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 پژوهشی  مقاله

 آکوستیکی جت برخوردی از موتور موشک با سازه سکوی پرتاب   سازیشبیه

 *محمودی یمصطف

 دانشیار 

 مالک اشتر   یدانشگاه صنعت

 یرکندی جاماسب پ

 یار  دانش

 مالک اشتر   یدانشگاه صنعت

 پورعبدالله داود

   ارشد یکارشناس یدانشجو 

 دانشگاه تهران 
mostafamahmoodi@mut.ac.ir jamasb_p@yahoo.com d.pourabdolah@ut.ac.ir 

 27/10/1401تاريخ دريافت: 
 

 20/04/1402تاريخ پذيرش: 
 

 چکيده 

جت خروجی پرتابه برای یک مدل نمونه مشخص با    در این مقاله میدان جریان با حل دینامیک سیالاتی و آکوستیکی

فلوئنتنرم به  1افزار  قبلا  مقالات  از  یکی  در  تحقیق،  این  در  استفاده شده  است. مدل  در  بررسی شده  تجربی  صورت 

دهند، روی  هایی که محیط پیرامون وسیله پرتابه را تشکیل میآزمایشگاه از نظر آکوستیکی بررسی گردیده است. سازه

شود تا با بررسی  گذارد. در مطالعه حاضر تلاش میاعمال شده بر پرتابه در هنگام بلند شدن آن تأثیر می  2فه وسطح ن

عددی سهم یک جزء ساختار پرتاب اصلی، یعنی سکوی پرتاب، نسبت به آکوستیک و میدان جریان در اطراف وسیله  

کننده جریان خروجی جت تعیین شود. بدین منظور  پرتابه معلوم که اطلاعات تجربی آن وجود دارد بر روی یک منحرف

طمینان از حل عددی، میدان جریان سیال خروجی از جت پرتابه از نظر پارامترهای فشار و سرعت جریان  ابتدا جهت ا

افزار  و همچنین عدد ماخ بررسی گردید که با شرایط آزمایش ارائه شده در کار تجربی مطابقت داشت. سپس توسط نرم

ن حاصل گردید. اندازه سطح فشار آکوستیکی در  در صفحه تقارن میدان جریا  3صورت کانتور مقادیر توان آکوستیکی به

محل سنسورهای مشخص شده در کار تجربی، در تحقیق حاضر تعیین و با توجه به نتایج اطلاعات آکوستیکی، محاسبه  

ای  تطابق بسیار نزدیکی را در اندازه  4گردید. مقایسه نتایج آکوستیکی از حل عددی در محل سنسورهای میدان نزدیک

  9/8این اختلاف نزدیک به    5بینی هم بود برای میدان دوردست طورکه قابل پیشدرصد نشان داد. همان  3/3کمتر از  

 که این اختلاف مقدار بیشتری نسبت به نتایج میدان نزدیک است.    استدرصد 

جت، آکوستیک پرتابه، دینامیک سیالات، حل عددی، سکوی پرتاب واژگان کليدي: 

 . مقدمه 1

ترين مرحله در طول صعود اولیه هر وسیله پرتاب، هنگام حیاتی

بلند شدن آن از روی سکوی پرتاب است. در اين مرحله، پرتابه  

گیرد. اگرچه تنها  در معرض شديدترين بارهای صوتی قرار می

تولید  موتور، منجربه  از  انرژی خروجی  از کل  بخش کوچکی 

آکوستیکی می بر جت  آن  زياد  اثرات  به  توجه  با  ولیکن  شود 

بارهای   پرتابه، محاسبات آن مورد توجه محققان است.  روی 

نشان می  از خود  دينامیک شديدی  تواند دهند که میصوتی، 

زيرسیستم  و  پرتابه  سازه  از برای  آن  الکترونیکی ظريف    های 
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پرتابه و  جمله محموله، مضر باشد. طراحی و آزمايش ساختار  

