
 91 نشریۀ علوم کاربردی و محاسباتی در مکانیک  

  DOI: 10.22067/jacsm.2021.69296.1012 (04-91)9011 سال سی و دوم، شمارۀ دو،

 

  کاری مختلف شرایط صوتی درحاصل از جتبرگشتی زدیک و آکوستیکنمیدان زینو یعدد ینیبشیپ
 مقاله پژوهشی

 

 (2)سبحان امامی کوپائی                  (1)رامین خوشنویسان

های واگرا اثرات مخربی بر محیط و انسان–همگرا ایهمگرا  یهانازلخروجی از  صوت آشفتۀ)صوت( حاصل از جت مافوق نویز  چکیده
ن خوبی فهم شود. در اینزدیک و پشت نازل باید به نویز در میدان ۀسازوکارهای تولیدکننداطراف دارد. برای جلوگیری از این اثرات مخرب، 

مطالعه  k-ε Realizableو مدل آشفتگی  URANSصورت دوبعدی و با استفاده از رویکرد شده و صدای ناشی از آن بهپژوهش یک نازل خفه
ارامترهای پ تأثیردست آمده است. هاوکینگز به–ویلیامز ۀشده است. صدای حاصل از این جت آشفته در میدان نزدیک و پشت نازل با حل معادل

 ۀتبرشی و طول هس ۀای روی لایفشار و دمای خروجی از نازل روی نویز حاصل از جت آشفته بررسی شده است. تغییر دما، اثرات قابل توجه

یکی ای در پلوم جت بر امواج آکوستهای ضربهدهد که حضور سلولنازل و پشت نازل نشان می ۀشده در نزدیک دهانتتانسیل جت دارد. نویز ثبپ
رد با دمای ین نویز برای جت سشود. اای میباند ناشی از سلول ضربهوجودآمدن نویز پهنو باعث به است سمت بالادست اثر داشتهمنتشرشده به

بل دارد. با افزایش فشار نازل به دسی911کلوین مقداری در حدود 011بل و برای جت گرم با دمای سید911کلوین مقداری در حدود 311

 بل رسیده است.دسی940به حدود  شدهدوبرابر مقدار اولیه، نویز ثبت
 

 سطح فشار صوت.، ایناشی از موج ضربه باندنویز پهن ،آشفته نویز اختلاط، شدهنازل خفه، آشفتهجت   کلیدی هایواژه
 

 

 مقدمه

عنوان جریانی از سیال در نظر گرفته اساسا  جت به

هندسی(  ۀنازل یا یک روزن ۀشود که از مجرایی )دهانمی
ی اوشود که حنسبتا  بزرگی وارد می ۀخارج و به ناحی

ار به فشباتوجهجت )گاز یا مایع( . است سیال منسجم

یا  ، صوتیصوتیمادونهای مختلف )با سرعتبالادست 
. [1] شودخارج می شدهاز نازل طراحیصوتی( مافوق

یال ی در مقایسه با سادیزم بسیار وجت سیال مقدار مومنت

 کهیزماندلیل  همین بهموجود در محیط اطرافش دارد؛ 
ذرات  ،کندیشروع به حرکت م دانیجت در م انیجر
به  تری نسبتیشبا سرعت بسیار بن آموجود در  الیس

کنند و بنابراین ذرات سیال ذرات سیال محیط حرکت می
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ریان به جرا  ریدر مس یناگهان راتییتغتوانند محیط نمی
 یطدر محسیال موجود  روازاین .دست منتقل کنندپایین
 ندیبیم خودچه که در جلو خود را با آن عا یسرتواند نمی

 مومنتودر م یادیز اریبس راتییتغ جهیدرنت د.کنهماهنگ 
. [2,3] دآییم وجود بهمحیط  سیال خواص ریسا و

صوت در صنعت امروزی کاربردهای های مافوقجت
توان به موتورهای بسیار فراوانی دارند که از آن جمله می

هواپیماهای نظامی و تجاری در صنعت هوانوردی،  جت
های امروزی کاریصوت که در ماشینهای مافوقجت

ر دها آنبا  کاربرانو  شودکاری استفاده میبرای خنک
صوتی که در های مافوق، جتتماس مستقیم هستند

های دهی سطوح به کمک روشهای پوششفرایند

یا حتی به  [4] شونداسپری گرم و سرد ایجاد می
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های بادی و آبی نیز اشاره کرد. چالش اساسی به جت
صوت بحث آلودگی های مافوقهنگام استفاده از جت

ها و و صدمات ناشی از امواج صوتی روی سازه صوتی

معمولا  با صداهای  صوتمافوقهای ست. جتاهانسان
خراشی همراه هستند که عموما  بر بسیار زیاد و گوش
 تأثیروان انسان و سایر موجودات سلامت جسم و ر

روی گذارند. در چند دهه اخیر مطالعات زیادی می
بر  مؤثرو عوامل  صوتمافوقهای جت مبحث صدای

آن انجام گرفته است. بر اساس این مطالعات آلودگی 
 صوتی ناشی از جت، ارتباط مستقیمی با ساختار جریان

 ساختارتر این شناخت بیشتر و عمیق. [5] آشفته دارد
ه گونبه درک عوامل و منابع ایجاد نویز در این یدهچپی

به توان د و بر این اساس میوشمیوسایل منجر 
م لاز در جهت کاهش نویز تولیدی اندیشید.راهکارهایی 

تواند این امواج صوتی روی انسان می تأثیربه ذکر است، 

مدت دادن تکلم و حافظه کوتاهبه اختلالاتی نظیر ازدست
برای گوش  مجاز؛ چرا که میزان صوت [6] جر شودمن

در صورت بیشترشدن  است.بل دسی01هر انسان مقدار 
ازای افزایش هر بل بهدسی11این مقدار به بالای 

 زیرا شود؛مینصف  کاربرانبل ساعت کاری دسی1
درد خواهد گوشهایی باعث قرارگیری در چنین مکان

  .[7] شد
شامل ساختارهای آشفته های جت آشفته، جریان

که هر دو این است  بودهمقیاس کوچک و بزرگ

های ساختارها قادر به تولید نویز هستند. اگرچه در جت
مقیاس در تولید صوت نقش ساختارهای کوچکمادون

نقش  صوتمافوقهای نویز غالب است، در جت
؛ ندکپیدا میمقیاس اهمیت بیشتری ساختارهای بزرگ

غالبی از صدا مستقیما  در اثر  که بخشطوریبه
حاصل از جریان جت )نویز  ۀساختارهای بزرگ آشفت

که  جاییاز آن .[8] شودناشی از اختلاط آشفته( تولید می
ل ئاصورت ایدصوت در عمل بههای مافوقاغلب جت

شوند، یک ساختار سلول منبسط )انبساط کامل( نمی
 ،یا متناوب (Semi periodic) متناوبای شبهموج ضربه

گیرد. جت شکل می (Plume) در پلوم (9)مانند شکل 
نوع صدای اضافی ناشی از 4این موضوع باعث انتشار 

های شود. دسته اول که دارای بسامدای میموج ضربه

 Screech) مانندیا جیغ صداهای ناهنجار ،هستندمجزا 

tonesایموج ضربه ناشی ازباند ( و دسته دوم نویز پهن 
(Broadband shock associated noise) شوندنامیده می 

 انبساط ی کهصوتمافوقی هاجت . بنابراین برای[8]
بخش 3 ازجت  زینند، نوکیمن را تجربه ایدئالکاملا  
شی از باند نانویز پهن ،شفتهآاختلاط  زینو شامل یاساس

 شود.تشکیل می ناهنجار یصداها ای وموج ضربه

فرومنبسط  صوتمافوقساختار جت  (9)در شکل      
یک شود. واگرا مشاهده می-خروجی از یک نازل همگرا
ت ج ۀتناوبی در هستای شبهساختار سلول موج ضربه

رشی ب ۀنازل، لای ۀفرومنبسط شکل گرفته است. در لب
های بیرونی تحریک تأثیرنازکی وجود دارد که تحت

 )امواج فشاری نوسانی( است. اختلالات آکوستیکی
نازل حرکت کرده و باعث برانگیختگی  ۀسمت لببه

محض دریافت شود. این امواج بههای ناپایدار میموج
سمت و به رشد پلوم جتانرژی از جریان متوسط در 

 باعثشت امواج گباز .کنندحرکت مینیز پشت نازل 
نهایت منجر به تولید امواج در و ایجاد نوسانات فشاری

 د. شخواهد کوستیکی آ
 

 
 فرومنبسط ای در جریان جتهای ضربهوجود سلول  9 شکل

 .[9] و ایجاد امواج صوتی برگشتی

مچنین در قسمت پلوم جت در سلول موج ه
فی اای چهارم یا پنجم دامنه امواج ناپایدار به حد کضربه

روی ساختار سلول موج توانند شوند و میبزرگ می
یت منجر نهابگذارند. این اندرکنش ناپایا در تأثیرای ضربه
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به تولید امواج آکوستیکی در میدان نزدیک و دور نازل 

 ۀها، لایشود. این اندرکنشو همچنین در پشت آن می
که این  کندۀ نازل را تحریک میاختلاطی جت در دهان

کند که ضمن خود امواج ناپایای جدیدی را تولید می

 .[8,9] یابداره ادامه میشدن این چرخه هموبسته

م به بررسی مکانیز تجربی در پژوهشی [10]پاول      

ق این تحقیمطابق شده پرداخت. نویز حاصل از جت خفه

ناهنجار یا اختلاط آشفته یک صدای  حاصل ازنویز 

حاکم بر مکانیزم جت  ،نویزنوع این  .مانند استجیغ

برای پژوهشی مدلی را  در [11]. موریس استشده خفه

یک جت که منابع آکوستیکی جریان  ۀساختار آشفت

در این تحقیق ساختار  .ارائه کرد ،شوندمحسوب می

ای که کمترین نوسانات پایدار را در عنوان تودهآشفته به

 .توصیف شده است ،هر موقعیت محوری و جهتی دارد

نقطه در طول خط بهصورت نقطهههمچنین این ساختار ب

ات این ساختار در تولید نویز بررسی تأثیرجریان جت و 

 این دهد کههای این تحقیق نشان مییافته .ه استشد

حیط درپی با ساختار مشدن پیساختار ناپایدار با ترکیب

 شودمیهای جت در لایه شار انرژیبآباعث ایجاد یک 

و تانا  تام .ها نقش بسزایی در تولید نویز دارندو این لایه

مهم در  هایپژوهشمیلادی یکی از 9114در سال  [12]

-های همگراای در نازلموج ضربه ناشی ازنویز  ۀزمین

تجربی و تئوری  ۀها به مطالعآنواگرا را منتشر کردند. 

