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导流槽构型对火箭起飞时流场和声场的影响
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摘　　　要：为了研究四喷管运载火箭起飞时火箭周围噪声环境问题，建立燃气／空气双组分的可压缩流动

模型，采用２阶 Ｒｏｅ格式、ＳＡＳ（ｓｃａｌｅａｄａｐｔｉｖｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）湍流模型和声学类比积分法 ＦｆｏｗｃｓＷｉｌｌｉａｍｓ

Ｈａｗｋｉｎｇｓ（ＦＷＨ）求解三维ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程。以单机火箭的噪声问题为对象开展数值模拟，并将噪声数

值计算结果与试验数据对比，误差在３ｄＢ以内（相对误差小于１．６％），验证预测噪声方法的有效性，进而研究

四喷管运载火箭起飞阶段采用不同导流槽构型对箭体舱段区域噪声环境的影响，结果表明：在相同噪声接收

点处，单侧导流槽对应的总声压级比双侧导流槽大，两者的总声压级（ＯＡＳＰＬ）之差最大为１０．７ｄＢ。另外，当

采用单侧导流槽时，沿周向接收点的噪声总声压相对单侧导流槽中心截面呈对称分布，而且沿导流出口方向

逐渐增大。所建立的噪声数值方法为大推力捆绑运载火箭舱段的噪声环境预测及其控制提供一定参考。
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　　近年来，随着各国对深空探索计划逐步推进，

例如先后启动了载人航天、探月工程、卫星导航等

研究课题，主要围绕提升火箭的运载能力而开展

的，将人造地球卫星、载人飞船、空间站、空间探测

器等有效载荷送入预定轨道。如美国的“大力神”

