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 چکیده
 یکیآکوست یبارها لیو تحل ییرو شناسا نی. از ادیآیدر اطراف آن به وجود م یدیشد یکیپرتابه، سطوح فشار آکوست کیپرتاب  نیدر ح

 یجدر خرو زیبینی نوو پیش یکیمحاسبا  سطوح فشار آکوست یبرا ،پژوهش نی. در ااست تیها حائز اهمپرتابه یبرا حاا جهت ملا

محاسبا   یبراو کد مناسب  تمیالگور هیافزار متلب تهاز نرم یریگشده توسط روش الدرد و با بهرهبا استفاده از معادلا  مطرح ،جت پرتابه

ه به صور  ک یشگاهینمونه پرتابه آزما کیپرتابه در پژوهش حاضر،  لیهندسه و تحل یسازمدل یصور  گرفته است. برا یکیوستبار آک

 زانیم یرو هاشده و تأثیر آن ییشناسا یکیمؤثر در بار آکوست یشده، به کار رفته است. پارامترها یبررس یکیو از نار آکوست یتجرب

 یندسه دانیآن در م یو کانتورها نیدر محدوده فرکانس مع یسطح فشار صوت یشده و نمودارها یپرتابه بررس یکیسطح فشار آکوست

اب پرت ینازل و نسبت فاصله جت نازل از سکو یخروج انیجر کنندهتیهدا بیعوامل، ش نیه به دست آمده است. از جمله ااطراف پرتاب

 .استبه قطر نازل 

 .نسبت فاصله به قطر نازل ؛ کنندهتیهدا بیش؛ الگوریتم محاسباتی ؛سطح فشار آکوستیکی ؛جت پرتابه :کلمات کلیدی

 
Investigation of the Effect of Noise Parameters of Jet Using Acoustic Load Calculation 

Algorithm on the Launch Vehicle During Lift-Off  
 

Mostafa Mahmoodi1,*, Jamasb Pirkandi2, Davoud Pourabdollah3 
1,2 Assoc. Prof., Aerospace. Eng., Malek Ashtar University, Tehran, Iran  

3 MSc Student, Mech. Eng., University of Tehran, Tehran, Iran 

 

Abstract 
During the launch of a space vehicle, the intense sound pressure levels created around the vehicle. Therefor 

identification and analysis of acoustical loads of launch vehicle is an important issue of consideration. In 

this study,  for calculation of acoustic pressure levels and prediction of noise at the discharge of the nozzle 

jet, presented formula of Eldred was used with the assistance of MATLAB software and the algorithm and 

code were obtained to handle acoustical loads. In this research, the geomerry of one launch vehicle sample 

was used. The effective parameters including the slope of deflector and the ratio of nozzle outlet distance 

from launch pad to the jet outlet diameter, were identified and investigated. The curves of sound pressure 

levels and contours of SPL around the launch vehicle field are obtained versus to the interval of specified 

frequencies. 

Keywords: Jet; Sound pressure level; Calculational algorithm; Slope of deflector; ratio of distance to nozzle 

diameter. 
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 مقدمه -1
ن می روش ییفضا یهنقل یلهوس یک یپرتاب، موتورها یدر ابتدا