یک حاصل از ای موج ضربه اشی ازنهای نویز مشخصه

طیف وسیعی از شرایط  درصوت مافوق فرومنبسطجت 

ر اثر دباند که نویز پهن معتقدندها آن پرداختند.عملیاتی 

مقیاس بزرگاندرکنش ضعیف اما منسجم ساختارهای 

 اختلاطی ۀدر لای ،دست جریانجریان آشفته در پایین

تناوبی  ایجت و تقریبا  در نزدیکی سیستم سلول ضربه

اثرات لبه  یبه بررس [13] نریپونتن و س شده است.ایجاد 

 قیتحق نینازل بر پلوم جت پرداختند. در ا یخروج

رد جت س کیاز حاصل  هیاول یبرش ۀیو لا زیانتشار نو

ررسی بمختلف  ۀلب یهابا ضخامت ینازل بافرومنبسط 

د و ش رفتهنازل در نظر گ ۀلب یضخامت برا نی. چندشد

شده دیتول ینازل بر امواج صوت ۀلب تأثیرثابت  یدر دما

 یکیآکوست یهایریگ. اندازهشدمطالعه صورت تجربی به

 یهادامنه و بسامد حالت دهندینشان م کینزد دانیم

ام ت شن و دارد.  ینازل بستگ ۀناهنجار به ضخامت لب

عددی نویز ناشی از جت آشفته  سازیبه شبیه [14]

با  ،ددست آمسازی بهپرداختند. نتایجی که از این شبیه

نتایج آزمایشگاهی تطابق خوبی داشت. این پژوهش 

توان نتایج نیز میتجاری های افزاربا نرم نشان داد که

دست آورد و عوامل واگرایی و ضعف به معتبری

بندی محاسباتی و با دقت در شبکه عددیهای مدل

 نوساناتهای بزرگ و کوچک قیاسدرنظرداشتن م

خاوران و خود برسد.  تواند به کمترین مقدارمیجریان 

 ۀخود نویز اختلاط آشفتبررسی عددی در  [15]همکاران 

صوت در فشار طراحی را حاصل از یک جت مافوق

ا سازی عددی بها نشان داد شبیهنتایج آنمحاسبه کردند. 

های معمول اغتشاشی و آکوستیکی استفاده از مدل

دهد. یدست متخمین نسبتا  مناسبی از نویز ایجادشده به

به تخمین دقیق از عدد بینی طیف نویز پیشهمچنین 

  وابسته است.اشتروهال 
ای نویز در مطالعه [16] بدونی و همکاران     

های متقارن جت درای موج ضربه ناشی ازباند پهن

های سازی گردابهمحوری را با استفاده از رویکرد شبیه

ها یک جت غیرگرم و ( بررسی کردند. آنLESبزرگ )

خارج از شرایط طراحی )جت فرومنبسط( را با یک جت 

تایج ند. نکرددر شرایط طراحی )با انبساط کامل( مقایسه 

جت خارج از شرایط طراحی  های برشیکه لایه نشان داد

تر از جتی که در شرایط دستینیاندازه یک قطر پابه

پتانسیل  ۀکند ادغام شده )طول هستطراحی عمل می

نوسانات سرعت برای جت  ۀقلبیشتر است( و سطح 

طراحی با کاهش ملایمی )در حدود  ۀخارج از نقط
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( همراه است. میدان فشار نزدیک برای جت درصد0

ایط طراحی تحت غلبه تابش موج ماخ در خارج از شر

دست میدان جریان بوده اما حالت پایینهای قسمت

در  [17]ا روین و سینها  .استنهایی، مشابه جت طراحی 

و مدل   LESتشاشیغرویکرد ا کردنجفتپژوهشی با 

، نویز میدان دور FW-Hهاوکینگز( -زآکوستیکی )ویلیام

ند. در کردصوت را بررسی و نزدیک یک جت مافوق

 پوشی شده کهطالعه از نویز جریان بالادست چشماین م

 ،یردگخود نیز اثر می ۀکه نویز از تاریخچاین بهباتوجه

در  [18]و و همکاران یمحل چالش و بحث است. ل

های جت بعدی جریانتحقیقی به بررسی عددی سه

پرداختند. نویز  LES صوت با استفاده از رویکردمافوق

یک روش محاسباتی  باصل از جت دوردست حا

های جریان ناپایای میدان نزدیک آیروآکوستیکی که داده

را با یک روش انتگرال سطح آکوستیکی  LESحاصل از 

دای دقیق ص ۀبینی شده است. محاسبپیش ،دهدپیوند می

های آشفته و ساختار سلول موج شده از جریانساطع

 و ساختارهایای نیازمند حل دقیق جریان آشفته ضربه

ای است. در نتیجه در این کار از یک روش موج ضربه

سازی مرتبه بالا بدون اتلاف عددی استفاده شده گسسته

است. علت این امر اولا  آن است که معمولا  دامنه میدان 

تر از میدان صدا چندین مرتبه بزرگی کوچک

های فرض استفاده از روشآیرودینامیکی است و ثانیا  به

ی تردت ریزششبکه به به نیاز پایینسازی مرتبه گسسته

ز و شول. آشفته استجریان ساختارهای دقیق حل  برای

سازی عددی مستقیم شبیه ای بهمطالعه در [19]همکاران 

(DNSصداهای ناهنجار حاصل از جت ) های

 مشخصها آن ۀدر مطالع. اندصوت مسطح پرداختهمافوق

 ،ایگرفته در سلول ضربهای شکلموج ضربهشد که 

ای از های موج ضربهکه لبهدرحالی ردحرکت دورانی دا

دا و از پلوم جت ج برشی ۀکنار نواحی کم ورتیسیتی لای

این پدیده سبب تولید امواج شود. وارد فضای محیط می

سمت بالادست منتشر که به شودمیصوتی دایروی 

هنجار شوند. این امواج صوتی با تابش صداهای نامی

  رابطه دارند.

وی رای عددی مطالعه [20]لیو و همکاران  

های منابع ایجاد نویز در یک جریان جت ویژگی

نبع م ۀناحی مطابق این تحقیقاند. فرومنبسط انجام داده

د: کربخش تقسیم 4توان به نویز میدان نزدیک را می

 برابریونیمبرابری قطر )یک91ۀ اول که در فاصل ۀمنطق

امواج درحال انتشار  ،پتانسیل جت( قرار دارد ۀهستطول 

 ۀنطقکند و مدست و بالادست را تولید میسمت پایینهب

عمدتا  امواج  ،اول قرار دارد ۀدست منطقدوم که در پایین

. شدت کنددست را تولید میسمت پاییندرحال انتشار به

دهد که آشفتگی و شدت نوسانات فشار نشان می

نزدیک خروجی نازل  ۀدر ناحیبیشتر چک های کومقیاس

 أثیرتدست در جریان پایین بیشتر های بزرگو مقیاس

ر های پرانرژی دصورت تدریجی از بسامدبه البته .دارند

دیگری  ۀها در مطالعشود. آنمیدان نزدیک کاسته می

های جت فرا منبسط را های نویز در جریانویژگی

افزایش دمای  ،فرامنبسطهای دند. در جتکربررسی 

دهد و ناهنجار را کاهش میصداهای جت، شدت 

ها نشان برد. آنهای ناهنجار را از بین میهارمونیک

زیادی روی  تأثیراند که صداهای ناهنجار قوی داده

جریان و آشفتگی جت دارد. همچنین افزایش دمای 

امواج ناپایدار  باشده از موج ماخ را که جت، نویز ساطع

دهد. هرچه دمای جت ولید شده است، افزایش میت

ت جریان بالادس سمتبه نویز ۀمکان قل ،یابدافزایش می

اند که منبع تولید صدای ها عنوان کردهکند. آنحرکت می

گوجون . [21]د نهستناهنجار، امواج فشاری شدت بالا 

های ای عددی روی جریان و میدانمطالعه [22]و بوگی 

صوتی نزدیک جت دایروی آزاد فرومنبسط که 

های صدای ناهنجار است انجام دادند. میدان4تولیدکننده 

ور دهنده حضهای ناهنجار نشانفشار فیلترشده در بسامد
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 یکی هستند. درآکوست-امواج ایستای هیدرودینامیکی

