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ABSTRACT  

Aerodynamic noise generated by airfoils poses a serious industrial challenge because of its detrimental 

impact on human hearing and on the performance of vehicles and wind turbines. This noise rooted in 

geometric parameters, vortex shedding and flow separation can be mitigated by mounting triangular serrations 

on the trailing edge. In the present study, the aeroacoustic behaviour of an oscillating NACA 0012 airfoil with a 

±10° pitching amplitude and oscillation frequencies between 5 and 25 Hz about its aerodynamic centre was 

evaluated numerically. The flow field was solved with the Unsteady Reynolds-averaged Navier–Stokes 

equations with the k-ω SST turbulence model, while the surrounding acoustic field was predicted through the 

Ffowcs Williams–Hawkings (FW-H) acoustic analogy. Acoustic metrics, including sound pressure level and 

power spectral density, were recorded at several downstream positions from the trailing edge. results 

demonstrate that the serrations fragmented large scale vortices into smaller structures and, on average, 

lowered vortex-induced noise by 4.58 dB from 51.18 dB equivalent to a 8.95% reduction. This attenuation is 

attributed to weakened dominant vortices, reduced velocity fluctuations and creating phase shifts in acoustic 

wave propagation, which collectively suppress wake turbulence and limit acoustic energy propagation, thereby 

enhancing aeroacoustic performance. The effectiveness of serrations was frequency dependent, exhibiting 

greater efficacy at lower oscillation frequencies and reduced effectiveness at higher frequencies due to 

intensified flow instabilities.  
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1. Introduction 

Aerodynamic and structural noise are the two 

primary sources of sound disturbances associated with 

airfoils. Among the passive noise reduction strategies, 

biomimetic designs such as structures inspired by the 

morphology of owl wings, including serrated 

leading/trailing edges and velvet like surfaces have 

demonstrated significant noise attenuation at low and 

moderate Reynolds numbers [1, 2]. Aerodynamic noise, 

which arises from turbulent flow interactions and vortex 

shedding, typically manifests near the leading and 

trailing edges of an airfoil and can be categorized into 

tonal and broadband types depending on flow 

conditions and airfoil geometry [3]. Passive flow 

control methods, such as adding serrations to the trailing 

edge or incorporating small guiding fins, are favored 

over active techniques due to lower complexity and 

cost. These biomimetic serrations, help reduce pressure 

fluctuations and modify flow patterns, making them 

particularly effective in reducing trailing-edge noise [4, 

5]. However, optimizing geometric parameters such as 

wavelength, height, and tip angle remains a key 

engineering challenge. Recent studies have focused on 

characterizing and optimizing triangular serrations 

applied to airfoils under various flow and acoustic 

conditions. Researches have shown that while these 

serrations can reduce aerodynamic noise by up to 

16.4dB in critical Reynolds number ranges, their 

performance varies with frequency, serration depth, and 

flow alignment [6-8]. Experimental and numerical 

investigations reveal that parameters like oscillation 

frequency, angle of attack, and flow separation behavior 

critically influence noise generation and suppression. 

This study specifically examines the impact of 

triangular trailing edge serrations on the aeroacoustic 

performance of a NACA 0012 oscillating pitching 

airfoil under varying oscillation frequencies (5–25 Hz) 

and amplitude of ±10°. Using computational fluid 

dynamics, the study compares the base and serrated 

models to assess the effectiveness of serrations in 

reducing flow induced noise and improving airfoil 

aeroacoustic performance. 

2. Methodology 

Numerical Method 

In this study, incompressible Unsteady Reynolds-

Averaged Navier-Stokes (URANS). A pressure-based 

solver employing a coupled pressure–velocity algorithm 

is used, with a constant velocity inlet boundary 

condition. The problem is solved in an unsteady manner 

to capture acoustic disturbances caused by the shedding 

of turbulent vortices behind the airfoil over time. 

Reynolds stresses are modeled using the Boussinesq 

approximation and the two-equation k-ω SST turbulence 

model, which provides accurate predictions in the 

viscous sublayer as well as in separation and 

reattachment regions. Acoustic analysis is performed 

using the Ffowcs Williams–Hawkings (FW-H) model. 

Computational domain and boundary condition 

A constant velocity of 10 (m/s) as inlet boundary 

condition with no-slip wall condition are considered for 

both models. The flow over the airfoil is considered 

three-dimensional and periodic in the spanwise 

direction. the computational domain has fixed in the 

spanwise direction. The airfoil oscillates in a cosine 

manner about the quarter-chord point, with pitching 

frequencies ranging from 5 to 25 Hz. The angle of 

attack varies between −10° and +10°, and the motion is 

governed by the simple harmonic oscillation equation. 

Two separate geometries were designed for the baseline 

and serrated airfoil models. Both models have a chord 

length of 1 meter, and the span of 0.6 meters to 

accommodate 9 full serrations, ensuring accurate 

simulation of any spanwise flow effects caused by the 

serrations. Due to the oscillatory nature of the airfoil, 

the computational mesh is divided into two zones: an 

inner rotating zone and an outer stationary zone, 

implemented using a sliding mesh approach. The 

computational domains for both models are circular. the 

radius of the outer domain is set to 40 times the chord 

length, which is considered an adequate distance based 

on previous numerical studies. Figures 1 and 2 

respectively illustrate the geometries of the baseline and 

serrated models, along with the computational domains 

near and far from the airfoil. 

  

 

Fig. 1. Geometry of the NACA 0012 airfoil. Left) baseline 

model, right) serration model 

  

Fig. 2. Grid and computational domain of the NACA0012 

airfoil. Left) baseline model, right) serration model 

Grid independence and time step 
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      To ensure numerical accuracy, a grid independence 

study was carried out at a pitch motion frequency of 5 

Hz. The results showed that the peak lift and drag forces 

remained nearly constant when moving from the 

medium to the fine mesh. Therefore, it can be concluded 

that the mesh with 545,000 cells provides sufficient 

accuracy for the simulation. Therefore, the simulation 

results are considered mesh-independent. To assess the 

time-step independence of the aerodynamic coefficients, 

a time-step value of 5e-4 seconds was selected. Further 

reduction of the time step did not produce significant 

changes in the results, indicating that this value is 

sufficient for accurately capturing the main physical 

flow phenomena. 

Validation 

To validate the present numerical study, the sound 

pressure level as a function of flow frequency at the 

microphone location (x = 0.3, y = 1.4, z = −0.255) was 

compared with the experimental reference data [9]. 

Figure 3 presents the validation results. the root mean 

square (RMS) error between the numerical solution and 

the experimental reference data is 3.68dB. 

Discrepancies are observed in the frequency ranges of 

0–200 Hz and 600–700 Hz, which may be attributed to 

the characteristics of the k-ω SST turbulence model in 

reducing eddy viscosity. The average error between the 

numerical and experimental data is 9.44%. This level of 

error is common in aeroacoustic numerical simulations, 

as acoustic waves carry significantly less energy than 

the fluid flow, typically several orders of magnitude 

lower. the numerical simulation in this study shows 

acceptable agreement with the experimental results. 

 

Fig. 3. Validation of the present simulation results against 

experimental data from Ref. [9] 

3. Results and Discussion 

      In this section, the numerical results for the 

pitching NACA 0012 airfoil are presented for both the 

baseline and serrated models. These include power 

spectral density (PSD) plots and sound pressure level 

(SPL) distributions for oscillation frequencies ranging 

from 5 to 25 Hz. Figure 4 shows that the installation of 

serrations at the trailing edge of the airfoil aligns large 

vortices with the serration direction while breaking 

them into smaller structures that accumulate within the 

gaps between serrations. results indicate that triangular 

serrations reduce turbulence intensity across all pitching 

frequencies, leading to decreased velocity fluctuations 

and weakened vortex strength in the far-field flow. 

Additionally, based on SPL results, as shown in Figure 

5, addition of serrations effectively reduces 

aerodynamic acoustic disturbances at all oscillation 

frequencies particularly near the trailing edge and at low 

frequencies where sound pressure is high. 

  

Fig. 4. Contours of dimensionless vorticity. Left) baseline 

model, right) serration model 

 

Fig. 5. Comparison of SPL plots versus flow frequency 

between the baseline and serration models 

 Figure 6 presents PSD plots along with the energy 

peaks for both the baseline and serrated airfoil models. 

The energy peaks from high-energy vortices generated 

by the airfoil's pitching motion, appearing at the 

fundamental oscillation frequency and its harmonics. As 

the frequency increases, acoustic power rises, peaking at 

twice the fundamental frequency and gradually 

declining beyond 500 Hz as large vortices dissipate and 

the far-field stabilizes. Triangular serrations reduce the 

power spectral density across all frequencies and lead to 

a more uniform distribution of energy over a broader 

frequency range, indicating less concentration of 

acoustic energy compared to the baseline mode. As 

shown in Figure 7, the implementation of serrations 

results in an average noise reduction of 8.95dB due to 

vortex shedding. The variation exhibits a nonlinear 

trend, with the reduction in SPL fluctuating irregularly 

as the pitching frequency increases. This indicates that 

the acoustic performance of triangular serrations is 

frequency-dependent and may be either advantageous or 

less effective depending on the specific pitching 

frequency. 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



4 

   

Fig. 6. PSD plots versus flow frequency, Left) baseline 

model, middle) serration model, right) energy peaks 

between the baseline and serration models 

 

Fig. 7. Reduction in the mean SPL at different pitching 

frequencies 

4. Conclusions 

      This study examined the aeroacoustic behavior of an 

oscillating NACA0012 airfoil with and without trailing-

edge serrations across frequencies of 5–25Hz. Results 

showed peak acoustic energy at twice the oscillation 

frequency and SPL values ranging from 10 to 75dB. 

