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ABSTRACT: Calculating acoustic loads due to the flow field produced by the outlet flow of launch 
vehicles impinging on the launch pad is one of the main challenges in the space industry. The sound 
level of outlet flow from the engine and reflection of produced acoustic waves from the launch pad and 
their effect on payloads depends on the turbulence parameters, created vortices, nozzle geometry, and 
launch pad geometry. The present paper aims to calculate the sound level generated by supersonic flow 
at the outlet of the launch vehicle engine besides the sound reflection from the flow deflector below 
the engine using a hybrid computational fluid dynamics/ boundary element method. For this purpose, 
the sound produced by the nozzle outlet flow in the supersonic engine of a launch vehicle is studied. In 
order to observe the effect of the reflection of acoustic waves from the launch pad, results are compared 
between two cases (with a flow deflector and without it). Numerical simulation is performed for the 
three-dimensional viscous compressible turbulent flow, and the boundary element method is used to 
compute the propagation and reflection of acoustic waves. Obtained results indicate that the generated 
noise level impressively increases when considering acoustic wave reflection from the deflector. The 
noise level generated by the projectile engine in the presence of a jet flow deflector is higher by about 
8-10 dB than in the absence of a deflector. Also, results show that the acoustic waves over the projectile 
become more uniform by using a deflector.
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1- Introduction
Wall jet is a phenomenon created when the launch vehicles, 

projectiles, and Vertical Takeoff and Landing (VTOL) planes 
start moving. Physical phenomena occurring during engine 
startup are quietly transient, and a steady jet flow is formed 
after a while. At the beginning of the transient jet, a strong 
shock wave is produced due to combustion, followed by vortex 
rings, and then the primary jet. Each of described phenomena 
causes powerful acoustic waves to generate. The shock 
wave is a phenomenon with low frequencies in the range of 
5-200 Hz and is the reason for about 30-60% of unsuccessful 
rocket launches in initial phases, as it disturbs the proper 
performance of the projectile. Also, it causes some problems 
in the projectile structure and its support equipment around 
the launch pad on the ground [1]. The acoustic pressure level 
around the all reaches 160-200 dB. This wave corresponds to a 
20000 Pa pressure difference (20% of atmospheric pressure), 
a considerable value [2]. Using the hybrid boundary element 
method in VAOne software, the present study examines the 
noise level due to the jet impinging and the effect of acoustic 
wave reflection from the launch pad at low frequencies. 

2- Numerical Methodology
In numerical analysis software, like Ansys Fluent, the 

integral methods based on Lighthill’s acoustic analogy, 
such as the Ffowcs-Williams/Hawkings (FH-W) equation, 
are used for noise calculations. However, these methods 
cannot consider the acoustic wave reflection from the wall 
surface. The hybrid Computational Fluid Dynamics (CFD)/
Boundary Element Method (BEM) approach is the best 
alternative for integral methods and is applied in most 
successful computational tools in aeroacoustics. Indeed, the 
boundary element method solves the problem by converting 
the Helmholtz equation to integral equations defined on the 
domain boundaries. In this method, the unknown variables 
over the boundaries are determined by dividing the boundary 
into some finite elements and applying integral equations 
to these elements [3]. So, the sound generation due to 
aerodynamics is considered independent of the acoustic 
wave propagation relative to the far field. As shown in Fig. 
1, the hybrid CDF/BEM approach involves two stages: flow 
simulation around the studied geometry and acoustic noise 
calculation. In the first stage, the unsteady incompressible 
flow is simulated in Fluent using Navier-Stokes equations, 
where velocity and pressure fields are computed for the 
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solution domain and used as the inputs of the acoustic 
solution. In the second stage, results from CFD simulations 
are converted from the time domain to the frequency domain 
by Fast Fourier Transform (FFT). Then, the propagation and 
reflection of acoustic waves are simulated in VAone using the 
BEM method. Thus, two distinct features of sound, nonlinear 
production and nonlinear propagation, are considered [2].

3- Problem Statement
In this study, the projectile dimensions are the same actual 

dimensions, as shown in Fig. 2. The studied geometry is a 
cylinder with a nose cone of a diameter of 1 m and a height of 
15 m. The height of the wedge-shaped deflector at the engine 
outlet is 3 m with a 3x3 m2 base area. The far-field domain 
is a semi-sphere of a 25m radius. For the outer boundary, 
the pressure outlet boundary condition at 1atm pressure and 
300K temperature is considered. The Mach number of the 
jet exiting the projectile engine is assumed to be 2. Also, the 
outlet pressure and temperature are considered 90kPa and 
1000K, respectively. The solid wall boundary condition is 
also applied to the projectile body and deflector surface. Also, 
four microphones are used for measuring the acoustic loads at 
different distances from the projectile.

4- Results and Discussion
Fig. 3 shows the velocity contour of the jet impinging 

on the deflector surface. The fluid flow exits the jet outlet 
with the maximum velocity and pours along the negative z 
direction over the inclined plane. When the flow impinges 
upon the top of the deflector, it is split into two parts. At the 

beginning of the inclined plane, the flow velocity is steel 
maximum, and then it decreases downstream. Figs. 4 and 5 
demonstrate two noise contours; each one shows the Overall 
Sound Pressure Level (OSPL) over the vertical and horizontal 
interface for two launching cases. Contours over the vertical 
interface show that a large part of acoustic waves is infiltrated 
into the rigid body. Then, some waves can be reflected from 
the surface after wave radiation. As can be seen, the reflection 
of generated noise leads to the formation of several acoustic 
sources over the projectile body.

Figs. 4 and 5(a) show the noise contour for the projectile 
with no jet flow deflector. Along the central core of the jet inside 
the projectile, the noise level is 135-140 dB. The maximum 
noise level occurs over the projectile body; each irradiates 
as an individual acoustic source. Figs. 4 and 5(b) illustrate 
the projectile’s noise contour with a jet flow deflector. The 
maximum mixing occurs beneath the central core of jet flow 
over the deflector surface, showing a noise level of 185 dB. 
Also, the noise level inside the projectile is in the range of 140-
150 dB. Fig. 4(b) indicates the flow diffusion and diversion 
over the jet flow deflector with the maximum noise occurring 
over the inclined plane.
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along the negative z direction over the inclined plane. 
When the flow impinges upon the top of the deflector, it 
is split into two parts. At the beginning of the inclined 
plane, the flow velocity is steel maximum, and then it 
decreases downstream. Figs. 4 and 5 demonstrate two 
noise contours; each one shows the Overall Sound 
Pressure Level (OSPL) over the vertical and horizontal 
interface for two launching cases. Contours over the 
vertical interface show that a large part of acoustic waves 
is infiltrated into the rigid body. Then, some waves can be 
reflected from the surface after wave radiation. As can be 
seen, the reflection of generated noise leads to the 
formation of several acoustic sources over the projectile 
body. 
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Figs. 4 and 5(a) show the noise contour for the 
projectile with no jet flow deflector. Along the central 
core of the jet inside the projectile, the noise level is 135-
140 dB. The maximum noise level occurs over the 
projectile body; each irradiates as an individual acoustic 
source. Figs. 4 and 5(b) illustrate the projectile's noise 
contour with a jet flow deflector. The maximum mixing 
occurs beneath the central core of jet flow over the 
deflector surface, showing a noise level of 185 dB. Also, 
the noise level inside the projectile is in the range of 140-
150 dB. Fig. 4(b) indicates the flow diffusion and 
diversion over the jet flow deflector with the maximum 
noise occurring over the inclined plane. 

5. Conclusions 

The flow diverting surfaces are imposed to the 
maximum noise level at 150-250 Hz frequencies. 

The noise generated by jet impinging in the presence 
of a flow deflector is higher by 8-10 dB than in its 
absence. In the case of no flow deflector, the fluctuating 
surface pressure is concentratedly maximum parallel to 
the central core of the jet. In the presence of the flow 
deflector, the fluctuating surface pressure is not 
concentrated anywhere and uniformly increases all over 
the projectile. 

The hybrid CFD/BEM approach efficiently computes 
the near-field noise and its propagation at the far field. It 
can resolve the problem associated with calculating 
reflected acoustic waves from walls. 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4. a)Vertical interface of the projectile without jet flow 
deflector, and b) vertical interface of the projectile with a jet flow 
deflector. 