یگر شامل نویز لفه آکوستیکی دؤم3های فشار میدان

، نویز اختلاطی بسامد بالا و نویز پاییناختلاطی بسامد 

ای مشاهده شدند. نویز موج ضربه ناشی ازباند پهن

بازخورد آیروآکوستیکی  سازوکارناهنجار ناشی از یک 

و انتشار  دستجریان پایین ۀهای آشفتبین انتشار ساختار

نویز لفه ؤ. ماستامواج آکوستیک جریان بالادست 

نظر ناشی از نفوذ ناگهانی ساختارهای آشفته اختلاطی به

. ستاپتانسیل جت، در نزدیکی انتهای آن  ۀبه درون هست

ای در اثر اندرکنش موج ضربهناشی از باند پهن نویز

وج م باهای برشی جت موجود در لایه ۀساختارهای آشفت

کارنام و . استای سلول ضربهحاصل از ای ضربه

های اثرات دما بر مشخصهپژوهشی در  [23]همکاران 

را برای یک نازل جریان در نسبت فشارهای مختلف 

سنج تصویری ذرات خط مستطیلی از طریق سرعت

بررسی  (Particle Image Velocimetry)جریان 

دهد که گرفته نشان میهای صورتمقایسهاند. کرده

انسیل پت ۀهستطول افزایش فشار نازل منجر به افزایش 

افزایش دمای جت اثری عکس آن رخ  باو  شدهجت 

سازی عددی به شبیه [24] آیوپوف و همکاران دهد.می

دقت بالای جریان جت خروجی از یک نازل با نسبت 

ا سازی ب( پرداختند. این شبیه1/49فشار نازل بسیار بالا )

-FWو مدل آکوستیکی  RANS/ILESرویکرد ترکیبی 

H هطراحی صورت گرفت ۀدر شرایط کاری خارج از نقط 

دهد که اگرچه سطح نتایج این مطالعه نشان می است.

اختلاطی وابستگی کمی به  ۀنوسانات سرعت در لای

 ۀاما سطح نوسانات فشار در لای ،نسبت فشار نازل دارد

در د. یاباختلاطی با افزایش نسبت فشار نازل کاهش می

مشاهده شد که  0و  1/49ر نازل نسبت فشا4مقایسه بین 

 1سطح نویز میدان دور در حدود  1/49در نسبت فشار 

جاشدن هجاب [25]برین و ایوجا  بیشتر است. dB 7تا 

ها آن .اندکردهرا بررسی  صوتمافوقدر جت  منبع نویز

ه الف( ناحی صورت تجربی منابع نویز جت که شاملهب

 ایضربه هایسلولنزدیک به  ۀجت، ب( ناحی اختلاطی

 ایضربه هایسلولمتشکل از اختلاط و  ایناحیهو ج( 

بهمن جهرمی و همکاران  .اندمشخص کردهشود را می

 ۀصوت حاصل از جت برخوردی در لحظات اولی [26]

صورت پایا را بهتشکیل تا رسیدن به حالت شبه

زمایشگاهی بررسی کردند. در این پژوهش نشان داده آ

صورت برشی جت به ۀحاصل از لایشد که صوت 

زمان دیده  ۀرویدادهای پرانرژی صوتی در حوز

صوت  ۀکه دامن است شوند. همچنین مشخص شدهمی

ی قرارگیر ۀای اولیه با افزایش زاویحاصل از موج ضربه

 یابد.برخورد کاهش می ۀمیکروفن نسبت به صفح

با بررسی تجربی جریان ناپایای  [27]مریمی و همکاران 

ر شده دبوری از یک استوانه، عوامل اصلی نویز ثبتع

ی کردند. مطابق نتایج این مقاله تغییر یدوردست را شناسا

سبب افزایش سطح ته فماهیت جریان آزاد از آرام به آش

شود. موحدی و باند میباند و پهنانرژی نویز باریک

نویز آیروآکوستیکی ناشی از جریان حول  [28]همکاران 

حلیلی تختمان بلند را با استفاده از روش نیمهمدل یک سا

 . الگوی دوقطبی انتشاربررسی کردنددر میدان دوردست 

که ناشی از  مورد مطالعهبعدی سه ۀصدا برای هندس

 لدانیدر این کار مشاهده شد.  ،ریزش گردابه است ۀپدید

از غیریکنواختی دما برای کاهش نویز  [29]و همکاران 

ها نشان دادند که استفاده کردند. آن صوتمافوقجت 

و  جاییغیریکنواختی دما، جابهبا اغتشاشات القاشده 

 ۀقل و است ساختار آشفتگی در پلوم جت را تغییر داده

منتقل سمت اعداد موج بالاتر های طیفی را بهانرژی

در پژوهش خود از  [30]موریس و پراساد  کند.می

لوم یز تولیدشده در پوری تزریق سیال برای کاهش نوافن

درک دقیق سازوکارهای  منظوربه ند.جت استفاده کرد

العه مط، سیالات تزریقی در شرایط مختلف کاهش نویز

 کارگیریها مشخص شد که حتی به. در پژوهش آنندشد
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یک افشانک این قابلیت را دارد که ساختارهای 

که یکی از منابع تولید نویز در جت  را مقیاسبزرگ

یل مقیاس تبدبه ساختارهای کوچک ،هستند صوتمافوق

 های بالادستی در هرکند. علاوه بر این با نصب افشانک

ای باند وابسته به موج ضربهموقعیت سمتی نویز پهن

 یابد.کاهش می

های تمامی فعالیت ،طور که مشاهده شدهمان

در راستای شناخت بیشتر و بهتر منابع نویز  شدهمرور

 بوده است تا دریا صوتی  صوتمافوقتولیدی از جت 

این وسایل قدمی  باراستای کاهش نویز تولیدشده 

شده به امواج های انجامدر پژوهش البته .برداشته شود

م این اگر هیا  است ای نشدهبرگشتی اشارهآکوستیکی 

صورت انحصاری و هب ،موضوع مورد تحقیق بوده باشد

 بزرگ نظامی های تجاری ومحرمانه در اختیار شرکت

و اختلالات این امواج که یدرحالاست. باقی مانده 

نتشر پشت آن م ۀهای نازل و منطقسمت لبهآکوستیکی به

نام خستگی آکوستیکی و باعث نوعی خستگی به

ای شود. این خستگی در بلندمدت باعث تخریب سازهمی

این امواج همچنین  شود.نازل و تجهیزات پیرامونی می

ر با محیط کاکه در تواند به متخصصانی می بازگشتی

 هایآسیب ارتباط هستند در صوتمافوقهای جت

در کار برای این منظور وارد کند.  عصبی-یمغزجدی 

چندین میکروفون در فواصل و زوایای عددی حاضر 

 هتعبیه شد صوتی مورد مطالعه مختلف در پشت نازل

ین ا وسلیهبهشده تا سطح فشار صوت دریافت است

 مختلف نازل بررسی شود. یها در شرایط کارمیکروفون

 

 سازی عددیمدلو  معادلات حاکم

پذیر معادلات حاکم بر جریان تراکم.  معادلات حاکم
حاضر همان معادلات بقای جرم، مومنتوم و انرژی  ۀآشفت

سازی جریان آشفته منظور مدلهستند. مطابق معمول به

گیری معادلات حاکم متوسطهای موجود در از جمله
ۀ مومنتوم ( معادل9) ۀشود. در معادلزمانی می

 :[31] شودشده مشاهده میگیریمتوسط
 

(9) 
i i j

j i

ij i j

j

p
( u ) ( u u )

t x x

( u u )
x

  
     

  


  



 

 

، iسرعت در راستای  ۀلفؤبیانگر م iuدر این معادله 

p فشار ، و  چگالیτ ندفرای. با اعمال تنش برشی است 

i ۀ، جملگیریمتوسط ju u  های رینولدز )که به تنش

که نیازمند  ست( در معادلات حاضر شدهامعروف 

کردن این برای مدلاغتشاشی های مدل .استسازی مدل

 ایمعادلهدر کار حاضر از مدل دواند. یافته جمله توسعه

k-ε Realizable های جذابی در که دارای ویژگی

کرنش بالا، تغییر مسیر شدید هایی با سازی جریانمدل

های دورانی شدید های جدایشی و جریانجریان، جریان

 است. استفاده شده ،است

های اغتشاشی برای مدل لازم به ذکر است که اصولا 

صورت عمومی نیستند و بنا به تغییر ها بههمه حالت

دل مب یتنظیم شوند و ضرا بایدمختلف، می هایهندسه

 .خاص استخراج شود ئلۀبرای مسصورت تجربی به

 

 k-ε Realizble مدل اغتشاشی

 ۀنوشتن یک معادل ای علاوه بردومعادله مدلاین در 
، یک معادله نیز k، برای انرژی جنبشی آشفتگی انتقال

. مزیت شود، حل میεانرژی جنبشی، برای نرخ اتلاف 
توان ها میای در این است که از آنهای دومعادلهمدل

بینی خواص یک جریان آشفته بدون آگاهی از برای پیش

 .[31] کردآن استفاده  ۀته یا هندسساختار جریان آشف
صورت زیر هب k-ε Realizableمعادلات انتقالی مدل 

 :[32] شوندبیان می
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انرژی جنبشی  ۀدهندنشان kG در معادلات بالا

 bG گرادیان سرعت متوسط است. بهباتوجهآشفتگی 
 ستا نیروهای شناوریشفتگی ناشی از آنرژی جنبشی ا

سهم  MYآید. دست میهب ε-kاستاندارد  ۀکه در معادل

ی پذیر به نرخ کلتراکم آشفتگیدر نوسانات انبساط 
  وkثابت هستند. مقادیر  1C و 2C. است اتلاف

 S و kS هستند. و  kبرای  آشفتگیاعداد پرانتل 

ر د د.کنهستند که کاربر تعریف می یمنبعهای جمله
نشانگر لزجت  tµ نشانگر لزجت مولکولی و µ روابط بالا

 :[32] اغتشاشی است
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در روابط فوق      
ij      تانسور متوسط سرعت چرخشی

  k ایای به سرعت زاویه با مرجع دایرهقاب که در یک 
و نرخ  ،ijS، کرنش متوستتتطنرخ تابعی از   µCاستتتت. 