Triangular serrations reduced tonal noise by up to 

6.36dB by breaking large vortices into smaller ones and 

shifting energy toward broadband noise. Their 

effectiveness was greater at lower frequencies but 

decreased at higher ones due to stronger vortex 

formation. Despite the limitations of the URANS model 

in capturing detailed vortex dynamics, the serrated 

configuration successfully lowered average SPL and 

improved acoustic uniformity. 
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 دندانه مثلثیمجهز به  NACA0012 بررسی عددی اغتشاشات صوتی ایرفویل نوسانی
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 Rojin.shokri@aut.ac.irدانشگاه صنعتی امیرکبیر، تهران، ایران، ، مهندسی هوافضاارشد، دانشکده التحصیل کارشناسیفارغ -2
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  چکيده
صنعت است. این نویز، که ای جدی برای های باد، مسئلهقلیه و توربیندلیل آثار مخرب بر شنوایی و کارآیی وسایل ن ها بهنویز آیرودینامیکیِ ناشی از ایرفویل

 ایرفویل رفتار پژوهش این در. یابد کاهش فرار های مثلثی به لبهتواند با افزودن دندانهگیرد، میها و جدایش جریان سرچشمه میاز تغییرات هندسی، گردابه

استوکس -. میدان جریان با معادلات ناویرارزیابی شدبه روش عددی حول مرکز آیرودینامیکی  هرتز 25تا  5 درجه و بسامد 10با دامنه  0012 اناک نوسانی

 گردید؛ استخراج هاوکینگزز و ویلیام-میدان صوتی پیرامون ایرفویل با الگوریتم فاکس همچنین .حل شد kω SST و مدل آشفتگی رینولدز یشدهگیریمیانگین

های مثلثی، با که دندانه دادنتایج نشان  .ندثبت شد ایرفویل لی توان صوتی در فواصل مختلف از انتهای لبه فرارفشار صوت و چگاصوتی نظیر سطح هواهای ویژگی

نویز ناشی از  درصد 95/8 بل، یعنیدسی 18/51بل از دسی 58/4 طور میانگینتر، بههای کوچکها به گردابههای بزرگ جریان و تبدیل آنشکستن گردابه

و در نهایت، با تغییر  بودهمراه  امواج صوتیسرعت و القای اختلاف فاز در تابش  اتهای غالب، کاهش نوساناین افت با تضعیف گردابه دادند.هش ها را کاردابهگ

ایرفویل  فرکانس نوسانیز وابسته به تأثیر کاهش نو. است بخشیدهرا بهبود  وستیکیاکو عملکرد آیرو کردهآشفتگی دنباله، انتشار انرژی صوتی را محدود  ساختار

 .یابدمیجریان، اثربخشی آن کاهش  های شدیدتربه دلیل ناپایداری ترهای بالااما در فرکانس داشتهکارایی بیشتری  های پاییندر فرکانسدندانه که طوریاست، به

 کلمات کليدی
 ل فرکانسیليتحدندانه مثلثی، ، آیرودیناميکی نوسانی، اغتشاشات صوتیایرفویل 
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 مقدمه -1

گیری از ای، بهرهای و آیرودینامیکی تقسیم کرد. در زمینۀ کاهش نویز سازهتوان به دو دستۀ اصلی سازهاغتشاشات صوتی را می

جغد  ای بال پرندگان کاربرد فراوانی دارد.های نرم و دندانهنظیر ویژگی گرفته از طبیعتموادی نظیر مواد متخلخل یا ساختارهای الهام

 صورت طبیعی صدای بسیار کمی در پرواز داردو سطوح مخملی، بههای لبه حمله و فرار فرد شامل دندانهشناسی منحصربهبا ریخت

های کاهندۀ رینولدز کم و متوسط، اغتشاشات صوتی را کاهش داده و الگوی مؤثری برای طراحی سازه عددهایها در این ویژگی .[1]

ییرات نوسانی در سوی دیگر، دستۀ دوم اغتشاشات صوتی با منشأ آیرودینامیکی از حرکت اجسام یا سیال و تغ. [2] کنندنویز ارائه می

های حمله و فرار ایرفویل نمود پیدا اغتشاشات آیرودینامیکی در لبهای از این بخش عمده .[3] آیددر فشار و چگالی آن پدید می

مرزی شامل نویز لایه سازوکارهااین  شوند.تقسیم می 2و نویز ایرفویل 1بندی کلی، به نویز آشفتگی جریانکنند و بر اساس یک طبقهمی

فرار پخی و گردابۀ نوک بال هستند. همچنین، اغتشاشات  ، ریزش گردابۀ لبهمرزی آرام، جدایش و واماندگیآشفته، ریزش گردابۀ لایه

گسیل شوند؛ برای نمونه، برخورد جریان آشفته با لبه حمله ایرفویل عمدتاً  4باندیا پهن 3باندتوانند در دو قالب امواج نازکمذکور می

ویۀ حمله، زاویۀ نصب بال و هندسۀ ایرفویل بر نویز دز، زاعدد رینولهایی چون مشخصهافزون بر این، شود. باند میموجب تولید نویز پهن

باند ناشی از رینولدز پایین، نویز نازکعددهای باند و در رینولدز بالا اغلب نویز پهنعددهای که در طوریآیرودینامیکی اثرگذارند. به

رینولدز کم تا متوسط اثر  عددهایها، نوسان پیچشی ایرفویل نیز در مطابق بررسی .[4] شودمرزی آرام اما ناپایدار ظاهر میلایه

0R5چشمگیری بر تولید نویز در لبه فرار دارد و در بازۀ e4 610 1   با توسعۀ فناوری، توجه به کاهش نویز  .[5] تر است.برجسته

اهمیت روزافزونی  ه صدای بیشتری از وسایل نقلیه عمومی دارند،ویژه نوع محور عمودی نزدیک مناطق مسکونی کبه های بادیتوربین

بهره برد. کنترل فعال،  6و غیرفعال 5توان از دو رویکرد کنترل جریان فعالها میویز آیرودینامیکی ایرفویلبرای کاهش ن. [4] یافته است

شود. در مقابل، کنترل دلیل هزینه و پیچیدگی بیشتر، کمتر به کار گرفته میرغم تأثیرگذاری، بهمانند تزریق جت برای تغییر جریان، به

های انه در لبهصورت تغییر در هندسۀ ایرفویل مانند استفاده از سطوح متخلخل یا نصب دندپایین، بهواسطۀ سادگی و هزینۀ غیرفعال به

ت کارآمدی و صرفۀ اقتصادی بیشتر، مدنظر قرار گرفته در این پژوهش، روش غیرفعال به عل. [7, 6] تر استایرفویل انجام شده و رایج

تیغه هدایتی ویژه ، به7هدایتی کوچک هایتیغهدار کردن و افزودن هایی همچون دندانهایرفویل، روش است. برای کاهش نویز لبه فرار

این میان، عواملی شوند؛ در نوسانات فشاری جریان، منجر به افت نویز می اند که با کاهشگرفته از بال جغد، پیشنهاد شدهالهام کوچک

نصب دندانه اغلب با الگوبرداری از تاج نهنگ . [9, 8] شوندبررسی می تیغه هدایتی کوچکنصب مانند ارتفاع، فاصلۀ بین اجزاء و جایگاه 

کاهند، اما الگوی جریان را شده از تاج نهنگ، هرچند اندکی از نیروی برآ میمشتق شکلموجیهای گیرد. دندانهییا بال جغد صورت م

 تعیین متغیرهای هندسی دندانه .[10] دهندهای روی بال جغد، نویز ناشی از نوسانات فشاری را کاهش میاصلاح کرده و برآمدگی

در این صنعت . [11] آیداصلی در صنعت توربوماشینی به شمار می هاییکی از چالش موج، ارتفاع و زاویۀ فرورفتگیازجمله طول

شده شناسایی های حمله یا فرار اصلاحبا لبه 8های هدایت کنندهپرهشده از  پرتوهای صوتی ساطع کنترل نویزهای متعددی برای روش

متغیرهای است که در صورت انتخاب هوشمندانه  ایدندانهترین اصلاحات شامل استفاده از ساختارهای اند. در حال حاضر، رایجشده

بر همین اساس، هدف این  .[12]بدهند قابل توجهی بهبود طور را به هواصوتیتوانند عملکرد ، میکاریبر اساس شرایط  هانآهندسی 

 ها در ایرفویل است.پژوهش معرفی و مقایسۀ انواع دندانه

عملکرد  40,000رینولدز عدد گرفته از بال جغد، در های زیستی الهامنشان دادند دندانه ، در پژوهشی[13]وان محمد و همکاران 

و  لی سونگهون مطالعۀ ، مدل پایۀ بدون دندانه کارایی بهتری دارد.20,000ز رینولدعدد بخشند، اما در آیرودینامیکی را بهبود می

                                                           
1 Turbulence Noise Inflow 
2 Airfoil Self Noise 
3 Narrrowband Noise 
4 Broadband Noise 
5 Active Flow Control 
6 Passive Flow Control 
7 Finlet 
8 Guide Vane 
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اهش نسبت بل کاهش داده و کدسی 5کیلوواتی، نویز را  3بادی های لبه حمله بر پرۀ توربیننشان داد که نصب دندانه [14] لیسوگاب 

و  شوآی یوشیکارگیری دندانه در لبه حمله، مطالعه همچنین در تأثیر به روند دارد.عرض به دامنه دندانه، تأثیر بیشتری در این 

 پشت جریان هایگردابهو  آشفتگیشدت  ،پشت هم ایرفویل تداخل گردابه وجسم بین دو در هااین دندانهنشان داد که   [15]همکاران 

در  .سازندرا محدود می آشفتگی جریانها و ابهنهی گردی تأثیرگذاری برهمطور محسوسی کاهش داده و محدودهرا به لوییایرفویل ج

آوالون و  .کندهای جامد پر میها را با رشتهفضای خالی بین دندانه ای جدید معرفی شده کهنوان گونهعای بههمین راستا، دندانه شانه

بل دسی 9و  6ترتیب ، نویز را به0018اکا ای در لبه فرار ایرفویل نشانه-های مثلثی و مثلثیگزارش کردند که دندانه [16]همکاران 

هد و کاهای متوسط کارایی بهتری داشته، شدت آشفتگی جریان را میهای پایین و فرکانسای در سرعتدهند. دندانه شانهکاهش می

هرچه  [17]متیو و همکاران طبق پژوهش  .کارآمد استنا 30از بالاتر  1تروهالسکند، اما در اعداد اتری از نویز ارائه میتوزیع یکنواخت

 .شودمیهای بالا روند نویز افزایشی های پایین چشمگیرتر است، اما در فرکانسطول دندانه مثلثی بیشتر شود، کاهش نویز در فرکانس

درجه باشد، ریزش  45تر طراحی شود و زاویۀ رأس آن کمتر از ، اگر نوک دندانه تیزتر و باریک[18]وس به گفتۀ ندیک و واسیلیک

های مثلثی، سازی دندانهنهبا بهی [19]خولدوف و مورئو  یابد.شکل محسوسی ارتقا می گردابه کاهش یافته و عملکرد آیرودینامیکی به

ها متمایل به کند و اندازه بهینۀ شکافموج دندانه، حاشیۀ کاهش صدا را کم میموج سینوسی و مدل اوگی دریافتند که افزایش طول

گزارش کردند که خروج عمودی جریان از لبه  [4]شوبهم و همکاران از سوی دیگر . موج دندانه استولبیشترین دامنه و کمترین ط

کند؛ این ا کاهش داده و نویز را کم میزاویۀ جریان آشفته ر ،کارگیری دندانهکند. در چنین حالتی بهفرار، بیشترین نویز را تولید می

گردد های بالا تشدید میر فرکانستراز نشود، نویز داگر دندانه درست هم اماموج دندانه مرتبط است. فرایند با توان سوم کسینوس طول

ختصاصی به دندانه مثلثی در به صورت ا ها،ادامۀ بررسیدر  .دهندای یا منافذ تأثیر بیشتری نشان میاین شرایط، دندانه شانهو در 

رینولدز عدد ها در محدوده در پژوهشی تجربی نشان دادند که دندانه، [20] آذرپیوند و همکاران .شده استپرداخته  0012ناکاایرفویل 

ا بر نقطه واماندگی ایرفویل بخشند امبحرانی با کاهش ضریب نیروی برآ و شدت آشفتگی جریان، عملکرد آیرودینامیکی را بهبود می

ها نویز را کاهش با مهار آشفتگی گردابه ، تأکید کردند که دندانه لبه فرار در زاویۀ حمله کم،[21]لیو و همکاران  تأثیری ندارند.

