصطلاحا پدی

دهد.  ( رخ میLaminar Boundary Layer Vortex Sheddingآرام )
تواند باعث انتقال لایه مرزی آرام به در نهایت حباب ناپایدار می 

ها در  ( شود. این گردابهTurbulent Boundary Layerمغشوش )
گردابه  )کنار  فرار  لبه  ضخامت  از  ناشی   Trailing Edgeهای 

Bluntness  از مکانیسم  سه  صوت    7(  تولید  اصلی  مکانیسم 
 .36][ (5دهند )شکل کی را تشکیل می آیرودینامی

های ایجاد شده در اطراف ایرفویل را که با استفاده  گردابه 6شکل  
مقدار   دارای  )سطوح  کیو  معیار  ثانیه(    95/3×610از  مجذور  بر 

 دهد.  بدست آمده است، نشان می

 
های ایجاد شده در اثر تعامل لایه مرزی مغشوش و جریان  گردابه   ( 6شکل  

ناکا ایرفویل  در  یخ 0012-آزاد  و  )بالا(  عادی  حالت  برای  با  ،  )پایین(  زده 
 )بر ثانیه( 95/3×610کیو -استفاده از معیار

 
یخ  ایجاد  یک  با  و   ناحیهزدگی،  پایین  در  مغشوش  سرعت  کم 

شود. بالای ایرفویل در نزدیکی لبه حمله )در پشت یخ( ایجاد می 
"گیره به  معروف  همدوس  گردابه  ایرفویل،  دو  هر  سر"  در 

(Hairpin( که شکل امگا )Ω،دارد )    (. 6قابل مشاهده است )شکل
مغشوش گردابه گیره  مرزی  لایه  و  آزاد  جریان  مقابل  اثر  از  سر 

ها دیرتر  شود. به همین خاطر در ایرفویل تمیز این گردابه یجاد می ا
یخ ایرفویل  ایرفویل  از  مرزی  لایه  )چون  است  تشکیل شده  زده 

 تمیز در نزدیکی لبه حمله مغشوش نیست(.  

-2( که به  Lift-upبرخواستن )  -1سر سه مرحله دارد:  گردابه گیره 
)پ آخر  Ejectionرتاب  در  و   ،)3 -( تخریب.  Burstingانفجار  یا   )

برد و پس از آن زیرلایه لزج انفجار کلا لایه مرزی را از بین می
(layer-Viscous subمجددا ایجاد می )در مرحله انفجار  37][ شود .

 ( سرعت  پر  جت  یک  تخریب،  میSweepیا  ایجاد  که  (  شود، 
شکل زمینه گیر ساز  گردابه  میگیری  بعدی  چرخه سر  این  شود. 

ها پشت سر هم تکرار  تواند مجددا ادامه پیدا کند و این گردابهمی
سر شکل گیره   LES(. در حل  6شود )بردارهای قرمز رنگ در شکل  

ها بصورت نصف شده بدست آمده  در وسط بطور کامل و در کناره 
)با توجه به شرط مرزی است، که د ر صورت تکرار عرضی شکل 

 شود. سر کامل می تقارن( شکل گیره 
کلوینگردابه  شکل  -های  در  نیز  شده  6هلمهولتز  اند. مشخص 

کلوین کم -ناپایداری  سیال  بین  برشی  تنش  بخاطر  هلمهولتز 
جدایش حباب  )یا  دیواره  نزدیک  یخ - سرعت  ایرفویل  با  در  زده( 

ها بخاطر داشتن جاد شده است. این گردابهجریان آزاد پرسرعت ای
 ساختارهای کوچک در صوت فرکانس بالا تاثیر گذار هستند.  
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که با مقادیر سرعت    0012-خطوط میدان جریان حول ایرفویل ناکا  ( 7شکل  

 زده )پایین( اند، برای ایرفویل عادی )بالا(، و یخ رنگ آمیزی شده 

 
دو گردابه گیره  ترکیب  کههمچنین  یک گردابه    سر  ایجاد  باعث 

است.   شده  داده  نمایش  مشکی  بردار  با  است،  شده  بزرگتر 
گردابهگردابه  ترکیب  از  حاصل  بزرگتر  صوت های  بر  اولیه  های 

 فرکانس پایین تاثیر گذار هستند.
اند خطوط جریان که با مقادیر سرعت رنگ آمیزی شده  7در شکل  

 حول لبه فرار ایرفویل نشان داده شده است.  
در ایرفویل تمیز جدایش جریان در    شود، همانطور که مشاهده می