ست.   از طریق روابط   Aو  0Aهای مدل ثابتچرخش ا

 :[32,33] شوداستخراج میزیر 
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 :[33] اند ازها عبارتسایر ثابت
 

 .k-ε Realizable  [33]تعیین ضرایب مدل   9جدول 
 

1.2  
K 1.0  

2C 1.9 
1C 1.44  

 

نسبت به سایر  k--Realizbleمدل آشفتگی 
های بازگشتی پیچیده و در در جریان RANSهای مدل

مرزی تحت گرادیان فشار معکوس یا  ۀجریان لای
 دهد. همچنیندست میجدایش نتایج بسیار بهتری به

دیواره در کار حاضر استفاده از این مدل از  نبوددلیل به

ی بهتر نسبت به یلحاظ هزینه محاسباتی و همگرا
 ارجحیت دارد. k-واده های خانمدل
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 حاکم بر میدان آکوستیکی ۀمعادل

ار و انتش یجادشدها یصداها ۀمطالع یمعنابه یکآکوست

 یک باصداها ممکن است  یناست. ا یطها در محآن
 یجادا یطدر مح یالس یانجرعبور  در اثر یاجسم مرتعش 

 الیس کیدر  انیجر باشده دیتول یصدا .[34] دشو

 .شودمی دهینام روآکوستیکیآی یصدا نامحدود معمولا 
ه ک مهندسی یدر کاربردها ایناپا یهاانیجر رشتیبدر 

حرکت  در اثر بالا هستند یهانولدزیر یدارا معمولا 

چند این شود. هرصوت تولید می ،ساختارهای آشفته
کم باشد. در کار حاضر برای  اریبسصدای تولیدی 

ر انتگرالی )ببینی نویز در میدان نزدیک از روش پیش

هیل( استفاده شده است. اساس آنالوژی آکوستیک لایت
 نزدیک درآمده دستمیدان جریان بهاز در این روش 

کمک رویکرد که با حل معادلات حاکم و به جت
 برای حل است، گذرا حاصل شده RANSاغتشاشی 

تفاده بینی نویز اسپیش و معادلات موجتحلیلی  انتگرالی
آنالوژی آکوستیک انتشار صدا از  رویکردشود. در می

 حل جریان فراینددر نتیجه  و است شدهتولید آن جدا 
بندی فرمول .[35] شودمیجدا  آن از تحلیل آکوستیکی

ترین شکل آنالوژی ( عمومیFW-Hهاوکینگز )–ویلیامز

 ویز بابینی تولید نقادر به پیشهیل بوده و صوتی لایت
 .منابع صوتی مشابه است

ل        عاد لم عاد یامز   ۀۀم یامزموج ویل در واقع در واقع    ((FW-H))  هاوکینگزهاوکینگز ––موج ویل

ست که موج ناهمگن استتت که   ۀۀیک معادلیک معادل ساسبر استتاسموج ناهمگن ا معادلات معادلات   بر ا
ستگی و   ستگی و پیو ستوکس پیو ست.        ناویرا شده ا صل  ست. حا شده ا صل  ل ل شکشک حا

سیلی این   سیلی این دیفران   صورت زیر نوشتصورت زیر نوشت  توان بهتوان بهمعادله را میمعادله را میدیفران

[35]: 
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سیال در جهت    لفه ؤم iuن آکه در   ۀلفؤم ix ،ivسرعت 
صفحه در جهت     شانگر جهت عمود بر    ix ،nسرعت  ن

صوت،     'p سطح،  شار  سط،      0aف صوت متو   ijTسرعت 

عملگر   تانسور تنش فشاری،   ijP هیل،تانسور تنش لایت 
با حل     تابع مرحله واحد استتتت.    H(f) دلتای دیراک و 

  لحانتقال فوق میدان نوستتانات فشتتار در محیط  ۀمعادل

ح فشار صوت از طریق رابطه سپس سط   آید.دست می به
 :[36] بل محاسبه خواهد شدحسب دسیزیر بر
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p
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 بندی میدانحل و شبکه ۀدامن

خابی تنازل ان [13] مرجعزمایشگاهی آ ۀمطالع بهباتوجه

 ۀو ضخامت لب mm 7/94خروجی  ۀدارای دهان

 mm 171/91  .مسئله و محل  ۀای از هندسوارهطرحاست

نشان داده شده ( 4)شکل  در هاقرارگیری میکروفون

 اول که در در این شکل محل قرارگیری میکروفن است.

. شده مشخص استنازل تعبیه ۀبالای لب mm 4/90 ۀفاصل

یک برای بررسی سطح فشار صوت در  ۀمیکروفن شمار

های شماره دو و سه برای ثبت میدان نزدیک و میکروفون

 شده است. میزان آکوستیک برگشتی در نظر گرفته

 تولیدشده در اطراف محاسباتی ۀشبک( 3)شکل در 

 ۀدامناست.  هخروجی نازل نشان داده شد ۀدهان

مامی خوبی تای بوده که بهدایرهمحاسباتی یک محیط نیم

ارن تق بهباتوجهنواحی اطراف نازل را پوشش داده است. 

له، فقط نیمی از هندسه تولید شده و از ئموجود در مس

. ی استفاده شده استپایینشرط تقارن محوری برای مرز 

بعدی ات فیزیکی سهتأثیربا انتخاب این شرط حلگر 

دوبعدی را نیز در نظر  ۀمتقارن محوری روی شبک

 ۀگیرد و بدین ترتیب موجب کاهش قابل ملاحظمی

 ۀمطابق شکل دهان. [35] دشوحجم محاسبات می
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خروجی نازل که در حقیقت مرز ورودی جریان به میدان 

 ۀدر مرکز میدان حل قرار گرفته و ناحی ،محاسباتی است

برابر قطر نازل امتداد یافته 911جلو و پشت نازل حدود 

شده برای جریان جت و نواحی بینیدر فضای پیش ست.ا

 ۀاز شبک ،تریشعلت نیاز به دقت باطراف آن به

منظم استفاده شده  های چهاروجهییافته با المانسازمان

ترتیب پارامترهایی از قبیل آکوستیک اینبه است.

بینی نازل با دقت خوبی پیش ۀسمت لببرگشتی به

محاسباتی به  ۀ نازل شبکۀدهانبا دورشدن از  د.نشومی

وجهی تغییر های سهبدون سازمان با المان ۀیک شبک

منظور جلوگیری از انعکاس امواج آکوستیکی به یابد.می

برابر طول 111، این مرزها حدود از مرزهای خروجی

مچنین هفاصله دارند.  موج آکوستیکی از منبع تولید نویز

 محاسباتی ۀشبکشدن به مرزهای خروجی، از با نزدیک

 امواج آکوستیکیتا  است بزرگ استفاده شده ۀبا انداز

طور کامل به لزجت عددی باسمت مرزها منتشرشده به

   .تلف شوند

 

 
 هامسئله و محل قرارگیری میکروفون ۀای از هندسوارهطرح  4 شکل

    

  
 

 .شودمحاسباتی مشاهده می ۀکل دامن تصویر سمت چپ. در نازل ۀمحاسباتی تولیدشده در اطراف دهان ۀنمای جانبی از شبک  3 شکل

دان دور می ۀیافته و ناحیبندی سازماننازل و اطراف جت جریان )میدان نزدیک( با شبکه ۀشده برای جریان خروجی از دهانیبینپیش ۀناحی

 )تصویر سمت راست(. پوشش داده شده است های مثلثیبدون سازمان با المان ۀبا شبک
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 و شرایط مرزی روش حل عددی

 ارافزنرمهای عددی حاضر با استفاده از سازیشبیه
انجام  R2نسخه  4191 ویرایش Ansys Fluent تجاری

–امزیلیو کیآکوست ۀمعادل کهییجااز آن شده است.

 شدههاستفاد حلگر، کندیم عملبر اساس فشار  نگزهاوکی
ها سازیشبیه ۀکلیهمچنین . استفشار  یبرمبنا

 Coupledو با استفاده از الگوریتم حل  ناپایاصورت به
 سازی جملات. برای گسستهصورت گرفته است

استفاده شده  Quickی در معادلات از روش جایجابه

هایی که ورتیسیتی سازی جریانکه برای شبیهاست 
. [33]شود حلگر فلوئنت توصیه می با ،ی دارندادیز
های بر خلاف روش شودستفاده از این روش باعث میا

یرا یا محد پراکنده  مقادیر عددی بیش از، پایین ۀمرتب
–معادلات آکوستیکی ویلیامز ۀهمچنین گزیننشوند. 