س از شود، ولی پهای پیش از واماندگی در بالای خط وتر بیشتر و در زیر آن کمتر میدهد؛ ضمن اینکه انرژی لایۀ مرزی در زاویهمی

، دریافتند دندانه مثلثی منحنی شده با اندازه فرورفتگی مشخص، [22]دولان و همکاران  وقوع واماندگی، این روند معکوس خواهد شد.

نصب و همکاران هاشمی د.کنبل اغتشاشات صوتی را کم میدسی 4/16از راه تضعیف ناپایداری لایۀ مرزی و کاهش ریزش گردابه، تا 

دهد و فرار افزایش میهای نوسانی و انرژی جنبشی آشفتگی را در لبه ، از طریق آزمایش نشان دادند نصب دندانه مثلثی سرعت[7]

رار مثلثی با ایجاد ه دندانه لبه فگزارش کردند ک ،[23] اوساما حسین و همکاران کند. همچنینهای عمودی رینولدز را تقویت میتنش

دهد؛ البته افزایش عمق دندانه در نهایت باعث افت عملکرد میهای قوی در مجاورت لبه پخ، ضرایب برآ و پسا را افزایش گردابه

و طول موج به وتر  12/0دامنه به وتر  دندانه مثلثی با نسبت دریافتند، [24]در پژوهشی دیگر، جونز و سندبرگ  .شودآیرودینامیکی می

، شدت آشفتگی جریان را نیز در راستای عرضی ایرفویل کم 5تروهال سهای بالاتر از عدد ابه فرار در فرکانسضمن کاهش نویز ل، 05/0

دست را افزایش داده، حاکی است که این دندانه، پیوستگی جریان در پایین، [25] پاپاداکیستوماریس و  عددی تحقیقات .کندمی

 جوانا بسیم واز نظر ماهیت نویز،  .اندازدتعویق میتر و جدایش جریان در راستای عرضی بال را بههای پشت ایرفویل را کوچکگردابه

باند را به پهن 2نشان دادند که دندانه لبه فرار با افزایش عدد رینولدز، جدایش جریان را به بالادست منتقل کرده و نویز تونال ،[26]

تروهال تقریباً ثابت باقی سدر این میان، فرکانس آکوستیکی و عدد اشود و کند، اما با رشد زاویۀ حمله، نویز دوباره تونال میتبدیل می

های مثلثی رینولدز پایین و زاویۀ حمله صفر درجه، دندانه عددهایگزارش کردند که در ، [27] ین گروه در مطالعۀ دیگریمه. مانندمی

در حوزۀ مواد متخلخل،  .شوندنویز میتری موجب کاهش دار و سینوسی، در محدودۀ فرکانسی وسیعهای شکافدر قیاس با نمونه

ها دارند، گردابههای پایین تأثیر اندکی بر ریزش های بالا و فرکانسمقاومت در سرعتبیان کردند که مواد کم ،[28] چونگ و دوبوا

نیز گزارش کردند مادۀ متخلخل ، [29]واتیلاکیس و همکاران  .کنندکامل حذف میطور ها را بهکه مواد با مقاومت بالا، ریزشدرحالی

                                                           
1 Strouhal Number 
2 Tonal Noise 
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 در. دارد یمطلوب دعملکرال، بدون اثر منفی بر ضریب برآ و پسا، در زاویۀ حمله غیرصفر باند و تونکروم علاوه بر کاهش نویز پهن-نیکل

 متخلخل مواد از استفاده و دندانه مورب یهالبه مناسب یانحنا از اندعبارت یکینامیرودیآ زینو کاهش یبرا یاصل سازوکار دو مجموع،

  .بالا مقاومت با

، چون توربین بادمختلفی  عیصنا در آن فراوان کاربرد و متوسط نولدزیر عددهای در یکینامیرودیآ زینو کاهش تیاهم به توجه با

 بررسی و اخیر تحقیقات بسیاری بر روی یهادرسال. است شده مطرح یمهندس مهم موضوع کی عنوانبه آشفته انیجرکنترل نویز 

یا و  ایرفویلها بر روی بررسی آیرواکوستیکی جریان حول تر آنهای توربین باد، انجام شده است که بیشکاهش نویز ایرفویل، بال و پره

ها برای کاهش ترین روشمتداولهای مثلثی، یکی از اشاره شد، استفاده از دندانهنیز تر طور که پیشساکن متمرکز هستند. همان پره

در فرکانس ایرفویل نوسانی بر رویهای مثلثی، انهثیر میزان کاهش نویز توسط دنداتدر این پژوهش بر آنیم تا نویز آیرودینامیکی است. 

 و هشد انتخاب یاصل مدل یبرا جیرا یهاهندسه از یکی عنوان به 0012 ناکا لیرفویا .را مورد بررسی قرار دهیم های نوسان متفاوت

دامنه  با یکینامیرودیآ مرکز حول هرتز 25تا  5 نوسان هایدر فرکانس لیرفویا. است شده نصبایرفویل این  فرار لبه بر یمثلثدندانه

نتایج مدل در نهایت، است. حل شده  یمحاسبات الاتیس کینامید روش به کمک انیجر دانیم  و کندیم نوساندرجه  10نوسانات 

  .ند تا اثربخشی دندانه در بهبود عملکرد آیرواکوستیکی ارزیابی شوداهمقایسه شدبا یکدیگر دار پایه و مدل دندانه

 سيالبر جریان  ت حاکممعادلا -2

با و  سیال هوابا حل میدان جریان  برای 1ناپایاصورت ز به رینولد یشدهگیریاستوکس میانگین-در این پژوهش، معادلات ناویر

جریان آزاد برابر با رینولدزعدد اینکه  ناپذیر، استفاده شده است. با توجه بهتراکم و زیرصوت جریان فرض 56 جریان  رژیم ،است 10

 .[30] اندارائه شده زیرمعادلات بقای جرم و مومنتوم در روابط  .استشده  در نظر گرفتهآشفته 
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 i, j. اندیس های دینامیکی هستندلزجت  μسرعت نوسانی،  و  uسرعت متوسط،  Uفشار سیال،   pچگالی سیال،  ρ ،معادلهدو این در 

 ،. در پژوهش حاضرسازی استتنش رینولدز، نیازمند مدل ه مومنتوم، موسوم بهعبارت انتهایی معادل. پذیرندرا می 3و  2، 1مقدارهای 

. این است k-ωو  k-ε های دو مدلترکیبی از ویژگیکه  سازی تنش رینولدز استفاده شده استمدلرای ب k-ω SSTاز مدل آشفتگی 

در  k-ε ای خانوادههای دومعادلهغلب مدلکند. امی دلم k-ε مرزی را باو نواحی دور از لایه سازیشبیه k-ω نزدیک دیواره را با مدل

مرزی تحت گرادیان فشار معکوس، دقت کافی ندارند. های لایهو نیز پدیدهگردابه جدایش های آشفتگی در نواحی بینی تنشپیش

 .[31] رودمیشمار تری بهمرزی اهمیت دارند، گزینه مناسبهای لایهدر مسائلی که پدیده k-ω SST رو، مدلازاین

سرعت سرعت نوسانی جریان آشفته به  2این کمیت، نسبت مقدار مؤثر. شودتعریف می (3) معادله با مطابق جریان شدت آشفتگی    

 .[30] دهدمیانگین جریان سیال را نشان می

(3) 
2
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
 

. این عدد که در دینامیک سیالات تروهال برای مقایسه نتایج فیزیکی ضروری استسبعد اایرفویل، تعریف عدد بیبه دلیل نوسان 

 معادلهبا ، شودهر جسم آیرودینامیکی دیگری( استفاده می های پشت ایرفویل )یابرای توصیف سازوکار جریان نوسانی و ریزش گردابه

 .[32] گرددبیان می (4)

                                                           
1 Unsteady Reynolds-Averaged Navier-Stokes (URANS) 
2 Root Mean Square (RMS) 
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  سرعت جریان آزاد است. Uطول وتر ایرفویل و C، بهفرکانس ریزش گردا f که در آن

های تصادفی ، معمولاً برای توصیف سیگنالاستاین کمیت که از جنس انرژی  شود.می فیتعر (5) معادله با، 1چگالی طیفی توان

 .[30] رودکار میباند بهنویز پهن

(5) 
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)ˆکه در آن )u f  سرعت نوسانی و  2تبدیل فوریه سریعتابعû  ست.آن ا مزدوجتابع 

جایگزین مناسبی برای  3هیلآکوستیک لایتقیاس های مبتنی بر ، روشدستهای میانی و دوربینی نویز در میدانبرای پیش

شده گیریاستوکس میانگین –ویر، میدان جریان نزدیک از حل گذرای معادلات ناروشروند. در این سازی مستقیم به شمار میشبیه

و سپس میدان  آیدمیبه دست  یا هر مدل آشفتگی دیگری5ای بزرگسازی گردابهشبیه ،4های جداشدهسازی گردابرینولدز، شبیه

کند و جدا می از یکدیگر آکوستیک، تولید و انتشار صدا را قیاس. شودآکوستیکی با استفاده از معادلات موج با دقت بالا محاسبه می

انتگرالی برای حل معادلات  روش ، دو6فلوئنت انسیس تجاری افزاردر نرم. [33] سازدتحلیل آکوستیکی را از حل جریان مستقل می

تولید ، در این روش. استمعادله موج  روشو دیگری  7ویلیامز و هاوکینگیز-فاکس معادله ی برنمبت یک روشکه  آکوستیکی وجود دارد

های باز و این روش برای محیط .وجود دارد صدا و امکان تعریف چندین منبع و گیرندهشوند و انتشار صدا مستقل در نظر گرفته می

( کار کند. همچنین سطح منبع نویز نفوذپذیر 8های ثابت یا متحرک )شبکه لغزندهتواند با شبکههای دوردست مناسب است و میمیدان

ارائه شده  (6) معادله با FW-H روش شی از میدان جریان سیال باشد.تواند بخبوده و لزوماً منطبق بر دیواره جسم نیست؛ بلکه می

 .[34, 33]است 
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، xi راستایمولفه سرعت سطح در  viسطح،  بهمولفه سرعت سیال عمود  xi ،unراستایمولفه سرعت سیال در  uiکه در آن

vn  ،مولفه عمودی سرعت سطح( )f ،تابع ضربه( )H fاید،تابع هویسp  استاتیک با میدان جریان دوردست فشار صوتاختلاف 

های معادله با Tijو  Pijهایتانسورهمچنین  .دهنده متغیرهای مربوط به جریان آزاد استنشان 0زیروند  است. تسرعت صو0aو 

 شوند.تعریف می (8)و  (7)
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1 Power Spectral Density (PSD) 
2 FFT 
3 Lighthill's Acoustic Analogy 
4 Detached Eddy Simulation (DES) 
5 Large Eddy Simulation (LES) 
6 Ansys Fluent 
7 Ffowcs Williams-Hawkings (FW-H) 
8 Sliding Mesh 
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های سطحی نمایانگر رالتگان، H-FWدر معادله . هستند 1هیلتانسور تنش لایت Tijتانسور تنش فشاری و  Pij ،معادلهدر این دو 