 .آیدیم یرونب هاآن نازل یهبا فشار بالا از ناح یو موجشوند 

به که موتورها  یهنگام. یردگیرا در بر م پرتابه یهموج اول ینا

 توسطدر درجه اول  یصوت یدانکنند، م یکار م کاملصور  

خروجی به وجود می یاندر منطقه اختلاط جر یتلاطم نوسان

از  یاشن ی، بار صوتپرتابهپس از پرتاب، با شتاب گرفتن  .آید

 ابهپرتکه سرعت  یهنگام. یابدیکاهش م آن یرو یفشار صوت

 نیرویاز  یناش آکوستیکی شود، باریم یشتراز سرعت صو  ب

 یجهنت پرتابهوارد بر  یبارها رسد. یبه صفر م پرتابهدر  یشرانهپ

آشفته مافوق صو  است  یمرز یهایهدر لا ینامیکید یداریناپا

 .[1] دارد یانجر آنسطح  یکه بر رو

هرتز )چرخه  10000تا  100بزرگ در محدوده  ارتعاشا 

 تولید تنش های تناوبی شدید شدهتواند منجر به  ی( میهدر ثان

 یناول پرواز در ح یهثان 20تا  10در  پرتابه یو احتمال خستگ

عمدتا  یهااز روش یعیوس یفط .[2] ایجاد شودبلند شدن 

 یامترهاپار ینب یزیکیرابطه ف یک یجادا یدر تلاش برا یتجرب

روش  یک جت به کار گرفته شده است. یزو نو خروجی یانجر

در  یصوت یبارها بینییش، هنوز در پ[3] توسط الدرد ی،تجرب

 مؤثر است. یارپرتاب بس یطمح

و دیگران نشان داده است که  [4] کار آزمایش کروتاپالی

بین شد  آشفتگی و نوسان جریان و سطح فشار صدا ایجاد 

شده در میدان خارج از جریان ارتباط زیادی وجود دارد. انتاار 

این همبستگی از آنجایی باشد که انرژی توربولانس  ،رودمی

  آید.منبع، از عمل برشی سیال به وجود می

اصل را نشان  نی[ ا5،6] لیه تیتوسط لا هیاول یکارها

ه است ک یتلاطم جهیآئرودینامیکی نت یداد که تابش صدا

نبع م عیصدا با استفاده از توز دانیم دیدهد تا مدل تولاجازه می

 ن،ییسرعت پا یهای داراجریان یشود. برا جادیا یچهار قطب

شود ناهمگن می جمفهوم منجر به معادله مو نیا یکیزیف ریتفس

د. توانست آن را حل کن نیبا استفاده از توابع گر لیه تیکه لا

حاصل از آن، متناسب با سرعت جت  یکیسپس توان آکوست

سرعت جت به توان هشت  نیبه توان هشتم نشان داده شد. ا

 لیه تیکه توسط لا است کیآکوست اسیقانون مق ده،یرس

 یحال، برا نیبا ا د؛یصو  اظهار گرد ریهای زجت یبرا

معادله موج ناهمگن نامعتبر  جیسرعت بالاتر، نتا های باجریان

 . است

 انجام داد اسیمق نیاز قوان یعال یبررس کی[ 7کاندولا ]

. با استفاده از ها را ارائه کردهای آناز کاستی یو برخ

 هایجریان یتوان نشان داد که برامی یهای ساده انرژاستدلال

ده از بینی شده با استفاپیش یتوان صوت اد،یز اریسرعت بس اب

 رانهشیاز صد درصد قدر  پ شیبه ب یبند اسیقانون مق نیا

سرعت  توان ،یکیزیف ریغ جهینت نیرفع ا یشود. برامی لیتبد

یابد. در واقع، تابش توان صدا کاهش می اسیمق یجت برا

مدل  یصدااز توان  یبانیپشت ی[ برا8،9] هینار نیچند

با عدد  یهای خروجبا توان سوم سرعت جت در جریان اسیمق

 یراب یشتریب یتجرب اسیمق نیارائه شده است. قوان ادیماخ ز

 یشده است و روند کل شنهادیجت پ یبینی سطح صداپیش

 یبرا دیتوان سرعت جت با ز،یبینی نوپیش یاست که برا نیا

 .ابدیجت مافوق صو  کاهش  یسرعت خروج

[ فرض کرد که 10] نیگلدست ل،یه تیلا هیاساس نار بر

همگن و همسانگرد هستند. مشابه  یهای آشفته محلجریان

 یکی[ توان آکوست11پرودمن ] زیمدل منبع نو ن،یمدل گلدست

 یکند که توسط چهار قطبمی یابیارز ییرا در واحد حجم صدا

 یصوتهای آشفته فراگردد و به طور معمول در جریانمی جادیا

از  و پرودمن نیگلدست یکیآکوست اسیهر دو ق شود.می دایپ

استوکس  -ری( نوCFD) یمحاسبات الا یس کینامیمدل د

. کنندپرتابه استفاده می ی( بال خروجRANS) نیانگیم نولدزیر

اشکال در هر دو مدل گلدستن و پرودمن وجود دارد.  یتعداد

 طیمح اخلهایی را در دبینیها فقط پیشمدل نیاول، ا

 میبه طور مستق یکل زیدهند. دوم، سطح نوانجام می یمحاسبات

در  زیشود اما اجازه انتشار نوآشفته برآورد می یهای برشاز لایه

در مورد  یاطلاعات چیدهد. سرانجام، هخارج از تلاطم را نمی

شود. مدل بینی شده ارائه نمیپیش زیفرکانس نو یمحتوا

را لازم  یاز توان محاسبات یمقدار حداقل کی RANSپرودمن و 

سازی گردابه جدا شده گذرا مدل شبیه کیکه با  یدارد. وقت

-امزیلیفاکس و یکیآکوست اسیگردد با مدل قمی بیترک

  شود.می سهی[ مقا12هاوکینز ]