در  زيرسیستم بارهای صوتی  برابر  در  مقاومت  برای  آن،  های 

فر پرتاب،  دلهره اهنگام  بسیار  و  پیچیده  هر يندی  است.  آور 

بارها اين  کاهش  برای  و می  تلاشی  وزن،  طراحی،  بر  تواند 

زمان   و  هزينه  بر  نتیجه  در  و  پرتابه  اجزای  اطمینان  قابلیت 

بگذارد.   مستقیم  تأثیر  آن،  اطراف يک وسیله عملیاتی  محیط 

کننده نقلیه پرتابی، هنگام بلند شدن، معمولًا شامل يک منحرف 

های جت، يک سکوی پرتاب و يک برج مرکزی است. سیستم

پشتیبانی پرتاب با انعکاس صدای تولید شده توسط نازل جت 

موتور به منابع صوتی تولید شده توسط وسیله پرتابی، اضافه 

کننده رسد پارامترهايی مانند هندسه منحرف می  نظربهکنند.  می

جت، زاويه برخورد و فاصله بلند شدن، نقش مهمی در تعیین  

کنند. برآورد توزيع منابع صدا در طول جت منحرف شده ايفا می

دقیق بارهای صوتی روی وسیله نقلیه، با مشخص کردن سهم  

های مناسب  های پشتیبانی پرتاب، برای ايجاد مکانیسم سیستم

 در هنگام پرتاب بسیار ضروری است.  فهبرای کاهش نو

سیالات  دينامیک  با  نزديکی  بسیار  ارتباط  آکوستیک  مبحث 

آيرودينامیکی ايجاد شده از اغتشاش، از درون سیال  فهدارد. نو

خاطر حرکت اجسام يا سیال، ناشی هپذير )معمولا هوا( بتراکم

ل و يا حرکت  شود. اغتشاشات ناشی از حرکت اجسام در سیامی

خود سیال موجب تغییرات فشار و متعاقبا چگالی شده و سرعت  

صورت نوسانی  دهد. اين تغییرات به صوت در سیال را تغییر می

. در مباحث مهندسی اندازه استبوده و منبع تولید امواج صوتی  

صوت فشار  سطح  به  محیط  فشار  به  نسبت  فشار   نوسانات 

 معروف است. 

ه از لحاظ فنی در صنعت مهم هستند از بسیاری از صداهايی ک

می تولید  سیال  جريان  پديده اغتشاشات  بنابراين  های شوند. 

می را  صوتی  امواج  با  دينامیک مرتبط  چهارچوب  در  توان 

نمود. مهم  تحلیل و درک  محاسباتی  در  سیالات  مسئله  ترين 

ها از انرژی  سازی عددی امواج صوتی اين است که صوتمدل

( کمتری  به  هببسیار  نسبت  کمتر(  مرتبه  چندين  معمول  طور 

میدان آکوستیکی،  منبع اصلی  برخوردار هستند.  جريان سیال 

موشک  جريان خروجی  اختلاط  ناحیه  در  نوسانی  توربولانس 

چون اين ناحیه اختلاط، تمامی طول جريان خروجی    [.1]است  

می احاطه  نورا  منبع  گسترش   فه کند،  بزرگتری  فاصله  در 

نومی ويژگی  فهيابد.  از  تابعی  موشک  توسط  شده  های  تولید 

که آن هم به نوبه خود با پارامترها و   استجريان توربولانس  

 هندسه جريان متوسط مرتبط است. 

 . پیشینه مطالعه 2

تحقیقی در مورد تحلیل آکوستیک و کنش موج    2001در سال  

و   ابراهیمی  توسط  مايع  سوخت  با  موشک  موتور  يک  در 

های انجام شد. در اين مقاله، انواع مختلف موج   [2]   همکاران

صورت عددی بررسی و کنش و واکنش آنها مطالعه  غیرخطی به

پوشی است و يک ها قابل چشمگرديد. شرايطی که تغییر موج 

م تشخیص  برای  شکلوروش  با  موج  خطی  تحريک  های  د 

پیش فرض در اين پژوهش ارائه گرديد. نتايج نشان دادند که  

غیر تاثرات  موتور  أخطی  در  موج  شکل  تغییر  در  ناچیزی  ثیر 

 های صنعتی با سوخت مايع دارند.موشک

های  ناپايداری 2003در سال [ 3]و همکاران  6فلاندرو  .گری آ

ها بررسی کردند. در اين تحقیق،  آيروآکوستیک را در موشک 

ضرايبی جهت اصلاح ساختار موج آکوستیک در شرايط مرزی 

ها با  ايجاد شده معرفی گرديد و تا حدی اين نقصهای  گردابه 

ترم جريان ترکیب  اثرات  از  ناشی  چشمه/چاه  انرژی  های 

 چرخشی، برطرف شد. 