اتفاق   حمله  لبه  از  وتر  چهارم طول  یک  در فاصله  بالایی  سطح 
زدگی، دو حباب جدایش بلافاصله پشت افتد. اما هنگام یخ می

شود. علاوه بر دو حباب  یخ در بالا و پایین ایرفویل تشکیل می
یخ به شکل  بسته  حباباصلی،  نیز می زدگی  دیگری  تواند های 

مشخصه   طول  شود.  تشکیل  حمله  لبه  در  فرعی  بصورت 
های اصلی به فاصله طی شده برای اتصال مجدد جریان به  حباب 

سطح بستگی دارد. در این مورد اتصال مجدد در سطح بالایی پس  
تر اتفاق  درصد طول وتر و در سطح پایینی اندکی عقب   21از طی  

 افتد.می
شکل   بی   8در  فشار  ناکاضریب  ایرفویل  حول  تمیز   0012- بعد 

های باتی و داده نمایش داده شده است. انطباق بین نتایج محاس 
 شود. مناسب ارزیابی می  32][ تجربی براگ

بی  9در شکل   فشار  ناکا ضریب  ایرفویل  حول  زده  یخ   0012-بعد 
با اعداد   9نمایش داده شده است. نقاط تعیین کننده در شکل  

اند و محل متناظر این نقاط بر روی سطح ده مشخص شدهیک تا  
ایرفویل نیز مشخص شده شده است. هنگامی که جریان به یک 

کند )نقاط  زدگی با برجستگی شاخ مانند برخورد میمانع مانند یخ
یابد، سپس با ادامه  ( ابتدا فشار در مقابل مانع افزایش می6و    1

لی در پشت این مانع  جریان به پایین دست، یک افت فشار مح 
روی ایجاد می  بر  قبلا  دیگری که  در تحقیقات  پدیده  این  شود. 
کنندهبرجستگی تولید  یا  مصنوعی  روی  های  بر  گردابه  های 

ناکا  است   2001-ایرفویل  فراز و  38][  صورت گرفته، گزارش شده   .
 وجود دارد اما در نتایج  LESدر نتایج  6و  1فرود متناظر نقطه 

 
 درجه  4تمیز در زاویه حمله   0012-یب فشار ایرفویل ناکاضر  ( 8شکل  

 

 

 

 
 زده یخ  0012-توزیع فشار بر روی سطح ایرفویل ناکا ( 9شکل  

  
نمی دیده  میتجربی  که  تعداد  شود  بودن  ناکافی  بخاطر  تواند 

 های مورد استفاده در آزمایش باشد. سنجنده
بیانگر طول حباب جدایش در سطح بالایی  1-3فاصله بین نقاط 

در روش   بردار  می  LESایرفویل  با  )که  داده    11باشد  نیز نمایش 
داده در  مقدار  این  است(.  بردار  شده  با  آزمایشگاهی   10های 

می مشاهده  که  همانطور  است.  شده  داده  طول  نمایش  شود، 
 کمتر از روش تجربی است.  LESحباب جدایش در روش 

شود )اختلاف  این مساله در سطح زیرین ایرفویل نیز مشاهده می
تواند ها می(. مهم ترین دلیل این اختلاف 13و    12طول بین بردار  

سازی باشد. زبری سطح باعث  لحاظ نکردن زبری سطح در شبیه 
و شدت   اصطکاکی  پسای  نزدیکی افزایش ضریب  در  اغتشاش 

  

 

        

 
    

    
    

 

 
  

   
  

  

 
    

  

  
  

  

   

   

   

   

  

 [
 D

O
I:

 1
0.

22
03

4/
m

m
e.

23
.8

.4
55

 ]
 

 [
 D

O
R

: 2
0.

10
01

.1
.1

02
75

94
0.

14
02

.2
3.

8.
2.