لگر ح باهاوکینگز نیز در حلگر فعال شده و این معادلات 
پژوهش آزمایشگاهی بر اساس  .اندفلوئنت حل شده

 با سرعتیو است  بودهنازل خفه  جریان خروجی از [13]
شرایط  شود.وارد میبه محیط ماخ واحد عدد معادل 

خروجی نازل که در حقیقت  ۀشده در دهانمرزی تنظیم
له حاضر است، از نوع فشار ئشرط مرزی ورودی مس

 ۀعدد ماخ جریان خروجی از دهان بهباتوجه. استمعلوم 

 947301نازل و روابط جریان آیزنتروپیک فشار استاتیک 
 شود.پاسکال تنظیم می 404010پاسکال و فشار کل 

 [13]پژوهش  بهباتوجهفشار در مرز خروجی میدان هم 

 لازم به ذکر پاسکال در نظر گرفته شده است.911111
سازی منظور دستیابی به نتایج قابل اعتماد در شبیهاست به

 [33] ، مطابق پیشنهاد مرجعپرسرعتجریان جت 

صورت زیر به k-ε Realizableب مدل اغتشاشی یضرا
  شود:تنظیم می

 

 .k-ε Realizable [33]تعیین ضرایب مدل   4جدول 
Energy 

Prandtl 

Number 

TDR 

Prandtl 

Number 

TKE 

Prandtl 

Number 

C2-

Epsilon 

04/1 37/1 3/1 4 

 نتایج و بحث

 ایجایجو اعتبارسنجی نتو اعتبارسنجی نت  محاسباتی  ۀۀاستقلال حل از شبکاستقلال حل از شبک
ی محاسبات ۀمنظور بررسی استقلال حل از شبکبه

سلول(، متوسط  401170شبکه درشت )3حاضر با  ۀمسئل
سازی سلول( شبیه 131177سلول( و ریز ) 011341)

نمودار سطح فشار صوت  (0)شده است. در شکل 

شده در میکروفون شماره یک بر حسب بسامد برای ثبت
 ایج،نت بهباتوجهشبکه مورد اشاره ترسیم شده است. 3

ه داما مان بهترین شبکه برایال 011341متوسط با  ۀشبک

ها حل است. مطابق شکل با افزایش تعداد المان فرایند
وسی در ریز( تغییر محس ۀبه دوبرابر قبل )استفاده از شبک

 بهاتوجهبو تغییرات بسیار ناچیز است.  ایجاد نشدهنتایج 
شود که تا قبل از ایجاد صدای مشاهده می (0)شکل 

در نمودار مشخص  مجزا ۀقلصورت یک ناهنجار )که به
فر نزدیک به ص بسامداز  یابندهست( یک صدای افزایشا

گیرد. در این مدت جت درحال هرتز شکل می3111تا 
انبساط است. به این صدای تولیدشده نویز ناشی از 

شود. سپس یک کاهش نویز که اختلاط آشفته گفته می
تداخل ساختارهای آشفته کوچک و شروع حاصل از 

شدن ترکیب کاملو پس از دهد بزرگ است روی می
 که همانند( مانندصدای ناهنجار )جیغساختارهای آشفته 

اند بپهن نویز سپسشود. میتولید  ،مجزاست ۀیک قل
گیرد که حاصل ای شکل میموج ضربهناشی از 

ای در میدان جریان جت های ضربهشدن سلولتشکیل

 ۀشبک ،پیداست (0)طور که در شکل . همان[8] است
درستی اختلاط ساختارهای بهاست درشت نتوانسته 
مقیاس را با یکدیگر نشان دهد و بزرگ و کوچک

هرتز رخ 0111 بسامدرو یک افت شدید تا قبل از ازاین
. صورت نیست ها به اینبندیدهد که در سایر شبکهمی

دلیل دارابودن تعداد کافی المان های ریزتر بهبندیشبکه

خوبی میزان سطح فشار تواند بهمی در جلو نازل حلگر
 صوت در میدان نزدیک را تخمین بزند.
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 محاسباتی ۀاستقلال حل از شبک بررسی  0 شکل

 

شده در سطح فشار صوت ثبت (1)در شکل      
مقایسه شده  [13]میکروفون اول با نتایج تجربی مرجع 

ق خوبی سازی تطابنتایج این شبیهاست. مطابق این شکل 
که مکان و طوریبه ؛دهدهای تجربی نشان میدادهبا 
 های فشاری انطباق مناسبی با نتایج تجربی دارد.قله ۀدامن

و  محاسباتی ۀشبک دقت شده بهاندک اختلافات مشاهده
 طور حتمبهگردد. بازمی شدهاستفاده های عددیمدل

ۀ بسیار با دقت شبک LESاغتشاشی  استفاده از رویکرد
ساختارهای  ([37] میلیون سلول71حدود بالا )در 

ای را با های امواج ضربهاغتشاشی جریان و اندرکنش
تری از های واقعیبینیو پیش کندمیتری مدل یشدقت ب

 هبباتوجه ؛ امادهددست مینویز میدان دور و نزدیک به
ای در دسترس و همچنین تطابق خوب بین توان رایانه

استفاده از  (1شکل بر اساس ) نتایج عددی و تجربی
 k-ε Realizableگذرا و مدل آشفتگی  RANSرویکرد 

 رسد. تری به نظر میانتخاب بهینه
 

 
 ن پونتنتایج عددی حاضر و نتایج تجربی  ۀمقایس  1 شکل

  [13] نریو س

گام 3های حاضر در سازیشبیه لازم به ذکر است     

ثانیه انجام شده و استقلال  91-7و   911  ،0-91-0زمانی 
 ثانیه حاصل شده است. 91-0حل از گام زمانی در گام 

 مختلفمراجع  شده درمقادیر گزارش گام زمانی بااین 

اجرای این مسئله روی سیستم . مطابقت دارد [38,39]
پردازشگر محاسباتی با سرعت پردازش 1ای شامل رایانه

روز به طول 94 حافظه داخلی، ابایتگیگ90هرتز و گیگا0

 .انجامیده است
 

بررسی اثر دما روی ساختار جریان جت و امواج 

 آکوستیکی

دمای جت جریان بر میزان نویز  تأثیردر این قسمت 
میدان نزدیک و آکوستیک برگشتی بررسی شده است. 

جت سرد  ۀدهندکه نشان K 311برای این مقایسه دمای 
، گرم استجت نیمه ۀدهندکه نشان K 011است، دمای 

 K دمایو  جت گرم است ۀدهندکه نشان K 011دمای 
 برایجت کاملا  گرم است  ۀدهندنکه نشا 711
کانتورهای  (0)شکل در . شده است انتخابها سازیشبیه

ترسیم شده مختلف عدد ماخ برای جریان در دماهای 
 بسزایی در رشد تأثیرشود که اثر دما است. مشاهده می

ه با کطوریبه پتانسیل دارد. ۀبرشی و طول هست ۀلای

طور آن شود.تر میپتانسیل کوتاه ۀافزایش دما، طول هست
های که پیداست دما نقش اساسی در اضمحلال سلول

ای سلول ضربه7. در تمام حالات کندای ایفا نمیضربه

های پهنای سلولقابل تشخیص است. افزایش دما 
دهد و باعث ی جت تغییر میبرش ۀای را در لایضربه

 ۀهستضمن عدد ماخ در در شود. آن میکاهش 

ای نیز با افزایش دما افزایش پیدا کرده های ضربهسلول
ا بآن را مشاهده کرد.  تأثیرتوان خوبی میاست که به

لول شود که وجود سبررسی بیشتر این نکته مشخص می

 ۀتهسای در دمای بالا باعث افت کمتر سرعت در ضربه
 عدد ماخ تا افت ۀقلبین  ۀای شده و فاصلسلول ضربه

لا در جریان . اما همچنان دمای بااستآن مقدار کمتری 



 ...بینی عددی نویز میدان نزدیک و آکوستیک برگشتی حاصل از جت صوتیپیش 31

 

 9011، دو، شمارۀ دومسال سی و      علوم کاربردی و محاسباتی در مکانیکنشریۀ 

های افت عدد ماخ در جتجت باعث خواهد شد 
  .[17,23,40] گرم و گرم کمتر از جت سرد باشدنیمه
سطح فشار صوت برگشتی را برای جت  (7)شکل      

متری از پشت نازل )میکروفون شماره یک ۀسرد در فاصل
 ،که از این شکل پیداست طورهماندهد. ( نشان می4

بر  هرتز رخ داده است.0111 بسامدصدای ناهنجار در 

 ،سمت چپ صدای ناهنجاردر  [8]اساس پژوهش تام 
نویز اختلاط آشفته مشاهده  تر،های پایینبسامددر 
در  ،شده استچه تاکنون بیان آن بهباتوجهشود که می

 ۀناگهانی ساختارهای آشفته به درون هست نفوذ ۀنتیج
  .استپتانسیل جت، در نزدیکی انتهای آن 

 

 

 

 کلوین 311الف( 

 
 کلوین 011ب ( 

 
 کلوین 011ج( 

 
 کلوین 711د( 

 گرم املا ک و گرم گرم،نیمه سرد، جت برای شدهتشکیل برشی ۀلای و پتانسلهستۀ   0 شکل

 

 

 
 متری از پشت نازل جت سردقرارگرفته در فاصلۀ یک 4شده با میکروفن شماره سطح فشار صوت برگشتی دریافت  7 شکل
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صوتی )صدای  ۀقلهمچنین در سمت راست      

 ای مشاهدهسلول ضربهناشی از باند پهن نویزناهنجار( 
هرتز( 93111های بالاتری )حدود بسامدشود که در می

ان دریافت کرد که شدت توطور میرخ داده است و این

 .استتابعی از جهت انتشار جت لفه نویز ؤم3نسبی هر 
ن تنها اختلاط جریانه همچنین تعبیر دیگر این است که

بلکه  ،در پشت نازل از اهمیت خاصی برخوردار است

ای نیز در صدای های ضربهلبرخلاف تصور سلو
هستند. میکروفن  مؤثرشده در پشت نازل تولید
 که به آن نویزرا این صدا  است شده توانستهدادهقرار