 

 

 

 

 
 

 
 

 
 

 
 

 
 
 
 
 
 

Fig. 5. a) Horizontal interface of the projectile without jet flow 
deflector, and b) horizontal interface of the projectile with a jet flow 

deflector. 
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5- Conclusions
The flow diverting surfaces are imposed to the maximum 

noise level at 150-250 Hz frequencies.
The noise generated by jet impinging in the presence of 

a flow deflector is higher by 8-10 dB than in its absence. In 
the case of no flow deflector, the fluctuating surface pressure 
is concentratedly maximum parallel to the central core of 
the jet. In the presence of the flow deflector, the fluctuating 
surface pressure is not concentrated anywhere and uniformly 
increases all over the projectile.

The hybrid CFD/BEM approach efficiently computes 
the near-field noise and its propagation at the far field. It can 
resolve the problem associated with calculating reflected 
acoustic waves from walls.
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Fig. 5. a) Horizontal interface of the projectile without jet flow 
deflector, and b) horizontal interface of the projectile with a jet flow 

deflector. 
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Fig. 4. a)Vertical interface of the projectile without jet flow 
deflector, and b) vertical interface of the projectile with a jet flow 
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Fig. 5. a) Horizontal interface of the projectile without jet flow 
deflector, and b) horizontal interface of the projectile with a jet flow 

deflector. 
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شبيه‌سازي عددي نويز آيروآکوستيکي حاصل از بازتاب جت مافوق صوت به روش ترکيبي المان 
مرزی و دینامیک سیالات محاسباتی

مريم بابايي دوکي، حميد پرهيزکار*، سجاد قاسملوي

مجتمع دانشگاهي هوافضا، دانشگاه صنعتي مالک‌اشتر، تهران، ایران. 

خلاصه: محاسبه بارهای صوتي ناشي از برخورد جریان خروجی موتور حامل‌های فضایی به سکوي پرتاب، يکی از چالش‌های اساسي 
در صنعت فضايي است. ميزان صدای جریان موتور و بازتاب صدا از روی سکو و تأثیر آن بر روي محموله، به پارامترهاي آشفتگي 
جريان، گردابه‌هاي ايجاد شده، هندسه نازل و هندسه سکوي پرتاب وابسته است. هدف از پژوهش حاضر، محاسبه صدای جریان 
مافوق صوت موتور به همراه بازتاب صدا از روی سطح منحرف کننده جریان در زیر موتور با روش ترکيبي المان مرزی و دینامیک 
سیالات محاسباتی است. برای این کار، صدای حاصل از جت مافوق صوت خروجی از نازل موتور یک حامل فضایی مورد مطالعه 
گرفته است. براي مشاهده تأثیر بازتاب امواج صوت از سکوي پرتاب، نتايج در دو حالت )با در نظر گرفتن منحرف‌کننده جت و بدون 
درنظر گرفتن آن( مقايسه شده است. شبيه‌سازي عددي بصورت سه بعدي، ناپايا، تراکم‌پذير و آشفته انجام شده است و از روش المان 
مرزي به عنوان يک روش کارآمد براي محاسبه انتشار و بازتاب امواج صوتي استفاده شد. نتايج بدست آمده نشان مي‌دهند که ميزان 
نويز توليد شده با در نظر گرفتن بازتاب صوت از روی منحرف کننده، به طور قابل توجهي افزايش مي‌يابد. مقدار نويز توليد شده پرتابه 
با در نظر گرفتن منحرف‌کننده جت، 8 تا 10 دسي‌بل بيشتر از نويز توليد شده پرتابه بدون درنظر گرفتن منحرف‌کننده است. همچنين 

نتايج نشان مي‌دهند که حضور منحرف‌کننده جت سبب يکنواختی بیشتر امواج صوتي بر روي پرتابه مي‌شود.
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مقدمه-1 
برخورد جت به ديوار صلب پديده‌اي است که در هنگام شروع حرکت 
مي‌آيد.  وجود  به  پرواز  عمود  هواپيماهاي  و  پرتابه‌ها  فضايي،  حامل‌هاي 
ماهيتي  موتور،  کار  به  شروع  لحظه  در  آمده  وجود  به  فيزيکي  پديده‌هاي 
کاملًا گذرا دارند که پس از مدتي جت پايا تشکيل مي‌شود. در حالت گذراي 
شروع جت، موج ضربه‌اي قوي ناشي از احتراق توليد شده و سپس حلقه‌هاي 
گردابه و پس از آن جت اصلي به وجود مي‌آيد. هرکدام از پديده‌هاي ذکر 
شده سبب به وجود آمدن امواج آکوستيک بسيار قوي مي‌شوند. موج ضربه‌ای 
پديده‌اي با فرکانس پايين در حدود 5 تا 200 هرتز است، عامل 30 الي 60 
درصد عدم موفقيت عمليات پرتاب در فاز اوليه پرتابه‌ها است، زيرا عملکرد 
سازه  در  اختلال  سبب  همچنين  مي‌کند.  مختل  را  پرتابه  مجموعه  مناسب 
پرتابه و تجهيزات پشتيباني بر روي زمين در اطراف سکوي پرتاب مي‌شود 
]1[. بزرگي امواج آکوستيک به وجود آمده در اطراف ديواره به 160 تا 200 
دسي‌بل مي‌رسد. این موج معادل 20000 پاسکال اختلاف فشار )معادل %20 

فشار اتمسفر( می‌شود که عدد قابل توجهي است ]2[.
نخستين کار تجربي در مورد تأثير جت برخودي بر روي بارهاي صوتي 
پرتابه در سال 1960 توسط کول1 و همکاران ]3[ آزمايش شده است. آن‌ها 
تأثير تغيير شکل جت بر نويز موتور پرتابه را بررسي کردند. نتايج نشان داد كه 
انتخاب هندسه مناسب جت موتور بر كاهش بارهاي صوتي بسيار مهم است. 
طبق تحقیق انجام شده توسط كروتاپالي2 و همکاران ]4[، وجود صفحه‌ای 
عمود بر جت، موجب افزايش سطح فشار آكوستيک تا 8 دسي‌بل نسبت به 
به سطح صلب،  جت  برخورد  نتيجه  در  كه  است  واضح  می‌شود.  آزاد  جت 
پايين‌دست  امواج به سمت  اين  بيشينه به وجود مي‌آيد،  چندين نقطه فشار 
رشد ميك‌نند و ساختار بزرگ گردابه‌ها را تشيكل مي‌دهند. هنگامي كه اين 
به  كه  مي‌شود  توليد  آكوستكيي  امواج  ميك‌ند،  برخورد  ديواره  به  گردابه‌ها 
را تحريک  نازل  نزديک ديواره  بالادست حركت كرده و لايه برشي  سمت 
نموده و باعث ايجاد امواج ناپايدار مي‌شوند؛ به اين ترتيب مكانيزم بازگشتي 

1  Cole
2  Krothapalli
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را  نازل  يک  از  خروجي  مافوق صوت  ساختار جت   1 مي‌شود. شکل  توليد 
تأثیر  تحت  که  دارد  وجود  نازکي  برشي  لايه  نازل،  لبه  در  مي‌دهد.  نشان 
به  فشار(  نوساني  )امواج  آکوستيکي  اختلالات  است.  بيروني  تحريک‌هاي 
سمت لبه نازل حرکت کرده و باعث برانگيختگي موج‌هاي ناپايدار مي‌شود. 
بازگشت امواج سبب ايجاد نوسانات فشاري و درنهايت منجر به توليد امواج 

آکوستيکي می‌شود.
به  گسترده‌اي  تحقيقات  ژاپن1  هوافضاي  سازمان  اخير  سال‌هاي  در 
صفحه  به  برخوردي  جت  فيزيک  بين  ارتباط  بررسي  براي  عددي  صورت 
مايل و امواج آكوستيک حاصل از آن انجام داده است. نونومورا و فوجی ]5[ 
و هوندا و همکاران ]6[ امواج آكوستيک حاصل از جت برخوردي را به سه 

دسته تقسيم كردند:
• امواج ضربه‌ای توليد شده از احتراق.	
• امواج صوتي توليد شده از منطقه برخورد جت به دیواره.	
• امواج بازگشتی )گردابه‌های بازگشتی( از پایین دست محل برخورد 	

به سمت لايه برشي جريان مافوق صوت.
جامد  مرز  به  برخورد جت  قوي  فشار  نوسانات   ]7[ همکاران  و  حسين 
)ديواره صلب( را وابسته به چند مشخصه مي‌دانستند: نسبت فشار نازل، فاصله 

1  JAXA

نازل تا سطح صلب، زاويه نصب سطح صلب، خصوصيات و اندازه سطح صلب 
و هندسه نازل.