8 
] 

 [
 D

ow
nl

oa
de

d 
fr

om
 m

m
e.

m
od

ar
es

.a
c.

ir
 o

n 
20

24
-1

2-
21

 ]
 

                             7 / 11

http://dx.doi.org/10.22034/mme.23.8.455
https://dorl.net/dor/20.1001.1.10275940.1402.23.8.2.8
https://mme.modares.ac.ir/article-15-64561-en.html


 ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ کاویانی و بشتالم        462  ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ  ــــــــــــــــــــــــ
 

 

 1402مرداد  ،  08، شماره  23دوره    مهندسی مکانیک مدرس  ماهنامه علمی 
 

می در39][  شودسطح  اغتشاش  شدت  افزایش  حمله   .  زوایای 
رف ایرفویل  درجه( باعث بهبود ضریب فشار در دو ط  5پایین )تا  

  LES. این مساله اختلاف فشار بین روش  39][  شودمی   0012-ناکا
کند. همچنین توجیه می  6-8و    1-3و روش تجربی را در نقاط  

افزایش شدت اغتشاش باعث بهبود رفتار ایرودینامیکی ایرفویل  
شود، ضریب برآ را افزایش داده و ضریب  یدر شرایط واماندگی م

می  کاهش  را  فشاری  گردابه پسای  قدرت  همچنین  های دهد. 
اندازه حب و  داده  را کاهش  از جدایش  نیز ناشی  را  اب جدایش 

در    11و    10. این نکته اختلاف بین اندازه بردار  40][  دهدکاهش می 
جیه کند.  تواند تودر سطح پایین را می  13و    12سطح بالا و بردار  

فشار در   منحنی  نسبی  همواری  باعث  اغتشاش  افزایش شدت 
می مکش  شدت سطح  از  )ناشی  ناگهانی  شیب  تغییر  و  شود 

م جریان  گردابه  بالای  قدرت  یا  نقطه  جدایش  را 8و    3انند   ) 
. شباهت رفتار حباب جریان در پشت یخ با 40][  دهدکاهش می 

به آن    5][  قبلیدگی جریان که در تحقیقات  حباب ناشی از وامان
 شود. اشاره شده بود، در این بررسی نیز دیده می

شکل   در  نقاط  )  9سایر  سکون  نقطه  بیانگر  های (، گردابه5نیز 
و    4(، و اتصال مجدد جریان ) 7و    2زده )گذرای پشت ناحیه یخ

زده بر روی های گذرای پشت ناحیه یخباشند. تاثیر گردابه ( می9
شود. بین ری کوچک مشاهده میمنحنی بصورت نوسانات فشا

یخ   6و    5نقطه   ناحیه  درون  کوچک  گردابه  مشاهده  یک  زده 
دیده    LESشود که نوسانات فشاری جزئی ناشی از آن در روش  می
به ذکر می است. لازم  در روش تجربی منعکس نشده  اما  شود، 

محدودیت  تجربی  آزمایش  که  جانمایی است  )مانند  هایی 
ها  ازه آنها( دارد که اجازه بررسی همه پدیدهسنسورها و ابعاد و اند

 ها را ندارد. دهد، اما تحلیل عددی این محدودیت را نمی
 نتایج محاسبات ایروآکوستیکی   - 2-4

از   SPL( یا  Sound Pressure Levelبرای بیان سطح فشار صوت )
در واحد    SPLشود.  بل استفاده مییک واحد لگاریتمی به نام دسی

نسبت میانگین    10بل، برابر است با ده برابر لگاریتم بر پایه  دسی
( که بصورت زیر  μPa 20فشار مربع به مربع فشار صوت مرجع )

 شود: بیان می

𝑆𝑃𝐿 = 10𝑙𝑜𝑔 (
𝐼

𝐼𝑅𝑒𝑓
) = 10𝑙𝑜𝑔 (

𝑝̂2

𝑝̂𝑅𝑒𝑓
2 ) (2) 

I قدر رابطه فو  =
p̂2

ρ0𝐶0
چگالی و  ρ0بیانگر شدت صوت است و    

𝑐0   .است استاندارد  هوای  در  صوت   میانگین   مجذورp̂سرعت 
فشار صوت مرجع برابر   𝑃𝑟𝑒𝑓( فشار صوت است و  rms)  مربعات

 است.    μPa 20با 

نتایج بدست آمده برای سطح فشار صوت ایرفویل تمیز در باند  
مقایسه   31][  تجربی بروکس و همکارانشایج  یک سوم اکتاو با نت
(. روند اطلاعات تجربی و نتایج محاسباتی 10شده است )شکل  

دارند، یکدیگر  با  مناسبی  و   انطباق  تجربی  مقادیر  بین  اما 
 درصد در فرکانس هزار و   13محاسباتی اختلاف )با مقدار بیشینه 

 
سوم باند اکتاو  سطح فشار صوت متوسط گیری شده با فیلتر یک    ( 10شکل  

 3/71درجه و سرعت باد    8/10تمیز در زاویه حمله    0012-برای ایرفویل ناکا
 متر بر ثانیه 