شود نیز تا ای گفته میضربه موج ناشی ازباند پهن
حدودی دریافت کند. از عواملی که باعث کاهش سطح 

به حضور ناپایداری  توانشود میفشار صوت می
هلمهولتز در جریان اشاره کرد. این ناپایداری -کلوین

و  بخشدمیهیدرودینامیکی پایاشدن جریان را تسریع 
، شودر صوت در پشت نازل میباعث کاهش سطح فشا

این ناپایداری سطح اختلاط جریان را در جلو نازل  زیرا
و به همین دلیل جریان اختلاطی در  ددهمیافزایش 

 .[41] گیردشت نازل روند کاهشی به خود میپ

فشار صوت میدان نزدیک  سطح (1)شکل      
دمای 4شده از میکروفن شماره یک( را برای )دریافت
با  ،طور که مشخص است. هماندهدمی نشانمختلف 

اغتشاش فشاری در محیط افزایش  ،افزایش دمای جت
کته دیگر شود. نو سطح فشار صوت نیز بیشتر می بدیامی

اول سطح  ۀ، قلبدآن است که هرچه دمای جت افزایش یا

شده که بیانگر صدای ناهنجار است، فشار صوت ثبت
صوت در بسامدهای  فشاراختلاف کمتری با سطح 

مجاور داشته و افت سطح فشار صوت کمتری نیز رخ 

 داده است. 
 تری درای تأثیر قویدر این دما اثرات امواج ضربه     

د بانصداهای پهن هایقلهافزایش سطح فشار صوت در 

دارند. همچنین صدای حاصل از اختلاط آشفته نیز با 
که در دمای طوریافزایش دما افزایش یافته است؛ به

کلوین )جت سرد( اختلاف سطح فشار صوت در 311

دهد و هرتز رخ می3111بسامد بیشترین افت در حدود 
هرتز 0111با قله اول سطح فشار صوت که در بسامد 

بل است؛ اما در جت گرم این دسی30افتد اتفاق می

بل است. همچنین افزایش دمای دسی41اختلاف حدود 
جت سبب افت کمتر سطح فشار صوت شده چرا که 

 های آشفته را افزایش داده است. مطابقمیزان اختلاط لایه

شکل، زمانی که دمای جت از سرد به کاملا  گرم تغییر 
های صوتی رخ کند، تغییر مشخصی در مکان قلهمی

 دهد.نمی
 

 
 

جت سرد و  شده برایگیریسطح فشار صوت اندازه  1 شکل

 میکروفن شماره یک باخیلی گرم در میدان نزدیک 

 

کانتور پارامتر ورتیسیتی را برای جت سرد  (1)شکل      

طور که مشاهده همان گرم نشان داده است. و جت کاملا 

 برشی شده ۀشود افزایش دما باعث کاهش طول لایمی

که تجمع آشفتگی را در پی خواهد داشت؛  است

 ۀکه مطابق شکل با افزایش دما ضخامت لایطوریبه

 جریان افزایش یافته است ورتیسیتیبرشی و سطح 

دنبال آن افزایش لزجت، با افزایش دما و به .[22,24]

 جت ۀاختلاط بین جریان سرد محیط و جریان داغ هست

که این موضوع علاوه بر افزایش  است بیشتر شده

ل حاصبرشی، افزایش سطح فشار صوت  ۀضخامت لای

 دنبال دارد.را به از اختلاط آشفته
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انرژی جنبشی آشفتگی برای جت  (91)در شکل      
مطابق  گرم بررسی شده است. سرد و جت کاملا 

رود که میزان انرژی گذشته انتظار می هایپژوهش

گرم و های نیمهسینماتیکی آشفتگی در جت سرد با جت
که این موضوع در  [23,40] متفاوت باشد گرم کاملا 

در جت  نیز مشهود است. مطابق این شکل (91)شکل 

شفته در آ ۀگیرد و ناحیشکل می بلندتریبرشی  ۀسرد لای
ر د .ی داردترکوتاه پهنای بر جریان نیز راستای عمود

جت گرم آشفتگی در نزدیکی نازل مقدار بیشتری دارد. 
نزدیک  محیطکه دمای خروجی جریان به دمای  زمانی
اس مقیهای آشفته گردابی بزرگ و کوچکجریان ،باشد

اندرکنش  شوند وبیشتری با یکدیگر ترکیب می با سرعت
 افتد و به این دلیلها و محیط اتفاق نمیخاصی بین آن

 و پهنای عمودی آن بدیامیبرشی نیز افزایش  ۀطول لای
 ۀکه دمای سیال خروجی از دهان شود؛ اما زمانیکم می

 ،نازل اختلاف چشمگیری با دمای محیط بیرون دارد
مقیاس با های بزرگ و کوچکاندرکنش بین جریان

رسد و این اتفاق در محیط به بیشینه مقدار خود می
برشی  ۀلای روازاین .نازل روی خواهد داد ۀنزدیکی دهان

حجم  دلیلو به است ی داشتهترگرفته طول کوتاهشکل
صورت اینکند. بهتری پیدا میبزرگ عرض ،اختلاط

اختلاط آشفته در جت گرم  وسیلۀشده بهصدای تولید
 .[42] شودنسبت به جت سرد غالب می

 

 

 

 کلوین 311الف( 

 
 کلوین 711ب( 

 

های سرد و برشی آشفته برای جت ۀلای–جریان گردابی  1 شکل

 گرم کاملا 

 

 

 

 کلوین 311الف( 

 
 کلوین 711ب( 

 های سرد در جت شفتگیآانرژی جنبشی میزان   91 شکل

 گرم و کاملا 

 

ر حاصل از اختلالات فشابرگشتی آکوستیکی امواج 

 های مختلفدر دما

نوسانات فشاری را که همان امواج  (99)شکل 

برای شرایط دمایی مختلف در زمان  ،هستندآکوستیکی 
این تصاویر علاوه بر . کندمیبررسی پایاشدن جریان 

قطر برابر 1ای به بزرگی اطراف جریان جت، منطقه ۀناحی

طور که هماندهند. نازل در پشت دهانه را نیز نشان می
د ان تولیبا افزایش دما میز ،در این شکل مشخص است

)امواج آکوستیکی در پشت نازل  نوسانات فشاری
  .گیردمقدار بیشتری به خود میبرگشتی( 

طور که مشخص است، با افزایش دما میزان همان     

مقیاس و ی آشفتۀ بزرگهای اختلاطترکیب لایه

مقیاس افزایش یافته و نویز اختلاطی آشفته کوچک

 باند ناشیهمواره در پشت نازل غالب است؛ اما نویز پهن

به های پشت نازل باتوجهای نیز در قسمتاز موج ضربه

( بحث شد حضور دارد. لازم 7تر در شکل )چه پیشآن

های لایهشدن به ذکر است که هرچه میزان ترکیب

اختلاطی افزایش یابد، نوسانات فشاری که در این حین 

 رخ خواهد داد، بیشتر خواهد بود.
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K 311 

 
K 011 

 
K 011 

 
K 711 

نازل برای  ۀنوسانات فشاری در پشت دهان ۀمقایس  99شکل 

 پایاشدن جریان ۀهای سرد تا خیلی گرم در لحظجت

 

که  را صوت در پشت نازل سطح فشار (94)شکل 
 .دهدنشان میاست،  شدهدریافت  3شماره  میکروفن با

نیز نشان  (99)طور که مشخص است و شکل همان

شفته با افزایش هرچه بیشتر دما آنویز اختلاطی  ،دهدمی

هر چند که در  است.در پشت نازل همواره غالب میدان 
 برات خود را تأثیرای های ضربهادامه و حضور سلول

 یناما ا دهد؛نشان می ایضربهموج  از ناشیباند پهن نویز

ز میزان نویغالب در عامل است که آشفته نویز اختلاط 
 هایقله (94)بر اساس شکل  .استجریان حاصل از 

هرتز برای جت 0411 حدود بسامددر  که آمدهوجودبه

جت خیلی گرم  هرتز برای7411 در حدود بسامدسرد و 
ید حضور ؤم( نمودار با علامت مشخص شده است. در)

 ایهضربموج  ناشی ازباند پهن ای و نویزهای ضربهسلول

هرتز در جت خیلی گرم 1111تا  3111 بسامداست. از 
قدری افزایش داشته که سطح فشار صوت افت اختلاط به

 اما شفته تمآمحسوسی را تجربه نکرده و نویز اختلاط 
 میزانغالب در  عامل ایهای ضربهحتی با حضور سلول

مشاهده  (94)در شکل  جریان است. نویز حاصل از
شود که در جت سرد افت سطح فشار صوت قبل از می

صوتی  ۀقلهرتز رخ داده و سپس یک 0411 بسامد
 بسامدهرچند با مقدار کم نسبت به جت گرم در 

اما در جت گرم تا قبل از  ؛تشکیل شده است هرتز7411

ذکرشده افت محسوسی در سطح فشار صوت رخ  بسامد
که با افزایش دمای  آن است ۀدهنددهد و این نشاننمی

 ستا گرفتهشکل در پشت نازل تری جت اختلاط قوی

باند نپه نویزنویز غالب در پشت نازل  رسدنظر میبهکه 
ای هضرب در جت سرد سلولباشد.  ایضربه ناشی از موج

ا ر سطح فشار صوتشده تا حدودی اثر خود بر تشکیل

ربه ض ناشی ازباند پهن مدن نویزآوجودداشته و باعث به
ود حد بسامدمده در آوجودبه قلهشده است که این اثر در 

 هرتز قابل مشاهده است.0411

 



 ...بینی عددی نویز میدان نزدیک و آکوستیک برگشتی حاصل از جت صوتیپیش 30

 

 9011، دو، شمارۀ دومسال سی و      علوم کاربردی و محاسباتی در مکانیکنشریۀ 

 
 3میکروفن شماره  ازآمده دستبهسطح فشار صوت   94شکل 

نصب  متری از پشت نازلدرجه و فاصله یک01با زاویۀ که 

 شده است.