منبع نویز نفوذپذیر، به دلیل ناچیز بودن  ر. دنویز چهارقطبی استمنبع قطبی و دوقطبی و انتگرال حجمی مربوط به منابع نویز تک

 .شودسازی میساده (6) معادلهاین عبارت در حلگر فلوئنت حذف و انتگرال حجمی، 

شده در فاصله معینی از منبع دهنده شدت صوت دریافتشود که نشانتعریف می سطح فشار صوت متغیر نویز،میزان برای سنجش 

شود و با می تعریففشار آکوستیک در یک نقطه به فشار مرجع  صورت لگاریتمی از نسبت مقدار مؤثراین متغیر، به. [35] است یصوت

 .[36] گرددتوصیف می (9) معادله
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و برابر با محیط مرجعفشار  pref،معادلهدر این   52  است.پاسکال  10

 روش حل مسئلهسازی عددی و شبيه -3

یافته و در در مدل پایه، از شبکه کاملاً سازمان هستند. 2ایها از نوع دایره. شبکهه استبندی شدشبکه ابتدا هندسه طراحی و سپس

سازی میدان برای شبیه. یافته و هرمی استفاده گردیدوجهی سازمانهای ششمشتمل بر سلول 3از شبکه ترکیبی ،دارمدل دندانه

 دردرجه + 10تا  -10 ایدر بازه زاویه آیرودینامیکیوجه به نوسان ایرفویل حول مرکز با ت. شدبهره گرفته  4حلگر فلوئنتجریان، از 

 .سازی در ادامه ارائه شده استجزئیات مدل. دایرفویل نوشته ش نوسانبرای تعریف معادله  5کد وعهمجمیک ، های مختلففرکانس

 توليد هندسه و شبکه ناحيه محاسباتی -1-3

 6/0 هاعرض ایرفویل و متر است 1هر دو مدل  در طول وتر .طراحی شددار ایرفویل، دو هندسه مجزا برای مدل پایه و مدل دندانه 

شبیهدندانه کامل در هندسه قرار بگیرد و اثرات جریان عرضی ناشی از دندانه، در صورت وجود به درستی  9تا  ه استگرفته شددر نظر 

 .ارائه شده است 1و مشخصات هندسی دندانه در جدول  هاگذاریل اندازهجزئیات کام. سازی شود

  
 مدل با دندانهمدل پایه و سمت راست(  (. سمت چپ0012ایرفویل ناکاهندسه  1 شکل 

Fig. 1. Geometry of the NACA 0012 airfoil. Left) baseline model, right) serration model 

 

  0012ناکال با دندانه ایرفویل گذاری متغيرهای هندسی مداندازه 1 جدول

Table 1. Geometric parameterization for the serration model of NACA 0012 airfoil 

 (m)ابعاد متغیر  متغیر  [26]نسبت متغیرها اندازه  نسبت متغیرها

2h/C 2/0  2h 2/0  

                                                           
1 Lighthill's Stress Tensor 
2 O-Type 
3 Hybrid 
4 Fluent 
5 User-Defined Function (UDF) 
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λ/C 06/0  λ 06/0  

ε/C 035/0  ε 035/0  

های متداول در اقتباس شده است. یکی از روش [26] نمونه دوم مرجع یاین پژوهش، از نسبت ابعاد دارابعاد هندسی مدل دندانه

علمی برای نصب دندانه بر روی ایرفویل، برش شکل دندانه از داخل لبه فرار ایرفویل است. این رویکرد، شکل هندسی و  هایپژوهش

 .اندمعرفی شده 2رساند. متغیرهای هندسی دندانه در شکل و تغییرات را به حداقل می ماهیت جریان را تا حد زیادی حفظ کرده

 
 0012ناکارهای هندسی در مدل با دندانه ایرفویل يگذاری متغتعریف و نام 2 شکل 

Fig. 2. Definition and notation of geometric variables in the serration model of the NACA 0012 airfoil 

در این پژوهش، دندانه با برش از . شوندریف میدندانه مثلثی تعضخامت فرورفتگی  εطول موج و  λ، دامنه 2h، 2 شکل اسبر اس

 .داخل ایرفویل شکل گرفته است؛ بنابراین، نیازی به تعریف ضخامت فرورفتگی برای آن نیست

ه طراحی شد تقسیم و از نوع لغزندهخارجی و غیردوّار  داخلی دوّاربودن ایرفویل، شبکه محاسباتی به دو بخش  با توجه به نوسانی

برای جلوگیری از بازتاب امواج آکوستیکی از مرزهای  همچنین ای تولید شدند.صورت دایرهتی هر دو مدل بهای محاسباه. دامنهاست

های پیشین، فاصله مناسبی است. در شکل که طبق مطالعات عددی شدبرابر طول وتر در نظر گرفته  40، شعاع دامنه خارجی دستدور

 . اندها نشان داده شدهشرایط مرزی آن به همراهدار در مدل پایه و دندانههای مختلف ناحیه محاسباتی ، بخش4و  3

 
 0012ناکاشرایط مرزی مدل پایه ایرفویل  وهای شبکه اصلی توليد شده مجموعه شکل 3 شکل 

Fig. 3. Illustrations of the main grid, computational domain, and  boundary conditions for the baseline model of the 

NACA 0012 airfoil  
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  0012ناکاشرایط مرزی مدل با دندانه ایرفویل  وهای شبکه اصلی توليد شده مجموعه شکل 4 شکل 

Fig. 4. Illustrations of the main grid, computational domain, and boundary conditions for the serration model of the NACA 

0012 airfoil 

در شبکه ترکیبی مدل  دار از نوع ترکیبی است.یافته و شبکه مدل دندانهشبکه مدل پایه کاملاً سازمانشاره شد، همانطور که ا

ردیف لایه مرزی ایجاد شده و در نواحی دور از لایه مرزی،  50های فشاری، گرادیانهای برشی و دار، به دلیل حساسیت به تنشدندانه

کمتر  yمقدار ،ω SST-k با توجه به مدل آشفتگی شده است. استفاده 1دلانی وجهی مبتنی بریافته هرمی/ششاز شبکه غیرسازمان

تا دیواره  یمرزلایه سلول بر این اساس، ارتفاع اولین شود. حللزج به درستی  تا زیرلایه در نظر گرفته شده استاز عدد یک 

ایرفویل 65  هاهای نوسان ایرفویلاین مقدار در تمام فرکانس شده است و در نظر گرفته برای هر دو مدل پایه و با دندانه رمت 10

 .باقی مانده استثابت 

 سهها و دار، سه شبکه درشت، متوسط و ریز تولید شد. جزئیات شبکه اصلی، تعداد سلولهای پایه و دندانهبرای هر یک از مدل

 .اندارائه شده 3 و 2های ( در جدول4و ضریب حجمی 3، کجی2سبت منظریشاخص کیفیت شبکه )ن

 0012ناکاایرفویل  و با دندانه مدل پایه های توليد شدههای کيفيت شبکهشاخصتعداد سلول و  2 جدول

 Table 2. Number of cells and mesh quality indicators for the baseline and serration models of  NACA 0012 airfoil 

 7ضریب حجمی 6میزان کجی 5نسبت منظریبیشینه  های شبکهتعداد سلول اندازه شبکه

                                                           
1 Delaunay 
2 Aspect Ratio 
3 Skewness Equiangle 
4 Volume Ratio 
5 Aspect Ratio 
6 Skewness Equiangle 
7 Volume Ratio 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



9 

 

 نمونه با دندانه نمونه پایه نمونه با دندانه نمونه پایه نمونه با دندانه نمونه پایه نمونه با دندانه نمونه پایه

 63/71 18/1 27/0 04/0 187 3,811 2,370,278 248,400 درشت

 16/39 11/1 25/0 03/0 180 2,496 3,824,696 545,260 متوسط

 89/60 09/1 24/0 03/0 153 1,142 6,018,632 1,261,660 ریز

 

  0012ناکاایرفویل  و با دندانه مشخصات شبکه اصلی توليد شده مدل پایه 3 جدول

Table 3. Main grid specifications for the baseline and serration models of NACA 0012 airfoil 

 مقدار متغیر
 شماره متغیر

 نمونه پایه نمونه با دندانه

40 (m) 40 (m)   1 محاسباتیطول دامنه خارجی شبکه 

 2 های شبکهتعداد سلول 545,260 3,824,696

 3 شبکه یهاتعداد گره 603,766 3,029,398

 4 الگو تولید شبکه یضلعشش یچهاروجه - یوجهغالبا شش

 5 نوع شبکه نازمابا س سازمانیب

 

مرزی ها در لایهدلیل تراکم بالای سلولنسبت منظری بهو های تولیدشده مطلوب بوده، های کیفیت شبکه در تمامی شبکهشاخص

دار، روش ترکیبی باعث کاهش تعداد در مدل دندانه .است 40اما در باقی میدان و دور از لایه مرزی، این مقدار زیر  افزایش یافته است

طور چشمگیری کم شده که در مجاورت سطح ایرفویل نسبت به مدل پایه شده و در نتیجه، نسبت منظری بهمرزی و تراکم شبیهلا

 .سبب افزایش ضریب حجمی شده است هادندانه ایرفویلها روی سطح و سلول هاگرهو تراکم کم  هااست. شکل تیز دندانه

  خواص جریان سيال و شرایط مرزی -2-3

. ه استهای بادی در نظر گرفته شدسرعت متداول توربینعنوان بهمتر بر ثانیه  10دی جریان هوا که سیال عامل است، ورو سرعت

. نددار، تمام شرایط فیزیکی و مرزی در ورودی و خروجی جریان یکسان اعمال شدپذیری مدل پایه و مدل دندانهبرای مقایسه

 .اندارائه شده 5و جدول  4و  3های لشک، 4 مشخصات هوا و شرایط مرزی در جدول

  [37, 33] 0012هوا برای دو نمونه مدل پایه و با دندانه ایرفویل ناکا سيالمشخصات  4 جدول

Table 4. Air properties for the baseline and serration models of NACA 0012 airfoil [33, 37] 

 u 10 (m/s) سرعت جریان آزاد

 P 101,325 (Pa) فشار هوا

   1/225 (kg/m3) چگالی هوا

    (kg/m.s) ویسکوزیته دینامیکی

  Re عدد رینولدز

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



10 

 

 0P   (Pa) فشار مرجع آکوستیکی

 ایسطح در h سازیارتفاع شبیه

  0012دو نمونه پایه و با دندانه ایرفویل ناکا و عملکردی شرایط مرزیجزئيات حل عددی،  5 جدول

Table 5. Numerical solution details, operational and boundary conditions for the baseline and serration models of NACA 

