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Experimental Study of Effect of Obstacle Presence and its 
Geometry on Thrust Vector and Outlet Jet in a Convergent-
Divergent Micro Nozzle
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parameters [3] An experimental investigation of thrust vector control by secondary 
injection [4] Analysis of performance of hot gas injection thrust vector control system [5] 
Comparison of Euler and navier-stokes solutions for nozzle flows with secondary injection 
[6] Jet tab thrust vector control [7] Jet tab thrust vector control system demonstration [8] 
The flow generated by ramp tabs in a rocket nozzle exhaust [9] Effects of vortex generating 
tabs on noise sources in an ideally expanded Mach 1.3 jet [10] Corrugated tabs for supersonic 
jet control [11] A computational study of thrust vectoring control using dual throat nozzle 
[12] Thrust shock vector control of an axisymmetric conical supersonic nozzle via secondary 
transverse gas injection [13] Numerical simulation of fluidic thrust vectoring in an 
axisymmetric supersonic nozzle [14] Large eddy simulation of shock vector control using 
bypass flow passage [15] CFD modeling for flow field characterization and performance 
analysis of HGITVC [16] Experimental and simulation testing of thermal loading in the jet 
tabs of a thrust vector control system [17] experimental investigation of the effect of 
cylindrical protuberance with different penetration the thrust vector a c-d nozzle in 
supersonic regime [18] Turbulent jet in crossflow analysis with LES approach [19] New 
visions in experimental investigations of a supersonic under-expanded jet into a high 
subsonic crossflow [20] Detailed flow physics of the supersonic jet interaction flow field 

In this research, the effect of several unconventional obstructions with cubic, spherical, 
cylindrical, and cone geometries on the propulsion vector of a convergent-divergent micro 
nozzle as a new method in propulsion vector control is experimentally investigated. For this 
purpose, a convergent-divergent nozzle was designed and constructed in small dimensions. 
This nozzle is such that the Mach number is its nominal output in full expansion conditions 2. 
The wall of this nozzle is designed to measure pressure variations with pressure holes. Also, 
in the nozzle wall, a duct has been created to apply a bulge inside the nozzle. Pressure sensors 
and the shadograph system have been used to pressure measurement and check the outlet flow 
field respectively. The total pressure of the calming chamber is constant in all experiments and 
is equal to 5.5 times. The results of this study show that the maximum deviation is related to an 
obstruction with a cubic geometry which is 2.1 degrees. Also, the geometries that have sharp 
corners are more shock-shaped and hit the opposite wall. In this research, the shock formed by 
a cubic barrier has hit the opposite wall, but with a spherical shaped and cone-shaped barrier, 
the shock comes out from the nozzle. Also, these results indicate that the axial force of the 
nozzle has been reduced to a very small extent.
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  دهیچک

های مکعبی، کروی، در این تحقیق اثر چند نوع مانع غیرمعمول با هندسه
واگرا  -ای و مخروطی شکل بر بردار پیشرانش یک میکرو نازل همگرااستوانه

عنوان یک روش جدید در کنترل بردار پیشران به صورت تجربی مورد بررسی به
واگرا در ابعاد کوچک طراحی  -یک نازل همگرا قرار گرفته است. برای این منظور

و ساخته شده است. این نازل به صورتی است که عدد ماخ اسمی خروجی آن در 
گیری تغییرات فشار، است. دیواره این نازل برای اندازه ۲شرایط انبساط کامل، 

های فشار شده است. همچنین در دیواره نازل مجرایی برای مجهز به سوراخ
نازل ایجاد شده است. از سنسورهای فشار برای اعمال یک مانع در درون 

نگاری برای بررسی میدان جریان گیری فشار و همچنین از سیستم سایهاندازه
ها خروجی از نازل استفاده شده است. فشار کل محفظه آرامش در تمام آزمایش

که  دهدبار است. نتایج حاصل از این تحقیق نشان می٥/٥ثابت بوده و برابر 
مقدار انحراف، مربوط به مانع با هندسه مکعبی شکل است که برابر  بیشترین

های تیز هستند، شوک هایی که دارای گوشهدرجه است. همچنین در هندسه۱/۲
کند. در این تحقیق شوک تر بوده و به دیواره مقابل برخورد میشکل گرفته قوی

ورد کرده اما برای ای به دیواره مقابل برخشکل گرفته با مانع مکعبی و استوانه
شود. همچنین این موانع کروی و مخروطی شکل، شوک از دهانه نازل خارج می

  دهند که نیروی محوری نازل کاهش بسیار جزیی داشته است.نتایج نشان می
واگرا، کنترل بردار پیشرانش، مانع غیرمعمول،  -میکرونازل همگراها: کلیدواژه

	وتآیرودینامیک تجربی، جریان مافوق ص
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  مقدمه - ۱

های مافوق صوت به دهی به اشیا پرنده با پیشرانهکنترل و جهت
 کهیموارد. در ردیگیمدو روش معمول و غیر معمول صورت 

زء ، کنترل جشودیمکنترل با سطوح آیرودینامیکی انجام 
از کنترل بردار  کهیمواردمعمول و متعارف است و در  یهاروش

مختلف بجای سطوح آیرودینامیکی استفاده  یهاروشپیشرانش با 
. در روش معمول از است، روش کنترل از نوع غیر معمول شودیم

. این شودیماستفاده  غیرهیی همچون بال، دم، کانارد و گرهاکنترل
نوع وسیله پرنده و اهدافی که برای آن در با توجه به  گرهاکنترل

. تمامی رندیگیمنظر گرفته شده است، بر روی بدنه وسیله قرار 
واسطه نیروهای آیرودینامیکی حاصل شده از ه ب گرهاکنترلاین 

. حال اگر این کنندیم، کار کندیمسیالی که جسم در آن پرواز 
ی پایین به پرواز اهسرعتوسیله پرنده در خلاء پرواز کند و یا در 