号运载火箭、前苏联的“东方”号运载火箭、欧洲航

天局联合研制的“阿里安”号运载火箭、中国的“长

征”运载火箭等。运载火箭在起飞点火阶段，由于

火箭推力大，多台发动机产生的簇式喷流将产生很

强的声载荷，对舱段内的精密仪器及导航设备形成

干扰，如ＨⅡＡ在发射时候，产生８００ｔ的推力，辐

射出来的总声功率大约能达到１８０Ｗ（＝２００

ｄＢ）
［１］。大推力捆绑火箭噪声环境十分复杂，开展起

飞阶段火箭噪声预测将有利于提高发射安全性［２３］。

目前，研究运载火箭升空时噪声环境问题的

方法主要有工程经验预测、数值计算和缩比试验

等。Ｅｌｄｒｅｄ等
［４］基于飞行数据和缩比模型试验数

据，总结出来用于预测运载火箭起飞时噪声的计算

公式，为设计提供一定的依据。为了提高噪声预测

精度，许多研究者对Ｅｌｄｒｅｄ方法的经验公式进行

改进，尽管这些研究为了构建更高的噪声预测精度

而进行的，然而噪声源的位置尚不清楚，特别是射

流与发射台相互作用，这种情况并没有改善。

国外研究人员在数值计算和试验方面，Ｔｓｕｔ

ｓｕｍｉ等
［５］采用ＬＥＳ和ＦＷＨ声类比法计算预测

艾普斯龙运载火箭１／４２缩比模型在升空时噪声，

当火箭上升至１４倍喷管出口直径高度时，整流罩

位置的总声压级达到最大值。Ｔａｍ 等
［６］研究了固

体火箭发动机近场噪声特性时，得出火箭的湍流混

合噪声主要是由小尺寸的湍流结构噪声和大尺寸

湍流结构噪声两部分所组成。Ｇéｌｙ等
［７］以织女星

运载火箭的１／３３模型为对象，研究导流槽形状和

火箭飞行高度对火箭周围噪声的影响。Ｋａｒｔｈｉｋｅｙ

ａｎ等
［８］通过地面飞行试验研究火箭发射升空时燃

气射流与发射平台等设施相互作用对噪声的影响。

与全尺寸模型相比，采用缩比模型得到的结果忽略

了因折射、反射等因素带来的误差，准确度并不高。

我国针对燃气射流噪声开展了一些研究。陈

劲松等［９］对多喷管捆绑式火箭射流噪声问题简化

为单喷管液体火箭喷流噪声，进行试验研究。张

津泽等［１０］研究了发动机混合比和导流槽对单喷

管火箭发动机射流噪声的影响，结果表明导流槽

对喷流噪声有遮蔽作用。任方等［１１］基于相似理

论建立缩比模型，得到运载火箭表面的噪声环境

的空间相关特性，试验结果比遥测数据小１．５ｄＢ，

验证火箭射流声场的预示方法的有效性。

近年来，随着计算机计算能力和计算气动声

学数值精度的提高，在保证预测精度的同时，提高

计算效率，为开展大推力、全尺寸、多喷管运载火

箭起飞时噪声环境预测提供了有利的条件，因此

采用数值模拟方法既有利于提高分析效率，又能

节约试验成本。

本文采用２阶Ｒｏｅ格式、ＳＡＳ模型和声学类

比积分法（ＦＷＨ）求解三维可压缩ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ

方程，为了减小缩比模型引起的误差，建立四喷管

全尺寸运载火箭起飞时噪声环境模型，研究导流

槽构型对流场拓扑结构、总声压级和频谱的影响

规律，为进一步开展多喷管运载火箭起飞时噪声

环境预测和噪声控制技术提供参考。

１　气动声学数值方法及物理模型

１１　流动控制方程

火箭燃气满足如下基本假设：①燃气遵循理想

气体状态方程；②不考虑燃气中各组分的化学反

应；③质量扩散采用燃气和空气双组分气体模型。

１２　湍流模型

尺度自适应模拟（ｓｃａｌｅａｄａｐｔｉｖｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，

ＳＡＳ）的概念是基于将冯卡门长度尺度引入湍流

尺度方程。ｖｏｎＫａｒｍａｎ长度尺度提供的信息允

许ＳＡＳ模型动态调整已在 ＵＲＡＮＳ（ｕｎｓｔｅａｄｙ

ＲｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）模拟中解析的

结构，而在非稳定状态下产生类似ＬＥＳ（ｌａｒｇｅｅｄ

ｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）的行为。ＳＡＳ方法在不稳定区域

提供“ＬＥＳ”级别的流场捕获，其计算成本不到

ＬＥＳ模型的一半。因此，不需要ＬＥＳ或者 ＤＥＳ

０９５
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（ｄｅｔａｃｈｅｄｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）那么精细而庞大的网

格和计算资源条件，可以取得良好的数值精度。

ＳＡＳ是在κωＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）湍流

模型中ω方程的源项中增加了一项犙ＳＡＳ。

犙ＳＡＳ＝ ［ｍａｘρξ２犽犛
２ 犔
犔ν（ ）

Ｋ

２

－

犆·
２ρ犽

σφ
ｍａｘ

１

ω
２
·ω
狓犼
·ω
狓犼
，１
犽２
·犽
狓犼
·犽
狓犼
，（ ）］０
（１）

犔νＫ ＝
κ ２犛犻犼犛犻槡 犼

!

２（ ）狌 ２
＋ !

２（ ）狏 ２
＋ !

２（ ）狑槡
２
（２）

犔＝
槡犽

犮１
／４
μ
·ω

（３）

式中犔νＫ和犔分别代表ｖｏｎＫａｒｍａｎ尺度和模化

湍应力尺度。详细推导过程见文献［１２］。

１３　犉犠犎声类比方法

１９６９年，在Ｃｕｒｌｅ
［１３］方程基础上，考虑到固体

壁面对声音的影响，Ｗｉｌｌｉａｍｓ和 Ｈａｗｋｉｎｇｓ
［１４］运用

广义函数理论得到ＦＷＨ方程。

１

犪２０
·

２
狆′

狋
２ －!