0012 airfoil 

 شماره متغیر حل مدل

k-ω SST 1 مدل آشفتگی 

 FW-H 2 مدل آکوستیکی 

 3 دامنه ناحیه سلولی لغزندهشبکه 

 4 نوع شرط مرزی ورودی سرعت مطلق یورود

10 (m/s)  5 سرعت ورودیاندازه 

 6 شرط مرزی دیوار مجاور یسلول هیناح به نسبت یدوران متحرک، وارید

 7 شرط مرزی ناحیه اتصال 1تکرارشونده

 8 وابستگی زمانی گذرا نسبت به زمان

 9 حل روش کوپل

 10 نوع شار فاصله اساس بر: 2چو-یر

 11 حلگر فلوئنت، فشار مبنا

 12 اییسازی فضدقت گسسته 3به روش بالادست 2دقت مرتبه 

 13 پذیریتراکم رصوتیز ر،یناپذتراکم

های نوک بال و در نظر گرفته شده است. برای حذف اثر گردابه تکرارشوندهبعدی و صورت سهبهدر راستای عرضی ایرفویل جریان 

با  ناپذیرصوت و تراکمیرز جریان راستای عرض ایرفویل ثابت شده است. با توجه به نسبت بهتمرکز بر رفتار دوبعدی، دامنه محاسباتی 

سرعت به کار -الگوریتم کوپل برای کوپلینگ فشار باحلگر فشارمبنـا  .خواص ترمودینامیکی هوا ثابت فرض شده است، 029/0ماخ 

حل شده تا اغتشاشات صوتی ناشی از  با زمان صورت ناپایامسئله به ورودی، جریان با سرعت ثابت است. در گرفته شده و شرط مرزی

، از مدل 4با فرض بوزینسک رینولدزسازی تنش برای مدل .زمان بررسی شود در طولهای آشفته در پشت ایرفویل ش گردابهریز

بینی دقیقی از زیرلایه لزج و نواحی جدایش و اتصال مجدد ارائه بهره گرفته شده است که پیش k-ω SST ایدو معادله آشفتگی

 (6) معادله مربوط به توضیحاتاست که جزئیات و مزایای آن در  انجام شده FW-H مدل حل آکوستیک نیز با استفاده از. دهدمی

سازی فضایی با روش بالادست مرتبه دوم برای فشار، مومنتوم، انرژی ، گسستهحل منظور افزایش دقت و همگراییبه. شرح داده شد

                                                           
1 Periodic 
2 Rhie-Chow 
3 Upwind 
4 Boussinesq Hypothesis 
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منظور تضمین  به. گرفتروش ضمنی مرتبه دوم صورت سازی زمانی هم با انجام شد. گسسته 1جنبشی آشفته و نرخ اتلاف مخصوص

صورت  ای تنظیم شد که بهگونه به 2ها مقدار عدد کورانت جریانسازیدر تمامی شبیهعددی و تسریع فرایند همگرایی، حل پایداری 

 شدنجفت از ناشی نوسانات کاهش ایبر این، بر افزون. باقی بماند 1ر از های زمانی، کمتها و در طول تمام گاممیانگین، در تمام سلول

هر دو مدل  برای. شدروزرسانی متغیرهای فشار و مومنتوم استفاده هدر ب 75/0 آسایش فاکتور از همگرایی، نرخ بهبود و معادلات

ی ساکن است. ناحیه لغزنده در نظر گرفته شده و دامنه خارج نسبت بهدار(، شرط دیوار بدون لغزش و دورانی ایرفویل )پایه و دندانه

 .کندنوسان مینسبت به دامنه ساکن  حول مرکز آیرودینامیکی هرتز 25و  20، 15، 10، 5 هایسایرفویل در دامنه داخلی با فرکان

 .در نظر گرفته شدنددرصد  10و  5 ترتیبی و نسبت لزجت آشفتگی در مرز ورودی بهشدت آشفتگ

تغییر  درجه +10تا  -10طوری که زاویه حمله بینبه شود،انجام میحول یک چهارم وتر  [5]نوسان ایرفویل به صورت کسینوسی 

  .توصیف شده است (10) معادلهمطابق  ،3نوسان هماهنگ ساده معادله حرکت ایرفویل بر اساسکند. می

(10)  Cos 2 f tm A p      

f، نوسان دامنه گامAزاویه گام میانگین،m، حملهزاویه که در آن p  فرکانس نوسان وt .زاویه گام میانگین صفر و  زمان است

 .اندارائه شده 6در جدول  لهای نوسان ایرفویفرکانسهای دورانی متناظر با سرعت .کندتغییر می+ 10تا  -10 در بازهدامنه گام نوسان 

  پایه و با دندانه نمونهحول یک چهارم طول وتر در دو  0012شرایط نوسانی ایرفویل ناکا 6 جدول

Table 6. Oscillatory pitching conditions of the NACA 0012 airfoil about its quarter-chord point for the baseline and serration 

models 

 (rad/s)سرعت دورانی  (Hz) نوسان )چرخش(فرکانس  (deg)دامنه نوسان  سازییهشماره نمونه شب

1 10 5 41/31 

2 10 10 83/62 

3 10 15 24/94 

4 10 20 66/125 

5 10 25 08/157 

 بررسی استقلال از شبکه و گام زمانی -3-3

. این تحلیل بر ند، متوسط و ریز بررسی شدهای درشتاندازه دربرای سه شبکه  سازیاستقلال از شبکه، نتایج شبیهای ارزیابی بر

لازم به ذکر است که بررسی استقلال از شبکه تنها . است ارائه شده 5شکل اساس بیشینه نیروهای برآ و پسا انجام شده و نتایج در 

 انجام شده است.هرتز  5برای مدل پایه ایرفویل با فرکانس نوسانی 

                                                           
1 Specific Dissipation Rate 
2 Flow Courant Number 
3 Simple Harmonic Motion 
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  هرتز 5در فرکانس چرخش  0012ونه پایه ایرفویل ناکامطالعه استقلال از شبکه نم 5 شکل 

Fig. 5. Grid independence study of the baseline NACA 0012 airfoil model at pitching frequency of 5 Hz 

ش ارگزدرصد  10/0، ریزبه  متوسطشبکه  ازو  37/0 متوسطبه  درشتشبکه  از، خطای نسبی بیشینه نیروی برآ 5شکل بر اساس 

بوده که  درصد 20/0 ریزبه  متوسطشبکه  ازو  16/0 طسمتوبه  درشتشبکه  ازهمچنین، خطای نسبی بیشینه نیروی پسا شده است. 

تواند ناشی از افزایش نسبی خطا در گذار از شبکه متوسط به ریز می. بیشتر است 04/0 ،متوسطبه  درشتنسبت به خطای شبکه 

 بهشبکه متوسط  ازازآنجاکه نتایج بیشینه نیروی برآ و پسا . حل عددی باشد 1گرد کردن شت خطایحد ریز شدن شبکه و انبا ازبیش

سازی برخوردار بوده و نتایج از دقت کافی برای شبیه یهزار سلول 545 توان نتیجه گرفت که شبکهمی ؛اندشدهریز تقریباً ثابت 

  .استشبکه  هایسازی مستقل از تعداد سلولشبیه

ز گام زمانی، با توجه به مطالعات عددی پیشین، مقدارقلال ضرایب آیرودینامیکی ارسی استبرای بر 45  .انتخاب شدثانیه  10

جریان کافی فیزیک های اصلی سازی دقیق پدیدهو این مقدار برای شبیه کاهش بیشتر گام زمانی تغییر محسوسی در نتایج ایجاد نکرد

و  زمانی مسئله گام، دامنه محاسباتیابعاد  ،جریان آزاد که با توجه به سرعت شدثانیه حل  10جریان سیال به مدت همچنین،  .است

 است.نهایی  تکرارشونده جواب و رسیدن به سازیصحت شبیه سرعت نوسان ایرفویل، زمان مناسبی برای اطمینان از

 سازیاعتبارسنجی شبيه-4-3

 = x)، سطح فشار صوت بر حسب فرکانس جریان، در موقعیت میکروفونپژوهش عددی حاضر جیارزیابی و اعتبارسن منظوربه

0.3, y = 1.4, z = -0.255)  منظور اطمینان از صحت تنظیمات این اعتبارسنجی به. مقایسه شده است، [26] مرجعبا نتایج تجربی

متر بر ثانیه و ایرفویل ساکن با زاویه  14در این تحلیل، جریان ورودی هوا با سرعت ثابت . گرفتشده انجام و نتایج استخراجحلگر 

. هندسه مورد استفاده برای اندگر و مشخصات سیال ثابت فرض شدهسایر تنظیمات حل .درجه در نظر گرفته شده است 5حمله 

شبکه و شرایط مرزی آن کاملًا مشابه با نمونه پایه متر است.  51/0متر و عرض  3/0ول وتر با ط 0012ایرفویل ناکا ،اعتبارسنجی

 پژوهش حاضر و نتایج مرجعحل عددی  سطح فشار صوت بر حسب فرکانس جریان بین، 6در شکل  .پژوهش حاضر تنظیم شده است

 سه شده است.مقای [26]

 

                                                           
1  Round of Error 
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  برای سطح فشار صوت [26]با نتایج تجربی مرجع  حاضرپژوهش سازی ارزیابی نتایج اعتبارسنجی شبيه 6 شکل 

Fig. 6. Validation of the present simulation results against experimental data from Ref. [26] for sound pressure level (SPL) 

در بازه بل است. دسی 68/3 ،[26] های تجربی مرجعبین حل عددی و داده 1خطا اتمیانگین مربعار مقد، 6با استناد به شکل 

 در k-ω SST مدل آشفتگی تواند به دلیل ماهیتمیشود که هده میمشا اختلافاتی ،هرتز 700تا  600و  هرتز 200تا  0 فرکانسی

بل در فرکانس دسی 13/0 ،آنو کمترین  هرتز 993بل در فرکانس دسی 52/19 ،بیشترین خطا .باشدای کاهش ویسکوزیته گردابه

 هایخطا در حل مقدارن ای. های تجربی استبین حل عددی و داده یدرصد 44/9 میانگین خطایگزارش شده است که هرتز  511

طور معمول چند مرتبه بزرگی )به که امواج صوتی نسبت به جریان سیال انرژی بسیار کمتری چرا ؛کوستیک متداول استاآیرو عددی

سازی عددی این شبیه، وجوداین  با. [35, 3] برانگیز استویژه در فواصل دور، چالشدقیق آنان به عددی سازیدارند و مدل کمتر(

  دارد. قبولی با نتایج تجربیتطابق قابل پژوهش

 نتایج و بحث -4

مرز خطوط هم( 1 :مدل پایه و مدل با دندانه شامل برای دو نمونه 0012نی ناکادر این بخش، نتایج حل عددی ایرفویل نوسا

نمودارهای  (3و  برای بررسی انرژی آشفتگینمودارهای چگالی طیفی توان ( 2، فیزیک جریانلیل برای تح چرخش و شدت آشفتگی

سطح های داده اند.هرتز استخراج و ارائه شده 25تا  5های چرخش فرکانس در ،جهت ارزیابی تأثیر دندانه بر مدل پایهسطح فشار صوت 

درنهایت، با مقایسه رفتار . اندکاهش پراکندگی و افزایش تراکم فیلتر شدهبا  منظور نمایش خواناتر،بهفشار صوت و چگالی طیفی توان 

 شاشات صوتی آیرودینامیکی ارزیابی شده است.شفته پشت ایرفویل در دو مدل، میزان تأثیر دندانه در کاهش اغتآجریان 