درآید، نیروهای آیرودینامیکی حاصل از سیال به مراتب کمتر و 
کارآیی مناسبی در این  گرهاکنترلو در نتیجه، این  شوندیمناچیز 

که در این مواقع  شودیممواقع نخواهند داشت. بنابراین پیشنهاد 
. در روش غیر ]1[کنترل نیروی پیشرانش استفاده شود یهاروشاز 
عمول با استفاده از کنترل بردار پیشرانش با متدهای مختلف، م

ی وسیله پرنده، مورد کنترل دهجهتپیشرانش جت خروجی برای 
 ییهاروش. در کنترل بردار پیشرانش، از شودیمقرار گرفته 

همچون نازل متحرک، پره کنترل جت، تزریق ثانویه و دیگر 
  .رندیگیمبهره  ۱متداول مطابق با شکل  یهاروش

  

  
  معمول ریانواع کنترل پرواز غ )۱شکل 

  
به دلیل وزن زیاد این وسایل پرنده و  هاموشکدر لحظه پرتاب 

یی که با استفاده از گرهاکنترلسرعت پایین در آن هنگام، 
عملا کارآیی ندارند و فقط با  کنندیمنیروهای آیرودینامیکی کار 

را کنترل کرد.  هاموشکاین  توانیمکنترل بردار پیشرانش 
که در خارج از جو  برماهوارهی هاموشکهمچنین در فضاپیماها و 

، به دلیل رقیق بودن سیالی که در آن پرواز کنندیمزمین حرکت 
یی گرهاکنترلنیروهای آیرودینامیکی که از طرف سیال به  کنندیم

 شودیمناچیز است. به همین منظور تلاش  شودیمنظیر بال وارد 
ی غیر معمول برای هاروشنوع از وسایل پرنده نیز از  در این

  کنترل استفاده شود.
بار  نیاول یبرا هیثانو الیس قیبه روش تزر شرانشیکنترل بردار پ

 چاردیر. ]2[آن صورت گرفت یمطرح شد و اجرا یودربتوسط 
در مورد کنترل بردار  یتجرب یهابار پژوهش نیاول یبرا سوبگ

فشار سکون  شیافزاکه نشان داد  او .]3[انجام دادپیشرانش را 
 کندیم تیرا به سمت بالا دست هدا شیشوک جدا ه،یانوث انیجر

 نی. نخستشودیم شرانشیبردار پ شتریب رییو موجب تغ
. در این انجام شد ]4[بالوتوسط  نهیزم نیدر ا یعدد یهاپژوهش
در پرداخته شد.  یبعدبه صورت سه لریبه حل معادلات اوبررسی 

 شرانیو پ هیجت ثانو تیتقو بیضرتحقیق به بررسی اثر  نیا
 یمحور  یرویبه ن یجانب یرویو نسبت نپرداخته شده  یمحور 

به مقایسه حل معادلات اویلر  بوسدیناگاران و بدست آمده است. 
و معادلات ناویر استوکس برای تحلیل جریان درون شیپوره با 

جریان پاشش  دانیم ،قی. در این تحق]5[اندپرداختهپاشش ثانویه 
 -به داخل قسمت واگرای یک نازل همگرا وتیگاز از یک جت ص

کار آنها اگرای دو بعدی به صورت عددی بررسی شده است. نتایج و
نشان داد که حل معادلات ناویر استوکس، ساختار جریان و توزیع 
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فشار را در نزدیکی مجرای پاشش در مقایسه با نتایج تجربی به 
که مدل حل معادلات اویلر در پیش دهد درحالیمی خوبی نشان

بینی نتایج تجربی خطا دارد. البته حل معادلات اویلر توزیع فشار 
  دهد.دیواره را از لحاظ کیفی نشان می

 به توانمی زبانه، از استفاده با پیشرانش بردار در زمینه کنترل
 این .نمود اشاره ]8[سیمونز و ]7[اتوج ،]6[هالستن هایپژوهش
 نسبت اثرات هاکه در آن هستند تجربی صورتبه هایبررس

 بردار زاویه بر خروجی جریان به نسبت زبانه زبانه و زاویه انسدادی
 از استفاده با پیشرانش بردار کنترل .است ه شدهارای پیشرانش
 همراه است که نازل خروجی در صدا تشدید نظیر با معایبی زبانه،
 گرفته قرار بررسی مورد صمیمی و هیلمن توسط موضوع این
تواند نتایج این پژوهش نشان داد که استفاده از زبانه می .]9[است

 و فانیندراجایی جریان خروجی از نازل شود. باعث انحراف و جابه
 بر شکل موجی هایزبانه کاربرد اثرات ۲۰۱۰ سال در نیز همکارش
کار آنها  نتایج. ]10[نداداده قرار بررسی مورد را پیشرانش بردار کنترل
 هایزبانه جای به شکل موجی هایزبانه از استفاده داد که نشان
 طول کاهش در پیشرانش، بردار کنترل ضمن تواندمی ساده

 این معایب دیگر از. باشد تاثیرگذار نیز الماسی هایشوک محدوده
 حرارت معرض در که است هاییزبانه بر حرارتی بارهای تاثیر روش،
	.دارند قرار نازل از خروجی انجری
 دو نازل از استفاده با پیشرانش بردار کنترل همکاران و شین
 این در. ]11[اندداده قرار مطالعه مورد عددی صورتبه را گلوگاه
 خروجی در یکی و بالادست در یکی گلوگاه، دو طراحی با پژوهش
 بین در همچنین. است شده پیشرانش پرداخته بردار کنترل به نازل
آنها . است شده برای تزریق جریان ایجاد حفره یک مزبور، گلوگاه دو

 مختلف جرمی هایدبی نسبت با ثانویه تزریق در این تحقیق اثرات
 مورد گلوگاهه دو نازل عملکرد بر متفاوت را فشارهای نسبت و

