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هاي مختلفی است که ها مطرح است، کاهش درگ آیرودینامیکی اجسام پروازي با مکانیزمموضوعاتی که در آیرودینامیک پرتابهیکی از مهمترین 
ها انجام شده است. این هاي اخیر به منظور شناخت عملکرد و تأثیر پارامترهاي مختلف روي میزان اثرگذاري این روشتحقیقات زیادي در سال

هاي پخ با ي پخ از اهمیت بیشتري برخوردار است. هدف از این پژوهش، کاهش درگ آیرودینامیکی دماغها دماغههاي بموضوع در موشک
اط مختلف روي اسپایک است. ابعاد هندسی اسپایک و تزریق جت از مقالات قسکون دماغه و تزریق جت در ناستفاده از نصب اسپایک در نقطه

-افزار فلوئنت و معادلات ناویربا استفاده از نرمها صوتی و عمود بر سطح اسپایک است. تحلیلاستخراج شده است. تزریق جت به صورت 
آنجا که حل عددي مختلف انجام شده است. از و زوایاي حمله1.89در عدد ماخ جریان آزاد پذیر، سه بعدي در حالت پایا و ناپایااستوکس تراکم

سازي از شبکه ازش و حافظه بالایی است، از سیستم پردازش موازي استفاده شده است. در این شبیهها نیازمند سرعت پردجریان روي این مدل
κباسازمان و مدل آشفتگی  − ߱ – SSTاي با استفاده از ترکیب تزریق دهد که کاهش درگ قابل ملاحظهنتایج نشان می.استفاده شده است
آید.جت و اسپایک بدست می
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	 One of the main challenges existing in the field of missile aerodynamics is how to reduce the
aerodynamic drag of aerospace vehicles through different mechanisms. Thus far, many investigations
have been performed to determine the performance and influence of various parameters on the
effectiveness of these mechanisms. The challenge is particularly more pronounced in missiles with a
blunt nose. The aim of this study is to reduce the aerodynamic drag of such missiles using hybrid
employment of mounted spike at the stagnation point of the nose in addition to jet injection at different
positions on the spike. To this aim, spike and jet injection configurations are extracted from the
literature. Jet injection is considered in the sonic regime and perpendicular to the surface of spike. All
analyses are performed using Fluent software along with Navier-Stokes equations for compressible and
three-dimensional flow in both steady and unsteady states considering free stream at a Mach number of
1.89 and different angles of attach. Since the numerical simulation of these models requires high
processing speed and memory, parallel processing system is employed. Additionally, structure grid and
κ -ω -SST turbulence models are utilized. Results indicate that a significant drop in the drag is achieved
using the hybrid utilization of jet injection and spike.
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مقدمه -1
ها، باید به آیرودینامیکها و راکتحی یک سیستم پروازي نظیر موشکدر طرا

آن، بخصوص نیروي درگ توجه ویژه داشت. کاهش این نیرو امکان دستیابی 
منابع مورد نیاز انرژي را هاي بالاتر، کاهش مصرف سوخت و یابه سرعت
یال مورد در برابر سي کاهش نیروي مقاومکند. لذا از دیر باز مسألهفراهم می

توجه محققان بوده است. از سوي دیگر کاهش نیروي مقاوم یا درگ، علاوه 
هاي بیشتر به ازاي سوخت مصرفی مشخص و برموارد فوق، امکان طی مسافت

همچنین بالارفتن عمرکارکرد تجهیزات را به دنبال دارد. بدین ترتیب موضوع 
از چالش هاي مهم 1ي پخکاهش نیروي درگ بخصوص در اجسام با دماغه

ها به خاطر نوع مأموریت و عملکرد صنعت هوافضا است. برخی از موشک
کنند. در اي با پخی زیاد بوده و نیروي درگ زیاد ایجاد میخاص، داراي دماغه

هایی مانند اسپایک، تزریق توان با روشها نیروي درگ را میاین نوع دماغه
هاي کاهش یکی از روش. [1-4]هاي نشت انرژي کاهش دادجت و روش

																																																																																																																																											
1 Blunt
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سکون دماغه است که با تغییر شاك درگ، استفاده از اسپایک در نقطه
ي تشکیل شده در جلوي دماغه به شاك مخروطی، منجر به ایجاد خمیده
شده، که در نهایت باعث کاهش قابل اي فشار پایین در بالادست دماغهناحیه

شود. البته این زدیک صفر میکم و نتوجه نیروي درگ در زوایاي حمله
ساختار در حالتی که زاویه حمله زیاد باشد چندان تأثیري در کاهش درگ 

سال گذشته روي60اي در در این راستا مطالعات گسترده.]2-4[ندارد 
است. مطالعه جامعی توسط میر در موضوع کاهش درگ صورت گرفته 

اي هاي استوانهانجام گرفت. او به صورت تجربی جریان اطراف مدل1952سال
اي که یک میله به نوك آنها متصل بود را در عدد با سر تخت و سر نیم کره

. میلیسو و ]5[مورد بررسی قرار داد 1.65×105و رینولدز 1.96 ماخ جریان 
بدون يدماغهتست تونل باد روي آنالیز تجربی ازیک 2002همکاران در سال 

3.8×105رینولدز و عدد 1.89ماخعدد اسپایک و همراه چهار نوع اسپایک در 

درصدي نیروي 60دادند که منجر به کاهش ارائه دو درجهو زاویه حمله
اثر اسپایک را در زاویه 2010. کالیموتا و همکاران در سال ]6[درگ شد 