 

 الگوریتم محاسباتی بار آکوستیکی -2
برای محاسبه سطوح فشار آکوستیکی روی پرتابه از روش 

مطابق الگوریتم با مراحل توضیح داده شده  [3] تجربی الدرد

 گردد.استفاده می 1 در شکل
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 الگوریتم محاسباتی بار آکوستیکی پرتابه -1شکل 
 

جریان نسبت به پرتابه مطابق محاسبه محور در اولین مرحله، 

نشان دهنده فاصله در امتداد جریان  xکه در آن  2شکل 

 .شوددر نار گرفته می است،خروجی 

 

 
شماتیک هندسه پرتابه و موقعیت منابع صوتی  -2شکل 

 [3] لحاظ شده در خروجی پرتابه

 

گردد. محاسبه می 1سپس توان کلی صدا با استفاده از رابطه 

قدر  کلی صدا بر  OAWلازم به ذکر است که در این رابطه 

نیروی پیشرانش هر موتور با  Fتعداد نازل،  E(، Wحسب وا  )

سرعت خروجی نازل بر حسب متر بر ثانیه  𝑈𝑒واحد نیوتن، 

 .استدرصد بازده کلی آکوستیک  𝜂است. 
 

(1) 𝑊𝑂𝐴 =
𝜂

2
𝐸𝐹𝑈𝑒 

 

در مرحله سوم، چهارم و پنجم از الگوریتم نشان داده شده در 

، با استفاده از 𝐿𝑊کلی صدا،  شکل یک، به ترتیب، سطح توان

، ازلنهای با بیش از یک قطر نازل معادل برای پرتابهو  2معادله 

𝑑𝑒 و طول هسته جریان  3با استفاده از معادله  ،بر حسب متر

 آید.به دست می 4بر حسب متر با رابطه  𝑥𝑡خروجی جت، 
 

(2) 𝐿𝑊 = 10 𝑙𝑜𝑔10 [
𝑊𝑂𝐴

10−12
] 

(3) 𝑑𝑒 = √𝐸𝑑𝑒𝑖  
(4) 𝑥𝑡 = 3.45𝑑𝑒(1 + 0.38𝑀𝑒)2 
 

 4در رابطه و  استقطر خروجی نازل تکی  𝑑𝑒𝑖 3در رابطه که 

 عدد ماخ جریان خروجی کاملاً توسعه یافته است. 𝑀𝑒متغیر 

 1هایی که در شکل در مرحله ششم، جریان خروجی به برش

شود. فرض بر این است که هر نشان داده شده است تقسیم می

برش در مرکز خود متمرکز شده است تا یک محل منبع فرض 

 ا تشکیل دهد.شده ر

10در مرحله بعد، نرمال توزیع توان صدا،  log10 [
𝑥𝑡𝑊(𝑥)

𝑊𝑂𝐴
] ،

، توان صدا در 𝑊(𝑥)در طول خروجی پرتابه، جایی که تابع 

گردد. روش طول محوری در امتداد جریان است محاسبه می

 5کند که معادله این توزیع بر اساس رابطه الدرد ایجاب می

 .[3]باشد

 

(5) 

10 𝑙𝑜𝑔10 [
𝑥𝑡𝑊(𝑥)

𝑊𝑂𝐴

] = 13.8 log10 [
𝑥

𝑥𝑡

] , 

     
𝑥

𝑥𝑡

< 1.1 

= −75 (log10 [
𝑥

1.6𝑥𝑡

])
3

− 65 (log10 [
𝑥

1.6𝑥𝑡

])
2

− 3, 

    1.1 ≤
𝑥

𝑥𝑡

≤ 2.6 
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= −53 log10 [
𝑥

𝑥𝑡

] − 15.5, 

    
𝑥

𝑥𝑡

> 2.6 

 

 6 معادلهدر مرحله بعدی، توان آکوستیکی برای هر برش با 

تبدیل طیف نرمال شده به پهنای باند گردد و محاسبه می

حاصل  7، با استفاده از رابطه 𝐿𝑤,𝑠,𝑏معمولی برای هر برش، 

 .شودمی

(6) 
𝐿𝑤,𝑠 = 10 𝑙𝑜𝑔10 [

𝑥𝑡𝑊(𝑥)