 حسب بر پیشرانش بردار موثر کنترل همچنین .اندداده قرار بررسی
 شده هارای کامل طوربه تحقیق این در تخلیه و پیشرانش ضرایب
 در شوک پیشرانش بردار کنترل به ،همکاران و زمیجانویک .است
 ثانویه گاز تزریق طریق از متقارن مخروطی صوت مافوق نازل یک

 به عرضی ثانویه گاز تزریق تحقیق، این در. ]12[اندپرداخته عرضی
 بررسی مورد واگرا - همگرا متقارن نازل یک در صوت مافوق جریان
 در سرد و خشک هوای از استفاده با هاآزمایش. است گرفته قرار
 مافوق مخروطی نازل دو از استفاده با صوت مافوق باد تونل یک
 برای عرضی ثانویه تزریق مختلف هایموقعیت با یکسان صوت
 نتایج. گرفته است انجام پیشرانش بردار بر سیال اثرات توصیف

 به ثانویه جریان جرم نسبت متوسط که دهدمی نکار آنها نشا
 بردار کنترل که دهدمی را امکان این و است %۵ حدود در اولیه

 انتقال که دادند نشان همچنین آنها. شود انجام مناسبی پیشرانش
 کنترل بر قوی بسیار اثر نازل، هندسه و تزریق انژکتور موقعیت
 سازیشبیه به همکاران و دنگ .دارد نازل عملکرد و پیشرانش بردار
 متقارن صوت مافوق نازل در سیال پیشرانش بردار عددی
 مافوق نازل یک به ثانویه گاز در این تحقیق تزریق. ]13[اندپرداخته

 عملکرد بررسی برای استاندارد، اتمسفر فشار تحت متقارن صوت
در این بررسی، . شده است انجام نازل پیشرانش بردار کنترل و نازل
شده  ایجاد عرضی ثانویه تزریق جریان براساس تحلیلی مدل یک
 نازل مختلف هایموقعیت در ماخ عدد آنها همچنین نمودار. است
 نازل فشار در این بررسی، نسبت. آوردند بدست ثانویه تزریق را با
 به همکاران و دنگ .بود شوک بردار کنترل برای کلیدی عامل نیز

 با شوک بردار کنترل برای زرگب گردابه سازیشبیه روش بررسی
 از تحقیق این در. ]14[پرداختند کنارگذر جریان عبور از استفاده
 بعدیسه فضای در شوک برداری کنترل برای ناپایدار هایپدیده
 کنترل فیزیک ناپایدار روش در این تحقیق، .است شده گرفته بهره
. است شده بررسی نازل مختلف فشارهای نسبت در شوک بردار

 در نازل مختلف فشارهای نسبت در پیشرانش بردار همچنین زاویه
 نتایج کار آنها. است بدست آمده بزرگ گردابه سازیشبیه مدل
 پیشرانش بردار کنترل به یافتن دست برای دهد کهمی نشان
باید  جریان جرم نسبت مقدار کنارگذر، جریان از استفاده با مناسب
   .باشد %۷ از کمتر
 بر داغ گاز ثانویه تزریق عددی بررسی به همکاران و فرصالحی
. ]15[اندپرداخته جریان میدان مشخصات بر و پیشرانش بردار کنترل
 نازل واگرای قسمت در داغ گاز تزریق عملکرد تحقیق، این در

 سازیمدل برای بلوکی چند و بعدیسه عددی کد از و شده بررسی
Kെآشفتگی  مدل از همچنین،. است شده استفاده جریان

ω	SSTو تکی هایتزریق در جریان آشفتگی سازیمدل ، برای 
 نتایج با سازیشبیه این نتایج. است شده استفاده دوگانه

 تزریق، قدرت افزایش برای. است شده سنجی صحت آزمایشگاهی
 یافته افزایش نازل فشار به تزریق فشار نسبت و تزریق مقطع سطح
 تزریق قدرت افزایش که ه استداد نشان های آنهابررسی. است
 دادند نشان همچنین، آنها. شودمی تقویت ضریب کاهش به منجر
 مجاز محدوده در تزریق قدرت افزایش با داغ گاز تزریق در که

 تواندنمی دوگانه تزریق نتیجه در. یابدمی کاهش راندمان تزریق،
 گاز که کندمی کمک فقط و دهد افزایش را روش این راندمان

 را پیشرانش نیروی و کند تزریق ایضربه شوک بدون شتریبی
  .دهد افزایش
 انتشار چگونگی زبانه، جلوی داغ جریان انسداد از ناشی اثرات
 زیوکویکنازل توسط  پیشران بردار انحراف میزان و زبانه بر حرارت

نتایج  .]16[بررسی شده است تجربی و صورت عددی به همکاران و
هد که استفاده از زبانه برای کنترل بردار داین پژوهش نشان می

ها برای هایی در زبانه. در این بررسی، دماسنجاستپیشرانش موثر 
جلوگیری از معایب ناشی از حرارت جریان خروجی استفاده شده 

  است.
 ایاستوانه برآمدگی تاثیر تجربی ، به بررسیو همکارانمختاری 
 -همگرا نازل یک رانشپیش بردار بر متفاوت نفوذ میزان با شکل
 یک اثر بررسی، این در .]17[اندپرداختهصوت  مافوق رژیم در واگرا

 صوت مافوق جت یک پیشرانش بردار بر شکل ایاستوانه برآمدگی
 قرار بررسی مورد پیشران بردار کنترل در جدید روش یک عنوان به
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 و طراحی واگرا -همگرا نازل یک منظور این برای. گرفته است
 که دهدمی نشان تحقیق این از حاصل نتایج. شده است هساخت
 میزان بر یر یگچشم تاثیر جریان میدان در برآمدگی نفوذ عمق

 نازل از شده خارج جت جریان انحراف جهت حتی و انحراف
 از خروجی جت جریان انحراف میزان بیشترین. دارد واگرا -همگرا
 میزان افزایش با که دهدمی نشان و بوده درجه ۷/۵ با برابر نازل
 اندکی نازل محوری پیشرانش میزان نازل، درون در برآمدگی نفوذ