سال   بلند   2007در  هنگام  صوتی  بارهای  به  راجع  پژوهشی 

صورت گرفت. طبق   [4]  8و پیرک  7شدن موشک، توسط سوتو

فشار کلی  بررسی آنها در تجهیزات داخلی موشک، مقادير سطح  

 حال. بااينبل قرار داشتدسی  160تا    140صوت در محدوده  

بینی دقیق مقدار بارهای صوتی  مطابق نتايجی که گرفتند پیش

مشکل   بسیار  آکوستیک  نوسانات  و   استو  تجربی  روابط  و 

 گیرد. های آزمايشگاهی بیشتر مورد بررسی قرار میداده 
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فراگو   9اسکووالد  سال    [5]  10و  محفظه   2008در  آکوستیک 

های جاذب بررسی کردند. احتراق يک موشک مجهز به رينگ

به  جاذب  طول  بررسی  اين  تعیین  در  برای  پارامتری  عنوان 

و  وم تجزيه  و  آزمايش  با  شد.  گرفته  درنظر  فرکانسی  دهای 

به داده شد که  نشان  ترکیب شدن حجم  تحلیل عددی  دلیل 

جاذب اضافی  محفظه  تشديد  و  استوانه ها  مقادير  احتراق  ای، 

 يابند.ويژه سیستم کاهش می

های صوتی گیریاندازه  [6]و همکاران    11فوکودا    2009در سال  

آزمايش  سری  دو  در  را  جامد  سوخت  با  موشک  موتور  يک 

داده  بر  مؤثر  اصلی  عوامل  کردند.  بررسی  های صوتی  شلیک 

در حدود  گیری شده مطالعه گرديد و عدم اطمینان تجربی  اندازه

شد.    6تا    2 زده  تخمین  با  براينعلاوهکیلوهرتز  زمین  اثر   ،

گیری  های اندازهاستفاده از يک مدل امپدانس آکوستیک از داده 

پیش  دقت  که  دادند  نشان  نتايج  گرديد.  بینی سطح استخراج 

محاسباتی  سیالات  دينامیک  محاسبه  در  صوت،    فشار 

(CFD )12    بینی میدان  پیش و برای  است  بل  دسی  5در حدود

آکوستیک تولید شده در نزديکی و دور از موتور موشک مؤثر  

 است. 

در همین سال تحقیق ديگری با عنوان تأثیر لرزش صوتی بر 

  14و شکیر   13اندازی توسط ازدينساختار ماهواره در مرحله راه 

با    15افزار انسیسصورت گرفت. در اين پژوهش از نرم  [7] و 

تحلیل عددی استفاده شد. تمرکز اين   روش المان محدود برای

مطالعه، يافتن يک همبستگی بین لرزش آکوستیک و صفحه  

جايی، سرعت و  هارتعاش بوده است. نتايج نشان دادند که جاب

جايی، سرعت و شتاب در  هشتاب در فرکانس پايین بیشتر از جاب

فرکانس بالا است و مقادير اين پارامترها در مرکز صفحه نسبت  

؛ همچنین نرخ مقدار استادير آنها در حاشیه صفحه بیشتر  به مق

افزايش  با  و  نبوده  ثابت  سطح  هر  در  آغازين  صوتی  فشار 

 فرکانس، متغیر خواهد بود.

سال   همکاران    2010در  و  آکوستیک   [8]پیرک  مشخصات 

محفظه احتراق موشک با سوخت مايع را مطالعه کردند. در اين  

روش  به  رفتاتحقیق،  توصیف  محفظه  های  در  آکوستیک  ر 

داخلی چهار شکل مختلف از يک محفظه احتراق پرداخته شده  

مدل از  فرکانساست.  محاسبه  برای  ساده  تحلیلی  های های 

فرکانس  با  نتايج  اين  و  شده  استفاده  آکوستیک  های  تشديد 

اندازه آکوستیک  مقايسه طبیعی  اتاق  شرايط  در  شده  گیری 

لی و تجربی مطابقت خوبی های تحلی گرديده است و نتايج روش 

 نشان داد. 