بررسی اثر فشار روی ساختار جریان و امواج 

 آکوستیکی

روی سرعت جریان جت،  دیگری که مؤثرپارامتر 

نویز  ای وخصوصیات جریان آشفته، ساختار امواج ضربه

فشار ورودی جت است. در  ،است مؤثرحاصل از میدان 

( نسبت K 311این قسمت برای یک جت سرد )دمای 

برابر مقدار اولیه تغییر کرده و به دو (NPRنازل ) فشار

کانتور عدد ماخ  (93)شکل ه است. بررسی شداثرات آن 

فشار متفاوت را نشان نسبت 4جت سرد با 4برای 

سلول 0( NPR=4در فشار بالاتر )مطابق شکل دهد. می

ای سلول ضربه7 (NPR=9تر )پایینو در فشار  ایبهضر

برشی  ۀپتانسیل و لای ۀاما طول هست شده است؛تشکیل 

 کمی بیشتر است. تفاوت اساسی NPR=4در  شدهتشکیل

ای قدرتمندی است که عدد های ضربهسلول در ،دیگر

 NPR=9بسیار بالاتر از جت با  NPR=4در  هاماخ آن

ز در شده نیای تشکیلضربه است؛ همچنین پهنای سلول

تر از جت با فشار کمتر بسیار بزرگ NPR=4جت با 

 طول ،مشخص است( 93)شکل طور که در است. همان

، بسیار بیشتر NPR=4ای در نازل با های ضربهسلول

توان نتیجه گرفت که بر اساس مطالب فوق می .است

 NPR=4توزیع فشار در خط مرکزی جریان برای جت با 

های کمتر اما با قدرت خیلی بیشتر است؛ دارای تعداد قله

 خواهد بود. ها بیشترقلهفاصله بین همچنین 
 

 

 

 311( و دمای kPa 911)نازل با فشار اولیۀ ( الف

 کلوین

 
( و kPa 411) ۀبرابر فشار اولینازل با دو( ب

 کلوین 311دمای 

جریان جت در برشی حاصل از  ۀپتانسیل و لای ۀهست  93 شکل

  فشارهای مختلف

 

شده سطح فشار صوت دریافت( 90)در شکل      

و  NPR=9جت سرد با 4برای  9در میکروفون شماره 

4=NPR  طور همان .داده شده استنشان برحسب بسامد

که پیداست با افزایش نسبت فشار نازل، سطح فشار 

صوت افزایش چشمگیری پیدا کرده و همچنین مکان 

ای های سطح فشار صوت نیز تغییر قابل ملاحظهقله

، ایههای ضربدلیل تعداد کمتر سلولداشته است. این به

به  مختصبیشتر و همچنین پهنای  هاقدرت بیشتر آن

مقدار نویز اختلاطی  NPR=4سرد با  . در جتاستهآن

غلبه  NPR=9نسبت با جت سرد با ۀ اول بهتا قبل از قل

کمتری در میدان دارد و پس از ظهور اولین سلول 

صوتی یا صدای  ۀقلای قدرتمند در میدان جریان ضربه

شود. با هرچه مانند در میدان جریان غالب میجیغ

اما  یابدمیپایاترشدن جریان، سطح فشار صوت کاهش 

به نسبت NPR=4ای در موج ضربه از ناشیباند پهن نویز

 نویز اختلاط آشفته غالب میدان خواهد بود.
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نسبت فشار 4سطح فشار صوت برای جت سرد در   90 شکل

 نازل متفاوت در میدان نزدیک 

 (9شده در میکروفن شماره)دریافت
 

 
طح سافزایش دما و فشار روی  تأثیرای بین مقایسه  91 شکل

 در میدان نزدیک فشار صوت 

 . (9شده در میکروفن شماره)دریافت

( تأثیر افزایش فشار و دما روی نویز 91در شکل )
زمان بررسی شده است. در طور هممیدان نزدیک به

میدان نزدیک نازل این نکته قابل درک است که با افزایش 
کلوین، میزان اختلاط 011تا  311دوبرابری دمای جت از 

جریان افزایش بیشتری دارد و نویز اختلاطی آشفته 
همواره عامل غالب در تولید نویز است؛ اما با افزایش 

ای های ضربهدلیل وجود سلولدوبرابری فشار نازل، به
است  ایباند ناشی از موج ضربهقدرتمندتر این نویز پهن

 خواهد بود. مانند، عامل غالب که پس از صدای جیغ

 
 امواج آکوستیکی برگشتی حاصل از اختلالات فشار

  در نسبت فشارهای مختلف

کانتور نوسانات فشار را برای نسبت فشار  (90)شکل 
ر کند. دجریان بررسی می پایاشدننازل مختلف در زمان 

منظور مقایسه بین تغییرات دما و فشار این شکل به

نیز آورده  NPR=9نوسانات فشار برای یک جت گرم با 
اطراف جریان  ۀشده است. این تصاویر علاوه بر ناحی

نازل را نیز نشان  ۀای وسیع در پشت دهانجت، منطقه

زمانی  ،طور که در این شکل مشخص استدهد. همانمی
وه لاع ،رسدخود می ۀبرابر مقدار اولیکه فشار نازل به دو

های سلول ،شودکه اختلاط جریان بیشتر میبر این

تشکیل  (93)شکل  بهباتوجه ای قدرتمندی نیزضربه
ای در جریان های ضربهشوند که حضور این سلولمی

ای ول ضربهلسناشی از باند پهن نویزباعث خواهد شد 

پیشی بگیرد و غالب در میدان آشفته از نویز اختلاطی 
ر ای در نازل با فشاهای ضربهجریان باشد. اثر این سلول

نشان داده  (97)خوبی در شکل رابر مقدار اولیه بهبدو
؛ در این شکل سطح فشار صوت برگشتی که شده است

حالت مختلف 3ثبت شده برای  3در میکروفون شماره 
در  NPR=4در جت سرد با  مقایسه شده است.

در سطح فشار  قله4هرتز 0111و  4011های بسامد
شود که اختلاف ناچیزی با یکدیگر صوت مشاهده می

 7111های بسامددر آمده وجودهای بهقلههمچنین  .دارند

 بلهرتز نیز اختلاف زیادی از نظر مقدار دسی91111و 
د ای قدرتمنهای ضربهدلیل حضور سلولندارند و این به

ر ضربه دناشی از باند پهن نویزبودن در جریان و غالب

 .جریان است
 

 
 

 کلوین 311و دما  9نسبت فشار نازل برابر  الف(
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 کلوین 311و دما 4نسبت فشار نازل برابر ب( 

 
  کلوین 711و دما  9نسبت فشار نازل برابر ج( 
 

 

 
 3میکروفن شماره  باآمده دستبهسطح فشار صوت   97 شکل

ری از پشت نازل برای جت متیک ۀدرجه و فاصل01ۀ با زاوی

 سبت فشار و جت گرم در نسبت فشار یکن4سرد در 

 گیرینتیجه

وجودآمده شده و صدای بهدر این پژوهش یک نازل خفه
و با استفاده از رویکرد  تقارن محوریصورت از آن به

RANS و مدل آشفتگی  گذراk-ε Realizble سازی شبیه
شده است. صدای حاصل از جت آشفته در میدان نزدیک 

 تخمین زده شدههاوکینگز –ویلیامز ۀمعادل از طریق نازل

هدف از انجام این پژوهش تمرکز بر پدیده  .است
پلوم  زا ناشی و نویز میدان نزدیک کوستیک بازگشتیآ

صورت زیر هپژوهش باین نتایج  .جت جریان است
 اند:بندی شدهدسته

شی بر ۀپتانسیل و لای ۀطول هست با افزایش دماالف( 

ی در تعداد تأثیراما افزایش دما  ؛شودمیتر کوتاه

در جریان جت آمده وجودای بههای ضربهسلول

ی تراکم انرژ ،با افزایش دمای جت جریانالبته  .ندارد

ین شود و همچنشفتگی در نزدیکی نازل بیشتر میآ

تری شکل کوستیکی برگشتی قدرتمندآامواج 

 استگیرد. افزایش دما همچنین باعث شده می

مقیاس بزرگ و کوچک ۀآشفت ساختارهایاختلاط 

در جلو و پشت نازل افزایش یابد و نویز اختلاط 

به جت سرد مقدار شفته در جت خیلی گرم نسبتآ

 نتایج حاضر نشان دادبالاتری داشته باشد. بسیار 

امواج بر ای در پلوم جت های ضربهحضور سلول

دارد و  یرتأثنیز ی تولیدشده در پشت نازل آکوستیک

سلول ناشی از باند پهن نویزآمدن وجودباعث به

 شود.میای ضربه

جهی قابل تو تأثیربرابرشدن فشار کاری نازل با دوب( 

 برشی مشاهده ۀپتانسیل و لای ۀطول هست ۀدر انداز

رابر بثر افزایش فشار کاری نازل به دوا نشده است؛

ی هامقدار اولیه خود باعث شده است تا تعداد سلول

به جت سرد در شرایط شده نسبتای تشکیلضربه

پهنای هر سلول و قدرت  البته .اولیه کمتر شود

ش قابل افزای به شرایط کاری اولیهای نیز نسبتضربه

برابر مقدار دودارد. زمانی که فشار نازل به  توجهی

سمت هی برگشتی بآکوستیکامواج  ،اولیه رسیده است

یدا بسیار بیشتری پصوت سطح فشار  نازل نیز ۀلب

متری از پشت یک ۀاین مقدار در فاصلکرده است. 