نويز  عددي،  شبيه‌سازي  از  استفاده  با   ]8[ همکاران  و  ساتسومي2  تي 
اپسیلون3 را پيش‌بيني کردند. آن‌ها مقياس مدل شبيه‌سازي را 1 به  پرتابه 
42 در نظر گرفتند و سطح فشار کلي صوت4 پرتابه را در سه ارتفاع مختلف 
با استفاده از شبيه‌سازي گردابي بزرگ5 در حل جريان و قياس صوتي فاکس 
ويليام هاوکينز در حل آکوستيک مورد مطالعه قرار دادند. در نهايت گزارش 
کردند هنگامي‌که پرتابه در ارتفاع 14 برابر قطر خروجي نازل جت قرار دارد، 
سطح فشار کلي صوت به حداکثر خود مي‌رسد. کارتيکين6 و ونکتکریشنن 
]9[ تعامل بين جت و سکوي پرتاب را به صورت تجربي با مقياس کوچک 
اوليه  آنها نشان داد در مرحله  نتايج مطالعه  قرار داده‌اند.  شده مورد مطالعه 
پرتاب، سکوي پرتاب بيشترين بار صوتي را تجربه مي‌کند. همچنين گزارش 
کردند که سکوي پرتاب با سطح حفره‌دار نسبت به سکوي پرتاب با صفحه 
هموار بدون حفره نويز کمتري را تولید مي‌کند. از طرفي ميزان نويز سکوي 

2  T sutsumi
3  Epsilon
4  Overall Sound Pressure Level (OASPL)
5  Large Eddy Simulation (LES)
6  Karthikeyan

 
 [4] يبرگشت يامواج صوت زميمکان : 1شکل 

Fig. 1. Backscattering mechanism of acoustic waves [4] 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 1. مکانيزم امواج صوتي برگشتي ]4[

Fig. 1. Backscattering mechanism of acoustic waves [4]
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پرتاب وجود  از حالتي است که سکوي  بيشتر  با حضور سطح صلب  پرتاب 
ندارد.  چنگلانگ1 و همکاران ]10[ جت برخوردي را با دو هندسه متفاوت 
از سکوي پرتاب بررسي کردند. سکوي پرتاب با صفحه منحرف‌کننده جت 
يکطرفه و سکوي پرتاب با صفحه منحرف‌کننده جت دوطرفه را با استفاده از 
روش انتگرالی فاکس ویلیام هاوکینگز مورد مقايسه قرار دادند. نتایج تحقیق 
بار  يکطرفه  منحرف‌کننده جت  با صفحه  پرتاب  که سکوي  داد  نشان  آنها 
صوتي بيشتري نسبت به سکوي پرتاب با صفحه منحرف‌کننده جت دوطرفه 
پرتاب  حول  آیروآکوستیکی  نویز   ]11[ همکاران  و  مهتا2  مي‌کند.  تحمل 
اپن‌فوم4 به صورت عددی شبیه‌سازی و  از نرم‌افزار  با استفاده  موشک وگا3 
مورد مطالعه قرار داده‌اند. ژیتان ژو5 و همکاران ]12[ نویز ایجاد شده توسط 
یک موشک چهار موتوره را بر روی سکوی پرتاب که دارای منحرف‌کننده 
جت دوطرفه بوده شبیه‌سازی عددی کردند. آن‌ها برای محاسبه میزان نویز 

از روش انتگرالی فاکس ویلیام هاوکینگز استفاده کردند.
به هنگام  امواج صوتی  برگشتی  به مکانیسم   ]13[ پراساد6 و همکاران 
برخاستن پرتابه از سکوی پرتاب پرداختند. آن‌ها تأثیر دیواره با برش دایره‌ای 
در چند شعاع مشخص را بر مکانیسم برگشتی امواج صوتی مورد مطالعه قرار 
دادند. این دیواره مسیر امواج صوتی که در بالادست ناحیه برخورد به سمت 
پرتابه حرکت می‌کند را مسدود می‌کند و سبب کاهش سطح فشار بر روی 
گردابه  شبیه‌سازی  مدل  با  روش عددی  به  شبیه‌سازی  این  پرتابه می‌شود. 
جدا7 برای محاسبه میدان جریان و با استفاده از روش انتگرالی فاکس ویلیام 
 ]14[ بوگی  و  وری8  متیو  داده‌‎اند.  انجام  را  آکوستیک  محاسبات  هاوکینگز 
به بررسی جت برخوردی با ماخ 3/1 بر روی صفحه شیبدار همراه با دیواره 
دارای برش دایره‌ای پرداخته‌اند. در این شبیه‌سازی عددی از مدل شبيه‌سازي 
انتگرالی  روش  از  استفاده  با  و  جریان  میدان  محاسبه  برای  بزرگ  گردابي 
فاکس ویلیام هاوکینگز محاسبات آکوستیک را انجام داده‌‎اند. نتایج پژوهش 
آنها نشان داده است که سطوح فشار بر صفحه شیبدار بدون برش حداکثر 
است و با افزایش قطر برش دیواره از سطح فشار کاسته می‌شود. ینیگلن و 
فلیپ موریز9 ]15[ اثر برخورد جت به دیواره برخورد و برهمکنش امواج صوتی 

1  Chenglong
2  Mara
3  VEGA
4  OpenFOAM  
5  Zhi-tanZhao
6  Prasad
7  Detached Eddy Simulation (DES)
8  Varé Mathieu
9  Yenigelen, Morris

به روش عددی مطالعه  را  برخوردی  با جت  آزاد  ناحیه جت  در  ایجاد شده 
از مدل شبیه‌سازی گردابه جدا برای محاسبه میدان جریان و  کردند. آن‌ها 
با استفاده از روش انتگرالی فاکس ویلیام هاوکینگز محاسبات آکوستیک را 
انجام داده‌‎اند. همچنین در ادامه ینیگلن و فلیپ موریز ]16[ به مطالعه یک 
اثر  مطالعه  این  پرداختند.  برخورد  دیواره  بر  شده  اعمال  نویز  کاهش  روش 
سطح  و  جت  خروجی  حدفاصل  در  دایره‌ای  برش  با  دیواره  فاصله  پارامتر 
برخورد جت را شبیه‌‎سازی عددی کرده است. آن‌ها مجدداً از مدل شبیه‌سازی 
گردابه جدا برای محاسبه میدان جریان و با استفاده از روش انتگرالی فاکس 
ویلیام هاوکینگز محاسبات آکوستیک را انجام داده‌‎اند. وی کیو و همکاران 
]17[ به مطالعه مکانیسم برگشتی امواج صوتی به هنگام برخاستن پرتابه از 
سکوی پرتاب با استفاده از روش عددی در نرم‌افزار اپنفوم پرداختند. نتایج 
مکانیزم  گردابی  ساختارهای  نوسان  دوره  که  است  داده  نشان  آنها  تحقیق 
بازگشتی امواج صوتی با دوره نوسان موج‌های صوتی یکسان است. یوگاش 
مهتا10 و همکاران ]18[ به بررسی جت‌ برخوردی نامتقارن پرداختند. درواقع بر 
میدان جریان و ویژگی‌های نویز یک جت مافوق صوت با هندسه مستعطیلی 
متمرکز شدند. نتایج بدست آمده نشان داده است که در نقطه برخورد، نویز 
به 186 دسي‌بل می‌رسد و از طرفی فشار ناپایدار جت در دو محور )عرض و 