سال   همکاران  16پاندا   2013در  و   [9]   و  سر  منابع  شناسايی 

از   استفاده  با  موشک  پرتاب  و  موشک  تست  موتور  صدای 

يک  دادند.  انجام  ناسا  همکاری  با  را  فازی  آرايه  میکروفون 

ابعاد  70میکروفون   در  آرايه    10در    10،  میکروفون  با  فوت، 

فازی برای استفاده در محیط سخت پرتاب موشک، ساخته شده 

فاصله   در  آرايه  اين  شد.  ف  400است.  داده  قرار  پد  از  وتی 

نقلیه  هنگامی وسیله  بود،   120که  پرتاب  از سطح  بالاتر  متر 

 شد.  گیریبل اندازه دسی 150بیشتر از  فهبلندترين نو

ثیر میله روی میدان أت  [10] و همکاران    17جو   2014در سال  

آکوستیک و عوامل پايداری يک موتور راکتی سوخت جامد را  

ت و  تجزيه  کردند.  حالت بررسی  که  داد  نشان  پايداری  حلیل 

با   با میله نسبت به حالت طولی چهارم در مقايسه  آکوستیک 

 تر است. حالت آکوستیک بدون میله حساس 

تجزيه و تحلیل مقیاس   [11]   احمد و همکاران  2017در سال  

چند زمانه از نوسانات فشار در موتورهای موشک سوخت جامد  

نو مطالعه  اين  در  کردند.  تحقیق  برای را  صوتی  فشار  سانات 

های صوتی تکی و يکپارچه آکوستیک در موتور موشک حالت

دو   شد.  بررسی  زمانه  چند  مقیاس  روش  از  استفاده  با  جامد 

مقیاس زمانی مستقل معرفی شدند. نتايج بررسی نشان داد که  

که دامنه افتد درحالینوسانات در مقیاس زمانی سريع اتفاق می

آ زمان  مقیاس  در  فاز  میو  تغییر  تأثیر هسته  همچنین  کند. 

حالت فرکانس  و  خطی  فاز  ناپايداری  و  دامنه  بر  طولی  های 

 نوسانات برای هر دو حالت تکی و يکپارچه تعیین گرديد. 
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سال   ملی   2017در  آزمايشگاه  در  آزمايشگاهی  تحقیق  يک 

کارتیکیان  توسط  هند  ونکاتاکريشنان   18فضايی  ، [12]  19و 

و میدان    فهانجام شد. در اين مقاله، تأثیر نوصورت تجربی  به

های مختلف اجزای مهم  جريان روی پرتابه با استفاده از هندسه

دهنده سازه پرتابه و خروجی جت از طريق آن به سمت انحراف

صورت تجربی در فواصل مختلف پرتابه از  گردد، بههدايت می

دريافت در  و  نوکنندهسکو  موقعیت  فههای  مشخدر  ص  های 

 بررسی گرديد.

کار رفته در اين مقاله  در مقاله حاضر، با استفاده از هندسه به

آن   آکوستیکی  حل  و  سیال  جريان  میدان  تحلیل  به  مرجع، 

 شود.افزار فلوئنت پرداخته می صورت عددی با نرم به

میدان جريان و    [13]  چنگ لانگ و همکاران   2020در سال  

ی متعدد در وسیله نقلیه  هامحیط آکوستیکی ناشی از وجود جت

به بلند شدن  هنگام  در  را  از  پرتابی  استفاده  با  عددی  صورت 

مرتبه    21رو، طرح  20استوکس -پذير سه بعدی ناويرمعادله تراکم

شبیه مقیاس دوم،  )-سازی  قیاس   SAS )22تطبیقی  روش  و 

 سازی کردند. شبیه 23( H-FWصوتی )

بین نتايج عددی و  دست آمده،  خطای نسبی هبراساس نتايج ب

از  داده  تأثیر موقعیت   %6/1های تجربی کمتر  ادامه  است. در 

منحرف پیکربندی  و  نقلیه  وسیله  ارتفاع  روی برج،  بر  کننده 

محیط آکوستیکی وسیله نقلیه مورد بررسی قرار گرفت. نتايج 

که به    24( OASPLدهد که سطح فشار کلی صدای )نشان می

منحرف  با  می پرتابه  طرفه  يک  از  کننده  بزرگتر  رسد، 

 کننده جت دو طرفه است.  منحرف

سازی عددی شبیه  [14]  چنگ لانگ و همکاران   2022در سال  

مايع و میدان صوتی آن را انجام داده و  -جريان دو فازی گاز

پیش برای  را  جريان  نازل میدان  از  خروجی  بینی صوت جت 

شبیه و سازموتور،  آب  مختلف  تزريق  زوايای  تأثیر  کردند.  ی 

های سرعت جريان جرمی از جمله موارد مورد مطالعه در نسبت

دما،  تنها  نه  آب،  تزريق  داد که  نشان  نتايج  بود.  اين تحقیق 

مايع و دمای پايین -سرعت و گردابه را در فصل مشترک گاز

دهد بلکه باعث کاهش  کننده جت خروجی کاهش میمنحرف

 شود. توجهی میخروجی به میزان قابل   صدای جت

 . هندسه3

برای  تحقیق،  اين  در  شده  لحاظ  پرتابه  مجموعه  شکل 

سازهشبیه هندسه  اين سازی  است.  شده  طراحی  پرتاب  های 

انحراف پرتابه،  اجزای وسیله  انفجار    دهندهمدل شامل  جريان 

  1در شکل    CADباشد. يک مدل  جت و سکوی پرتاب می

 نشان داده شده است.