２
狆′＝


２

狓犻狓犼
［犜犻犼Ｈ（犳）］－



狓犻
｛［犘犻犼狀犼＋ρ狌犻（狌ｎ－狏ｎ）］δ（犳）｝＋



狋
｛［ρ０狏ｎ＋ρ（狌ｎ－狏ｎ）］δ（犳）｝ （４）

式中狌犻为狓犻方向上的流体速度分量；狌狀 为垂直

于积分面犳＝０的流体速度分量，狏犻 为狓犻 方向上

的积分面运动速度分量，狏ｎ 为垂直于积分面的积

分面运动速度分量，δ（犳）为狄拉克（Ｄｉｒａｃｄｅｌｔａ）

函数；Ｈ（犳）为赫维塞德（Ｈｅａｖｉｓｉｄｅ）函数。相比

于Ｋｉｒｃｈｈｏｆｆ面积分法，ＦＷＨ 面积分法有较多

的优势，即不再受限于线性、无黏的波动方程，

ＦＷＨ积分面可以放在射流计算区域中的任何地

方，即使在非线性流动区域结论也成立。但

Ｋｉｒｃｈｈｏｆｆ面积分则行不通。为此，这里采用的是

ＦＷＨ积分面方法。

１４　物理模型与边界条件

火箭发射系统及声源面示意图如图１所示，

声源面的选取参考文献［１５］，整个发射装置主要

部件包括单芯级火箭、发射台、发射塔和导流槽，

单芯级火箭安装４台液氧／煤油发动机。在研究

运载火箭起飞噪声特性时，分析两种导流槽构型

因素对火箭舱段区间噪声环境的影响。其中，两

种导流槽构型分别为单侧导流槽和双侧导流槽。

图２给出了单、双侧导流槽发射台示意图。为了

减少计算量、提高计算效率，在射流的核心区域进

行加密处理，捕捉声源信息，单侧导流槽和双侧导

流槽对应的网格数分别为６８６万和１２２５万个六

面体结构化网格、使用２００个处理器、计算大约

２０ｄ。假设喷管内为绝能等熵流动，燃气满足理

想气体状态方程，发动机喷管出口马赫数是

３．９３，喷管入口采用总压、总温边界条件，计算域

的外部边界赋大气条件，即压强为１０１３２５Ｐａ，温

度为３００Ｋ，同时满足特征边界条件，即外部边界

满足无反射条件，喷管和其他固壁赋绝热无滑移

壁面条件。箭体表面的噪声接收点位置分布如图

１所示，即以喷管出口为起始，噪声接收点位于射

流反方向，在２５犇ｅ～４０犇ｅ 之间，每隔犇ｅ 的距离

设置一个接收点监测噪声的变化，总共设置１６个

噪声接收点。犇ｅ代表喷管出口直径。此外，分别

以犣／犇ｅ＝２５和犣／犇ｅ＝４０的火箭截面中心点为

圆心，沿火箭表面顺时针方向上每隔４５°设置一

个噪声接收点，总共设置８个周向接收点，显示两

个方位角Φ＝０°，９０°，如图３所示，其中犣为噪声

接收点到喷管出口的垂直距离。

图１　火箭发射系统和声源面示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｖｅｈｉｃｌｅｌａｕｎｃｈｓｙｓｔｅｍ

ａｎｄｓｏｕｎｄｓｏｕｒｃｅ

图２　不同构型的导流槽

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｊｅｔｄｅｆｌｅｃｔｏｒ

１９５
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图３　周向噪声接收点示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｒｅｃｅｉｖｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

２　噪声数值仿真验证

在计算四喷管运载火箭射流噪声之前，选取

单喷管火箭燃气流冲击单侧导流槽的射流噪声问

题为算例［１６１７］，发动机喷管出口马赫数为３．９３，

计算模型及噪声接收点如图４所示，图中显示４

个噪声接收点位置，距离喷管出口正上方分别为

４６、３４、２２ｍ和１０．５ｍ，即接收点１、接收点２、接

收点３和接收点４，数值计算声压级与测试数据

对比如图５～图７所示。图５为噪声接收点总声

图４　单喷管火箭及噪声接收点示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｎｇｌｅｎｏｚｚｌｅｒｏｃｋｅｔ

ａｎｄｒｅｃｅｉｖｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

图５　接收点总声压级计算值与试验值对比

Ｆｉｇ．５　ＯＡＳＰＬｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｄａｔａｉｎｒｅｃｅｉｖｉｎｇｐｏｉｎｔ