. ]7[بررسی کردند 5×105و عدد رینولدز 6هاي مختلف در عدد ماخ حمله
به بررسی عددي تأثیر طول و هندسه نوك اسپایک در 2010مهتا در سال 

در احمد و همکاران . ]8[پرداخت 6کاهش درگ دماغه کروي و در عدد ماخ 
هاي با کاهش درگ دماغه کروي را با نصب اسپایک و دیسک2010سال 

.]9[هندسه متفاوت به صورت تحلیل عددي بررسی کردند 
تزریق جت را روشی براي کاهش درگ و 1940محققان اولین بار در سال 

سی قرار داده و بدست آوردند که کاهش نرخ انتقال گرما به بدنه مورد برر
سکون دماغه باعث تغییر توزیع تزریق جت به صورت مافوق صوت در نقطه

1966شود. فینلی در سال شکل دما و فشار در ناحیه جلوي دماغه می

ي تأثیر تزریق و کاهش ضریب فشار در عدد ماخ هایی را جهت مطالعهآزمایش
با جریان پیرامون دماغه2003ال جنمی و همکاران در س. ]10[انجام داد 2.5

بالا بررسی کردند و زوایاي حمله4.5هاي مختلف اسپایک را در عدد ماخ مدل
همچنین در کار دیگري شانگ و همکاران اصلاح میدان جریان در .]11[

2012همکاران در سال وچو.]12[حضور یک جت پلاسما را بررسی کردند 

ي کروي در به بررسی عددي تأثیر تزریق جت در کاهش درگ جسم با دماغه
.]13[درصدي را گزارش دادند 32.6پرداختند و کاهش درگ 2.5عدد ماخ 

ي پخ با تحقیقی را در مورد کاهش درگ اجسام با دماغه2013رانگ در سال 
2010شاه و همکاران در سال .]14[استفاده از روش تزریق جت انجام دادند 

ي پخ برايتحلیل عددي کاهش درگ را با استفاده از تزریق جت روي دماغه
. گلینسکی و همکاران ]15[هاي مختلف جریان مورد ارزیابی قرار دادند پارامتر

کاهش درگ دماغه پخ را به صورت تحلیل عددي و تست تجربی انجام 
جت سیال به صورت تک فازي و دو اند. در این مقاله اثر اسپایک و تزریق داده

، 2011زونگلین و همکاران در سال .]16[فازي مورد بررسی قرار گرفته است 
ي پخ انجام دادند تأثیر جت جانبی بر کاهش درگ دماغهروي مطالعه تجربی

سه روش ترکیبی آیرواسپایک، تزریق جت و نشت2015هوانگ در سال .]17[
. همچنین ]18[انرژي را در کاهش درگ و انتقال حرارت مورد بررسی قرار داد

سازي پارامتري، اثرات طول هاي بهینهجیانگ و همکاران با استفاده از روش
اسپایک و قطر خروجی جت روبه جلو را به صورت توامان مورد ارزیابی قرار 

.]19[دادند 
(اسپایک و تزریق نوآوري ای ن مقاله، استفاده از ترکیب این دو روش 

ي پخ است. براي رسیدن به این جت) براي کاهش درگ یک پرتابه با دماغه
در نظر در نقاط مختلف روي اسپایک تزریق جت به صورت صوتی و هدف،

. در این بررسی، از روش دینامیک سیالات محاسباتی بر گرفته شده است
پذیر سه استوکس تراکم-معادلات ناویرر فلوئنت با استفاده از افزامبناي نرم

استفاده شده است. براي ارزیابی و صحت سنجی بعدي در حالت پایا و ناپایا 
استفاده شده است. همچنین بر اساس مدل ]6[نتایج، از نتایج تجربی مرجع 

ارائه شده در این مرجع، اثر ترکیبی اسپایک و تزریق جت روي اسپایک با 
اي و دماغه کروي بررسی خواهد شد.ي استوانهبدنه

تعریف مسأله-2
گرفته ]6[ي مدل و اسپایک که از مرجع ، نمایی از ابعاد هندسه1در شکل 

اخل شکل بر حسب میلیمتر است) در این شده، نشان داده شده است. (ابعاد د
، انتهاي 4.44d(L)متر، طول بدنه به همراه دماغه 0.27(d)شکل، قطر دماغه 

درجه است. در این 9و نیم زاویه 0.85dبدنه، مخروطی شکل با قطر پایه 
ترین اسپایک از لحاظ هاي مختلف استفاده شده که مناسبمرجع از اسپایک

متر است. همچنین عدد ماخ 0.045متر و قطر 0.259کاهش درگ، به طول 
است.3.8×105و عدد رینولدز بر مبناي قطر ماکزیمم، برابر1.89جریان آزاد 

در این تحقیق، براي صحت سنجی نتایج حاصل از حل عددي، مدل ارائه شده 
[6]در دو حالت با و بدون اسپایک، با نتایج تست تونل باد مرجع 1در شکل 

گیرد. سپس رفتار جت سیال در تغییر الگوي جریان در مورد مقایسه قرار می
دو حالت تزریق از نوك دماغه و تزریق از سطح جانبی اسپایک در حالت 

شود. در نهایت با استفاده از ترکیب اسپایک و تزریق جت، تحلیل می1گذرا
راستا، شود. در همین بررسی می2کاهش ضریب نیروي درگ در حالت دائم

طور که در شود. همانمیهاي مختلف اسپایک انجام تزریق جت در مکان
نشان داده شده است، براي بررسی اثر مکانی تزریق جت بر کاهش 2شکل 