𝑊𝑂𝐴

] + 𝐿𝑤

+ 10 𝑙𝑜𝑔10 [
𝛥𝑥

𝑥𝑡

] 

(7) 

𝐿𝑤,𝑠,𝑏 = 10 𝑙𝑜𝑔10 [
𝑊(𝑓, 𝑥)

𝑊(𝑥)

𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒

]

+ 𝐿𝑤,𝑠

− 10 𝑙𝑜𝑔10 [
𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒

]  

+ 10 𝑙𝑜𝑔10[𝛥𝑓𝑏] 

,𝑊(𝑓 عبار  7در رابطه  𝑥)  توان صدا در مرکز هر باند فرکانس

سرعت  𝑎0و در واحد طول محوری در امتداد جریان است. 

سرعت صو  بر اساس دمای خروجی  𝑎𝑒صو  در محیط و 

. روش استپهنای باند در هر باند فرکانس  Δ𝑓𝑏باشد و نازل می

10الدرد نیاز به ترم توزیع طیف دارد،  log10 [
𝑊(𝑓,𝑥)

𝑊(𝑥)

𝑈𝑒𝑎0

𝑥𝑎𝑒
که ، [

. برای برآورد معادله توزیع است 8رابطه بر اساس معادله آن 

 توان از یک منحنی خطی متناسب استفاده کرد.
 

(8) 

= 10 log10 [
𝑓𝑥𝑎𝑒

𝑈𝑒𝑎0

] − 7, 

    
𝑓𝑥𝑎𝑒

𝑈𝑒𝑎0
< 0.8  

= −12 (log10 [
𝑓𝑥𝑎𝑒

1.5𝑈𝑒𝑎0

])
3

− 20 (log10 [
𝑓𝑥𝑎𝑒

1.5𝑈𝑒𝑎0

])
2

− 6.8, 

= −23 log10 [
𝑓𝑥𝑎𝑒

𝑈𝑒𝑎0

] − 2.5, 

    
𝑓𝑥𝑎𝑒

𝑈𝑒𝑎0

> 3.5 

 هر زا فرکانس باند هر در آکوستیکی فشار سطحدر گام بعدی، 

این  درآید. به دست می 9با رابطه  جریان درون در فرضی منبع

 منبع پرتابه از روی نار مورد نقطه فاصله یک طول r رابطه

 است و r و جریان مرکز خط بین زاویه𝜃 است. شده فرض

𝐷𝐼(𝑏, 𝜃) یجهت شاخص (DI )است تابشی صدای الگوی 
 

(9) 𝑆𝑃𝐿𝑠,𝑏,𝑝 = 𝐿𝑤,𝑠,𝑏 − 10 𝑙𝑜𝑔10[𝑟2] − 11

+ 𝐷𝐼(𝑏, 𝜃) 
 

 بر مورد نار نقطه هر در باند هر در صو  فشار سطحسپس 

 در فرضی منبع هر از لگاریتمی جمع از استفاده با پرتابه روی

 آکوستیک کل فشارشود. محاسبه می 10با رابطه  جریان درون

بطه با را لگاریتمی جمع یک از استفاده با نار مورد نقطه هر در

 گردد.حاصل می 11
 

(10) 
𝑆𝑃𝐿𝑏,𝑝

= 10 𝑙𝑜𝑔10 [∑ (10^ (
𝑆𝑃𝐿𝑠,𝑏,𝑝

10
))

𝑆

] 

(11) 
𝑆𝑃𝐿𝑝

= 10 𝑙𝑜𝑔10 [ ∑ (10^ (
𝑆𝑃𝐿𝑏,𝑝

10
))

𝐴𝑙𝑙 𝑏

] 

 

های متلاطم )آشفته( خروجی جهتی برای جریانشاخص 

های مدل ها به شد  به مشخصه موتور پرتابه بستگی دارد.جت

مختلفی برای محاسبه شاخص جهتی ارائه شده است. از آن 

توان به معادله اصلاحی الدرد، معادلا  اول، دوم و جمله می

نام برد. در این مطالعه  [14] و رابطه پلاتکین [13]سوم ویلبی 

از روش معادله سوم ویلبی که تطابق زیادی با نتایج تجربی 

معادله سوم ویلبی نشان  12در رابطه  شود.دارد استفاده می

 داده شده است.