طول مستعطیل جت( اختلاف 5 دسي‌بل را نشان می‌دهد. 
بیشتر مطالعات انجام شده در زمینه نویز جت برخوردی به صورت تجربی 
عددی  کارهای  اکثر  شده،  انجام  منابع  مرور  به  توجه  با  همچنین  هستند. 
برخوردی  آیروآکوستیک جت  نویز  برای محاسبات  ویلیام هاوکینز  از روش 
استفاده کرده‌ و تأثیر بازتاب امواج صوتی در نظر گرفته نشده است. بنابراین، در 
کار حاضر برای اولین بار، میزان نویز جت برخوردی با اثر بازتاب امواج صوتی 
بر روی سکوی پرتاب در فرکانس پایین با استفاده از نرم‌افزار وی‌ای‌وان11 
میدان  عددی  شبيه‌سازي  می‌گردد.  محاسبه  مرزی  المان  ترکیبی  روش  با 
با روش  پایه  ناپايا، چگالی  به صورت سه‌بعدي،  فلوئنت  نرم‌افزار  در  جریان 
شبيه‌سازي گردابي بزرگ انجام می‌شود. همچنین، شبیه‌سازی آیروآکوستیک 
درک  براي  می‌پذیرد.  هرتز صورت   800 فرکانس  تا  مرزی  المان  روش  با 
با در  نتايج در دو حالت  امواج صوتی،  بازتاب  تأثیر  بيشتر فيزيک جريان و 
نظر گرفتن منحرف‌کننده جریان و بدون درنظر گرفتن سطوح منحرف‌کننده 

جریان ارائه و نتایج آنها با یکدیگر مقایسه می‌شود.

10  Mehta
11  VAOne
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روش حل عددي -2 
در نرم‌افزارهاي حل عددي مانند انسيس فلوئنت از روش‌هاي انتگرالي 
برمبناي لايت‌‌هيل مانند فاکس ويليام هاوکينگز براي محاسبه نويز استفاده 
مي‌شود. اما اين روش‌ها قابليت محاسبه بازتاب امواج صوت از سطح دیواره 
را ندارند. روش ترکيبي المان مرزی1 و دینامیک سیالات محاسباتی بهترين 
جايگزين براي روش‌هاي انتگرالي است که امروزه بيشتر ابزارهاي محاسباتي 
المان مرزی  در حقیقت روش  استفاده مي‌کنند.  از آن  آيروآكوستيک  موفق 
با تبدیل معادله هلمهولتز به فرم معادلات انتگرالی که بر روی مرز نواحی 
تعریف شده‌اند، به حل مسئله می‌پردازد. در این روش با تقسیم مرز مسئله به 
تعداد محدودی المان و اعمال معادلات انتگرالی روی این المان‌ها، مجهولات 
روی مرز را مشخص می‌کند. با بدست آوردن مجهولات بر روی مرز، دیگر 
مقادیر تابع در هر نقطه داخلی میدان مشخص می‌شود ]19[. بدين صورت که 
توليد صوت ناشي از آيروديناميک، به صورت مستقل از فرآيند انتشار صوت 

نسبت به ناحيه دوردست درنظر گرفته مي‌شود.
سیالات  دینامیک  و  مرزی  المان  ترکيبي  زیر فرآيند روش  فلوچارت 
حول  جريان  شبيه‌سازي  مرحله  دو  شامل  که  مي‌دهد  نشان  را  محاسباتی 
هندسه مورد مطالعه و محاسبه نويز آکوستيکي است. با توجه به فلوچارت، در 
مرحله اول جريان تراکم‌پذير ناپايا توسط معادلات ناويراستوکس در نرم‌افزار 
فلوئنت شبيه‌سازي مي‌شود. در اين مرحله، پارامترهاي سرعت و فشار ميدان 
مرحله  در  آکوستيکي  ورودي حل  اطلاعات  عنوان  به  و  حل محاسبه شده 
دوم مورد استفاده قرار مي‌گيرد. در مرحله دوم، نتايج حل دینامیک سیالات 
محاسباتی از طيف زماني به طيف فرکانسی2 تبديل مي‌شود و سپس انتشار 
و بازتاب امواج صوتي در نرم‌افزار تخصصي وی‌ای‌وان به روش المان مرزی 
شبيه‌سازي مي‌شود. بدين ترتيب دو ويژگي متمايز صدا توليد غيرخطي صدا 

و انتشار خطي صدا در نظر گرفته مي‌شود ]2[.

معادلات حاکم-3 
معادلات جریان-3 -1 

معادلات پيوستگي و ممنتوم معادلات حاکم بر ديناميک جريان سيال 
هستند و براي جريان تراکم‌ناپذير با روابط )1( و )2( تعريف مي‌شوند ]20[.
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1  Boundary Element Method (BEM(
2  Fast Fourier Transform )FFT)
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نيروي جسمي  و  لزج  تنش  تانسور  ترتيب  به   𝑓m و   𝜏' که  به‌طوری 
هدف  مي‌باشند.  جريان  سرعت  و  چگالي  ترتيب  به  𝑣نيز  و   𝜌 هستند. 
شبيه‌سازي گردابه بزرگ، مدل کردن مقياس‌هاي بزرگ از جريان مغشوش 
مدل  هستند.  جريان  داخل  مومنتوم  و  انرژي  حمل  مستعد  بيشتر  که  است 
از  بزرگ  پايه جداسازي گردابه‌هاي  بر  بزرگ،  اغتشاش شبيه‌سازي گردابي 
گردابه‌هاي کوچک و مدلسازي واقعي گردابه‌هاي کوچک در جريان بنا نهاده 
با ديگر مدل‌هاي اغتشاشي، سرعت  شده است. مطابق رابطه )3( و مشابه 

جريان u، به دو بخش سرعت متوسط و سرعت نوساني تقسيم مي‌شود.
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تابع مقياس ذکر شده با روابط )4( و )5( تعريف مي‌شود.
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اين تابع بيان مي‌کند که گردابه‌هاي بزرگ‌تر از يک مقدار مشخص، مثلًا 
∆ به‌طور مستقيم محاسبه مي‌شوند و گردابه‌هاي کوچک‌تر از آن تقريب زده 
پيوستگي و مومنتوم، معادلات  به معادلات  تابع مقياس  اعمال  با  مي‌شوند. 
حاکم بر جريان در روش شبيه‌سازي گردابي بزرگ به‌صورت روابط )6( و )7( 

به‌ دست مي‌آيند]20[.
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 ديناميک سيالات محاسباتي المان مرزی و يبيروش ترک نديفرآ فلوچارت: 2شکل 

Fig. 2. Schematic flowchart of hybrid CFD/BEM approach 

 

 

 

 

 

شکل 2. فلوچارت فرآيند روش ترکيبي المان مرزی و دینامیک سیالات محاسباتی

Fig. 2. Schematic flowchart of hybrid CFD/BEM approach
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معادلات آکوستیک-3 -2 
به منظور نوشتن معادله انتگرال مرزی برای معادمه هلمهولتز ]19[:
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φ* ضرب کرده و روی دامنه دالخواه  طرفین را در تابع جواب اساسی 

Ω انتگرال می‌گیریم، بنابراین داریم:
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از قضیه دوم گرین داریم:
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با مرتب سازی رابطه )11( حاصل می‌شود:
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از طرفی با استفاده از خواص دلتای دیراک داریم:
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X مختصات چشمه است. معادله انتگرال مرزی برای نقاط درونی  0 که 
: Ω ناحیه
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بنابراین با فرض اینکه چشمه بر روی المان iام قرار گرفته باشد، معادله 

انتگرال مرزی بر حسب موقعیت مکانی چشمه در حالت کلی به صورت زیر 
می‌باشد ]19[:
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که Ci ضریب وابسته به موقعیت مکان چشمه می‌باشد و تأثیر چشمه را 
در سرتاسر دامنه نمایش می‌دهد. مقادیر Ciها عبارتند از:

iC/ برای نقاط چشمه واقع شده در مرز هموار =0 5

 برای نقاط چشمه واقع شده در نقاط گوشه‌ای
iC = 2

α
π

Ω برای نقاط چشمه واقع در دامنه iC =1

انتگرال -3 -3  معادله  بر روی  المان مرزی  اعمال روش  و  گسسته سازی 
]19[

معادله انتگرال مرزی بر حسب موقعیت مکانی چشمه به صورت پیوسته 
است و به منظور حل عددی با روش المان مرزی نیاز به گسسته سازی مرز 