压级（ＯＡＳＰＬ，量符号记为犔ｏａｓｐ）计算值与试验值

对比，可见，数值计算与测量总声压之间相差在３

ｄＢ以内。图６和图７分别是接收点１和２的１／３

倍频谱图声压级（ＳＰＬ，量符号记为犔ｓｐ）对比，数

值与试验结果吻合较好，由此可见，本文采用的燃

气射流噪声数值预测方法具有可靠性和良好的数

值精度。

图６　接收点１声压级１／３倍频谱图

Ｆｉｇ．６　１／３ｏｃｔａｖｅＳＰＬｓｐｅｃｔｒｕｍａｔｒｅｃｅｉｖｉｎｇｐｏｉｎｔ１

图７　接收点２声压级１／３倍频谱图

Ｆｉｇ．７　１／３ｏｃｔａｖｅＳＰＬｓｐｅｃｔｒｕｍａｔｒｅｃｅｉｖｉｎｇｐｏｉｎｔ２

３　计算结果与分析

通过开展单喷管火箭燃气流冲击单侧导流槽

的射流噪声的仿真与验证工作，进而开展四喷管

火箭点火起飞时的噪声数值仿真，每个喷管的尺

寸和以上噪声试验测量的喷管尺寸相同。分别选

用单侧导流槽和双侧导流槽构型，对比分析火箭

起飞噪声的差异性。

３１　运载火箭羽流场

为了显示多喷管冲击导流槽的流场波系结

构，这里以过坐标原点沿着导流槽方向截面，即

２９５
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狓犗狕平面，即为导流槽的对称平面，且与塔架平

行，如图８所示。

图８　火箭中心的截面

Ｆｉｇ．８　Ｃｅｎｔｅｒｐｌａｎｅｏｆｔｈｅｖｅｈｉｃｌｅ

图９为不同导流槽构型的马赫数（犕犪）云图。

图９（ａ）为双侧导流槽的马赫数云图，从图中可以

看出，火箭起飞点火阶段，经喷管喷射出高速高温

燃气，由于多喷管喷射的情况，存在多股燃气射流

相互干扰的现象，在喷管下方，可以明显观察到两

个波节，在导流槽底部上方，两股燃气射流相交，

然后冲击导流槽底部，由于导流槽具有引流作用，

燃气流随着导流槽底部往两个方向流动。图９

（ｂ）为单侧导流槽的马赫数云图，具有与双侧导

流槽相似的流场拓扑结构。与双侧导流槽相比，

单侧导流槽仅有一个引流方向，在喷管出口下方，

两股燃气射流存在更强烈的干扰。

图９　不同导流槽构型的马赫数云图

Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｗｉｔｈｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｊｅｔｄｅｆｌｅｃｔｏｒｓ

从图１０中可以看出，火箭发动机点火后，喷

管出口喷射出超声速燃气射流，形成初始冲击波

和射流尾焰，流场中含有初始冲击波、射流斜激

波、马赫盘正激波、膨胀波、接触间断、切向间断

（滑移）、激波与激波相交、激波与膨胀波相交等，

流动性质十分复杂。在塔架、火箭发动机和发射

平台相同情况下，与双侧导流槽相比，单侧导流槽

具有较小的通流面积，可以清晰观察到，单侧导流

槽出现以下３种更强烈的现象：第一，在导流槽入

口引起更强的反溅；第二，在导流槽内部有更多的

膨胀波和压缩波；第三，在导流槽出口会引起更多

的膨胀波。其中第一种情况和第三种情况，都会

增加火箭周围的声载荷。

图１０　不同导流槽构型的速度等值线图

Ｆｉｇ．１０　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓｗｉｔｈｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｊｅｔｄｅｆｌｅｃｔｏｒｓ

３２　噪声接收点的总声压级变化规律

火箭发动机从喷管出口喷射出高温高速燃

气，与静止的空气摩擦，诱发气动噪声。在本节

中，为了探究火箭周围噪声环境的变化规律，对火

箭周围噪声的辐射机理、沿箭体表面和两个不同

高度垂直于火箭轴线截面的总声压级变化情况进

行分析。

图１１　噪声辐射示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｉｓｅｒａｄｉａｔｉｏｎ

结合Ａｋａｍｉｎｅ等
［１８］开展冲击斜板噪声试验

研究和噪声结果分析，火箭周围的噪声环境主要

受到３个方面的相互叠加、相互干涉影响，如图

１１所示，第一，来自喷管下方自由射流区域的马

赫波辐射（Ⅰ）；第二，来自射流区域的声波，与发

射台、塔架以及导流槽相互作用，声波会发生折射

或者衍射，以及射流与发射台等发射设备相互作

用产生的额外噪声源，以辐射的形式影响火箭周

３９５
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围的声载荷（Ⅱ）；第三，来自导流槽出口附近的噪

声源辐射影响（Ⅲ）。

图１２显示了在不同导流槽构型下噪声接收

点的总声压级对比，其中犣／犇ｅ 为噪声接收点到

喷管出口的垂直距离。可以看出，随着噪声接收

点距离喷管出口距离的增大，总声压级逐渐减小，

说明声压脉动在传播过程中噪声脉动呈衰弱趋

势；在相同噪声接收点处，单侧导流槽的总声压级

比双侧导流槽的总声压级大，两者最小相差为

９．７ｄＢ，最大相差为１０．７ｄＢ，与双侧导流槽相比，

单侧导流槽的通流面积较小，喷流流入槽内反溅，

使得诱发的声压脉动加强，导致火箭周围的噪声

环境增大。

图１２　不同噪声接收点的总声压级变化曲线

Ｆｉｇ．１２　ＯＡＳＰＬｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｃｅｉｖｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