	.است یافته کاهش
ی صورت گرفته در زمینه کنترل بردار پیشرانش، هاپژوهشبررسی 
که بیشتر این تحقیقات با استفاده از تزریق سیال  دهدیمنشان 

، ثانویه در قسمت واگرای نازل انجام شده است. همچنین
ه شده است. ی تداخلی مختلف ارایهاروشیی از هاپژوهش

در  راستاهماستفاده از پره در مسیر جریان، بکارگیری صفحه 
(بصورت زبانه) در  خروجی نازل و استفاده از صفحه عمودی

. هستند هاروشخروجی نازل که به تب معروف است از جمله این 
م در مسیر ه بطور دایبا سطح مقطع شبیه بال کاستفاده از یک پره 

گازهای داغ خروجی از نازل قرار دارد، بدلیل سادگی آن بیشترین 
کاربرد را دارد. البته، این سیستم بدلیل حضور مداوم پره در مسیر 

  ی با مشکلات زیادی مواجه است. اسازهجریان از لحاظ 
منظور کنترل بردار استفاده از یک جسم صلب که به روش

عملکرد موثری در این زمینه  ]17[مایش قرار گرفتپیشرانش مورد آز 
 است نهیهز کم بسیار و جدید ساده، داشته است و یک روش

قطعه  فرسودگی باعث تواندجریان می مسیر در مانع حضور هرچند
حضور مقطعی جسم صلب در  علت ولی به شود مورد استفاده

در مقایسه با  مسیر جریان کمتر دچار فرسودگی خواهد شد و
 از استفاده معایب و تر استصرفهبه مقرون هم باز دیگر هایروش
همانگونه که زاویه تزریق، دبی تزریق و دیگر  .ندارد را زبانه روش

پارامترها از جمله پارامترهای تاثیرگذار در روش تزریق سیال ثانویه 
، در روش استفاده از جسم صلب، هندسه جسم مورد استفاده است
زیادی بر زاویه انحراف و کنترل بردار پیشرانش تواند تاثیر می

داشته باشد از این رو در این پژوهش سعی بر آن است تاثیر این 
  عنوان یک پارامتر و روش جدید مورد بررسی قرار گیرد.پارامتر به

که اثر هندسه چند مانع صلب  است آن بر حاضر سعی تحقیق در
قرار دارد، بر کنترل  جریان مسیر نازل و در واگرای قسمت که در

موانع با  دادن قرار با مرحله چند در بررسی شود. بردار پیشرانش
 موقعیت طولی مشخص و یک ارتفاع معین یک در اشکال مختلف

نازل در  هایدیواره روی فشار توزیع میزان نازل، واگرای قسمت در
نگاری از جت های با مانع و بدون مانع، تصاویر سایهحالت

 همچنین میزان و دار نیروی پیشرانش و نیروی جانبیخروجی، مق
  .شودمی گیریاندازه خروجی جت انحراف

	شوک ایجاد با پیشران بردار کنترل - ۱- ۱
 طرف دو از اصلی تخت، جریان صفحه روی جریان جت تزریق در
در خلاف  هاییگردابه ایجاد باعث کند ومی عبور شده تزریق جت

 نعل هایاین باعث تشکیل گردبه که شودیمشده  تزرق جهت جت

	,18[شودمی اصلی جریان در شکل اسبی  موضوع . دلیل این]19
به جریان  شده، تزریق جت سمت از که است فشاری نیروی بخاطر
 منطقه با حدی تا که تزریق دست در پایین . جریانشودیم اعمال
 قرار قوی ایگردابه هایحرکت تاثیر تحت دارد، مطابقت کم فشار
 باعث روش کنترل بردار پیشرانش با استفاده از تزریق .]20[دارد
 در و بگیرد شکل تزریق بالادست در جدایش، که شوک شودمی

 برای اصلی همچنین نیروی. شود جدا دیواره از مرزی لایه نتیجه
 تزریق شده است که باعث تشکیل جت علتبه انحراف جریان،

 ضعیف شوک ضمن، اثر در شود.می اصلی جریان در کمانی شوک
 اصلی جریان در انحراف باعث قوی کمانی شوک با همراه جدایش
 یک شده جدا مرزی لایه و سطح بین داخلی قسمت شود و درمی

 چرخش حال در هایگردابه شامل که گیردمی شکل گردشی منطقه
  .شودیم

 قرار اصلی جریان مسیر نازل، در واگرای قسمت در مانع تعبیه شده
 لایه اصلی، جریان مسیر در مانع قرار داده شده واسطهبه رد.گیمی
 در که شودمی شوک ایجاد موجب و شده جدا دیواره از مرزی
. شودمی جریان انحراف باعث شده ایجاد شوک نتیجه

 جریان مسیر در مانع شود،می مشاهده ۲ شکل در کهیهمانطور 
. است فوقما جت حرکت تغییر اصلی عامل عنوانبه صوت مافوق
  .است ثانویه تزریق روش مشابه عملکرد جهت از روش این

  

  
 انیانحراف جر هیاز مانع و زاو یناش یشوک کمان لیتشک کیشمات )۲شکل 
  یاصل

  
  شیانجام آزما طیو شرا یشگاهیآزما زاتیتجه - ۲
 جت آرامش محفظه از که جریان کل فشار ها،آزمایش کلیه در

. است شده تنظیم بار ۵/۵ با برابر و دهبو ثابت شود،می گیریاندازه
 حالت در شادوگراف تصاویر نازل، دیواره روی در این تحقیق، فشار

مختلف در ارتفاع و  موانع با هندسه با حالت چند در و مانع بدون
ܪموقعیت طولی ثابت ⁄∗ܦ ൌ ܺو  0/1 ⁄ܮ ൌ  گیریاندازه 0/9