 مدل پایه و مدل با دندانه نمونهبررسی رفتار جریان در دو -1-4

و شدت آشفتگی بررسی  بعدچرخش بی مرزخطوط همدار، ن دو مدل ایرفویل پایه و ایرفویل دندانهجریابرای مقایسه فیزیک 

 .دهددار نشان میرا برای مدل دندانه خطوط، این 8شدت آشفتگی برای مدل پایه و شکل  مرزخطوط هم، 7شکل . اندشده

   

  

                                                           
1 Root Mean Square Error (RMSE) 
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و  20، 15، 10، 5های چرخش به ترتيب از چپ به راست در فرکانس 0012ناکا فویلشدت آشفتگی جریان برای مدل پایه ایر مرزخطوط هم 7 شکل 

  زهرت 25

Fig. 7. Contours of turbulence intensity for the baseline model of NACA 0012 airfoil at pitching frequencies of 5, 10, 15, 20, 

and 25 Hz (from left to right) 

   

  
، 15، 10، 5راست های چرخش به ترتيب از چپ به در فرکانس 0012شدت آشفتگی جریان برای مدل با دندانه ایرفویل ناکا رزمهمخطوط  8 شکل 

  هرتز 25و  20

Fig. 8. Contours of turbulence intensity for the serration model of NACA 0012 airfoil at pitching frequencies of 5, 10, 15, 20 

and 25 Hz (from left to right) 

 هرتز، 25 و 20 ،15 ،10 ،5 یهافرکانس در. است لیرفویا دم یکینزد در سرعت دیشد نوسانات انگریب تیکم نیا بزرگ ریمقاد

 هیحنا از یتربزرگ گستره ،1چیپ نوسان فرکانس شیافزا با. اندهنشان داده شد درصد 60 و 40 ،23 ،12 ،4 بیترتبه یآشفتگ هایشدت

 یهاگردابه زشیر از یناش یکینامیرودیآ زینو شودبینی میپیش جهینت در و ردیگیم قرار یآشفتگ یجنبش یانرژ تحت لیرفویا پشت

 ،یمثلث یهادندانه نصب، 8 شکل از .ابدی شدت دامنه در هاگردابه زشیر شودیم موجب نوسان فرکانس رفتن بالا. ابدی شیافزا فرار لبه

 در هاگردابه قدرت فیتضع و سرعت نوسانات کاهش یمعنا به که است داده کاهش هافرکانس یتمام در را نایجر یآشفتگ شدت

 در و شده هادندانه جهت با بزرگ یهاگردابه ییراستاهم موجب لیرفویا فرار لبه در دندانه نصب واقع در. است جریان دوردست دانیم

 .است شده ارائه 3-4 ربخشیز در از این شتریب اتیجزئ .[38] است داده کاهش را یفتگآش شدت و کرده زتریر را هاآن حال، نیع

 بعدیب چرخش مرزخطوط هم بیترتبه 10 و 9 یهاشکل. اندشده بعدبی ،چرخش مرزهم خطوط ها،داده یسازهمسان منظوربه

 یهاگردابه لیتشک به منجر مختلف یهافرکانس در لیرفویا یچشیپ نوسان .دهندیم نشان را لیرفویا داردندانه مدل و هیپا مدل یبرا

 از گردابه کی کهیطوربه ؛اندکه در امتداد محور ایرفویل کشیده شوندمی کارمنفون شبیه به خیابان 2ایلبه حلقویهای از نوع گردابه

ها از اندرکنش این گردابه .شوندیم ریخته سیال انیجر دانیم به و شده جدا دم ایرفویل ینییپا بخش از گرید گردابه و ییبالا بخش

انتشار نویز و پسای  تولید و ها در نرخو دینامیک آن اندهد شدبا جریان آزاد ایجا در امتداد دم ایرفویل جریان برشی لایه مرزیاثرات 

                                                           
1 Pitching Motion 
2 Trailing Edge Vortices 
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 و لزجت ریتأث تحت لیرفویا پشت در یشرویپ با اما است، یقو اریبس هاگردابه دیتول فرار، لبه در .آیرودینامیکی نقش کلیدی دارد

 در فاصله نیا، 1دو برای ناحیه پساجریان عدد بعد بامقیاس چرخش بیدر  .شودیم مستهلک جیتدربه هاگردابه یانرژ ان،یجر یآشفتگ

ها نشان ررسیب. هستند متر 8 حدود با برابر هرتز 25 و 20 ،15 یها فرکانس در و متر 12 و 18 بیترت به هرتز 10 و 5 یهافرکانس

ر ناشی از افزایش نرخ رفتایابد. این ایرفویل کاهش می، با افزایش فرکانس نوسان پیچ آشفته یهاگردابه استهلاک فاصلهدهد که می

در  در واقعهای بالاتر است. ها در فرکانسو کاهش مقیاس طولی گردابه ترهای کوچکبه دلیل تمرکز انرژی آشفتگی در مقیاس 2اتلاف

 اصلهها و در نتیجه، کاهش فغالب شده و موجب کاهش پایداری گردابه 3بر نرخ تولید یانرژ انتشارو  اتلافهای این شرایط، ترم

که به دلیل کاهش نرخ اتلاف،  گیرندشکل میتری های بزرگتر، گردابههای نوسان پیچ پاییندر فرکانس برعکس .شونداستهلاک می

 4نولدزیر یهاتنش تانسور به کمکتوان ا میدهند. این رفتار رتری نشان میدوام بیشتری دارند و در میدان دوردست عمر طولانی

های بزرگ به کوچک کندتر است. در این شرایط، پایین، نرخ تبدیل انرژی از مقیاس پیچ هایدر فرکانس ویدگمیتوضیح داد که 

ر نتیجه، افزایش طول د کههای اولیه شده ها و جریان پایه، موجب کاهش میزان تجزیه و فروپاشی گردابهتر بین گردابهاندرکنش ضعیف

کننده در تولید نویز آیرودینامیکی تنها عامل تعیین یآشفتگ شدتتوجه شود که . اردال دو فاصله استهلاک را به دنب هاگردابه عمر

کنند. در واقع، بیشترین نویز ها و انتشار امواج آکوستیکی نیز نقش اساسی ایفا میهای غیرخطی بین گردابهنیست، بلکه اندرکنش

 و شودهستند، تولید میجنبشی  انرژیو بیشترین مقدار  نولدزیر یاهتنش راتییتغ نرخآیرودینامیکی در مناطقی که دارای بیشترین 

، آکوستیکی فشار و شتاب ذرات در دهد که مناطق با تغییرات ناگهانینشان می نیز FW-Hها. معادله نه لزوماً در مرکز گردابه

ی هاهای فشار و اندرکنشرادیانتن گبر شدت آشفتگی بدون در نظر گرف تنهابیشترین انتشار نویز را دارند. در نتیجه، تمرکز 

 محدوده ل،یرفویا فرار لبه در دندانه نصب .نویز شود و انتشار توزیع از تواند منجر به تحلیل نادرستمی آیرواکوستیکی و آیرودینامیکی

 یهاگردابه به یصلا یاهگردابهها با عبور از دندانه رایز ؛است کرده کم یمحسوس طوربه را دوردست دانیم در هاگردابه یشرویپ

بعد با مرز چرخش بیموط هبر اساس خط .[38] شودمی مستهلک فرار لبه از یکمتر فاصله در هاآن قدرت و شده لیتبد ترکوچک

 متر 6 و 3 ،5 ،6 ،8 حدود بیترت به هرتز 25 و 20 ،15 ،10 ،5 یهافرکانس در فاصله نیا ،در ناحیه امتداد دنباله جریان عدد دو

؛ شودهای بالاتر مربوط میدر فرکانس یآشفتگ یانرژ اتلاف نرخکاهش تدریجی این فاصله با افزایش فرکانس، به افزایش  .هستند

 هافرکانس ریسا به نسبت زینو کمتر کاهش و شتریب قدرت با هاییگردابه لیتشک باعث دندانه هرتز، 25 چرخش فرکانس در چندهر

ها وابسته دهد که تأثیر دندانهمنجر شده و نشان می های بالاترفرکانسدر  کارایی دندانه در کاهش نویزاین پدیده به کاهش . است شده

، با تغییر ساختار جریان برشی نوع دندانهدهد که این نشان می URANS سازیمدل. ویل و رژیم جریان استایرفبه فرکانس نوسان 

در . است داده کاهش ایرفویل هیپا مدل به نسبت( چهارسوم تا حداقل) یتوجهقابل حد تا را هاگردابه یشرویپ و گسترش دامنه

 انتشار یراستاانات ایرفویل موجب افزایش نوسانات جریان و شدت آشفتگی در نوس ایهای نوسانی بالا، افزایش سرعت زاویهفرکانس

و  آشفتهها، به رشد ساختارهای رنش و تغییر شکل گردابهاین فرایند با افزایش نرخ ک .شده است لیرفویا پشت دامنه موج یهاجبهه

تنهایی قادر به به RANS های آشفتگی بر پایهلمد هود کتوجه ش .شودهای بالاتر منجر میافزایش نویز آیرودینامیکی در فرکانس

 شده ساکت است. جداهای نیست و درباره شکل و ساختار گردابه هاگردابه و تشکیل شکست سازوکارسازی دقیق شبیه

                                                           
1 Wake Region 
2 Dissipation Rate 
3 Production Term 
4 Reynolds Stress Tensor 
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  هرتز 25و  20، 15، 10، 5ست ه راهای چرخش به ترتيب از چپ بدر فرکانس 0012برای مدل پایه ایرفویل ناکا بعدچرخش بی مرزخطوط هم 9 شکل 

Fig. 9. Contours of dimensionless vorticity for the baseline model of NACA 0012 airfoil at pitching frequencies of 5, 10, 15, 20 

and 25 Hz (from left to right) 

   

  
 25و  20، 15، 10، 5های چرخش به ترتيب از چپ به راست در فرکانس 0012اکابرای مدل با دندانه ایرفویل ن بعدچرخش بی مرزخطوط هم 10 شکل 

  هرتز

Fig. 10. Contours of dimensionless vorticity for the serration model of NACA 0012 airfoil at pitching frequencies of 5, 10, 15, 

20 and 25 Hz (from left to right) 
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 مدل پایه و مدل با دندانه نمونهان در دو ی توبررسی چگالی طيف-2-4

های مستقر در پشت ایرفویل در نمودارهای چگالی انرژی طیف توان صوتی بر حسب فرکانس جریان، برای میکروفوندر این بخش، 

تحلیل،  درولت سه ها وبرای پرهیز از زیاد شدن قیاس. اندمقایسه و تحلیل شدهبرابر طول وتر  50و  30، 20، 10، 5، 2 فواصل

 .انداز انتهای ایرفویل ثبت و ارائه شده متری 10در فاصله های چرخش های صوتی در تمام فرکانسداده

 

 

 

 

 

 

 و هیپا مدل دو در یانرژ یهاقله سهیمقا

 لیرفویا هیپا مدل لیرفویا دندانه با مدل لیرفویا با دندانه
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های فرکانس چرخش مرجع، برای دو يف توان صوتی بر حسب فرکانس جریان همراه با مقادیر بيشينه در هارمونيکط مودارهای چگالین 11 شکل 