هاي مکان روي اسپایک انتخاب شده است. براي موقعیت5ضریب درگ، 
ر ، تزریق جت به صورت جانبی و در جهت عمود ب(Case1-4)4تا 1شماره 

، تزریق جت در نوك (Case 5)5محور اسپایک است. در موقعیت شماره 
شود. اسپایک بوده و سیال جت در خلاف جهت سرعت جریان آزاد تزریق می

هاي دیگري براي مقایسه نتایج مورد ارزیابی قرار گرفته است همچنین مدل
است. لازم به ذکر است نسبت فشار کل به فشار قابل مشاهده جدول که در 

و مساحت خروجی نازل معادل 6.54فوق معادل هايخروجی جت براي حالت
متر مربع در نظر گرفته شده است.0.001414

مرزي شرایطحل عددي و -3
معادلات حاکم بر جریان سیال که به معادلات ناویر استوکس معروف است، 

ممنتم و انرژي است. معادلات ناویراستوکس، شامل معادلات پیوستگی،
کامل فیزیک توان طورحل آن میترین معادلات جریان سیال بوده که باکامل

جریان هاي رژیمتمامدرجریان سازي کاملی از رفتار مسأله را بیان و شبیه

Fig. 1 Dmiension of the spiked blunt body [6]
[6]با دماغه پخ يابعاد هندسی اسپایک و بدنه1شکل 

																																																																																																																																											
1 Unsteady
2 Steady
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Fig. 2 The five models of jet injection on the spike
تزریق جت از سطح اسپایکپنج حالت2شکل 

هاي مختلف استفاده شدهحالت1جدول 
Table 1 Various models used in this study

موقعیت تزریق جت از نوك 
اسپایک (متر)

تزریق جتموقعیت

Case1تزریق جت درسطح جانبی اسپایک0.04

Case2تزریق جت درسطح جانبی اسپایک0.09

Case3تزریق جت درسطح جانبی اسپایک0.15

Case4تزریق جت درسطح جانبی اسپایک0.19

Case5تزریق جت درجلوي اسپایک0

Case6تزریق جت درجلوي دماغه بدون اسپایک------

Case7دماغه بدون اسپایک و تزریق جت------

Case8دماغه به همراه اسپایک بدون تزریق جت------

بدست آورد. این معادلات غیرخطی بوده که در حالت کلی حل تحلیلی براي 
چنین مسایلی حل عددي است. آنها وجود ندارد و تنها راه بررسی ریاضی

معادلات جریان مغشوش ناویراستوکس براي این مسأله با به کارگیري 
ها در دو حالت پایا و ناپایا بر پایه نرم افزار فلوئنت پذیر سه بعدي، تحلیلتراکم

ي چگالی مبنا، به صورت صریح گسسته هابر این اساس معادلهشود. انجام می
با دقت مرتبه دوم براي محاسبه شار استفاده شده 1سازي شده و از روش رو

انتخاب شده به طوري که ثابت 5-10ها،ماندههمگرایی براي باقیاست. معیار
شدن مقادیر ضریب نیروي محوري و عمودي نیز در نظر گرفته شده است. 

kمدل − ω − SSTتواند از توانایی مدل به طور همزمان میk − ω براي
kاحتساب نواحی رینولدز پایین و توانایی مدل  − ε براي احتساب نواحی
بینی جریان با توان به پیشرینولدز بالا بهره گیرد. از مزایاي این مدل می

تر مکان جدایش جریان دقت بالا در گرادیان فشار معکوس، تخمین دقیق
kهاي نسبت به مدل − ε وk − ω و همچنین قابلیت اطمینان این مدل براي

مافوق صوت و وجود نرخ هاي آیرودینامیکی شامل امواج شاكحل جریان
کرنش برشی زیاد، مانند مناطق مجاور نقطه سکون اشاره کرد. به همین 

kسازي جریان آشفته از مدل آشفتگی دلایل، براي مدل − ω − SST استفاده
.[20]شده است 

کند، تعیین شرایط اولیه و شرایط آنچه که جواب معادلات را یگانه می
ب نامناسب شرط مرزي، نه تنها دقت مرزي مناسب است. در صورت انتخا

یابد بلکه در مواقعی موجب واگرائی در روند حل سازي کاهش میشبیه
شود. بنابراین استفاده از شرط مرزي مناسب، تابعی از نوع رژیم جریان، می

گر و الگوریتم اطلاعات موجود در ورودي و خروجی و نیز سازگاري نوع حل
ها نظیر دماغه، بدنه و ي است. براي دیوارهعددي استفاده شده با شرط مرز

اسپایک از شرط عدم لغزش سرعت استفاده شده است. براي میدان جریان 
																																																																																																																																											
1 Roe

استفاده شده که در آن عدد ماخ 2دوردست از شرط مرزي فشار دوردست
و فشار و دماي سطح دریا در نظر گرفته شده است. با توجه به اینکه 1.89

ان، مافوق صوت است، بنابراین مقادیر مجهول سرعت جریان در خروج از مید
براي تزریق 3شوند. از شرط مرزي ورودي فشارياز داخل میدان برونیابی می

آل در دماي محیط و است؛ بطوریکه هوا با چگالی گاز ایدهجت استفاده شده 
شود. با توجه به اینکه مورد نظر فشارهاي مختلف از سطح اسپایک تزریق می

(عدد ماخ یک) وارد میدان جریان شود است سیال ج ت به صورت صوتی 
در نظر گرفته شده است. 1.89بنابراین نسبت فشار کل به فشار استاتیک برابر 