 
شود. دقت محاسبات صوت در فرکانس  ششصد هرتز( دیده می

تواند با کاهش ابعاد شبکه حل بهبود یابد. زیرا فرکانس بالا می
این صوت  ها نسبت عکس دارد. بنابرصوت با طول مشخصه گردابه 
های کوچک است. با افزایش تراکم فرکانس بالا ناشی از گردابه

سازی در روش جای مدل تر بیشتری بههای کوچک شبکه، گردابه 
LES   میشبیه میسازی  این  و  در  شوند،  نتایج  بهبود  به  تواند 

 شود. فرکانس بالا منجر  

تخمین سطح فشار صوت در فرکانس پایین بالاتر از مقدار تجربی  
تواند ناشی از کوچک بودن طول  میزده شده است. این مساله  

شبیه  در  در اسپن  باشد.  تجربی  آزمون  به  نسبت  سازی 
میدان  سازی شبیه معمولا  محاسباتی  هزینه  کاهش  برای  ها 

شود و  سازی میجریان در اطراف بخشی از اسپن ایرفویل شبیه 
می بخش فرض  سایر  در  جریاشود  رژیم  اسپن،  مشابه  های  نی 

جدول  می در  پنجم  )ستون  این   1باشد  بفرمایید(.  مشاهده  را 
میرایی گردابه  صحیح  محاسبه  عدم  باعث  راستای مساله  در  ها 

شود. در نتیجه صوت اسپن )جهت عمود بر صفحه نمایش( می
. 41][ شودقدار واقعی تخمین زده میدر فرکانس پایین بیش از م

شبیه  مساله،  این  رفع  می سازی  برای  اسپن  طول  )با کل  تواند 
 به بهبود نتایج کمک کند.  افزایش هزینه محاسباتی(

ار صوت در  مشخصات جریان ورودی نیز تاثیر قابل توجهی بر رفت
سازی . بنابراین برای افزایش دقت شبیه42][  فرکانس پایین دارد 

ای باد ورودی را استفاده نمود، که در  بایستی اطلاعات کتابخانه
د دردسترس نبوده است. در نهایت بخشی از اختلاف بین این مور

داده  متوجه  قطعیت  نتایج  عدم  ارایه  است.  آزمایشگاهی  های 
می تجربی  آزمایش  در  استفاده  مورد  وسایل  و  به روش  تواند 

دقت  به  مربوط  اطلاعات  متاسفانه  کند.  کمک  خطا  تحلیل 
در گزدستگاه  آنها  و کالیبراسیون  اندازه گیری  ت های  جربی ارش 

 ارایه نشده است. 31][ بروکس و همکارانش
ستیکی ایرفویل تمیز از  لازم به ذکر است که ابتدا برای حل آکو

زمانی 5  گام  × زمانی، 10−5 این گام  به  توجه  با  شد.   استفاده 
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بازه   تا  صوت  محاسبه  حل    10امکان  اما  آمد.  فراهم  کیلوهرتز 
 همگرا نبود. زده با گام زمانی فوق آکوستیکی ایرفویل یخ

ح  همگرایی  افزایش  جهت  همین  عددی،به  زمانی  ل  گام    از 
1.99 × استفاده شد. این گام زمانی امکان محاسبه صوت   10−6

دویست و پنجاه کیلوهرتز را نیز فراهم نمود )بعلت    تا فرکانس 
های بالاتر های بالا، دادهکاهش اهمیت مطالعه صوت در فرکانس

ست(. همانطور که قبلا هم گفته شد، از صد کیلوهرتز حذف شده ا
 11/58درجه و سرعت باد    4زدگی ایرفویل در زاویه حمله  شکل یخ 

محاسبات   خاطر  همین  به  است.  آمده  بدست  ثانیه  بر  متر 
زده نیز در همان شرایط انجام شده است.  آکوستیکی ایرفویل یخ 

 0012-زده ناکامقایسه بین سطح فشار صوت ایرفویل تمیز و یخ
 نمایش داده شده است. 11فیلتر یک سوم اکتاو در شکل با 

ایرفویل یخ  بازه فرکانسی بیشتر از  سطح فشار صوت  زده در کل 
ایرفویل  ایرفویل تمیز می از  آمده  روند کلی صوت بدست  باشد. 