  C10 و در فاصله ایرفویل های چرخشدر تمام فرکانس 0012پایه و با دندانه ایرفویل ناکا مدل

Fig. 11. Sound power spectral density (PSD) plots versus flow frequency, showing peak values at harmonics of the reference 

pitching frequency for the baseline and serration models of NACA 0012 airfoil at all pitching frequencies and at a distance of 

10C 

جریان هستند که در اثر نوسان پیچ  نرژیراپهای شوند، به دلیل حضور گردابهمشاهده می 11شکل  هایستون ی که درهایقله

با افزایش فرکانس نوسان ایرفویل، مقدار شوند. سازهای آن دیده میها در فرکانس نوسان ایرفویل و همآیند. این قلهایرفویل بوجود می

بیشینه آن است که  همنکته م .کرده استرا تقویت فشاری بالا، اغتشاشات  پیچشیزیرا سرعت  ؛شودچگالی توان صوتی بیشتر می

هرتز  10هرتز، بیشینه در  5طور مثال، در فرکانس پایه به دهد؛رخ می ایرفویل نوساندر دوبرابر فرکانس پایه دامنه توان صوتی 

ر اندازه دوبرابکه در مجموع به بالا و پایین محور نوسان مربوط استبودن حرکت ایرفویل در شود. این پدیده به متقارنمشاهده می

های بزرگ که عامل اصلی به دلیل اضمحلال گردابه هرتز 500های توان صوتی عمدتاً تا فرکانس قله .کندمینوسان  فرکانس پایه خود

هرتز، میدان  500های بالای ر فرکانسد .ده استمانتوان صوتی ناچیزی باقی ادامه پیدا کرده و پس از آن باند هستند، نویز پهن

 احتمالا شود کههرتز دیده می 800تا  750هایی بین هرتز نیز نوسان 10 چرخش در فرکانس .کندر میل میدادوردست به حالت پای

 .های آشفته استزمینه، متفاوت از نویز گردابهمربوط به نویز پس

ه از انتهای صلو با افزایش فاداده کاهش  ایرفویل های نوسانتوان صوت را در تمام فرکانسطیف نصب دندانه مثلثی، چگالی  

شود که مقدار مشاهده می 11همچنین با دقت در شکل  .شودمدل پایه مشاهده میبا ایرفویل )منبع صوت(، رفتار کاهشی مشابه 

درصد در فرکانس  80هرتز تا حدود  5درصد در فرکانس نوسان  35از حدود  مدل پایه،نسبت به دار چگالی طیف توان در مدل دندانه

همچنین  ایرفویل است. آیرودینامیکی گر کارآمد بودن دندانه در کاهش نویزنشان موضوعتز، کاهش یافته است. این هر 25و  15نوسان 

کمتر شده  پایهدار، نسبت به این اختلاف در مدل کدیگر در مدل دندانهینسبت به  ی انرژیهاشود که اختلاف اندازه قلهمشاهده می

تر در بازهتوزیع یکدست خاص، بهمحدود و های بزرگ در یک بازه فرکانسی ه جای تجمع دامنهب ی انرژیهااست. در واقع توزیع قله

 .شده استتبدیل  جریان های بزرگتری از فرکانس

دار در تمامی های نوسان ایرفویل برای دو مدل پایه و دندانهتر، چگالی طیف توان صوتی در فرکانسبرای مقایسه دقیق

  اند.شدهارائه  12پشت ایرفویل، در شکل  درهای مستقر میکروفون
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 هرتز 25

. سمت 0012ایرفویل ناکا نوسانهای بر حسب فرکانس جریان در تمام فرکانس توزیع ميانگين نمودارهای چگالی طيفی توانمقایسه  12 شکل 

  با دندانه دلچپ( مدل پایه و سمت راست( م

Fig. 12. Comparison of the mean distribution of power spectral density (PSD) versus flow frequency across all pitching 

frequencies of the NACA 0012 airfoil. Left) baseline model, right) serration model 

ای و که با توجه به عدم بررسی اثرات سازه قرار دارد 010تا710بین ای کمزهبا، چگالی توان صوتی در 12ر نمودارهای شکل د

ایرفویل،  نوسانبا افزایش فرکانس  تر نیز اشاره شد،همانطور که پیش .رسد، منطقی به نظر میجریان کوستیکیاآیروتمرکز بر میدان 

دلیل افزایش سرعت دورانی و شدت اغتشاشات آیرودینامیکی، بیشتر شده است. در میدان دوردست، وتی بهص بیشینه چگالی توان

دهد مقایسه میانگین انرژی صوتی هر میکروفون نشان می. کرده استتوان صوتی سیر نزولی پیدا  ،صوت عافزایش فاصله از منبدلیل به

. شده استجریان دنباله ایه است؛ بنابراین، نصب دندانه باعث کاهش انرژی صوتی پ دار، این مقدار کمتر از مدلکه در مدل دندانه

کاهش ( 3و  باندتبدیل نویز از تونال به پهن( 2 ،آشفتگی در میدان جریان و یکدست شدن یکنواخت (1: ، دندانه موجبطور خلاصهبه

 .شده است نوسانات فشاری
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 داردندانه های پایه ودر مدل جریان ی بر سطح فشار صوتلثلکرد آیرواکوستيکی دندانه مثبررسی عم-3-4

 فواصل بههای مستقر در پشت ایرفویل در این بخش، نمودارهای سطح فشار صوت بر حسب فرکانس جریان، برای میکروفون

های چرخش فرکانسم های سطح فشار صوت را در تماسیگنال، 13شکل  .اندمقایسه و تحلیل شدهبرابر طول وتر  50و  30،20،10،5،2

 .دهدمی نشاندار های پایه و دندانهبرای مدل
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 هرتز 25

. سمت چپ( مدل پایه و 0012ناکاهای چرخش ایرفویل بر حسب فرکانس جریان در تمام فرکانسمقایسه نمودارهای سطح فشار صوت  13 شکل 

  مدل با دندانه( سمت راست
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Fig. 13. Comparison of sound pressure level (SPL) plots versus flow frequency across all pitching frequencies of the NACA 

0012 airfoil. Left) baseline model, right) serration model 

دلیل کاهش باعث تغییر در ساختار طیفی نویز شده و به ،آزادی برشهای ایرفویل با جریان های آزادشده از لبهاندرکنش گردابه

 هایدر رژیم نیز 8و  7های از شکل .شودتر میطولی و زمانی اغتشاشات، انتشار امواج آکوستیکی ضعیف آماری انتگرال هایمقیاس

به دلیل افزایش لزجت  اما با افزایش فاصله،ت تر شده اسمنجر به تولید نویز قوی در مجاورت سطح ایرفویل ها، ناپایداریانرژی مختلف

در اثر تداخل د دهد نرخ تولیکه نشان می کاهش یافته همیزان انرژی جنبشی آشفت، آشفتگی هایسازی تنشمؤثر ناشی از مدل

به  .شده است جربه کاهش دامنه نوسانات فشار آکوستیکی من د،نآیدست میهب  ST ω S-Kکه از مدل های رینولدز و نرخ اتلافتنش

 هرتز 100کمتر از  یهافرکانس در 13از شکل . اندنویز کمتری تولید کرده تربا دامنه صوتی کوچکمانده های باقیهمین دلیل، گردابه

های نزدیک به فرکانس اصلی، اندرکنش سازگار بین نوسانات فشاری و امواج آکوستیکی موجب تشدید سطح فشار در هارمونیکو 

به صورت یک طیف  کهیافته است صورت محلی افزایش به دلیل تأثیرات ناشی از تولید نوسانات ثانویه، نویز تونال بهو صوت شده 

یدرحال ؛شودتأیید میهای جریان ترین گردابهبرای بزرگ RANS انرژی مدلآبشار حلیل طیف این موضوع با ت ؛شودباریک دیده می

در تحلیل فرکانسی نویز تولیدی، . شده است ترکنواختی باند،پهن به تونال از زینو لیبدت با انیجر بالاتر، یهافرکانس در که

جمع انتگرالی در طول اند. برجسته شده 11از ستون سوم شکل های مؤثر که دارای دامنه صوتی بالاتر هستند، در طیف صوتی فرکانس

طیفی، های مبتنی بر حل طور خاص در مدلبررسی است. به بلاق  RANS نوسانات فشاری در حل انرژی یطیفچگالی  برایزمان 

های غیرمؤثر شوند. از سوی دیگر، فرکانسها تقویت میتر کندتر بوده و بنابراین این فرکانسپایین ینرخ اتلاف انرژی در نواحی فرکانس

، به مرور تضعیف K-ωآشفتگی  ی در مدلرژزمینه یا خطای عددی ماشین هستند، به دلیل نرخ بالای اتلاف انکه ناشی از نویز پس

از پژوهش شکری و  .است دهنده تأثیر مرتبه معادلات آکوستیکی نسبت به معادلات اصلی جریانن پدیده همچنین نشانشوند. ایمی

 است، یصوت اغتشاشات گسترش و یریگشکل محدوده که هرتز 500 فرکانس تا گیری جریان یعنیتا نصف فرکانس اندازه [38]مانی 

یم مشاهده اندبپهن زینو از میملا و عیوس دامنه کی فرکانس، نیا از پس. داشته است یشیافزا روند نیانگیم طوربه صوت فشار سطح

دلیل آن این  شود.هرتز، افت ناگهانی در دامنه صوتی مشاهده می 50های ابتدایی جریان تا فرکانسدر  روند کاهشی دارد. که شود

باعث انسداد   RANSی های عددهای طیفی در مدلدر این بازه فرکانسی، اثرات میرایی امواج در مسیر انتشار و محدودیتاست که 

 یشدید چرخش نرخدر فضای میان دو گردابه،  [38] دهدچرخش نشان می مرزخطوط همبررسی  شوند.میت دامنه نویز افو  1طیفی

این نوسانات باعث . ردیگیم شکل باندپهن زینو ها،آن نیب هیناح در و یقو تونال زینو هاگردابه یبازو در کهیطوربه رد؛یگیمشکل 

الگوها و منتهی این  .دنتوجهی دارشوند که بر تولید و انتشار نویز تأثیر قابلای در جریان سیال میپیچیده فیزیکیایجاد الگوهای 

بزرگ  ایسازی گردابهمانند شبیه ترهای با دقت بالاقابل مشاهده نیستند و باید با مدل RANS آشفتگی مبتنی بر ایهها با مدلپدیده

تأثیر این . است متغیر بلیدس 50 تا 10ه در محدود یصوت دامنهبا افزایش فاصله از منبع،  مطالعه شوند. حل عددی مستقیمو یا 

 2یپراکندگبا افزایش فرکانس جریان، امواج صوتی بیشتر دچار  .بستگی دارد طیحم در یصوت امواج گسترش فرکانسکاهش به 

سطح  14 شکل شود.می 3، بخشی از انرژی صوتی تلف شده توسط محیط جذبیداخل اصطکاک و الیس لزجتشوند و به دلیل می

 .کندیم متری از انتهای ایرفویل برای پنج فرکانس نوسانی مقایسه 10فشار صوت را در فاصله 