محاسباتیمطالعه شبکه-4
ایجاد شده، یکی از مهمترین مراحلی است که بعد از بررسی کیفیت شبکه

تعداد المان مورد هاي تحلیل عددي شود. در روشبندي انجام میشبکه
حدي افزایش یابد که با افزایش استفاده مهم بوده و بایستی تعداد المان به

بیشتر از آن، تغییري در نتایج ایجاد نشود. به عبارتی، باید استقلال نتایج از 
ها از شبکه مهمترین پارامتر براي شبکه مورد بررسی قرار گیرد. استقلال پاسخ

هاي شبکه است. بنابراین براي طه نظر تعداد المانها از نقاعتماد به جواب
ي مدل و مختلف روي نیمهبندي مناسب، سه شبکهرسیدن به یک شبکه

فضاي محاسباتی آن ایجاد شده است. بدلیل اینکه در این تحقیق از تزریق 
جت نیز براي کاهش درگ استفاده شده است، بررسی استقلال شبکه در دو 

هاي اطراف از تعداد المانست. حالت اول استقلال شبکهحالت انجام گرفته ا
هاي مرز تزریق جت است. مدل و حالت دوم استقلال شبکه از تعداد المان

بندي به ي شبکه از لحاظ تعداد المان استفاده شده، سه شبکهبراي مطالعه
3ایجاد شده است. در شکل 935000و 527000، 367000هاي تعداد المان

.تولید شده در پیرامون مدل نشان داده شده استز شبکهنمایی ا

Fig. 3 Computational grid of the spiked blunt body
با دماغه پخياسپایک و بدنهشبکه محاسباتی 3شکل 

																																																																																																																																											
2 Pressure-Far-Field
3 Pressure Inlet
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هاي مختلف توزیع ضریب فشار روي اسپایک و دماغه را براي شبکه4شکل 
دهد. مطابق با آن، همخوانی مناسبی بین نتایج ضریب فشار در نشان می

وجود دارد. براي بررسی بهتر این موضوع، تغییرات ضرایب 3و 2هاي شبکه
2هو زاویه حمل1.89ها، براي عدد ماخ آیرودینامیکی نسبت به تعداد المان

نیز استقلال شبکه با تغییر 6ترسیم شده است. شکل 5درجه در شکل 
درجه در 2و زاویه حمله1.89هاي مرز تزریق جت را براي عدد ماخ المان

دهد. را نشان می834000و 829000، 821000سه تعداد المان 
طور که مشخص است، براي حالت بدون تزریق جت، ضرایب همان

و براي حالت با تزریق جت، 700000هاي بیشتر از آیرودینامیک براي المان
تغییر چندانی ندارد. 829000هاي بیشتر از ضرایب آیرودینامیک براي المان

ا و در حالت ب821000در مجموع براي حالت بدون تزریق جت از تعداد المان 
ضرایب المان استفاده شده است. لازم به ذکر است 829000تزریق جت از 

است.بعد شده آیرودینامیکی نسبت به قطر و سطح مقطع بدنه بی

اعتبارسنجی نتایج-5
براي اطمینان از صحت نتایج بدست آمده از تحلیل عددي از نتایج تست تونل 

حلضرایب آیرودینامیک حاصل از2استفاده شده است. جدول[6]باد مرجع 

Fig.  4  Pressure coefficient distribution of the spiked blunt body at
M=1.89 and α=2o

2و زاویه حمله1.89توزیع ضریب فشار روي دماغه و اسپایک در عدد ماخ 4شکل 

درجه

Fig.  5 Results of grid independence study of the spiked blunt body at
M=1.89 and α=2o

و زاویه 1.89نتایج استقلال شبکه براي دماغه به همراه اسپایک در عدد ماخ 5شکل 
درجه2حمله

Fig. 6 Results of grid independence study for P=6.54, M=1.89 and α=2o

عدد ماخ جریان و6.54ي استقلال شبکه در نسبت فشار کل نتایج مطالعه6شکل
درجه2و زاویه حمله1.89آزاد 

بدون وبا حالتي مورد نظر در دوعددي و نتایج تجربی براي هندسه
طور دهد. هماننشان می1.89درجه و عدد ماخ 2اسپایک را در زاویه حمله

هاي تجربی و نتایج حل عددي که مشخص است، همخوانی خوبی بین داده
درصد 11اکزیمم خطا، مربوط به ضریب نیروي محوري برابر برقرار است و م

توان از تحلیل عددي استفاده کرد.است که قابل قبول بوده و می

بررسی نتایج-6
-ترکیبی اسپایکدر این قسمت به بررسی تأثیر اسپایک، تزریق جت و روش

تزریق جت در الگوي جریان و میزان کاهش درگ پرداخته شده است. در 
ترکیبی از تزریق جت طولی و عرضی استفاده شده است.روش 

بررسی اثر اسپایک- 1-6
و بدون (Case 8)خطوط همتراز عدد ماخ در حالت با اسپایک 7در شکل 
درجه نشان داده شده 2و زاویه حمله 1.89براي ماخ (Case 7)اسپایک 

است. در حالت بدون اسپایک، شاك کمانی قوي در جلوي دماغه ایجاد شده و 
شود. با نصب اسپایک در نقطه سکون موجب افزایش نیروي درگ فشاري می

تر اي مورب ضعیفاي قوي را به امواج ضربهدماغه، علاوه بر اینکه موج ضربه
ي ان عمل کرده و باعث جدایی لایهکند، به عنوان یک جداساز جریتبدیل می