(12) 
𝐷𝐼(𝑆𝑡, 𝜃)
= 0.088828 + 7.411814 𝑙𝑜𝑔10[𝑆𝑡]
+ 1.607279(𝑙𝑜𝑔10[𝑆𝑡])2 + ∆ 

 ∆= 0, 90° < 𝜃 < 170° 

 = 0,     170° ≤ 𝜃 < 180°,   𝑆𝑡
> 0.04345, 

 = 61.7691 + 45.3515 log10[𝑆𝑡] ,
170° ≤ 𝜃 < 180°, 

     0.01 ≤ 𝑆𝑡 ≤ 0.04345 

 
= −28.9339, 170° ≤ 𝜃 < 180°,

𝑆𝑡 < 0.01 



 

 

 

 21 | محمودی وهمکاران  

 

 3/ شماره 13/ دوره 1402ها/ سال ها و شارهمکانیک سازه

 

 ضاییف نقلیه وسیله یک سطح به صوتی موج که هنگامی

 شده یبینمقدار پیش با مقایسه در صوتی فشار کند،می برخورد

 لیاص مدل در صوتی اثر این .یابدمی افزایش آزاد میدان یک در

در این پژوهش، برای لحاظ کردن این  .است نشده آورده الدرد

های ارائه شده اثر که به پراش سطحی معروف است، از مدل

 شود. استفاده می [16] و گودرا [15] توسط وینر

 

 هندسه و شرایط میدان جریان -3
هندسه پرتابه و استفاده از ، برای مدل سازی در این پژوهش

ز ا نتایج تجربی آن برای حل عددی با الگوریتم محاسبا  بار،

مشخصا  آکوستیک اندرکنش جت با سازه »ی با عنوان امقاله

در  2017که در سال  گرددیاستفاده م «پرتابه در طی پرتاب

ها به چاپ رسیده است. این مقاله یک ژورنال هوافضا و پرتابه

یشگاهی بوده که در آزمایشگاه ملی فضایی هند تحقیق آزما

، به صور  تجربی [17] توسط کارتیکیان و ونکاتاکریشنان

هندسه از این  3در شکل  CADانجام شده است. یک مدل 

 نشان داده شده است. پرتابه به همراه مجموعه سکوی پرتاب

 

 
مورد  همختلف پرتاب یاز اجزا CAD مدل -3شکل 

 [17] قالهاستفاده در م
 

. ه استاستفاده شد دوطرفه کنندههدایت کیاز در این مدل 

برابر  جتانحراف دهنده جریان  بیش یدر انتها پیچششعاع 

. استمتر  1 برابر آن یو طول کل (eDبا قطر خروجی نازل )

خاب انت هپرتاب لهینازل وس یسازهیشب یبرا یمخروط یهانازل

قطر . است 2 برابر با شده یطراح یهاماخ نازل . عدداندشده

متر است که به عنوان طول مرجع  03175/0هر نازل  یخروج

eD  ؛یعنینسبت فشار نازل، حین آزمایش،  .شودمیاستفاده 

ه شد نگه داشته 82/7 برابر با، طیجت به فشار مح فشار سکون

پی اس  25/13حیط و دمای مرجع به ترتیب برابر فشار م .است

 یبراکلوین لحاظ شده است.  300پاسکال( و  91355آی )

د حدو سکوننازل، فشار  یآل در خروج دهیبه انبساط ا دنیرس

برای  د.باشمیموردنیاز مدل  یدر ورود پاسکال 714396

ای هگیری فشار آکوستیک میدان نزدیک از میکروفوناندازه

استفاده  4های نشان داده شده در شکل مختلف در موقعیت

 شده است.

 

 
 ها بر اساس مدل پرتابهجزئیات مکان میکروفون -4شکل 

[17] 
 

عا  اطلابرای حل الگوریتم و کد محاسبا  بار آکوستیکی به 

 هست. این نیاز خروجی پرتابه جریان پارامترهای از کمی

 موقعیت مکانی موتورها، تعداد عبار  هستند از پارامترها

 نیروی رانش نازل، خروجی قطر پرتابه، موتور های خروجیجت

 موقعیت و خروجی دمای خروجی پرتابه، سرعت موتور،

در این تحقیق،  .کننده جریان خروجیهدایت هندسی و شیب

( و 0، -049/0، 127/0دو عدد موتور در موقعیت هندسی )

 ( قرار دارند. نازل جت پرتابه به اندازه0، 049/0، 127/0)