Ω∂ را به N قطعه تقسیم می‌کنیم. ناحیه داریم، بدین منظور مرز 
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با فرض استفاده از المان‌های ثابت و قرار گرفن چشمه بر روی مرز هموار 
iC/ به رابطه زیر تبدیل می‌شود: =0 5 معادله انتگرال مرزی 
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با جایگذاری داریم:
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در نتیجه:
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با فرض قرار گرفتن چشمه در مکان المان iام داریم:
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با در نظر گرفتن
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و با تعریف:
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رابطه )19( به رابطه )22( تبدیل می‌شود:
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رابطه را می‌توان به فرم ماتریسی نوشت:

)23(

(17)  
1

1

*

0

*

1
2 N

j
j

N
j

j

i x dS
n

dS
n

 











 









 

 

(18) 
 

*

0
1

*

1

1
2

j

j

N
i

i j
j

N

i j
j

x dS
n

dS
n

 



 

 

 





 

 
 

 

(19) *

1

*

1

1
2

j

j

N
i

i j j
j

N

i j j
j

dS
n

dS q

 



 

 

   
  

 
 
 
 

 

 

 

 

(21) *^
*,

j j

i
ij j ij i jH dS G dS

n
 

 

 
  

 

(21) ^

^

,
1 ,
2

ij

ij
ij

H i j
H

H i j

  
 



 

 

(22) 
1 1

N N

ij j ij j
j j

H G q
 

  

 

(23) HU GQ 

 
�

که H و G مارتیس‌های اثر نامیده می‌شوند. پس از اعمال شرایط مرزی 
این دستگاه را می‌توان به فرم ماتریسی زیر تبدیل نمود:
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�
که X بردار مجهولات بوده و با استفاده از روش‌های تکراری می‌توان 

دستگاه را حل نمود و مقادیر مجهول را تعیین نمود. 
معادله  باشد  گرفته  قرار  دامنه  داخل  در  چشمه  که  این  فرض  با  حال 

انتگرال مرزی به صورت زیر می‌باشد:
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q داریم:
n
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با جایگذاری رابطه )15( در رابطه )25( و با فرض 
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که 
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رابطه نشان می‌دهد که با داشتن نقطه‌ای درون ناحیه Ω می‌توان مقدار 
فشار را در آن نقطه محاسبه نمود ]19[.

سطح فشار صوت کلی -3 -4 
رابطه سطح فشار صوت کلی در رابطه )28( آورده شده است.
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در رابطه )Prms  ) 28مجذور متوسط مربعات نوسانات فشار است. ضمناً  
سایر  برای  و    Pa−× 52 10 با  برابر  هوا  برای  و  بوده  مرجع  فشار   Pref

سیالات 6-10  در نظر گرفته می‌شود ]21[. 

اعتبارسنجي-4 
از پژوهش ژانگ و همکاران ]10[ براي اعتبارسنجي نتايج شبيه‌سازي 
به صورت تجربي و عددي  این مرجع ]10[  استفاده شده است.  کار حاضر 
نويز حاصل از جریان خروجي جت مافوق صوت از یک نازل همگرا-واگرا را 
محاسبه کرده است. شماتیک شکل هندسي نازل و میدان حل مورد نظر در 
شکل 3 قابل مشاهده است. قطر نازل در ورودی، گلوگاه و خروجی به ترتیب 
برابر 58 و 8 و 10 میلیمتر می‌باشد. طول نازل در بخش‌های همگرا، گلوگاه 
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و واگرا نیز به ترتیب برابر 25، صفر و 25 میلیمتر است. مطابق با مرجع ]10[ 
،فشار و دمای سکون در ورودی نازل به ترتیب برابر 10 بار و 3000 کلوین 
در نظر گرفته شده است و فرض شده که نازل در محیط 1 بار تخلیه می‌شود. 
با توجه به شکل 4 براي شبکه‌بندي تقريباً 1668000 سلول باسازمان 
در نظر گرفته شده‌است که از اين ميان 240 سلول در راستاي محور ميدان 
حل قرار گرفته است. حدود 2000 سلول از اين سلول‌ها در قسمت همگرا و 

واگراي نازل واقع شده‌اند. حلگر فلوئنت باتوجه به تراکم‌پذير بودن جريان، 

توربولانسی  مدل  از   ،]10[ مرجع  با  مشابه  شده‌است.  انتخاب  چگالي‌پايه 

شبیه‌سازی گردابه بزرگ برای این جریان گذرا استفاده شده ‌است. گام زماني 

حل برابر با 0/00005 می‌باشد و براي اطمينان از همگرایی در هر گام زماني، 

در هرگام حداکثر تعداد تکرار 200 انتخاب شده‌است. در شکل 5 کانتورهای 

سرعت کار حاضر با شکل موجود در مرجع ]10[ مقایسه شده است. مشاهده 

 
 [11] عددی و ابعاد ميدان حل : هندسه نازل3شکل 

Fig. 3. Nozzle geometry and solution domain dimensions [10] 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3. هندسه نازل و ابعاد میدان حل عددی ]10[

Fig. 3. Nozzle geometry and solution domain dimensions [10]

 

 
 سه بعدیميدان  : شبکه حل عددی4شکل 

Fig. 4. Three-dimensional numerical grid 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 4. شبکه حل عددی میدان سه بعدی

Fig. 4. Three-dimensional numerical grid
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می‌شود که تغییرات میدان سرعت در حل حاضر تطابق مناسبی با نتایج مرجع 
مورد نظر دارد. 

در شکل 5 کانتورهای سرعت کار حاضر با شکل موجود در مرجع ]10[ 
مقایسه شده است. مشاهده می‌شود که تغییرات میدان سرعت در حل حاضر 

تطابق مناسبی با نتایج مرجع مورد نظر دارد. 
با توجه به مقایسات انجام شده و اطمینان از اینکه نتایج جریان در حل 
را  آکوستیک  به  مربوط  محاسبات  می‌توان  است،  برخوردار  اعتبار  از  حاضر 
انجام داد. اطلاعات ورودی‌ لازم برای حل آکوستیک به روش المان مرزی 
، از شبيه‌سازي عددی میدان جریان با گام زماني 0/00005 ثانيه در 700 
بازه زماني خروجی گرفته شده است. سپس داده‌‌هاي فشار از طيف زماني به 
طيف فرکانسي تبديل شده و به عنوان داده‌هاي ورودي براي شبيه‌سازي به 
باند  المان مرزی در محدوده فرکانسي100 تا 1000 هرتز در پهناي  روش 
50 هرتز استفاده شده است. مشابه با مرجع ]10[، پنج ميکروفن در فاصله 5 
سانتيمتر از مرکز خروجي نازل در زواياي 30، 45، 60، 75 و 90 درجه نسبت 
به محور نازل قرار داده شده است. کانتور فشار کلي صوت در شکل 6 نشان 

داده شده است.
و  تجربي  نتايج  با  ميکروفن  پنج  اين  در  اندازه‌گيري شده  نويز  مقايسه 
عددي مرجع]10[ در شکل 7 آورده شده است. همانطور که مشخص است، 
نتايج شبيه‌سازي کار حاضر تطابق خوبي با داده‌هاي تجربي نشان مي‌دهد و 
بيشينه اختلاف سطح فشار کلي ميکروفن‌ها با نتايج مرجع برابر با 5 دسي‌بل 
عددي  مشابه خطاي  تقریباً  تجربي  نتايج  با  حاضر  کار  نتايج  است. خطاي 

مرجع با نتايج تجربي است.

بيان مسئله-5 
ابعاد واقعي انتخاب شده است.  ابعاد پرتابه متناسب با  در اين پژوهش، 
هندسه پرتابه و سطح منحرف‌کننده جريان جت در شکل 8 قابل مشاهده 
است. هندسه شامل يک استوانه با دماغه مخروطي به قطر 1 متر و ارتفاع 15 
متر می‌باشد. ارتفاع منحرف‌کننده گوه‌اي شکل جت خروجي موتور، 3 متر و 
3×3  است. ميدان حل دوردست، نيم‌کره‌اي به شعاع 25  m2 ابعاد قاعده آن 

متر در نظر گرفته شده است. 