شود. با جدایش جریان روي میي برشیمرزي از سطح خود و ایجاد لایه
ي چرخشی در لایه مرزي تشکیل شده و فشار داخل این اسپایک، ناحیه

برشی به سطح دماغه، نقطه سکونلایه برخورد شود. در محل ناحیه کم می

درجه2و زاویه حمله1.89نتایج صحت سنجی در در عدد ماخ 2جدول 
Table 2 Validation results for M=1.89 and α=2o

ضریب نیروي 
محوري

ضریب نیروي 
عمودي

ضریب گشتاور 
پیچ

0.94220.08630.147تجربیبدون اسپایک

0.8340.08580.1499عددي

11.50.585.6خطا(%)

0.55940.11890.211تجربیبا اسپایک

0.4960.110.185عددي

11.37.512.3خطا(%)
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شود. در این نقطه مقادیر فشار اتصال مجدد تشکیل میاي با نام نقطهلحظه
یابد. براي اینکه خارج از لایه برشی، جریان موازي به صورت محلی افزایش می

ي اتصال مجدد تشکیل شده ناحیهاي قوي در سطح بدنه شود، یک موج ضربه
. [9,6]شودو منجر به افزایش فشار در پایین دست جریان می

نسبت به در حالت با اسپایک و بدون اسپایک توزیع ضریب فشار 8شکل 
طور که مشخص دهد. همانرا نشان می(S)جایی روي دماغه مختصات جابه

است، در حالت بدون اسپایک، ضریب فشار مقادیر بالایی در نقطه سکون 
یابد. مطابق با دماغه داشته و با فاصله گرفتن از نقطه سکون، کاهش می

اي در ضریب فشار توضیحات فوق، با نصب اسپایک کاهش قابل ملاحظه
0.4به 1.6ه ضریب فشار از مقدار شود. به طوري کجلوي دماغه دیده می

یابد. البته در ناحیه اتصال مجدد افزایش نسبی در ضریب فشار کاهش می
وجود دارد. اما با وجود این اثر نامطلوب، با نصب اسپایک، یک کاهش عمده 

شود. در صورتی که بتوان با در میزان ضریب درگ وارد بر بدنه حاصل می
ید شده از جدایش جریان را افزایش داد و یا ي چرخشی تولمکانیزمی ناحیه

اتصال مجدد روي دماغه را کاهش داد، ممکن اثر شاك ایجاد شده در نقطه
است کاهش نیروي درگ بیشتري بدست آید.

بررسی اثر جت خروجی از دماغه - 2-6
در تزریق جت محوري، رفتار جت خروجی از نازل، بسته به نسبت فشار آن با 

به صورت دو مد حرکت ناپایا و دیگري نزدیک پایا در نظر گرفته جریان آزاد، 
جت رفتارکهدارد وجودجت شود و یک نسبت فشار کل بحرانی برايمی

Fig.  7 Mach contours for blunt nose with and without spike in zero
angle of attack

خطوط همتراز عدد ماخ براي دماغه پخ با و بدون اسپایک در زاویه حمله 7شکل
صفر درجه

Fig.  8 Pressure coefficient over the blunt nose with and without Spike
at zero angle of attack

تغییر ضریب فشار روي دماغه در حالت با و بدون اسپایک در زاویه حمله8شکل
صفر درجه

شود و در این نسبت جی از مد ناپایا به طور ناگهانی به مد پایا تبدیل میخرو
شود. در مد ناپایا جت نفوذ زیادي به فشار، ماکزیمم کاهش درگ حاصل می

کند، اما این نفوذ پایدار نبوده و به علت کم بودن انرژي داخل جریان آزاد می
وسانی براي سیال جت کل سیال جت، نفوذ دوباره کاهش یافته و یک حالت ن

افتد. در این مد، جت خروجی منجر به یک سري انحرافات منظم به اتفاق می
شود که در نهایت شاك کمانی را می1هاي انبساطی ایکس شکلصورت موج

آورد. در حالت پایا، نفوذ جت کمتر از حالت ناپایا به صورت مخروطی درمی
بوده ولی با دارا بودن سطح انرژي بالا، پایداري سیال جت بیشتر است. در این 
حالت، بدلیل بالا بودن اختلاف فشار استاتیک نسبت به جریان آزاد، سیال 

شود. همین می2ايشده و باعث تشکیل شاك بشکهجت به سرعت منبسط
شود، مد پایا تغییر زیادي در شکل شاك اصلی ایجاد نکند عامل سبب می

[13].
نسبت فشار Pاست که Dو Pپارامترهاي مورد استفاده در تزریق جت، 

نسبت قطر دماغه به قطر خروجی نازل تزریق Dکل جت به فشار محیط و 
و حالت (P=5)ماخ را براي حالت ناپایا عددط همتراز خطو9جت است. شکل 

طور که گفته شد شاك دهد. مطابق با شکل، هماننشان می(P=14)پایا 
است که با نفوذ زیاد سیال تشکیل شده در مد ناپایا به صورت ایکس شکل

جت در جریان آزاد همراه است. این رفتار منجر به جابجایی شاك کمانی و 
شود. در مد پایا، شاك ناشی از تزریق جت به صورت آن میمخروطی شدن 

کند. این عامل سبب بوده و سیال جت، کمتر در جریان آزاد نفوذ میايبشکه
شود در شکل شاك کمانی تغییر خاصی صورت نگیرد. می

(مد پایا) نتایج 5براي تزریق جت محوري در نسبت فشارهاي بزرگتر از 
هاي تقریباً یکسانی دارد.تحلیل عددي ناپایا و پایا جواب

، ضریب نیروي محوري نسبت به تغییرات فشار کل براي 10در شکل 
طور که در شکل دهد. همانرا نشان می(Case 5)حالت تزریق جت محوري 

است. در نسبت 5نشان داده شده است، نسبت فشار بحرانی در حدود 10
مد ناپایا 5، مد پایا و در نسبت فشارهاي کوچکتر از 5فشارهاي بزرگتر از 

راستا ، همافتد. یکی از معایب تزریق جت محوري، تولید نیروي تکانهاتفاق می
(P>>5)با اینکه طبق نمودار، در نسبت فشار کل بالا با نیروي درگ است.