 تاس شده واقع تخت صفحه دارشیب سطح از بالاتر متر 127/0

از  درجه 10اندازه  خروجی به جریان یک شودمی موجب که

تغییر جهت  Y-Z صفحه راستای عمودی نسبت به افق، در

 موتور اطلاعا  از توانمی را موتور دهد. بقیه پارامترهای

 و دمای نیوتن 900000 موتور رانش نیروی [18]کرد.  مشخص

موتور  نازل خروجی قطر. کلوین است 3000 موتور خروجی

 1740 موتور خروجی سرعت و متر 03175/0مطابق مرجع 

 شده گرفته نار کلوین در 300 محیط دمای .است ثانیه بر متر

  دارد. فاصله هم از متر 01/0 اینقطه منبع هر موقعیت .است
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 نتایج -4
تمامی نمودارهای به دست آمده برای سطح فشار آکوستیک بر 

( SSDL) «صدا طیف چگالی سطح»ها دارای اساس فرکانس

 باند پهنای کردن کم هستند. سطح چگالی طیف صدا با

 .شودمحاسبه می( SPL) صو  فشار سطح از( Δf) فرکانس

 شده داده نشان زیر در [19]کینزلر  معادله در که طورهمان

 است،

(13) 𝑆𝑆𝐷𝐿 = 𝑆𝑃𝐿 − 10 log10[∆𝑓] 
 

 یک سوم های مورد استفاده در این تحلیل به صور فرکانس

 هستند: اکتاو

7/19 ،8/24 ،3/31 ،4/39 ،6/49 ،5/62 ،7/78 ،2/99 ،125 ،

5/157 ،4/198 ،250 ،315 ،9/396 ،500 ،630 ،7/793 ،

1000 ،9/1259 ،4/1587 ،2000 ،8/2519 ،8/3174 ،

 . 4/10079و  8000، 6/6349، 7/5039، 4000

 سه مقدار صفر، جریان کنندهبرای مشاهده تأثیر شیب هدایت

 شود. کانتور سطوحی آن در نار گرفته میده و بیست درجه برا

فشار آکوستیکی در میدان جریان پرتابه با استفاده از مدل 

 های معادله سوم ویلبی و با لحاظ کردن سطح پراش در شکل

اند. برای مقایسه نتایج، نسبت فاصله نازل به دست آمده 6و  5

و سرعت  4جت از سکوی پرتاب نسبت به قطر نازل برابر با 

 75/31متر بر ثانیه و در قطر ثابت  1740ت خروجی ج

 شود.متر برای نازل جت پرتابه لحاظ میمیلی

 

 

 

 
سطوح فشار آکوستیکی پرتابه برای میکروفون  -5شکل 

LV1  با استفاده از شاخص جهتی معادله سوم ویلبی و با

کننده جریان خروجی با پراش سطح برای شیب هدایت

 بل()برحسب دسیدرجه  20 و 10ادیر صفر، مق
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کانتور سطوح فشار آکوستیکی پرتابه برای  -6شکل 

با استفاده از شاخص جهتی معادله سوم  LV1میکروفون 

کننده جریان ویلبی و با پراش سطح برای شیب هدایت

درجه در فرکانس متوسط  20 و 10ادیر صفر، خروجی با مق

 بل()برحسب دسی هرتز 2120
 

کننده جریان خروجی تأثیر به سزایی در شیب هدایت

 ءجزاین کمیت، ها دارد. ها و ملاحاا  بررسی پرتابهطراحی

وان تو میاست متغیرهایی هست که خارج از خود وسیله پرتابه 

سازی تغییرا  فراوانی در شکل و اندازه آن جهت تحلیل و بهینه

سازی کرد. با توجه به نمودارها و ها پیادهها روی آنپرتابه

 کننده جریانکانتورهایی که برای حالا  مختلف شیب هدایت

توان مشاهده کرد که با بیشتر شدن می ،خروجی حاصل شد

کننده جریان جهت بیشترین زاویه تابش تغییر شیب هدایت

توجه از نار کند. قسمت خروجی جت به طور قابلپیدا می

 6/0یابد و در مقادیر متوسط به تدریج میدان صوتی تغییر می

یابد. در جدول درجه افزایش می 10بل به ازای هر دسی 5/1تا 

متوسط فشار آکوستیکی برای زوایای شیب مختلف  مقادیر 1

 کننده نشان داده شده است.هدایت

 

 

 

 