 

 
 )شکل بالا( با نتايج حاضر )شکل پايين(  [11] عت حاصل از مرجع: مقايسه کانتورهای سر5شکل 

Fig. 5. Comparison of velocity contours between Ref. [10] (top) and obtained results (down) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 5. مقایسه کانتورهای سرعت حاصل از مرجع ]10[ )شکل بالا( با نتایج حاضر )شکل پایین( 

Fig. 5. Comparison of velocity contours between Ref. [10] (top) and obtained results (down)
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 دسازی آکوستيک جت آزاکلي شبيه صوت : کانتور فشار6شکل 

Fig. 6. OSPL in the acoustic simulation of free jet 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 6. کانتور فشار صوت کلي شبيه‌سازي آکوستيک جت آزاد

Fig. 6. OSPL in the acoustic simulation of free jet

 

 
 با حل عددی حاضرنويز جت آزاد مقايسه  :7شکل 

Fig. 7. Comparison of free jet noise with the present numerical solution 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 7. مقايسه نويز جت آزاد با حل عددي حاضر

Fig. 7. Comparison of free jet noise with the present numerical solution
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شرايط مرزي -5 -1 
در شکل‌های 8 و 9، هندسه و شرايط مرزی مسئله حاضر نشان داده 
شده است. براي مرز بيروني، شرط مرزي فشار خروجي يک اتمسفر و دماي 
محيط 300 کلوین در نظر گرفته شده است. ماخ جت مافوق صوت خروجي 
دماي  و  کيلوپاسکال   90 برابر  آن  خروجی  فشار   ،2 برابر  پرتابه  موتور  از 
و  پرتابه  براي  است.  شده  گرفته  نظر  در  کلوين   1000 برابر  خروجی  جت 
سطح منحرف‌کننده جت نيز شرط مرزي ديوار جامد اعمال شده است. از 4 
ميکروفن براي اندازه‌گيري ميزان بار صوتي در فواصل مختلف پرتابه استفاده 
شده است. محل نصب ميکروفن بر روي پرتابه و مختصات آن در شکل 10 

و جدول 1 ارائه شده است.

شبکه حل عددي و بررسي استقلال شبکه-5 -2 
ميليون سلول  تعداد حدود سه  به  و  سازمان  بی  به صورت  ميدان حل 
شبکه‌بندي شده است. براي بررسي استقلال نتایج از شبکه محاسباتي از سه 
شبکه درشت، متوسط و ريز استفاده شده است. در جدول 2، مقايسه شدت 

صوت در 4 فرکانس 100، 150، 200 و 250 هرتز براي شبکه‌هاي محاسباتي 
مختلف در ميکروفن شماره 4 ارائه شده است. نتايج نشان مي‌دهد که بيشينه 
اختلاف نتايج شبکه متوسط با شبکه‌‌هاي درشت و ريز به ترتيب حدود 10 و 
1 درصد مي‌باشد. در نتيجه شبکه متوسط با تعداد سلول 2985654 که دقت 
بسيار خوبي داشته و از نظر هزينه محاسباتي به‌صرفه است به عنوان شبکه 

اصلي انتخاب شده است.

نتايج-6 
در اين بخش، امواج صوتي در دو حالت با و بدون منحرف کننده جت 
مافوق صوت بررسی شده و نتایج دو حالت، با استفاده از نمودار سطح فشار 
صوت در هر فرکانس مورد مقايسه قرار گرفته‌اند. جزئیات نتایج مربوطه در 

ادامه آورده شده است. 

نتايج حل عددی جریان-6 -1 
 شکل 11 کانتور سرعت در حالت برخورد جت به سطح منحرف‌کننده 

 
 کننده جريان جتح منحرفوسط: ابعاد پرتابه و 8شکل 

Fig. 8. Dimensions of projectile and jet flow deflector 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 8. ابعاد پرتابه و سطوح منحرف‌کننده جريان جت

Fig. 8. Dimensions of projectile and jet flow deflector
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 مسئله یط مرزي: شرا9شکل 
Fig. 9. Problem boundary conditions 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 9. شرايط مرزي مسئله

Fig. 9. Problem boundary conditions

 

 
 هاجانمايي ميکروفن :11شکل 

Fig. 10. Location of microphones 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 10. جانمايي ميکروفن‌ها

Fig. 10. Location of microphones
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جدول 1. مختصات مکاني ميکروفن‌ها

Table 1. Spatial coordinates of microphones
 ها: مختصات مکاني ميکروفن1جدول 

Table 1. Spatial coordinates of microphones 

 مختصات مکاني ميکروفن گيريپارامتر اندازه رديف
X (m) Y (m) Z (m) 

 -5/1 1 11 فشار 1
 5 1 1 فشار 2
 11 5/1 1 فشار 3
 14 1 1 فشار 4

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

جدول 2. مقايسه شدت صوت در فرکانس‌هاي متفاوت به‌ازاي شبکه محاسباتي مختلف

Table 2. Comparison of sound pressure levels at different frequencies for different numerical grids

 مختلف يشبکه محاسبات يازامتفاوت به يهاشدت صوت در فرکانس سهيمقا: 2جدول 
Table 2. Comparison of sound pressure levels at different frequencies for different numerical grids 

 
هاشبکه مم اختلاف نسبتيماکز SPL (dB) تعداد سلول   

 f=111 Hz f=151 Hz f=211 Hz f=251 Hz به شبکه متوسط

2585431 درشت  8/148  4/152  153 152 11%  

5/144 144 141 2585854 متوسط  145 - 

زير  4258125 55/141  1/145  5/145  1/148  1%  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 اني: کانتور سرعت جر11شکل 

Fig. 11. Velocity contour 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 11. کانتور سرعت جريان

Fig. 11. Velocity contour
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را نشان مي‌دهد. با توجه به کانتور ماخ جريان در شکل 12 جريان با حداکثر 
سرعت از خروجي جت جدا شده و در راستاي منفي بردار Z بر روي سطح 
قله  به  برخورد  لحظه  در  شيبدار منحرف‌کننده جت، جريان ميي‌ابد. جريان 
منحرف‌کننده جت به دو قسمت منحرف مي‌شود که سرعت در ابتداي سطح 
شيبدار همچنان حداکثر مي‌باشد و سپس در پایین دست، از سرعت آن کاسته 

مي‌شود.
قبل از حل آکوستيک، يک صفحه دوبعدي به عنوان صفحه رابط در ابعاد 
ميدان سيال در مدل پرتابه و منحرف‌کننده جت در صفحه YZ و در امتداد 
محور Z تعريف شده است. همچنين صفحه رابط ديگري در نمای XY به 
مختصات )0/5- ،0 ،0( در زير جت تعبيه شده است. شکل 13 اين دو صفحه 
رابط را نشان مي‌دهد. اين صفحه، رابطي ميان شبيه‌سازي دینامیک سیالات 
محاسباتی و شبيه‌سازي آکوستيکي است. نتایج از شبيه‌سازي میدان جریان 
در 500 بازه زماني به اندازه گام زماني 5-10 ثانيه با استفاده از دروني‌ابي بر 
داده‌‌هاي فشار  رابط، خروجي گرفته مي‌شود. سپس  روي مش صفحه‌های 
از طيف زماني به طيف فرکانسي تبديل شده و  بر روي مش صفحه رابط 

 

 
 انيجر ماخ: کانتور 12شکل 

Fig. 12. Mach contour 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 12. کانتور ماخ جريان

Fig. 12. Mach contour

 15 در  مرزی  المان  روش  به  شبيه‌سازي  براي  ورودي  داده‌هاي  عنوان  به 
می‌شود.  استفاده  هرتز   50 باند  پهناي  در  هرتز   800 تا   100 از  فرکانس 
در  گذراي عددي  شبيه‌سازي  و  فرکانسي  ميدان  در  آکوستيکي  شبيه‌سازي 
ميدان زماني صورت مي‌گيرد. لذا به وسيله تبديل فوريه سريع، از داده‌هاي 
ميدان زماني مي‌توان فشار آکوستيکي در ميدان فرکانسي را محاسبه نمود. 
در شکل 14 نمودار تبديل حوزه زماني به حوزه فرکانسي براي پرتابه مورد 

نظر قابل مشاهده است.