نیروي فشار، نسبت زایش افبا اماشود، میحاصل بیشتري درگکاهش
باعثو یافتهافزایش نیز استدرگنیروي با جهتجت که هم يتکانه
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Fig. 9 Influence of steady and unsteady state on jet development: (a)
unsteady mode (P=5), (b) steady mode (P=14)

(P=14)مد پایا (b)، (P=5)مد گذرا (a)تأثیر حالت پایا و گذرا روي نفوذ جت: 9شکل 

Fig. 10 The axial force coefficient of Case 5 versus P at zero angle of
attack and D=7.6

و زاویه D=7.6در Case 5ضریب نیروي محوري نسبت به فشار کل براي 10شکل 
حمله صفر

توان گفت با در نظر بدین ترتیب میشود.مجدد نیروي درگ میافزایش 
گرفتن اثر نیروي تکانه، بیشترین کاهش درگ در نسبت فشار کل بحرانی 

(P=5).اتفاق خواهد افتاد

بررسی اثر ترکیبی تزریق جت و اسپایک - 3-6
یا در این قسمت، ابتدا با استفاده از تحلیل گذرا به بررسی مدهاي پایا و ناپا

شود. سپس اثر مکانی براي تزریق جت جانبی در حضور اسپایک پرداخته می
گیرد. تزریق جت روي اسپایک مورد ارزیابی قرار می

تغییرات ضریب نیروي محوري را بر حسب نسبت فشار کل 11شکل 
طور دهد. هماندرجه نشان میدر زاویه حمله صفرCase3تزریق جت براي 
کاهش محورينیرويضریب، با افزایش نسبت فشار کل، که مشخص است

Fig. 11 The axial force coefficient of Case 3 versus P at zero angle of
attack and

و زاویه حمله Case 3تغییر ضریب نیروي محوري نسبت به فشار کل براي 11شکل
صفر

شود که این رفتار، مشابه رفتار دیده می11و 10هاي یابد. با مقایسه شکلمی
دهد. در این حالت، حل گذرا تزریق جت محوري نبوده و فشار بحرانی رخ نمی

هاي تقریباً یکسانی دارند.و دائم جواب
شود. براي هاي مختلف تزریق جت با هم مقایسه میدر ادامه، نتایج حالت

و نسبت قطر 6.54(P)ریق نسبت فشار کل تزها، از تحلیل پایا و حالتهمه
(D)7.6 هاي تزریق جت مکان2و شکل 1استفاده شده است. در جدول

نشان داده شده است. 
هاي مختلف خطوط همتراز عدد ماخ میدان جریان در موقعیت12شکل 

دهد. در این شکل، جت صوتی تزریق شده به تزریق جت جانبی را نشان می
سپایک، منجر به منبسط شدن و افزایش ي کم فشار اطراف اداخل ناحیه

شود. نفوذ جریان جت موجب تغییر در الگوي جریان سرعت جریان جت می
ي چرخشی را تحت تأثیر قرار داده و شود. بطوري که ناحیهاطراف اسپایک می

کند. در حقیقت نقطه اتصال مجدد را به سمت انتهاي دماغه جابجا می
شاك کمانی به شاك مخروطی شده و تزریق استفاده از اسپایک باعث تبدیل 

طور که مشخص شود. همانجت جانبی باعث افزایش زاویه شاك مخروطی می
جا شود، ناحیه چرخشی است، هرچه مکان تزریق جت به سمت دماغه جابه

شود. همچنین تزریق جت موجب محدود به جت سیال و دماغه کوچکتر می
شـود که این افزایش روي اسپایـک میافزایش ارتفاع لایه برشی تشکیل شده 

ي چرخشی جلوي دماغه منجر به افزایش ناحیه3تا 1هاي ارتفاع در حالت
شود.) می7نسبت به اسپایک بدون تزریق جت (شکل 

به دلیل نزدیک بودن مکان تزریق جت به نوك 1علاوه بر این، در حالت 
اسپایک، شاك عمودي تشکیل شده جلوي اسپایک، تحت تأثیر قرار گرفته و 

یابد. قدرت آن افزایش می
توان به هاي مختلف تزریق جت میجهت نمایش بهتر رفتار حالت

ها، ضرایب نیروي محوري، مراجعه کرد. در این شکل15تا 13هاي شکل
شود. هاي مختلف نمایش داده میگشتاور پیچشی در زاویه حملهعمودي و

در تزریق جت جانبی در نقاط مختلف روي اسپایک، تقریباً Cmو CNضرایب 
مشابه Case 3و Case 2 و Case 1تقریباً در CAثابت است. نتایج ضریب 

ي است. در مجموع براي زاویهCase 4بوده و کمتر از ضریب نیروي محوري 
کمتري CAمقادیر Case 3بالا ي حملهو براي زاویهCase 2پایین، حمله

هاي دیگر دارد.نسبت به حالت
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Fig. 12 Mach contours in various locations of jet injection for P=6.54,
D=7.6 and zero angle of attack