 

 

 

 

 

قادیر متوسط سطح فشار آکوستیکی با م -1جدول 

استفاده از مدل شاخص جهتی معادله سوم ویلبی برای 

کننده جریان خروجی جت های مختلف هدایتشیب

 بل()برحسب دسی پرتابه

شیب هدایت 

 )درجه(کننده 
0 10 20 

AR1 1/169 8/169 7/170 

AR2 4/169 2/170 3/171 

AR3 6/169 6/170 7/171 

AR4 8/169 8/170 1/172 

AR5 9/169 171 5/172 

LV1 6/168 3/169 1/170 

LV2 2/168 8/168 5/169 

LV3 4/168 169 8/169 

FF1 162 1/162 162 

 

برای بررسی تأثیر پارامتر فاصله جت پرتابه، مقادیر مختلف 

نسبت فاصله جت از سکوی پرتاب نسبت به قطر خروجی پرتابه 

بررسی گردید. در کانتورهای  16و  12، 8، 4اندازه صفر،  5در 

مقادیر سطح فشار  8و  7های نشان داده شده در شکل

طح رفتن سآکوستیکی با مدل ویلبی معادله سوم با در نار گ

اند. برای مقایسه نتایج، حاصل شده FF1پراش برای میکروفون 

 75/31متر بر ثانیه در قطر ثابت  1740سرعت جت خروجی 

نده کنشود. شیب هدایتمتر برای هر دو پرتابه لحاظ میمیلی

 .استدرجه  10جریان خروجی برابر با 
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سطوح فشار آکوستیکی پرتابه برای میکروفون  -7شکل 

FF1  با استفاده از شاخص جهتی معادله سوم ویلبی و با

پراش سطح برای نسبت فاصله به قطر نازل جت برابر با 

 بل()برحسب دسی 16و  12، 8، 4مقادیر صفر، 
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کانتور سطوح فشار آکوستیکی پرتابه برای  -8شکل 

با استفاده از شاخص جهتی معادله سوم  FF1میکروفون 

ویلبی و با پراش سطح برای نسبت فاصله به قطر نازل 

در فرکانس  16و  12 ،8، 4ادیر صفر، جت برابر با مق

 بل()برحسب دسی هرتز 2120متوسط 
 

تراز فشار آکوستیکی طور که از کانتورهای سطوح همهمان

با فاصله گرفتن پرتابه نسبت به سکوی  استقابل مشاهده 

پرتاب، اندازه متوسط سطح فشار آکوستیکی به تدریج افزایش 

پیدا کرده است. لازم به ذکر است که این افزایش تدریجی تا 

 افتد و بعد از آن با فاصله بیشتر پیدافاصله مشخصی اتفاق می

کردن این مقادیر شروع به کاهش پیدا خواهند کرد از طرفی 

ای است که با پرتاب وسیله گونه موقعیت قرارگیری سنسورها به

سطح فشار آکوستیکی زیاد شده  اندازه شدهتا مقدار بررسی 

 است.

باشد با افزایش فاصله بیشتوجه میی مهم دیگر که قابلنکته

ی دارای مقدار سطوح فشار آکوستیکی از سکوی ترین ناحیه

کننده، برخورد ه هدایتگیرد و دیگر ناحیپرتاب فاصله می

مقادیر  2کند. در جدول شدید میدان آکوستیکی را تجربه نمی

متوسط سطح فشار آکوستیکی برای سنسورهای مختلف آورده 

 شده است.

 

 

 

 

 

 

 

قادیر متوسط سطح فشار آکوستیکی با م -2جدول 

استفاده از مدل شاخص جهتی معادله سوم ویلبی برای 

 نازل از سکوی پرتاب به قطرفاصله های مختلف نسبت

 بل()برحسب دسی جت پرتابه

نسبت 

فاصله به 

 قطر

0 4 8 12 16 

AR1 1/169 8/169 6/170 172 1/175 

AR2 7/169 2/170 8/170 8/171 5/173 

AR3 1/170 6/170 171 6/171 5/172 

AR4 6/170 8/170 171 3/171 8/171 

AR5 9/170 171 171 171 1/171 

LV1 5/168 3/169 2/170 8/171 1/178 

LV2 9/167 8/168 8/169 4/171 3/174 

LV3 2/168 169 170 6/171 175 

FF1 163 1/162 4/161 7/160 2/160 

 