این مقدار برای هر  که استبل دسی901نازل حدود 

 زاست. آسیبای موجود زنده

ی از آکوستیکبا شناسایی عوامل و منابع تولید امواج 

ز توان در راستای کاهش نویبرگشتی می آکوستیکجمله 
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های های جریان که استفادهایجادشده توسط جت

از  ییک .برداشتگام  ،گوناکونی در صنعت کنونی دارند

بر ساختار جت جریان و امواج  گذاررتأثیعوامل 

برای  که نازل است ۀضخامت لب ی بازگشتیآکوستیک

نازل  ۀاز لب یهای گوناگونضخامت توانمیتحقیقات آتی 

 د. کرمختلف بررسی را در دماهای 

 نامهواژه

 Acoustic wave موج صوتی

 Broadband noise باندنویز پهن

 Chocked nozzle نازل )شیپوره( خفه

 Near field میدان نزدیک

 Noise صدا

 Noise pollution آلودگی صوتی

 Nozzle نازل )شیپوره(

 Over-expanded فرو منبسط

 Screech tone صدای ناهنجار

 Semi periodic شبه متناوب

 Shear layer ی برشیلایه

 Shock wave ایموج ضربه

 Sonic jet جت صوتی

 Sound pressure level سطح فشار صوت

 Turbulent mixing اختلاط آشفته

 Turbulent structure ساختار آشفته

 Under-expanded فرا منبسط

 علائم 

 علائم انگلیسی

A0 ثابت مدل k-ε Realizable 

As ثابت مدل k-ε Realizable 

Cµ تابعی از کرنش متوسط و نرخ چرخش 

C2 ثابت مدل k-ε Realizable 

C1ε ثابت مدل k-ε Realizable 

Gk 
رعت س انیگراد بهباتوجه یآشفتگ یجنبش یانرژ

 متوسط

Gb یرشناو یروهایاز ن یناش یاشفتگ یجنبش یانرژ 

H( f ) تابع مرحله واحد 

k انرژی جنبشی آشفتگی ،J 

P رفشا ،Pa 

Sk مدلمنبع  ۀجمل k-ε Realizable 

Sε مدلمنبع  جملۀ k-ε Realizable 

ui سرعت در راستای  ۀلفؤمi ، m/s 

un سرعت عمود بر صفحه  ۀلفؤمf=0 ،m/s 

vi سرعت صفحه در جهت  ۀلفؤمix ،m/s 

vn ای در جهت عمودسرعت صفحه ۀلفؤم ،m/s 

YM 
به  ریپذتراکم یسهم انبساط نوسانات در آشفتگ

 اتلاف ینرخ کل

 علائم یونانی

ρ 3 ،چگالیkg/m 

τ 2، تنش برشیN/m 

i j
u u  های رینولدزتنش 

ε نرخ اتلاف انرژی جنبشی 

k  عدد پرانتل آشفتگی برایk 

  عدد پرانتل آشفتگی برای 

  ،لزجت مولکولیkg /m.s 

t  ،لزجت اغتشاشی/s2m 

  ij  تانسور متوسط سرعت چرخشی 

 ( f )δ عملگر دلتای دیراک 

 زیرنویس

f سیال 

 بالانویس

 شرایط مرجع *
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Noise and Return Acoustics from 

Sonic Jets in Different Operating 

Conditions  

 
Ramin Khoshnevisan1, Sobhan Emami2 

 
1. Introduction  

Noise from a supersonic turbulent jet emitted 

from convergent or convergent-divergent nozzles 

has destructive effects on the environment, 

structures, and personals. Jet noise pollution is 

directly related to the turbulent flow structure. A 

deeper and better study of this complex structure 

leads to an understanding of the mechanisms and 

sources of noise generation in such devices. 

Turbulent jet flows include small and large-scale 

turbulent structures, both of which are capable of 

generating noise. Although the role of small-scale 

structures in noise generation is predominant in 

subsonic jets, but the role of large-scale structures 

becomes more important in supersonic jets; so 

that a significant part of the supersonic jet noise is 

directly due to the large turbulent structures 

resulting from the turbulent jet flow (turbulent 

mixing noise). In an imperfectly expanded 

supersonic jet, there are two additional shock-

associated noise components. The first 

component, which has discrete frequencies, is 

called screech tones, and the second one is called 

broadband shock-associated noise. In this study, a 

chocked nozzle and the resulting noise in the near 

field and behind the nozzle were studied and, the 

effect of operating parameters such as pressure 

and temperature of the flow on the noise generated 

by the turbulent jet were investigated. 

 

2. Governing Equations and Numerical 

Methods 

In the present case, the jet flow enters the 

surrounding ambient at the speed of sound 

through a converging nozzle with a diameter of 

12.7 mm and a certain edge thickness. Figure 1 

shows a schematic diagram of the problem 

geometry and position of the microphones. 

Microphone No. 1 was used to examine the sound 

pressure level in the near field and microphones 

No. 2 and 3 were considered to record the return 

acoustics. 
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Figure 1. Schematic diagram of the problem geometry 

and position of the microphones 

 

The sonic jet flow that enters the solution 

domain is unsteady and turbulent. Accordingly, 

the governing equations of the problem consist of 

the conservation equations of mass, momentum, 

and the energy alongside the ideal gas equation of 

state. These equations are solved for compressible 

axial symmetric flow. Turbulent flow was 

modeled using the k- realizable turbulence model 

and integral method (based on Lighthill acoustic 

analogy) was used to predict near-field noise. The 

Ffowcs Williams-Hawkings (FW-H) formulation 

is the most common form of Lighthill acoustic 

analogy used in this study to predict noise. 

Figure 2 shows the CFD mesh generated around 

the nozzle exit. According to the figure, the nozzle 

exit which is the inlet boundary of the flow to the 

computational domain, is located in the center of 

the domain. The upstream and downstream of the 

nozzle is extended about 100 times the diameter 

of the nozzle exit. In the space predicted for the 

jet flow and the surrounding areas, because of the 

need for higher accuracy, a structured grid with 

regular quadrilateral elements was used. 

 

 
Figure 2. Side view of the computational grid generated 

around the nozzle exit. 

 

3. Results and Discussion 

The effects of temperature and pressure of the jet 

flow on the near-field noise and return acoustics 

were investigated. Temperatures of 300 K (cold 

jet), 450 K (semi-hot jet), 600 K (hot jet) and 750 

K (fully hot jet) were investigated in the 

simulations. In the case of pressure, two nozzle 
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pressure ratios (NPR) were selected. 

 
Investigation of the Effect of Temperature on the 

Structure of Jet Flow and Acoustic Waves 

Figure 3 shows the near-field sound pressure level 

or SPL (received from microphone No. 1) for two 

different temperatures. As the jet temperature 

increases, the pressure fluctuations in the 

environment and also the sound pressure level 

increase. The difference between the first peak of 

the recorded SPL, which indicates a screech tone, 

and the SPL at adjacent frequencies decreased 

with increasing temperature and there is less 

sound pressure drop. According to the figure, 

when the temperature of the jet changes from cold 

to fully hot, there is no significant change in the 

frequency of the SPL peaks (screech tones). 
 

 
Figure 3. Sound pressure level recorded for a cold and 

very hot jet in the near field by microphone No. 1 

 
Investigation of the Effect of Pressure on the 

Structure of Flow and Acoustic Waves 

As the nozzle pressure ratio (NPR) increases, the 

number of shock cells formed in the jet plume 

decreases, but their strength and width increase. 

Figure 4 shows the SPL received in microphone 

No. 1 for two cold jets with nozzle pressure ratios 

of 1 and 2 in terms of frequency. As it is shown, 

with increasing the NPR, the sound pressure level 

increased significantly and also the position of the 

SPL peaks changed significantly. 

     Figure 5 compares the return sound pressure 

levels recorded in Microphone No. 3 for three 

different cases. According to the figure, the effect 

of nozzle pressure on the return acoustic level is 

greater than the effect of the temperature. The 

presence of shock cells in the jet plume also 

affects the acoustic waves emitted behind the 

nozzle and causes the shock cell-associated 

broadband noise. 

 

 
Figure 4. Sound pressure level for a cold jet at two 

different nozzle pressure ratios in the near-field (received 

in microphone No. 1) 

 

 

 
Figure 5. The sound pressure level obtained by 

microphone No. 3 with an angle of 45 degrees and a 

distance of one meter from the back of the nozzle for cold 

jet in two pressure ratios and hot jet in one pressure ratio 

 

4. Conclusion 

In this study, the effects of factors such as 

temperature and pressure of jet flow on the near 

field noise and return acoustics resulting from a 

sonic jet were investigated. Temperature change 

has significant effects on the shear layer and the 

length of the jet potential core. Noise recorded 

near the nozzle exit lip and behind the nozzle 

indicates that the presence of shock cells in the jet 

plume affects the acoustic waves propagate 

upstream. It causes broadband shock cell-

associated noise. This noise is about 100 db for a 

cold jet at 300 K and about 105 db for a hot jet at 

600 K. By increasing the nozzle pressure to twice 

the initial value, the recorded noise reached about 

124 db. 
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