تمیز  یخ ایرفویل  است.  متفاوت  کاملا  نیز  تمیز  ایرفویل  با  زده 
مقدار   با  را  خود  پیک  فرکانس    بلدسی  8/64اولین   4/6در 

کیلوهرتز ارایه نموده است. پیک بعدی نمودار ایرفویل تمیز در 
بل نمایش داده شده است  دسی  9/64هرتز با مقدار    1250فرکانس  

 کند.و پس از آن نمودار شیب منفی پیدا می
یخ  ایرفویل  برای  بیشینه  اما  مقدار  فرکانس دسی  66زده  در   بل 

افتاده   اتفاق  پانصد  و  مقدار  دوهزار  با  دوم  پیک    9/65است، 
  9/64بل در فرکانس هشت کیلوهرتز، و پیک سوم با مقدار  دسی
انسان  دسی گوش  کیلوهرتز.  نیم  و  دوازده  فرکانس  در  بل 

فرکانس  در  صوتی  آلودگی  به  متفاوتی  مختلف  حساسیت  های 
به   مربوط  حساسیت  بیشترین  و  تا  دارد  یک  کیلوهرتز   5بازه 

ازه مقدار افزایش صوت بطور متوسط حدود  . در این ب43][د  شومی
از آنها،  ها و صوت ناشیباشد. افزایش قدرت گردابهبل میدسی 9

ها زدگی پرهتر با پدیده یختواند برای شناسایی و مقابله سریع می
دمنده بالگردها،  بادی،  توربین  مانند  مورد  )در وسایلی   ).. و  ها 

 استفاده قرار گیرد.
خطر   ترتیب  این  افزایش    به  ایرودینامیکی،  عملکرد  کاهش 

فشار بر روی سازه(   آلودگی صوتی و مسایل جانبی )مانند افزایش
 .یابدکاهش می 

 
یک سوم باند اکتاو    سطح فشار صوت متوسط گیری شده در بازه   ( 11شکل  

درجه و سرعت باد    4زده در زاویه حمله  تمیز و یخ   0012-برای ایرفویل ناکا
 ثانیه متر بر   11/58

 گیری نتیجه  - 5
یخ تاثیر  بررسی  به  پژوهش  این  و  در  ایرودینامیک  بر  زدگی 

بعدی  پرداخته شد. معادلات سه  0012-ایروآکوستیک ایرفویل ناکا 
- استوکس برای حل ایرودینامیکی و روش فاکس -و گذرای ناویر 

سازی ویلیام و هاوکینز برای حل آکوستیکی استفاده شد. شبیه
  WALEو مدل مقیاس زیر شبکه    LESتفاده از روش  ها با اسگردابه 

صورت گرفت. ابتدا نتایج حل ایرودینامیکی برای ایرفویل تمیز و  
یخیخ شد.  اعتبارسنجی  کاهش  زده  باعث  درصدی    7/9زدگی 

های  برابری ضریب پسا گردید. گردابه   8/3ضریب برآ و افزایش  
شا تحقیق  این  در  ایرفویل  صوت  بر  گذار  تاثیر  و  مل  غالب 

های ناشی از پخی سر، گردابهشلیختینگ، گیره -های تولمنگردابه 
و گردابه فرار  این گردابه-های کلوینلبه  بودند.  در  هلمهولتز  ها 

ریزش گردابه از لایه مرزی آرام و تداخل -1قالب چهار مکانیسم  
-3  لایه مرزی مغشوش و تداخل آن با لبه فرار،-2آن با لبه فرار،  

نمودند. پس از  ت لبه فرار، ایجاد صوت می ضخام-4دایش و  ج
زده نیز  صوت ایرفویل یخ   اعتبارسنجی آکوستیکی ایرفویل تمیز،

های مورد محاسبه قرار گرفت. الگوی صوت و مقدار آن در فرکانس 
یخ  از  پس  بازه  مختلف  تمامی  در  نمود.  تغییر  بسیار  زدگی 

ویل تمیز  زده بیشتر از ایرففرکانسی سطح فشار صوت ایرفویل یخ
بازه در  پنج  بود.  تا  )یک  انسان  شنوایی  حساسیت  حداکثر  ای 

بل بود. دسی   9کیلوهرتز( مقدار متوسط افزایش صوت در حدود  
با تنظیمات استفاده شده در محاسبات ایرودینامیکی   LESروش 

و ایروآکوستیکی نتایج قابل قبولی ارایه نمود و استفاده از آن در  
 گردد.یتحقیقات مشابه توصیه م

  
 ت ی مقاله رعا  نیا  می و تنظ هیدر ته سندگانینو : تاییدیه اخلاقی 
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