 
 سازی شده مجموعه پرتابهمدل . هندسه 1شکل 

مدل وسیله پرتابه از دو قسمت تقويتی متصل به هسته مرکزی  

، روی  25تشکیل شده است. اين مدل با استفاده از يک آداپتور 

می نصب  ت لوله جت  هوای  از طريق    حتشود.  ورودی  فشار 

که در داخل آن  گردد؛ جايیقسمت اصلی پرتابه وارد مدل می

های جداگانه عبور شود که از قسمتبه دو جريان تقسیم می

 شود. کند و از طريق دو نازل جدا از هم خارج میمی

دوطرفه استفاده شده است    دهندهدر اين مدل از يک انحراف 

که در شرايط پرتاب اولیه جريان هوای خروجی نازل  طوریبه

صورت های سکوی پرتاب در دو طرف نازل بهدر داخل سوراخ

می قرار  هم  از  شیب  جدا  انتهای  در  پیچش  شعاع  گیرد. 
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نازل  انحراف با قطر خروجی  برابر  و (  eD)دهنده جريان جت 

 .تاسمتر  1طول کلی آن برابر 

استفاده    26(SLPدر اين مقاله از پیکربندی سکوی پرتاب جامد )

شده است. اين پیکربندی از يک صفحه تخت مربعی شکل به  

برش میلی  200×    200ابعاد   دو  با  است،  شده  تشکیل  متر 

ای که ابعاد خارجی  اندازه   متر، دقیقاً به  042/0ای به قطر  دايره 

شد. صفحه سکوی پرتاب  پذير بامتر( امکان  0/ 04بدنه نازل )

ديواره  منحرفبه  و  های  است  شده  سوار  جت  جريان  کننده 

دهنده در حدود تا نوک انحراف  PLفاصله آن از صفحه پايین  

 . است (eD)برابر قطر خروجی نازل  25/1

میدان به آکوستیک  سطح  پرتابه،  نقلیه  وسايل  در  طورکلی 

است.   اصلی  مکان  دو  در  وسیله  1نزديک  بدنه  روی  پرتابه ( 

ها، که بیشترين بارهای صوتی را نشان  بسیار نزديک به نازل 

که لوازم ( دماغه مخروطی پرتابه )پريود بار(، جايی2دهد و  می

اين   است.  شده  واقع  آن  در  حساس  محموله  و  الکترونیکی 

های مدل مقیاس کوچک يا  طور مستقیم در آزمايشموضوع به 

های سطح صوت در اين یگیرهای واقعی با ثبت اندازهپرتابه

 شود. های ابزار دقیق میدان فشار انجام میها با میکروفونمکان

 
  JBD27و ج(  M 2.0، ب( نازل LV. جزئیات ابعاد الف( نازل 2شکل 
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 . شکل سکوی پرتاب 3شکل 

( بود که در  3و    LV1  ،2میکروفون )مجموعه اول شامل سه  

شود  ای بر روی مدل پرتابه در مکانی نصب میدرجه  90فواصل  

 که مربوط به دماغه مخروطی در وسیله پرتابه است. 

آرايه  مکان  ابعادی  در  جزئیات  نزديک  میدان  میکروفون  های 

 نشان داده شده است. 2شکل 

 
 مدل وسیله پرتابه . جزئیات مکان میکروفون با توجه به 4شکل 

( میکروفون  پنج  از  دوم  خط  AR1–5آرايه  آرايه  يک  در   )

دهنده عمودی قرار گرفت که در مقابل جريان از طريق انحراف

های میدان گیریمطابق با خط مرکزی انحراف قرار دارد. اندازه

روی ( که روبهFF1دوردست از طريق يک میکروفون تکی )

برابر اندازه قطر نازل از صفحه    60در حدود    LV3مدل در خط  

 حاوی خط مرکز مدل قرار گرفته است انجام شد. 