 جریان در مانع وذنف ارتفاع ، میزانHشده است که در آن  ثبت و
، فاصله طول قسمت مورد نظر از Xنازل،  گلوگاه ، قطرD*اصلی، 

، طول قسمت واگرای نازل است که فواصل طولی Lگلوگاه و 
اند. قطر استوانه، کره، بالاترین قسمت بعد شدهنسبت به آن بی

 هایمتر است. سوراخمیلی ۶/۱منشور و طول و عرض مکعب برابر 
 جعبه به نازل بوسیله یکسری شیلنگ هدیوار  روی فشاری

 برداری، داده کارت از طریق و اندمتصل شده سنسورهای فشار
 تنظیمات شماتیک ،۳شکل در .شوندمی منتقل کامپیوتر ها بهداده

  .است شده داده نشان آزمایشگاهی
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  شیانجام آزما دمانیاز چ یکیشمات )۳شکل 

  
  کرونازلیم - ۱- ۲
 سی تاثیر هندسه موانع مختلف بر کنترلبرای برر  تحقیق، این در
 و طراحی ۲ اسمی ماخ عدد با واگرا-همگرا نازل یک پیشرانش بردار

 برای که آرامش محفظه یک به انتها از نازل. شده است ساخته
در این  .گردیده است متصل است، شده طراحی اتمسفر ۳۵ فشار
 و قطرمتر میلی ۵ گلوگاه قطر متر،میلی ۱۶ ورودی قطر نازل،

برابر  طولی نازل واگرای قسمت است و مترمیلی ۵/۶ برابر خروجی
 نازل، دیواره روی فشار بررسی منظوربه. دارد مترمیلی ۵۰ با

آن  طرف دو و در نازل دیواره روی مترمیلی۷/۰ قطر با هاییسوراخ
 استاتیک فشار ها،سوراخ این درون پروب نصب با اند کهایجاد شده

 ایجاد یکدیگر از ثابت فاصله با هاسوراخ این. شودمی گیریاندازه
 در. شوندمی بعدبی نازل واگرای قسمت که نسبت به طول اندشده
 قطر .نمود مشاهده توانمی را شده طراحی نازل تصویر ،۴ شکل
 ۵ فاصله است که در مترمیلی ۶/۱ برابر با نیز استفاده مورد مانع
ܺ( متریمیلی ⁄ܮ ൌ  شده ایجاد نازل خروجی دهانه ) از0/9
  .است

  

  
  قیتحق نیدر ا یاز نازل مورد بررس یکیشمات )۴شکل 

  
  فشرده یهوا ستمیس - ۲- ۲
 از نازل بالادست در فشار اختلاف ایجاد منظورتحقیق، به این در
 لیتر ۴۵۰ مخزنی با گنجایش و اسب ۵/۵ قدرت با کمپرسور یک

 فشرده بار ۱۲ تا را هوا است قادر کمپرسور این. است شده استفاده
 محل تا جزئی فشار افت باعث انتقال هایلوله و اتصالات. کند
عدد  به رسیدن برای خروجی هوای دبی چون. شودمی نازل نصب

بطور  کمپرسور محفظه است، بنابراین فشار بالا بسیار ۲ ماخ
 بالا، باید فشار در آزمایشات از مرحله در هر و کندمی ناگهانی افت

  . شود قطع سپس جریان و شود بسیار سریع انجام برداریدهدا
  روین زیم - ۳- ۲
 گیریاندازه برای ایمولفه دو نیروی میز یک از تحقیق، این در

 نیروی. است شده استفاده نازل بر وارد جانبی و محوری نیروهای
 نیروی جانبی، نیروی و جت پیشرانش نیروی همان محوری
 لودسل یک گیری این نیروها، ازازهبرای اند .است جت انحراف
 جهت در گرمی ۳۰۰ لودسل یک و محوری جهت در گرمی ۲۵۰۰
 متصل نیرو میز ها بهاستفاده شده است که این لودسل جانبی
 .است درصد ۱/۰ مجزا طوربه هالودسل این از یک هر دقت. اندشده

 تمتفاو زوایای در مختلف نیروهای اعمال با نیرو میز در ابتدا،
 درصد ۵/۰ از کمتر جهت دو در نیرو میز کلی دقت. شودمی کالیبره
 دو شدن کوپل دلیلاین کاهش دقت، به که است کلی مقیاس
 خطای منابع. است تداخلی آنها اثرات وجود و یکدیگربه لودسل
 کارت ها،لودسل خطای شامل گیریاندازه سیستم این در موجود
 میزان که است نیرو میز یبراسیونکال از ناشی و خطای برداریداده
 در خطا محدوده صورتبه محاسبه از پس آن قطعیت عدم

 قطعیت عدم مقدار. است شده داده نشان نیرو منتخب نمودارهای
، ۵ شکل در .است نیوتن ±۱/۰ از با برابر نیرو گیریاندازه در

همراه نازل نصب شده بر روی آن دیده به تصویری از میزنیرو
  شود. می

  

  
  نازل نصب شده بر روی آنهمراه به  روین زیم )۵شکل 

  
  فشار یر یاندازه گ یسنسورها - ۴- ۲

هاگلر استفاده  گیری فشار از سنسورهای دیفرانسیلیبرای اندازه
 دقت به باید ابتدا قبل از استفاده از این سنسورها، .شده است
 هر به که شودمی انجام صورت کردن بدین کالیبره. شوند کالیبره
 گیج یک از استفاده با سپس شودمی اعمال فشار چندین حسگر
 حالت آن در سنسور که ولتاژی مقدار و فشارها این فشار، دقیق
 سنسور هر کالیبره معادله سپس و شودمی ثبت دهدمی نشان
 گیریاندازه دقت و بوده ترافاگ نوع از سنسورها این. آیدمی بدست
 سیستم این در موجود خطای منابع .است درصد ۱/۰ هاآن
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 که است برداریداده کارت و سنسورها خطای شامل گیریاندازه
 نمودارهای در خطا محدوده صورت به محاسبه از پس آن مقدار
 ۰۱/۰ از خطا مقدار بیشترین. است شده داده نشان فشار منتخب
، تصویری ۶در شکل  .کندنمی تجاوز آرامش مخزن کل فشار مقدار