نتايج آکوستيک -6 -2 
شکل 15 و شکل 16 از 2 کانتور صوت تشکيل شده است. هر کانتور 
شامل سطح فشار کلي صوت را در صفحه رابط عمودي و افقي در دو حالت 
از پرتاب نشان مي‌دهد. کانتورهاي صفحه رابط عمودي نشان مي‌دهند که 
بخش زيادي از امواج صوتي به داخل جسم صلب منتقل شده است. سپس 
بعد از تابش، بخشي از امواج توانسته‌اند بر روي سطح بازتاب شوند. همچنين 
مشاهده مي‌شود که بازتاب نويز توليد شده بر روي بدنه پرتابه هر کدام تبديل 
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 کيو آکوست ديناميک سيالات محاسباتي یسازهي: صفحات رابط شب13شکل 

Fig. 13. CFD and acoustic simulation interfaces 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 13. صفحات رابط شبيه‌سازي دینامیک سیالات محاسباتی و آکوستيک

Fig. 13. CFD and acoustic simulation interfaces

 
 سطح فشار نوساني: نمودار 14شکل 

Fig. 14. The fluctuating surface pressure curve 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 14. نمودار فشار نوسانی سطح

Fig. 14. The fluctuating surface pressure curve
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: صفحه رابط ب. کننده جتمنحرف: صفحه رابط عمودی پرتابه بدون الفبر صفحه رابط عمودی.  کلي فشار صوت سطح : کانتور15شکل 

 .کننده جتمنحرفعمودی پرتابه به همراه 
 

Fig. 15. OSPL contour over the vertical interface a) Vertical interface of the projectile without jet flow 
deflector b) Vertical interface of the projectile with a jet flow deflector. 

 

شکل 15. کانتور سطح فشار صوت کلي بر صفحه رابط عمودي. الف: صفحه رابط عمودي پرتابه بدون منحرف‌کننده جت. ب: صفحه رابط 
عمودي پرتابه به همراه منحرف‌کننده جت.

Fig. 15. OSPL contour over the vertical interface a) Vertical interface of the projectile without jet flow 
deflector b) Vertical interface of the projectile with a jet flow deflector.
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رتابه : صفحه رابط افقي پب. کننده جتمنحرف: صفحه رابط افقي پرتابه بدون الفبر صفحه رابط افقي. کلي فشار صوت سطح : کانتور16شکل 

 جت کنندهمنحرفبه همراه 
 

 

شکل 16. کانتور سطح فشار صوت کلي بر صفحه رابط افقي.الف: صفحه رابط افقي پرتابه بدون منحرف‌کننده جت. ب: صفحه رابط افقي 
پرتابه به همراه منحرف‌کننده جت

Fig. 16. OSPL contour over the horizontal interface a) Horizontal interface of the projectile without jet 
flow deflector b) Horizontal interface of the projectile with a jet flow deflector.
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به منبع صوتي مستقل شده‌اند.
شکل 15 و 16 )الف(، کانتور صوت در حالت پرتابه بدون منحرف‌کننده 
جت را نمايش مي‌دهد. در راستاي هسته اصلي جت در داخل پرتابه، نويز 
135 تا 140 دسي‌بل است. بيشترين نويز به‌وجود آمده، بر روي بدنه پرتابه 

است که هر يک به صورت منبع صوتي مستقل در حال تابش هستند.
گرفتن  درنظر  با  پرتابه  حالت  در  صوت  کانتور  )ب(،   16 و   15 شکل 
منحرف‌کننده جت را نمايش مي‌دهد. بيشترين اختلاط در زير هسته اصلي 
 185 نويز  که  است  افتاده  اتفاق  جت  منحرف‌کننده  سطح  روي  بر  و  جت 
دسي‌بل را نشان مي‌دهد. همچنين نويز در داخل پرتابه محدوده 140تا 150 
بر روي  انحراف جريان  انتشار و  را شامل مي‌شود. شکل 15 )ب(  دسي‌بل 
سطح منحرف‌کننده جت را کاملًا نمايش مي‌دهد که بر روي سطح شيبدار 

بيشترين نويز رخ مي‌دهد.

تغييرات طيف فرکانس در صفحه رابط-6 -2 -1 
در این بخش، نتايج شبيه‌سازي به روش المان مرزی با توجه به اطلاعات 
ورودي داده شده از دینامیک سیالات محاسباتی در فرکانس‌هاي مشخص 
بر روي صفحه رابط در دو حالت مورد نظر پرتابه مورد مقايسه قرار مي‌گيرند. 
در نمودار تبديل حوزه زماني به حوزه فرکانسي در شکل 13 نشان داده شد 
و  پرتابه  نوساني سطح  فشار  تا 250 هرتز، حداکثر  فرکانسي 150  بازه  که 
منحرف‌کننده جت است. شکل 17 و 18 از 2 کانتور صوت تشکيل شده است. 
هر کانتور شامل سطح فشار صوت را در صفحه رابط عمودي در دو حالت 
از پرتابه در فرکانس مشخص نشان مي‌دهد. کانتور صوت در فرکانس 250 
هرتز به عنوان کانتور با حداکثر اختلاط و انتشار امواج صوتي در دو حالت 
با افزايش فرکانس از فشار نوساني سطح کم  مقايسه شده است. از طرفي 
مي‌شود بنابراين کانتور صوت در فرکانس 730 هرتز به عنوان کانتور صوتي 

با فشار نوساني کمتر در دو حالت مقايسه شده است. 
با توجه به شکل 17 کانتور صوت در فرکانس 250 هرتز ميدان نزديک 
و ميدان دور را نمايش مي‌دهد. بيشترين فشار نوساني سطح در حالت پرتابه 
بدون منحرف‌کننده جت بر روي بدنه پرتابه تا مرز 140 دسي‌بل وجود دارد. 
از طرفي در حالت پرتابه با منحرف‌کننده جت بيشترين فشار نوساني سطح 
دارد.  وجود  دسي‌بل   180 مرز  تا  جت  منحرف‌کننده  شيبدار  سطح  روي  بر 
تا  بازه 115  )الف(  نويز در داخل پرتابه بدون منحرف‌کننده جت شکل 17 
 125 نويز  پرتابه،  دماغه  قسمت  همچنين  مي‌شود.  شامل  را  دسي‌بل   130
دسي‌بل را نشان مي‌دهد. از طرفي نويز در داخل پرتابه با منحرف‌کننده جت 

شکل 17 )ب( بازه 130 تا 150 دسي‌بل را شامل مي‌شود. همچنين قسمت 
دماغه پرتابه، نويز 145 دسي‌بل را نشان مي‌دهد. بصورت تقريبي در فرکانس 
مورد  پرتابه  حالت  دو  در  اختلاف صوت  دسي‌بل   20 هرتز،   250 مشخص 

مقايسه، وجود دارد.
شکل 18 کانتور صوت در فرکانس 730 هرتز ميدان نزديک و ميدان 
دور را نمايش مي‌دهد. نويز در داخل پرتابه بدون منحرف‌کننده جت شکل 
18 )الف( بازه 108 تا 125 دسي‌بل را شامل مي‌شود. همچنين قسمت دماغه 
پرتابه نويز 120 دسي‌بل را نشان مي‌دهد. از طرفي نويز در داخل پرتابه با 
منحرف‌کننده جت شکل 18 )ب(، 135 دسي‌بل را بصورت تقریباً يکنواخت 
اختلاف  هرتز   730 مشخص  فرکانس  در  تقريبي  بصورت  مي‌دهد.  نشان 

صوت 10 دسي‌بل در دو حالت مورد مقايسه وجود دارد. 
اين اختلاف ميزان صوت در دو حالت پرتابه با شرايط حل مشابه، تأثیر 
بازتاب امواج صوتي از روي سطوح را مشخص مي‌کند، در حالتي که پرتابه به 
همراه منحرف‌کننده جت است، متحمل فشار نوساني صوت بيشتري مي‌شود. 
افزايش  با  نشان مي‌دهد که  فرکانس‌هاي مشخص  در طيف  کانتور صوت 
بازتاب  و  تابش  ميزان  اما  فشار سطح کم مي‌شود،  نوسان  میزان  فرکانس، 
امواج از روي سطوح با طول موج کوتاه‌تر افزايش ميي‌ابد. نکته قابل توجه 
اين است که در حالت پرتابه بدون منحرف‌کننده جت، حداکثر فشار نوساني 
در راستاي هسته اصلي جت اتفاق مي‌افتد، درحاليکه در حالت پرتابه به همراه 
منحرف‌کننده جت، نوسان فشار سطح بطور تقریباً يکنواخت بر تمام سطح 

پرتابه تأثیر مي‌گذارد.