 . روابط حاکم بر جریان 4

جريان  بر  حاکم  اساسی  معادلات  هیدرودينامیکی،  تحلیل  در 

. اين معادلات استسیال، معادلات پیوستگی و انتقال مومنتوم  

 اند.تعريف شده 2و  1ترتیب با روابط به

(1 )  
𝜕𝜌

𝜕𝑡
+

𝜕

𝜕𝑥𝑖
(𝜌𝑢𝑖) = 0 

(2 )  

𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝑢𝑖) +

𝜕

𝜕𝑥𝑖
(𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗)

= 𝜌𝑔𝑖 −
𝜕𝑃

𝜕𝑥𝑖
+

𝜕𝜏𝑖𝑗

𝜕𝑥𝑗
 

مولفه های سرعت سیال،   𝑢𝑖چگالی سیال،    ρدر روابط فوق،  

P   فشار و𝜏𝑖𝑗 هستند های برشی تنش . 

متداول محاسباتی   هایبرای تحلیل آکوستیکی، يکی از روش 

با نرم  نوفهبرای تعیین   منبع   افزار فلوئنت، مدل آيرودينامیکی 

گذرای معادلات حاکم است. اين روش به حل  28پهن باند   فهنو

جنبشی  انرژی  متوسط،  ندارد. سرعت  نیازی  سیال  جريان  بر 

( )kآشفتگی  آشفتگی  اتلاف  نرخ  و   )εمهم متغیرهای (  ترين 

برای   باند هستند. مهمتمامی مدل ورودی در  پهن  ترين  های 

. پرودمن با است  29پهن باند، استفاده از فرمول پرودمن  روش 

ای برای توان ، رابطه30استفاده از قیاس آکوستیک لايت هیل

آکوستیک تولید شده توسط آشفتگی ايزوتروپیک بدون جريان 

ل  براساس محاسبه تفاض   31میانگین استخراج نمود. بعدها لايلی 

پرودمن صرف معادله  در  تأخیر که  رابطه  زمان  بود،  نظر شده 

جديدتری ارائه کرد. هر دو رابطه معرف توان آکوستیک ناشی 
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  3معادله  هستند که در  در واحد حجم    32از آشفتگی ايزوتروپیک 

 .آمده است

ترتیب سرعت آشفتگی و طول به  lو    u، پارامترهای  3در رابطه  

راب همین  در  هستند.  سرعت   𝑎0  چگالی،  𝜌0   طه مشخصه 

 3، معادله  εو    kهای  . براساس ترماستثابت مدل    αصوت و  

با استفاده    𝛼𝜀شود. ثابت  بازنويسی می  5و    4صورت روابط  به

درنظر گرفته    1/0برابر با    آشفتگی ايزوتروپیک   33DNSاز حل  

توان در  شده است. لازم به ذکر است که توان آکوستیک را می

 نیز تعیین کرد. 6معادله در بل واحد دسی

(3 ) 𝑃𝐴 = 𝛼𝜌0 (
𝑢3

𝑙
)

𝑢5

𝑎0
5
 

(4 ) 𝑃𝐴 = 𝛼𝜀𝜌0𝜀𝑀𝑡
5 

(5 ) 𝑀𝑡 =
√2𝑘

𝑎0
 

(6 ) 𝐿𝑃 = 10 log (
𝑃𝐴

𝑃ref
) 

𝑃ref ؟ = 10−12 W
m3⁄  

بر    فرمول پرودمن  مقدار تقريبی از سهم توان کل آکوستیک 

می  بیان  را  مشخص  آشفته  میدان  يک  در  حجم  کند.  واحد 

باتوجه به نتايج  تفسیر  هنگام  را  لازم  احتیاط  بايد  به  هرحال 

مفروضات اتخاذ شده لحاظ نمود. اين مفروضات شامل اعداد  

رينولدز بالا، ماخ کوچک، ايزوتروپی آشفتگی و سرعت متوسط 

 است. 

 . شبکه بندی و شرایط مرزی5

کیفیت مش بیشتر با مطالعه چهار پارامتر کیفیت المان، نسبت  

جز نسبت شود. بهشکلی، ضريب کشیدگی و تعامد سنجیده می

شکلی، بقیه پارامترها عددی بین صفر تا يک هستند. کیفیت 

المان و تعامد هرچه به عدد يک و ضريب کشیدگی هرچه به 

 تر است.  شند کیفیت مش مناسبمقدار صفر نزديک با

در مورد نسبت کشیدگی نیز که مقدار آن يک و بالاتر از يک  

نزديک يک  به  هرچه  عالی است  کیفیت  دارای  باشد مش  تر 

تعداد   با  نمونه  هندسه  مسئله،  اين  در  بود.    1061782خواهد 

عدد گره با محدوده کیفیت مناسب مطابق    201244المان و  

 صل گرديد.شکل  جهت حل فلوئنت حا

شبیه نازل  برای  ماخ  عدد  پرتاب،  شرايط  واقعی  سازی 

(M=2.0 و نسبت فشار نازل، يعنی؛ فشار سکون جت به فشار )