هاي مختلف تزریق جت جانبی در خطوط همتراز عدد ماخ در حالت12شکل 
6.54=P ،7.6=Dو زاویه حمله صفر درجه

Fig. 13 Comparison of the normal force coefficient versus angle of
attack for M=1.89 and various locations of jet injection

و 1.89در عدد ماخ حملهضریب نیروي عمودي نسبت به زاویهمقایسه13شکل 
هاي مختلف تزریق جتحالت

Fig. 14 Comparison of the pitching moment coefficient versus angle of
attack for M=1.89 and various locations of jet injection

و 1.89در عدد ماخ حملهضریب گشتاور پیچشی نسبت به زاویهمقایسه14شکل 
هاي مختلف تزریق جتحالت

هاي ي پخ براي حالتتغییرات ضریب فشار روي سطح دماغه16در شکل 
صفر درجه نشان داده شده است. مختلف تزریق جت جانبی، در زاویه حمله

و Case 2و Case 1هاي التشود، ضریب فشار حطور که مشاهده میهمان
Case 3 مشابه بوده و نسبت بهCase 4 .از مقدار کمتري برخوردار است

ماکزیمم ضریب فشار ي نقطهاتصال مجدد که در محدودههمچنین نقطه
واقع شده Sها در مقادیر بزرگتري از نسبت به سایر حالتCase 1است، در 

ها، نقطهنسبت به سایر حالت1است. این بدان معنی است که در حالت 
شود. جا میاتصال مجدد، بیشتر به سمت انتهاي دماغه جابه

نشان 4تا 1هاي خطوط همتراز ضریب فشار را براي حالت17شکل 
طور که مشخص است، با جابجا شدن مکان تزریق جت به دهد. همانمی

شود. با یسمت دماغه، ناحیه چرخشی بین جت و دیواره دماغه، کوچکتر م
محدود شدن این ناحیه به شاك حاصل از تزریق جت و شاك اتصال مجدد، 

دلیل نزدیک شدن به4یابد؛ به طوري که در حالت فشار این ناحیه افزایش می
هاي مکان تزریق جت به دماغه، ضریب فشار در جلوي دماغه تحت تأثیر شاك

شود. ش ضریب فشار میتزریق جت و اتصال مجدد قرار گرفته و منجر به افزای
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Fig. 15 Comparison of the axial force coefficient versus angle of attack
for M=1.89 and various locations of jet injection

و 1.89در عدد ماخ حملهضریب نیروي محوري نسبت به زاویهمقایسه15شکل 
هاي مختلف تزریق جتحالت

Fig. 16 Pressure coefficient on the nose in various models of jet
injection at zero degree angle of attack

هاي مختلف تزریق جت در زاویه حمله روي دماغه در حالتضریب فشار16شکل 
صفر درجه

میزان کاهش ضریب نیروي محوري با استفاده از ترکیب اسپایک 3در جدول 
نشـان داده شده (Case 8)و تزریق جت نسبت به حالت بدون تزریق جت 

توان نتیجه گرفت که در زاویه است. بدین ترتیب با توجه به نتایج فوق می
کاهش بیشتري در ضریب نیروي محوري (Case 3) 3هاي بالا، حالتحمله

کند. ایجاد می

هاي دیگرتزریق جت جانبی با سایر روشمقایسه- 4-6
ي قبل تأثیر بهتري در کاهش ضریب را که در مرحلهCase3در این قسمت، 

ي تزریق جت جانبی انتخاب شده و نیروي محوري داشت، به عنوان نماینده
شود. در مقایسه می1شده در جدول هاي بیاننتایج آن با سایر حالت

نسبت به تغییرات Cmو CA ،CN، ضرایب آیرودینامیک 20تا 18هاي شکل
Case 8و Case 3 ،Case 5 ،Case 6 ،Case 7هاي زاویه حمله براي حالت

دهد که استفاده از تزریق جت و یا نشان می18است. شکل مقایسه شده 
ها، ترکیبشود. از بین این روشخ میي پاسپایک باعث کاهش درگ دماغه

کاهش بیشتري در نیروي محوري (Case 5)تزریق جت محوري و اسپایک 
نیرويضریب تغییرات شیبکه آید میبدست نکتهاینهمچنیندارد. 

Fig. 17 Pressure contours in various locations of jet injection for
P=6.54, D=7.6 and zero angle of attack

هاي مختلف تزریق جت جانبی در خطوط همتراز ضریب فشار در حالت17شکل 
6.54=P ،7.6=Dو زاویه حمله صفر درجه
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درصد کاهش ضریب نیروي محوري با استفاده از ترکیب اسپایک و تزریق 3جدول 
جت 

Table 3 Percentage of the axial force reduction using hybrid of jet
injection and Spike

Case 1Case 2Case 3Case 4زاویه حمله

043434031
233373626
637394034

1233343629

Fig. 18 Comparison of the axial force coefficient versus angle of attack
for M=1.89 and various cases

هاي مختلف و مقایسه ضریب نیروي محوري نسبت به زاویه حمله در حالت18شکل 
1.89در عدد ماخ 

تر از اسپایک است. این محوري با افزایش زاویه حمله در تزریق جت ملایم
دهد که راندمان اسپایک براي کاهش ضریب نیروي محوري در زاویه نشان می

و Case5ن نمونه با مقایسه هاي بالا، کمتر از تزریق جت است. به عنواحمله
Case6 درجه، اسپایک 12شود که در زاویه حملهمشاهده می18در شکل