图１３给出了过犣／犇ｅ＝２５和犣／犇ｅ＝４０截面

上、沿火箭周向８个接收点的声压分布情况，其中

的接收点如图３所示。可以看出，①总声压级关

于单侧导流槽中心截面呈现对称分布，随着接收

点靠近导流槽口站位，声压级呈现增大趋势。

②将不同高度截面上站位在０°接收点总声压级

与１８０°接收点差值进行对比，火箭截面犣／犇ｅ＝２５

的声压级差值比犣／犇ｅ＝４０的大，说明越靠近整

流罩位置的噪声接收点，两者的总声压级差值越

小。图１３（ａ）显示了位于犣／犇ｅ＝２５火箭截面的

接收点总声压级分布图，图１３（ｂ）显示了位于

犣／犇ｅ＝４０火箭截面的接收点总声压级分布图，站

位在０°接收点总声压级比１８０°接收点大１ｄＢ。此

外，说明总声压级受导流槽出口声源的影响，是造

成上述总声压级差异的原因。

３３　噪声接收点的频谱变化规律

为了对比不同导流槽构型对舱段噪声的影

响，图１４显示位于不同高度噪声接收点的频谱对

图１３　周向接收点的总声压级分布

Ｆｉｇ．１３　ＯＡＳＰＬｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ

ｒｅｃｅｉｖｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

比曲线。这里只显示４个噪声接收点，依次是

犣／犇ｅ＝２５、犣／犇ｅ＝３０、犣／犇ｅ＝３５、犣／犇ｅ＝４０，可

以看出，噪声接收点距离喷管出口越远，声压级逐

渐减小，与总声压级变化规律呈现正相关。此外，

各个噪声接收点的声压级规律变化相似，随着频

率的增大，声压级逐渐减小，大于２０００Ｈｚ时，各

个噪声接收点的声压级重合在一起。在小于

２０００Ｈｚ时，单侧导流槽的声压级大于双侧导流

槽，其中，大尺度涡占主要影响、小尺度涡占次要

影响。与双侧导流槽相比，单侧导流槽主要增加

大尺度涡结构，主要受到两种噪声源辐射相互干

涉和相互叠加所致，根据图１０分析，火箭位于初

始起飞高度，其中第一种噪声源是：自由射流区域

的马赫波辐射，第二种噪声源是：射流与发射台等

发射设备相互作用产生的额外噪声源，以及声波

与发射台、塔架以及导流槽相互作用，发生折射或

者衍射。

图１５是位于犣／犇ｅ＝４０截面、站位在Φ＝０°，

１８０°接收点的１／３倍频程声压级对比图，其中的

４９５
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图１４　不同接收点的频谱对比

Ｆｉｇ１４　Ｓｐｅｃｔｒａｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｃｅｉｖｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

两个接收点如图３所示。可以看出，一方面，火箭

发动机射流噪声主要表现为宽频带噪声。另一方

面，两个接收点的声压级主要在８０～３１５Ｈｚ范围

内存在差异，两者声压级差值在１～３ｄＢ。

图１５　犣／犇ｅ＝４０截面的１／３倍频谱图

Ｆｉｇ．１５　１／３ｏｃｔａｖｅＳＰＬｓｐｅｃｔｒｕｍａｔ犣／犇ｅ＝４０ｐｌａｎｅ

４　结　论

本文建立运载火箭起飞时超声速燃气射流噪

声模型，研究导流槽构型对火箭噪声环境影响，重

点分析了噪声接收点的总声压级和频谱特性，得

出如下结论：

１）本文建立运载火箭燃气和空气双组分输

运模型与噪声模型，２阶Ｒｏｅ格式、ＳＡＳ模型和声

学类比积分法 ＦＷＨ 求解三维可压缩 Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ方程，将单喷管火箭的数值计算和试验值

吻合较好，验证数值计算的有效和可靠性。

２）在相同噪声接收点处，单侧导流槽对应的

总声压级比双侧导流槽大，两种导流槽之间的两

者的总声压级之差最大为１０．７ｄＢ，最小相差为

９．７ｄＢ，最大降幅达到７．２％。

３）当导流槽构型为单侧导流槽时，沿周向接

收点的噪声总声压相对单侧导流槽中心截面呈对

称分布，而且沿导流出口方向逐渐增大。此外，站

位在０°接收点的声压级比站位在１８０°的接收点

大。在犣／犇ｅ＝２５时，两者总声压级相差１．５ｄＢ。
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