  شود.اوی سنسورهای اخذ فشار دیده میاز جعبه ح
  

  
  فشار یهاسنسور جعبه  )۶شکل 

  
  ینگار هیسا ستمیس - ۵- ۲

مقعر  آینه نور، منبع شامل نگاری (شادوگراف)سایه سیستم
 از نگاریسایه سیستم در. است تصویربرداری تلسکوپی و دوربین

 روی یک پرده سفید انعکاسی نور و شودمی استفاده لیزر نور
 و امواج قطاری خارج شده از دهانه نازل توسط شودل میتشکی
 تنظیمات شماتیک ،۷ شکل در .شودمی برداری تصویر دوربین

  .است شده داده نشان تصویربرداری برای آزمایشگاهی
  

  
  نگارهیسا ستمیاز س یکیشمات )۷شکل 

  
  یبردار کارت داده - ۶- ۲
‐USB مدل Advantech برداریداده کارت یک از تحقیق، این در

4711A ۱۲ کاناله ۱۶ برداری، داده کارت این. است شده استفاده 
 این در. شده است متصل کامپیوتر است که به kS/s۱۵۰ بیتی

 از آزمایش انجام حین در شده استخراج هایداده تحقیق،
  .اندآمده بدست ثانیه یک زمانی بازه یک در داده ۱۰۰ گیریمتوسط

  
  و بحث جینتا - ۳
  نازل بدون حضور مانع یابیزار - ۱- ۳

در این بررسی، ابتدا نازل بدون مانع مورد آزمایش قرار گرفت  
تغییرات فشار استاتیک و عدد ماخ در طول نازل مورد بررسی قرار 

گیری فشار بر روی گرفت. در این بررسی، موقعیت نقاط اندازه
بعد شده دیواره نازل نسبت به طول کل قسمت واگرای نازل بی

ܺت(اس ). همچنین فشار استاتیک روی دیواره نیز با فشار کل ⁄ܮ
ܲبعد شده است(ورودی به نازل بی ଴ܲ⁄ تغییرات ۱نمودار ). در ،

لی های مختلف طوفشار استاتیک بر روی دیواره نازل در موقعیت
  درون نازل نشان داده شده است.

  

  
  Aالف) سمت 

  
  Bب) سمت 

 یطول یهاتینازل در موقع وارهید یرو کیشار استاتف راتییتغ )۱نمودار 
  مختلف در دو طرف نازل

  
گیری شده فشار توسط سنسورها و همچنین محدوده خطای اندازه

ها در این شکل نشان داده شده است. این میزان تکرارپذیری داده
گیری شده در این خطا برای فشار، در تمامی فشارهای اندازه

ای اطمینان از تکرار پذیری نتایج، توزیع تحقیق ثابت است. بر 
گیری شده است که فشار روی دیواره نازل در چند مرحله اندازه

تغییرات خاصی در آن مشاهده نشد. در این بررسی، همچنین عدد 
ماخ آیزنتروپیک با استفاده از مساحت ناحیه مورد نظر به نسبت 

تجربی محاسبه  صورت تحلیلی برای مقایسه با نتایجقطر گلوگاه به
های شده است که تغییرات عدد ماخ درون نازل و در موقعیت

مختلف طولی در دو طرف آن هم بصورت تجربی و هم به صورت 
  نشان داده شده است. ۲نمودار آیزنتروپیک در 
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  Aالف) سمت 

  
  Bب) سمت 

و در دو  یمختلف طول یهاتیعدد ماخ در نازل در موقع راتییتغ )۲نمودار 
  طرف نازل

  
منظور هندسه دیوار نازل در دو سمت یکسان بوده و فقط به

) استفاده شده ۸(شکل  Bو  Aتفکیک دو طرف از همدیگر از نماد 
  است.

  

  
  ی فشارر یگاندازهشماتیک موقعیت طولی دو طرف نازل برای  )۸شکل 

  

توان دریافت که رفتار جریان بر روی می ۱۰و  ۹با مطالعه اشکال 
دیواره کاملا یکسان است. همچنین تطابق خوبی بین دو طرف 

های تجربی و نتایج تحلیلی وجود دارد. اختلاف بین عدد ماخ داده
است که عامل اصلی این  %۶های تجربی در حدود تحلیلی با داده

اختلاف، ایجاد لایه مرزی در درون نازل و کاهش عدد ماخ خروجی 

شود که با مشاهده می های تحلیلی است. همچنیننسبت به داده
افزایش فاصله طولی درون نازل، فشار استاتیک کاهش یافته و به 

یابد. در این بررسی، عدد ماخ دنبال آن عدد ماخ افزایش می
آیزنتروپیک با استفاده از مساحت ناحیه مورد نظر نسبت به قطر 

گیری فشار کل صورت تحلیلی و عدد ماخ تجربی از اندازهگلوگاه به
ظه آرامش به فشار ناحیه مورد نظر در قسمت واگرای نازل با محف

  بدست آمده است. ۲و  ۱استفاده از روابط 
)۱(ቀ ஺

஺∗
ቁ
ଶ
ൌ

ଵ

ெమ ቂ
ଵ

ఊାଵ
ቀ1 ൅

ఊିଵ

ଶ
ቁܯଶቃ

ሺఊାଵሻሺఊିଵሻ
   

  
)٢(  ௉బ

௉
ൌ ቀ1 ൅

ఊିଵ

ଶ
ଶቁܯ

ఊ ሺఊିଵሻ⁄
  

  انیجر دانیاثرات حضور مانع بر م یابیارز - ۲- ۳
های در این قسمت به بررسی اثر مانع و همچنین اثر هندسه