تغييرات طيف فرکانس در ميکروفن‌ها-6 -2 -2 
در اين قسمت نتايج شبيه‌سازي به روش المان مرزی با توجه به اطلاعات 
ورودي داده شده از دینامیک سیالات محاسباتی در فرکانس‌هاي مشخص 
گرفته‌اند.  قرار  مقايسه  مورد  پرتابه  نظر  مورد  حالت  دو  در  ميکروفن  هر  بر 
حالت پرتابه به همراه منحرف‌کننده جت با رنگ قرمز و حالت پرتابه بدون 

منحرف‌کننده جت با رنگ سبز نمايش داده شده است.
که  ميکروفن شماره 1  نشان می‌دهد.  را  میکروفن‌ها  نمودار  شکل 19 
در  را  است  شده  گرفته  قرار  دور  ميدان  در  پرتابه  از  متري   10 فاصله  در 
فرکانس 100 تا 800 نشان مي‌دهد. از ابتداي فرآيند، اختلاف 20 دسي‌بل 
بين دو حالت مورد مقايسه وجود دارد و اين اختلاف، تقريباً بطور نوساني در 
بازه‌هاي فرکانسي وجود دارد. ميکروفن شماره 2 در ارتفاع 5 متري از پرتابه 
ميکروفن  اين  فرآيند  ابتداي  در  است.  گرفته  قرار  مقطع  مرکز سطح  در  و 
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 هرتز.  251ر فرکانس : کانتور فشار صوت بر صفحه رابط عمودی د17شکل 

 هرتز.  251در فرکانس  کننده جتمنحرف: کانتور فشار صوت پرتابه بدون الف
 هرتز. 251در فرکانس  کننده جتمنحرف: کانتور فشار صوت پرتابه به همراه ب

Fig. 17. Sound pressure contour over the vertical interface at 250 Hz 

شکل 17. کانتور فشار صوت بر صفحه رابط عمودي در فرکانس 250 هرتز. الف: کانتور فشار صوت پرتابه بدون منحرف‌کننده جت در 
فرکانس 250 هرتز. ب: کانتور فشار صوت پرتابه به همراه منحرف‌کننده جت در فرکانس 250 هرتز.

Fig. 17. Sound pressure contour over the vertical interface at 250 Hz. a) Sound pressure contour for the 
projectile without flow deflector at 250 Hz. b) Sound pressure contour for the projectile with flow deflec-

tor at 250 Hz. 
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 هرتز.  731: کانتور فشار صوت بر صفحه رابط عمودی در فرکانس 18شکل 

 هرتز. 731در فرکانس  کننده جتمنحرف: کانتور فشار صوت پرتابه بدون الف
 .هرتز 731در فرکانس  کننده جتمنحرف: کانتور فشار صوت پرتابه به همراه ب

Fig. 18. Sound pressure contour over the vertical interface at 730 Hz 

a) Sound pressure contour for the projectile without flow deflector at 730 Hz 

شکل 18. کانتور فشار صوت بر صفحه رابط عمودي در فرکانس 730 هرتز. الف: کانتور فشار صوت پرتابه بدون منحرف‌کننده جت در 
فرکانس 730 هرتز. ب: کانتور فشار صوت پرتابه به همراه منحرف‌کننده جت در فرکانس 730 هرتز.

Fig. 18. Sound pressure contour over the vertical interface at 730 Hz a) Sound pressure contour for the 
projectile without flow deflector at 730 Hz b) Sound pressure contour for the projectile with flow deflec-

tor at 730 Hz 
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2کروفن يم  

 

1کروفن يم  

 

4کروفن يم  

 

3کروفن يم  

 
 ها در هر فرکانسکروفنيم ي: نمودار فشار صوت19شکل 

Fig. 18. Sound pressure of microphones at each frequency 
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شکل 19. نمودار فشار صوتي ميکروفن‌ها در هر فرکانس

Fig. 19. Sound pressure of microphones at each frequency
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اختلاف 5 دسي‌بل را نشان مي‌دهد. اما پرتابه در حالت بدون منحرف‌کننده 
مي‌افتد(،  اتفاق  دسي‌بل  در 140  نويز  قله  که  هرتز  فرکانس 610  )تا  جت 
از طرفي در حالت پرتابه به همراه  افزايش نويز يکنواخت را حس مي‌کند. 
فرکانس،  افزايش  با  که  مي‌دهد  نشان  را  نوساني  نويز  جت،  منحرف‌کننده 
نويز کاهش ميي‌ابد. ميکروفن شماره 3 در ارتفاع 10 متري پرتابه و بر روي 
بدنه قرار گرفته است. در ابتداي فرآيند، اختلاف صوتي بين دو حالت مشهود 
اختلاف صوت  دچار  نوساني  بطور  فرکانس  افزايش  با  رفته‌رفته  اما  نيست. 
قرار  نزديکي دماغه  پرتابه و در  مي‌شوند. ميکروفن شماره 4 در 14 متري 
داده شده است. در ابتداي فرآيند، در فرکانس 100 هرتز، اختلاف صوت 16 
دسي‌بل بين دو حالت معين دیده می‌شود. در حالت پرتابه با منحرف‌کننده 
قله آن در 250 هرتز رخ  افزايش ميي‌ابد که  پايين  نويز در فرکانس  جت، 
مي‌دهد و رفته‌رفته از ميزان صوت کاسته مي‌شود. اما در حالت پرتابه بدون 

منحرف‌کننده جت، با يکنواختي بيشتري صوت افزايش ميي‌ابد.
	

نتيجه‌گيري-7 
سطوح  حضور  بدون  پرتاب  سکوی  روی  از  پرتاب  فرایند  واقعيت،  در 
تأثیر  بررسی  نمونه‌اي  عنوان  به  فقط  و  ندارد  وجود  جريان  منحرف‌کننده 
بتوان  تا  است  گرفته شده  درنظر  امواج صوتی  تولید  بر  منحرف‌کننده جت 
ميزان تأثیر بازتاب امواج صوتي از روي سطوح منحرف‌کننده جت بر پرتابه 

را بدست آورد. 
1- سطوح منحرف کننده جریان بیشترین امواج صوتی را در فرکانس 150 

تا 250 هرتز، تحمل می‌کنند.
2- نویز تولید شده جت برخوردی در حالت همراه با سطوح منحرف‌کننده 
جریان 8 تا 10 دسی‌بل بیشتر از نسبت به حالت بدون حضور سطوح منحرف 

کننده جریان است.
3- در حالت پرتابه بدون سطوح منحرف کننده فشار نوسانی سطح بصورت 

متمرکز در موازات هسته اصلی جت، حداکثر است.
نوسانی سطح  فشار  کننده،  منحرف  با سطوح  همراه  پرتابه  حالت  در   -4
یکنواخت  بصورت  پرتابه  قسمت‌های  تمام  در  و  نیست  متمرکز  قسمتی  در 

افزایش می‌یابد.
5- روش ترکيبي المان مرزی و دینامیک سیالات محاسباتی، روشي کارآمد 
براي محاسبه نويز ميدان نزديک و انتشار نويز در ميدان دوردست است و 
را حل  از روی دیواره‌ها  بازتابی صوت  امواج  می‌تواند مشکل عدم محاسبه 

کند.
‌
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