                                                           
1 Spectral Blocking 
2 Diffraction 
3 Absorption 
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 متری از طول وتر 10فاصله  به های نوسانی مختلف برای ميکروفونمقایسه توزیع ميانگين نمودارهای سطح فشار صوت در فرکانس 14 شکل 

  سمت چپ( مدل پایه و سمت راست( مدل با دندانه 0012 ایرفویل ناکا

Fig. 14. Comparison of the mean distribution of sound pressure level (SPL) at different pitching frequencies for a 

microphone located 10 chord lengths away (10C) from the NACA 0012 airfoil. Left) baseline model, right) serration model 

با کاهش . دارد دیگرهای سیسه با فرکانبیشترین مقدار را در مقاهرتز  25، سطح فشار صوت در فرکانس 14با استناد به شکل 

در تمام نمودارها روند نزولی دارند، زیرا با پیشروی  یافته است.فرکانس نوسان، میانگین سطح فشار صوت در سراسر دامنه سیال کاهش 

 رخشچ هایهای موضعی در فرکانسبیشینهنوسانات و رود. از بین می کامل مستهلک شده و در فواصل دور ه، انرژی آشفتسیال جریان

نویز ناشی از  و تضعیف های پرآشوب و یا به دلیل تقویتهرتز، ممکن است به دلیل قرارگیری در مرکز ناحیه ریزش گردابه 5مانند  کم

 5ه است. در فرکانس دار مشابه مدل پایتحلیل مدل دندانه .باشد ها در دامنه پشت ایرفویلدر اثر ریزش گردابه تداخل امواج صوتی

پایین  چرخش هایدهد تأثیر دندانه بر امواج فشاری در فرکانسفشار صوت به مدل پایه بسیار نزدیک بوده، که نشان می اتهرتز، تغییر

 .است ترهای بالاکمتر از فرکانس

ایرفویل، انتهای از متری  10های چرخش در فاصله در بخش پایانی، سطح فشار صوت بر حسب فرکانس جریان برای تمام فرکانس

 اند.شدهمقایسه  15ل در شک

   

  
ها و فاصله در تمام فرکانس 0012ناکا مقایسه نمودارهای سطح فشار صوت بر حسب فرکانس جریان برای دو مدل پایه و با دندانه ایرفویل 15 شکل 

C10  

Fig. 15. Comparison of sound pressure level (SPL) plots versus flow frequency for the baseline and serration models of the 

NACA 0012 airfoil at all pitching frequencies and at a distance of 10 chord lengths (10C) 
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های پایین با ویژه در نزدیکی لبه فرار و فرکانسهای چرخش، بهدر همه فرکانس 0012ایرفویل ناکا  بر رویایجاد دندانه مثلثی  

 728هرتز و فرکانس جریان  5در فرکانس چرخش  ؤثری اغتشاشات صوتی آیرودینامیکی را کاهش داده است.م طورفشار صوت بالا، به

با . آزادشده از انتهای دندانه است امواجتداخل  تقویتاحتمالاً ناشی از د که شوبل مشاهده میدسی 1/1 افزایش نویزی در حدودهرتز، 

یدس 31/5 و 36/6 ،91/3 ،79/4 ،53/2 بیترت به هرتز 25 و 20 ،15 ،10،5 رخشچ هایدر فرکانس نصب دندانه، 16شکل توجه به 

 ها را کاهش دهد.بل نویز ناشی از ریزش گردابهدسی 95/8طور میانگین دندانه توانسته است به .است کرده کم صوت فشار سطح از بل

در  .است کردهنامنظم تغییر  صورتبه صوت فشار سطح شکاه، مقدار نوسان با افزایش فرکانس طوری که است رات غیرخطییروند تغی

تواند های دیگر کمتر است. این میکه در فرکانسبیشینه است، درحالی سطح فشار صوت هرتز، کاهش 20ها مثلاً برخی فرکانس

فرکانس ممکن است مفید یا  بهبسته  های مثلثی. پس استفاده از دندانهها باشدیا وابستگی فرکانسی اثر دندانه 1دهنده رزونانسنشان

 .است ملاحظهدی محور عمودی، کاملًا قابلهای باویژه در توربینین مقادیر در کاربردهای عملی، بها .باشد تراثرکم

 
  0012های مختلف چرخش ایرفویل ناکاکاهش ميانگين سطح فشار صوت بر حسب فرکانسمقدار  16 شکل 

Fig. 16. Reduction in the mean sound pressure level (SPL) at different pitching frequencies of the NACA 0012 airfoil 

 گيرینتيجه -5

های مثلثی در لبه فرار انجام شده است. مجهز به دندانه 0012ناکا این پژوهش با هدف بررسی رفتار آیرواکوستیکی ایرفویل نوسانی

و شبکه لغزنده در  k-ω SST هرتز( با استفاده از مدل آشفتگی 25و  20، 15، 10، 5ها در پنج فرکانس نوسانی مختلف )آزمایش

نتایج حاصل از تحلیل نمودارهای چگالی طیفی توان و سطح فشار صوت نشان ت. متر بر ثانیه صورت گرف 10سرعت جریان آزاد با 

های ایرفویل ظاهر شده و هارمونیک خش، بیشینه انرژی صوتی در دو برابر فرکانس چربرای هر دو مدل پایه و با دندانهکه  ندداد

بل متغیر بود دسی 75تا  10. سطح فشار صوت در این شرایط بین دیده شدندتی در طیف صوهای فرکانسی به صورت قلهطبیعی آن 

 است.ایرفویل در حالت نوسان  های آشفته پشتگردابه نویز توسطقابل توجه تولید که نمایانگر 

با عبور از فضای میان های بزرگ که بیشترین سهم را در تولید نویز داشتند، ، گردابهایرفویل ه فرارلببا نصب دندانه مثلثی در 

ها کاهش یافت. این پدیده به کاهش سطح تر با فرکانس بالاتر تجزیه شدند و در نتیجه دامنه صوتی آنهای کوچکبه گردابهها دندانه

، 79/4، 53/2 برابر باهرتز  25تا  5های ترتیب برای فرکانسز بهمیزان کاهش نوی. فشار صوت و تضعیف مؤثر نویز تونال منجر شد

باند ها در نواحی با اغتشاش شدید، نویز تونال را به نویز پهنهمچنین مشاهده شد که دندانه .شدگزارش بل دسی 31/5و  36/6، 91/3

ها آشکار ساخت که منشأ اصلی نویز، بررسی .دهدا نشان میر آکوستیکی جریان عملکردبهبود  این تبدیل کردند که یتریکنواخت

های پایین مؤثرتر عمل فرکانسها در با تغییر توزیع این گردابه های گوناگون در جریان آشفته است؛ دندانهبا اندازه اهحضور گردابه

ی بر هابا وجود محدودیت مدل .یافتکاهش  رایی آنکاتر، های قویهای نوسانی بالاتر به دلیل ایجاد گردابهفرکانسدر  اما ،کرده است

ها آنمیان ها و اندرکنش قادر به نمایش دقیق جزئیات دینامیکی گردابهها این مدل ،گیری زمانیدلیل میانگین به RANS پایه

 د.شونوب میحستحلیل روند کلی رفتار آیرواکوستیکی مبررسی و برای  لیو قابل قبو همچنان ابزار مناسب نیستند، اما

                                                           
1 Resonance 
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 سازیهای آشفته لبه فرار و همچنین یکنواختگردابه ریزش از نصب دندانه، کاهش میانگین سطح فشار صوت ناشی ازنهایی هدف 

پیشنهاد  .اندهشدکه هر دو هدف محقق  دادندباند بوده است. نتایج این پژوهش نشان فشار صوت با تبدیل نویز تونال به نویز پهن

ترین حالت در کاهش نویز بررسی شود، همچنین ها برای دستیابی به بهینهعات آینده، اثر طول موج و دامنه دندانهالشود در مطمی

تر ساختارهای جریان و نویز آیرودینامیکی در نظر جهت تحلیل دقیق ای بزرگسازی گردابهحمله و استفاده از مدل ایجاد دندانه در لبه

 .گرفته شود

 فهرست علائم -9-2

 انگليسیلائم ع

a سرعت صوت، m/s 

b عرض ایرفویل ،m 

c  ،طول وتر ایرفویلm 

cd ضریب پسا 

cl ضریب برآ 

FFT  سریعتابع تبدیل فوریه 

f  ،فرکانسHz 

2h  ،دامنه دندانهm 

h  ،ارتفاعm 

I شدت آشفتگی 

k  ،2انرژی جنبشی آشفتگی/s2kg.m 

n بردار عمود بر سطح 

P  ،فشارpa 

p′ ر نوسانی، شافpa 

Re عدد رینولدز 

St تروهالسعدد ا 

Δt  ،گام زمانیs 

T  ،دوره تناوبs 

t  ،مقیاس زمانیs 

U  ،سرعت متوسطm/s 

u  ،سرعت نوسانیm/s 

x لفه راستای طولی، ؤمm 

y لفه راستای عرضی، ؤمm 

yp مرزی، ارتفاع اولین لایه از لایهm 

y+ رزیمبعد سطح عمودی لایهفاصله بی 

 علائم یونانی

α زاویه حمله، درجه 

ijδ دلتا کرانکر 

ε  ،ضخامت فرورفتگی دندانهm 

λ  ،طول موج دندانهm 

μ  ،ویسکوزیته دینامیکیkg/m.s 

ν  ،ویسکوزیته سینماتیکی/s2m 

ρ  ،3چگالیkg/m 

τ  ،تنش برشیpa 

ω  ،سرعت دورانیrad/s 

 زیرنویس

i  اندیس تانسوری در راستایx 
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ABSTRACT  
Aerodynamic noise generated by airfoils poses a serious industrial challenge because of its detrimental 

impact on human hearing and on the performance of vehicles and wind turbines. This noise rooted in geometric 

parameters, vortex shedding and flow separation can be mitigated by mounting triangular serrations on the 

trailing edge. In the present study, the aeroacoustic behaviour of an oscillating NACA 0012 airfoil with a ±10° 

pitching amplitude and oscillation frequencies between 5 and 25 Hz about its aerodynamic centre was evaluated 

numerically. The flow field was solved with the Unsteady Reynolds-averaged Navier–Stokes equations with the 

k-ω SST turbulence model, while the surrounding acoustic field was predicted through the Ffowcs Williams–

Hawkings (FW-H) acoustic analogy. Acoustic metrics, including sound pressure level and power spectral 

density, were recorded at several downstream positions from the trailing edge. results demonstrate that the 

serrations fragmented large scale vortices into smaller structures and, on average, lowered vortex-induced 
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noise by 4.58 dB from 51.18 dB equivalent to a 8.95% reduction. This attenuation is attributed to weakened 

dominant vortices, reduced velocity fluctuations and creating phase shifts in acoustic wave propagation, which 

collectively suppress wake turbulence and limit acoustic energy propagation, thereby enhancing aeroacoustic 

performance. The effectiveness of serrations was frequency dependent, exhibiting greater efficacy at lower 

oscillation frequencies and reduced effectiveness at higher frequencies due to intensified flow instabilities. 
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