مختلف آن بر روی تغییرات فشار روی دیواره نازل به همراه 
 کل فشار هاآزمایش شود. در کلیهتصاویر شیلرین پرداخته می

 و بوده ثابت شده، گیریاندازه جت آرامش محفظه که در جریان
در این بررسی، موانع مختلف در . است شده تنظیم بار ۵/۵ با برابر

ܪ	 ارتفاع و موقعیت طولی ثابت ⁄∗ܦ ൌ 0/1 ،ܺ ܮ ൌ 0/9⁄ 
  .اندنصب شده

، تصویر شماتیکی از فیزیک جریان در قسمت واگرای یک ۹ شکل
های دهد. در این تصویر، شوکیک مانع نشان می همراهبهنازل را 

ها موقعیت این شوک شوند.آمده در محل مانع دیده می وجودبه
تواند با توجه به هندسه مانع اندکی تغییر کند. همچنین، می

تواند تاثیر زیادی روی قدرت شوک کمانی که هندسه مانع می
واسطه مانع تشکیل شده و همچنین موج شوک پایین دست که به

پایین دست است، داشته باشد. در موانع با  دنبالهٔ ناشی از ناحیه 
تواند در ارتفاع تر است و میموج شوک پر قدرت های تیز،لبه

های با لبه پخ استفاده شود و به سبب کمتری نسبت به هندسه
تواند جایگزین خوبی ایجاد ناحیه دنباله بزرگتر در پایین دست، می

  برای تزریق دوگانه باشد.
  

  
  

  نازل همراه با مانع یدر قسمت واگرا انیجر کیزیاز ف یکیشمات )۹شکل 
  

تغییرات نیروی محوری و جانبی وارد شده بر نازل، با  ۱ر جدول د
در اعمال موانع مختلف نشان داده شده است. تکرارپذیری نتایج 

  نیروی پیشرانش انجام شده است.
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 انحراف هیزاو ی وارد شده به نازل بهمراهو جانب یمحور  یرویمقدار ن) ۱جدول 
  نیروی جانبی در حضور موانع مختلف

 نوع هندسه
  مانع

زاویه 
 انحراف
  (درجه)

 نیروی جانبی
  (نیوتن)

تکرارپذیری نیروی 
  پیشرانش

 نیروی پیشرانش
  (نیوتن)

  ۳۲/۱۵±۱۵/۰  ۲۵/۱۵  ۲/۰±۱/۰  +۴۳/۰  ای استونه

  ۴۵/۱۵±۱۵/۰  ۵/۱۵  ۱۷/۰±۱/۰  -۳۵/۰  مخروطی 

  ۸/۱۴±۱۵/۰  ۹۶/۱۴  ۲/۱±۱/۰  +۱/۲  مکعب 

  ۵/۱۵±۱۵/۰  ۵۷/۱۵  ۱۱/۰±۱/۰  -۲۵/۰  کروی 

  
های جانبی و محوری ین جدول، میزان خطا نیز در نیرویدر ا

نشان داده شده است که این خطا، ناشی از مجموع خطای 
ها، تغییرات ولتاژ و میزان خطای ناچیز کارت گیری نیروسنجاندازه
دهد که با تغییر هندسه مانع، . نتایج نشان میاستبرداری داده

شود و این نیرو افت تغییر خاصی در نیروی محوری مشاهده نمی
 ۶/۱۵بسیار جزیی دارد. نیروی محوری بدون حضور مانع برابر 

نیوتن است. همچنین، بیشترین مقدار انحراف مربوط به استفاده 
درجه که به  ۱/۲ با برابر استاز مانع با شکل هندسی مکعبی 

سمت بالا و طرف دیواره دارای مانع است. در ستون مربوط به 
شود که اگر ردار پیشرانش بدین صورت عمل میانحراف زاویه ب

دیواره مقابل  سمت سمت پایین (بهجهت انحراف جت خروجی به
شود و اگر مانع) باشد، مقدار انحراف با علامت منفی نشان داده می

دیواره با مانع)  سمت جهت انحراف جت خروجی به سمت بالا (به
شود. همچنین، میباشد، مقدار انحراف با علامت مثبت نشان داده 

دهد که بیشترین مقدار ستون مربوط به نیروی جانبی نشان می
که بیشترین زاویه  استنیروی جانبی مربوط به هندسه مکعبی 

در این تحقیق، زاویه بردار پیشرانش انحراف را ایجاد کرده است. 
  شود.) تعریف می٣و از رابطه ( ٢بنا به شکل 

ߙ  )٣( ൌ ଵି݊ܽݐ ቀ
ிೞ
ிೌ
ቁ 

  .، نیروی محوری(پیشرانش) است௔ܨ، نیروی جانبی و F௦که در آن
مانع و همچنین  همراه بادیواره نازل  روی فشار توزیع ،۳مودار ن

نشان  تجربی صورت) را به۱۰شکل مطابق با ( دیواره مقابل آن
  دهد. می

  

  
 یر یگاندازه یدو طرف نازل بهمراه مانع برا یطول تیموقع کیشمات )۱۰شکل 
  فشار

  
تغییرات فشار تا اندکی قبل از مانع یک روند عادی را طی کرده 

 در که فشار شودولی در موقعیتی که مانع حضور دارد باعث می

 کاهش آن دست پایین در و افزایش مانع، حضور محل دست بالا
است  جریان درون در مانع انسدادی اثرات علتاین به که یابد

حالتی که  در دهندمی نشان همچنین نتایج. )][12مطابق با مرجع(
تیز این  لبهٔ واسطه ای استفاده شود، بهاز موانع مکعبی و استوانه

تر است و در ناحیه خروجی ها شوک شکل گرفته قوینوع هندسه
  .کندنازل به دیواره مقابل برخورد می