اعمال شد.  فشار محیط و دمای مرجع   82/7محیط، برابر با  

  300پاسکال( و    91355پی اس آی )  psi  25/13  ترتیب برابربه

ايده   کلوين انبساط  به  رسیدن  برای  است.  شده  در لحاظ  آل 

حدود   سکون  فشار  نازل،  پاسکال   714396خروجی 

(103.6psi  پارامتر نیاز بود.    eL ∕ D( در ورودی مدل مورد 

عنوان فاصله بین صفحه خروجی نازل تا سطح بالای سکوی به

پرتاب نسبت به قطر خروجی نازل تعريف شده است. در اين 

 برای اين پارامتر بررسی شده است.  4دار مطالعه، مق

با استفاده از    k-εبرای حل میدان جريان سیال پايدار از مدل  

 35و با فعال نمودن گزينه تقويت رفتار ديواره   34روش تحقق پذير

آل  عنوان گاز ايده انجام گرفت. در قسمت تعريف سیال، هوا به 

يط مرزی انتخاب شده است. در بخش شرا  36با قانون ساترلند

به را  خروجی  و  ورودی  ناحیه  فشار  دو  مرزی  شرط  با  ترتیب 

ورودی و فشار خروجی با مقدار نسبی برابر صفر لحاظ گرديده  

به  سطوح  بقیه  است.  است.  شده  گرفته  درنظر  ديوار  عنوان 

قسمتی از هندسه که نسبت به آن تقارن وجود دارد با شرط  

ش حل، طرح  مرزی تقارن تعريف گرديده است. در بخش رو

و پارامترهای چگالی، مومنتم،   38با آيتم فشار مرتبه دو   37ساده

انرژی جنبشی توربولانس، نرخ اتلاف توربولانس و انرژی از 

 انتخاب شد.  39نوع مرتبه دو آپويند 

  10و    %5برابر    ترتیبشدت توربولانس و نسبت ويسکوزيته به 

خطا   مانده  متوسط  حداکثر  شد.  شرط  به  10-5لحاظ  عنوان 

 همگرايی جواب قرار داده شد. 
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 بندی شده . مدل شبکه 5شکل 

  . نتایج6

 . نتایج هیدرودینامیکی 6-1

به حل هیدرودينامیک  اينکه دقت حل آکوستیک  به  با توجه 

خروجی جت  بستگی دارد، ابتدا درستی نتايج حل عددی جريان  

می کمیتبررسی  نظر  از  جريان  حل  منظور  بدين  های  شود. 

فشار و سرعت )همچنین عدد ماخ خروجی جت( در محدوده 

کانتور   7و  6گردد. مطابق شکل دامنه میدان سیال حاصل می 

فشار و سرعت جريان خروجی در مرکز صفحه جريان نشان  

ابقت مط  CFDدهد که نتايج هیدرودينامیکی حاصل از حل  می

همان دارد.  آزمايش  نتايج  با  فشار کاملی  کانتور  در  طورکه 

صورت کامل؛ تشکیل  مشخص است جريان خروجی از جت به

دهد و مقدار و محدوده فشار با نتايج آزمايش  جت را نشان می

که مقدار عدد ماخ را   8همخوانی دارد. همچنین مطابق شکل  

ماخ مقدار پیشنشان می ی شده جهت  بیندهد، محدوده عدد 

  کند.تشکیل جت را درست ارزيابی می

 
 کانتور فشار کل در صفحه تقارن پرتابه. 6شکل 

 
 . کانتور سرعت در صفحه تقارن پرتابه7شکل 

 
 . کانتور عدد ماخ در صفحه تقارن پرتابه8شکل 
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 . نتایج آکوستیکی6-2