با مقادیر سطح فشار حل از  محاسبه شدهمقادیر  9در شکل 

به  17مرجع،  آکوستیکی کلی حاصل از آزمایش در مقاله

دهد که نتایج نشان میاند. صور  نموداری مقایسه شده

های میدان نزدیک به هم نزدیک اختلاف حل در میکروفون

است. این  ولی برای میدان دوردست این اختلاف زیاد ،هستند

نکته بیانگر این است که حل انجام شده در میدان نزدیک 

تر است و اساساً این روش برای میدان نزدیک قبولقابل

  سازی شده است.پیاده

 
نتایج  با از کد عددی مقایسه نتایج بدست آمده -9شکل 

 17گزارش شده در مرجع 
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 گیرینتیجه -5
کننده جریان در میدان نزدیک، با افزایش زاویه شیب هدایت

خروجی جت، تغییر تدریجی در مقادیر متوسط فشار 

درجه زیاد  10شود. در مواردی به ازای هر آکوستیکی ایجاد می

یابد. برای میدان بل افزایش میدسی 5/1تا  6/0شدن زاویه، تا 

سط قادیر متودوردست، افزایش شیب تأثیر چندانی نداشته و م

ان ماند. از میسطح فشار آکوستیکی تقریباً ثابت باقی می

متغیرهای ذکر شده، تعداد موتور، با بررسی پرتابه دارای یک و 

دو عدد موتور، کمترین تأثیر را در تغییرا  به وجود آمده در 

 .استسطوح فشار آکوستیکی را دارا 

طر ازه قاز سکوی پرتاب به اند کمیت نسبت فاصله جت نازل

 به صور  12و  8، 4در سه مقدار  [17] مرجعکه در  جت

مورد آزمایش و تحلیل قرار گرفته بود. برای ارزیابی  تجربی

تأثیر این پارامتر بر روی بار آکوستیکی پرتابه در پژوهش حاضر، 

مدل شاخص جهتی معادله ویلبی سوم به کار رفت که نسبت 

 بینی میدانر پیشهای جهتی، دقت بیشتری دبه سایر مدل

نیز به  16آکوستیکی دارد. برای تحلیل بیشتر دو مقدار صفر و 

نشان داده شده  2 طور که در جدولها اضافه شد. همانبررسی

با افزایش مقدار  LV3و  LV1 ،LV2های است برای میکروفون

نسبت فاصله، مقادیر متوسط فشار آکوستیک تا حدود یک 

شود. برای بل به ازای هر مقدار این نسبت زیاد میدسی

این مقدار  AR5و  AR1 ،AR2 ،AR3 ،AR4های میکروفون

رای گیری شده ب. روند تغییرا  مقادیر اندازهاستافزایش کمتر 

های به کار رفته مطابقت ها با نتایج محاسبا  مدلمیکروفون

. استاین روند کاملاً عکس  FF1خوبی دارد. برای میکروفون 

ای که در محاسبا  با افزایش نسبت فاصله، سطح فشار گونه به

جربی گیری تدر صورتی که در اندازه ،یابدآکوستیکی کاهش می

 .استاین روند افزایشی 

 17مرجع  یتایج حاصل از کد نوشته شده و نتایج آزمایشگاهن

که این اختلاف برای میکروفن های  ددارنکمی با هم اختلاف 

دورتر بیشتر است. این نکته بیانگر این است که حل انجام شده 

تر است و اساساً این روش برای قبول در میدان نزدیک قابل

  سازی شده است.میدان نزدیک پیاده

 

 ها و ارقامعلایم، نشانه -6

tx  خروجی جتطول هسته جریان، m 

ed قطر معادل، m 

eD قطر خروجی نازل جت ،m 

F  نیروی پیشران موتور ،N 

eU  خروجی جتسرعت ،m/s 
E تعداد موتور پرتابه 
f  فرکانس ،Hz 

eM  عدد ماخ 

ea 
صو  بر اساس دمای خروجی سرعت 

 m/s،  نازل
0a  صو  در محیطسرعت ،m/s 

OAW توان آکوستیکی کل ،W 
wL توان آکوستیکی هر برش ،dB 
𝜂  آکوستیکی بازده 

𝜃 
و بردار  جریان مرکز خط بین زاویه

 degمکان، 

DI شاخص جهتی ،dB 
Δ𝑓  پهنای باند ،Hz 

St  عدد استروهال 

SPL  سطح فشار صو ،dB 
SSDL صدا طیف چگالی سطح ،dB 
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