هیچ تأثیري در کاهش ضریب نیروي محوري ندارد. در صورتی که تزریق جت 
اي در ضریب نیروي محوري هاي بالا نیز کاهش قابل ملاحظهبراي زاویه حمله

ضریب نیروي عمودي نسبت به زاویه ، تغییرات 19کند. در شکل ایجاد می
طور که مشخص هاي مختلف نشان داده شده است. همانحمله براي حالت

است، تزریق جت روي ضریب نیروي عمودي تأثیري ندارد. همچنین در شکل
توان تغییرات ضریب گشتاور پیچشی را نسبت به زاویه حمله براي می20

دهد که ضریب گشتاور شان میهاي مختلف مشاهده کرد. این شکل نحالت
هاي دیگر کاهش پیدا کرده است. نسبت به حالتCase5پیچشی در حالت 

ممکن است باعث کاهش حاشیه Case5توان نتیجه گرفت که بنابراین می
استاتیکی شود.

تر مکانیزم تزریق جت محوري باید نیروي تکانه را که براي تحلیل دقیق
ولی در تزریق محوري یکی از نیروهاي مقاوم هاي فوق ظاهر نشده،در تحلیل

شود، در نظر گرفت. بدلیل اینکه تزریق جت جانبی به صورت محسوب می
شود. اما یکی از معایب درجه است، این نیرو به علت تقارن خنثی می360

راستا با نیروي محوري است، که ي همتزریق جت محوري، ایجاد نیروي تکانه
ها نشان داده شد تزریق شود. با اینکه در تحلیلرگ میباعث افزایش نیروي د

کند، اما با جت محوري کاهش بیشتري در ضریب نیروي محوري ایجاد می
توان نتیجه نشان داده شده، می21طور که در شکل اضافه کردن این اثر همان

کاهش نیروي درگ بیشتري بخصوص (Case3)گرفت که تزریق جت جانبی 
کند.هاي بالا ایجاد میدر زاویه حمله

Fig. 19 Comparison of the normal force coefficient versus angle of
attack for M=1.89 and various cases

هاي مختلف و  مقایسه ضریب نیروي عمودي نسبت به زاویه حمله در حالت19شکل 
1.89عدد ماخ 

Fig. 20 Comparison of the pitching moment coefficient versus angle of
attack for M=1.89 and various cases

هاي مختلف و مقایسه ضریب گشتاور پیچشی نسبت به زاویه حمله در حالت20شکل 
1.89عدد ماخ 

Fig. 21 The axial force coefficient for Case3 and Case5 with and
without momentum

در حالت با  و بدون تکانهCace5و Cace3ضریب نیروي محوري براي 21شکل 
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گیرينتیجه-7
ي پخ به دلیل نیروي درگ شدیدي که به هاي با دماغهکاهش درگ موشک

شود، از اهمیت زیادي برخوردار است. در این تحقیق از ترکیب آنها وارد می
راي بهبود هاي مختلف روي اسپایک باسپایک و تزریق جت در موقعیت

هاي انجام شده ها استفاده شده است. با توجه به تحلیلعملکرد این دماغه
هاي مختلف اسپایک و تزریق جت، نتایج زیر بدست آمده است.روي مدل

استفاده از اسپایک تنها و تزریق جت تنها، موجب کاهش درگ قابل 
ي نسبت شود. شیب تغییرات ضریب نیروي محورهاي پخ میتوجهی در دماغه

تر از استفاده از اسپایک است. به تغییرات زاویه حمله در تزریق جت، ملایم
بدین معنی که در روش اسپایک با افزایش زاویه حمله، ضریب نیروي محوري 

بالا، تري نسبت به تزریق جت دارد. بنابراین در زوایاي حملهرشد سریع
هاي روي درگ دماغهتري براي کاهش نیاستفاده از تزریق جت روش مناسب

تزریق جت -پخ است. به منظور کاهش بیشتر ضریب درگ، از ترکیب اسپایک
استفاده شد. سیال جت به صورت صوتی و در سطح جانبی اسپایک تزریق 

شد. نتایج بدست آمده از این روش ترکیبی به شرح زیر است.
ي در ضریب این روش کاهش قابل ملاحظهدهد کهنتایج نشان می-

مختلف نسبت به دو روش اسپایک تنها و روي محوري براي زوایاي حملهنی
کند.جت تنها ایجاد می

جا کردن شاك خمیده تزریق جت محوري نوك اسپایک به دلیل جابه-
به بالادست جریان، کاهش درگ بیشتري نسبت به تزریق جت جانبی ایجاد 

راستا با نیروي درگ، باعث عدم هميکند، ولی با ایجاد نیروي تکانهمی
شود.کاهش قابل توجهی در نیروي درگ می

توان هاي مختلف ترکیب اسپایک و تزریق جت جانبی، میاز میان حالت-
40ها است و تقریباً کاهش درگ تر از سایر حالتمناسبCase3گفت که 

کند.ي با اسپایک تنها ایجاد میدرصدي نسبت به دماغه
جت محوري داراي دو مد پایا و ناپایا بوده و باعث ایجاد فشار تزریق-

شود در صورتیکه در جت جانبی تغییر مد، مشاهده نشده و فشار بحرانی می
دهد.بحرانی رخ نمی

دهد که استفاده از اسپایک تنها، نتایج ضریب نیروي عمودي نشان می-
ب ندارد.تزریق جت تنها و روش ترکیبی، تأثیري روي این ضری

ضریب گشتاور پیچشی در حالت تزریق جت محوري از نوك اسپایک -
شود.باعث کاهش حاشیه پایداري می
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