شامل توان    انددست آمده های آکوستیکی که از حل بهکمیت

ند.  هستبل  آکوستیکی و سطح توان آکوستیکی برحسب دسی

بر   وات  برابر  آکوستیکی  توان  واحد  که  است  ذکر  به  لازم 

کانتورهای سطح توان    10و    9های  . در شکلاستمترمکعب  

 اند. آکوستیکی نشان داده شده 

 
نمای سطح توان آکوستیکی در صفحه تقارن پرتابه از . 9شکل 

 تحلگر فلوئن

 
 . کانتور توان آکوستیک در صفحه تقارن پرتابه10شکل 

محل در  ابتدا  نتايج،  مقايسه  مقادير  جهت  میکروفون  های 

 دهیم. اند نشان می دست آمدهآکوستیکی را که از حل به

براساس روش    CFDموردی که وجود دارد اين است که حل  

دهد؛ مدل پهنای باند، پارامترهای توان آکوستیکی را ارائه می

صورت سطح فشار آکوستیکی کل و که نتايج مقاله به درحالی

هر دو پارامترهای فشار آکوستیکی هستند.   و  هستندسطح فشار  

 کنیم. را استفاده می 7ها رابطه جهت تبديل اين دو نوع کمیت

ست که جهت انجام محاسبه، ابتدا مقادير توان  الازم به اشاره  

آکوستیکی به صورت متوسط در سطوح مشخص شده انجام 

گیرد و سپس با در نظر گرفتن فاصله نقاط از جت خروجی  می

 گردد. دهنده، مقادير مورد نظر حساب میو سطح بالايی انحراف

(7 ) 
𝐿𝑊 = 𝐿𝑃 + 10 log10 (

𝐴𝑠

𝐴0
) 

 يگر؛ يا به عبارت د

(8 ) 𝐿𝑃 = 𝐿𝑊 + 10 log10 (
𝐴0

𝐴𝑠
) 

 ،ای کروی با اندازه يک مترمربعسطح ناحیه  0Aدر رابطه فوق،  

اندازه فاصله بیانگر سطح ناحیه  sAو   با شعاعی به  ای کروی 

 WLگیری سطح فشار آکوستیکی از منبع آن است. نقطه اندازه

دسینشان )برحسب  آکوستیکی  توان  و  دهنده سطح   PLبل( 

 دهد. بل( را نشان میسطح فشار آکوستیکی )دسی

( OASPLکه در مقاله سطح فشار آکوستیکی کلی )ازآنجايی

توان  اندازه سطح  بايستی  رابطه،  اين  در  است؛  شده  گیری 

  صورت مقدار میانگین در سطح فاصله نقطه مورد آکوستیکی به

ستون اول    1در جدول   گیری شود.نظر تا منبع آکوستیک اندازه 

میکروفون نام  و  نشان میشماره  را  بعدی  ها  دهد. سه ستون 

میکروفون  سکوی  مکان  مبدأ  با  کارتزين  مختصات  در  را  ها 

 کنند. پرتاب بیان می

دست آمده است. همقادير مورد نیاز معادلات ب  CFDابتدا از حل  

با استفاده    OASPLدر نهايت، ستون آخر مقادير محاسبه شده  

 است. CFDدست آمده از ه بحث شده  و مقادير باز رابطه 
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 CFDمحاسبات مقادیر سطح فشار آکوستیک از حل . 1جدول 

 سنسورها 
 موقعیت مکانی 

OASPL 

Z(mm) Y(mm) X(mm) 

AR1 0 587 111 73/147 

AR2 0 587 182 01/147 

AR3 0 587 254 41/146 

AR4 0 587 325 86/145 

AR5 0 587 396 27/145 

LV1 0 587 33 44/140 

LV2 0 587 33 - 44/140 

LV3 33 587 0 44/140 

FF1 1800 587 0 07/117 

حل   از  که  شده  حساب  مقادير  به  CFDمقادير  با  آمد  دست 

سطح فشار آکوستیکی کلی حاصل از آزمايش در مقاله مرجع، 

 اند. صورت نموداری مقايسه شده به 11در شکل 

 
 با مقاله مرجع  CFD. نمودار مقایسه نتایج حل 11شکل 

 گیری . نتیجه7

دهد که اختلاف حل هر دو )مقاله تجربی و حل نتايج نشان می

CFDمیکروفون در  زير  (  همواره  نزديک  میدان   3/3های 

درصد نیز مقادير حل و آزمايش به   0/ 4. تا مقدار  است درصد  

زديک هستند. ولی برای میدان دوردست اين اختلاف به  هم ن

حل   9/8 که  است  اين  بیانگر  نکته  اين  است.  رسیده  درصد 

CFD   تر است و اساساً اين روش  قبولدر میدان نزديک قابل

 سازی شده است.برای میدان نزديک پیاده 
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24. Overall Sound Pressure Level 
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26. Sound Pressure Level 
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