تر از سایر شوک برخورد کرده در هندسه مکعبی، بسیار قوی
ست و در نمودار توزیع فشار به خوبی قابل مشاهده ا استها حالت
بیشتری را اشغال کرده است. اولین شوک شکل گرفته  ناحیهٔ زیرا 
شود ای قبل از مانع است که باعث میعلت تشکیل ناحیه گردابهبه

تا جدایش جریان شکل گیرد. جدایش جریان بدین صورت ایجاد 
شود که لایه مرزی که درون نازل تشکیل شده است، با ایجاد می

از سطح نازل جدا شده و از روی گردابه  اییک ناحیه پرفشار گردابه
شود. دومین کند که این باعث ایجاد شوک میایجاد شده عبور می
علت حضور مانع در جریان اصلی است. این شوک شکل گرفته، به

گیرد، قدرت دلیل اثرات انسدادی مانع شکل میشوک که به
های کمتری نسبت به شوک اول دارد و قدرت آن در هندسه

تواند متفاوت باشد. در بیشتر موارد، شوک اول و دوم ف میمختل
پیوندند و تشکیل یک شوک هم میای بهپس از امتداد در نقطه

 ناحیهٔ واسطه دهند. سومین شوک تشکیل شده بهلامبدا می
که قدرت این شوک به هندسه مانع،  استای بعد از مانع گردابه

پس از بررسی نمودارهای  ارتفاع مانع و موقعیت مانع بستگی دارد.
ای بعد از مانع کروی و گردابه ناحیهٔ رسد نظر میتوزیع فشار به

ها باشد زیرا پس از این موانع افت مکعبی بیشتر از سایر حالت
و این خود گویای ناحیه  استها، کمتر فشار نسبت به سایر حالت

 دیواره سمت در فشار مانع، از تر است. بعدتر و قویای بزرگگردابه
 اثرات از ناشی که دهدمی نشان را شدید کاهش یک دارای مانع
 واقع در. )[12](مطابق با مرجعاست ناحیه این در مانع انسدادی

 انتهای تا تقریبا که است مانع پشت دنباله ناحیه همان ناحیه این
 هایشوک رسد کهنظر میبه همچنین،. است یافته امتداد نازل
 مقابل دیواره به قاعده با صورتبه مانع دستبالا در گرفته شکل
 شکل مقابل دیواره نزدیکی در ماخ دیسک یک و نکرده برخورد
  .است شده ناحیه این در جریان جدایش موجب که گرفته

های جانبی و جهت پس از بررسی نمودارهای توزیع فشار، نیروی
رسد شوک تشکیل شده در نظر میانحراف جت خروجی از نازل، به

حالت موانع مخروطی و کروی به دیواره مقابل برخورد نکرده و با 
یک اختلاف کوچک از لبه نازل خارج شده است. ناحیه پر فشار 
کوچکی که در نمودارهای توزیع فشار در لبه خروجی نازل روی 

شود ب مشاهده می -۳نمودار الف و  -۳نمودار دیواره مقابل در 
خارج شده و لبه نازل یک  گویای این مطلب است که بین شوک

ناحیه بسیار کوچکی برای عبور وجود دارد که وجود این ناحیه 
  باعث افزایش فشار شده است.

 ارایه ۱۱نتایج این تحقیق در شکل  نگاری حاصل ازتصاویر سایه
توان، قطار شوک شکل گرفته در شده است. در این شکل می
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حضور مانع شکل  هایی که بواسطهخروجی نازل را به همراه شوک
اند را مشاهده نمود. در این تصاویر به خوبی مشاهده گرفته
هایی شوک تشکیل شده به دیواره مقابل شود که در حالتمی

ب) و جت خروجی به  -۱۱شکل الف و  - ۱۱شکل برخورد کرده (

سمت مخالف، از نازل خارج شده است. در دو حالت دیگر شوک 
لبه نازل خارج شده و به دیواره ایجاد شده با اختلاف جزیی از 

  مقابل برخورد نکرده است.

  

    
  ب) مخروطی  الف) کروی

    
  اید) استوانه  ج) مکعبی

  نازل در حضور موانع مختلف وارهید یفشار رو عیتوز )۳نمودار 
  

    
  ب) مانع مکعبی  ایمانع استوانه الف)

    
  د) مانع کروی  ج) مانع مخروطی

  درون نازل در حضور موانع مختلف ینگار هیسا ریتصاو )۱۱شکل 
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  یر یگجهینت - ۴
 بردار بر مختلف هندسه با غیر معمول مانع چند اثر تحقیق، این در

 دیدج روش یک عنوانبه واگرا -همگرا نازل میکرو یک پیشرانش
 این برای. گرفته است قرار بررسی مورد پیشران بردار کنترل در

 ساخته و طراحی کوچک ابعاد در واگرا - همگرا نازل یک منظور
 خروجی اسمی ماخ عدد که است صورتی به نازل این. شده است

 برای نازل این دیواره. است ۲ کامل انبساط شرایط در آن
. است شده فشار هایسوراخ به مجهز فشار، تغییرات گیریاندازه

 درون در مانع یک اعمال برای مجرایی نازل دیواره در همچنین،
 و فشار گیریاندازه برای فشار سنسورهای از. است شده ایجاد نازل

 از خروجی جریان میدان بررسی برای شیلرین سیستم از همچنین
 تمام در آرامش محفظه کل فشار. است شده استفاده نازل

های حاصل از داده .است بار ۵/۵ برابر و بوده ثابت هاآزمایش
دهند که قبل از مانع، فشار به شدت گیری فشار نشان میاندازه

افزایش یافته که ناشی از تشکیل یک ناحیه دنباله و یک شوک 
کمانی در پشت مانع است. همچنین پس از مانع، فشار کاهش 

نع است که باعث شدیدی یافته که نشان دهنده اثرات انسدادی ما
شود. نتایج بوجود آمدن یک ناحیه دنباله نیز در این مکان می

  دهد:نشان می
بیشترین مقدار انحراف مربوط به مانع مکعبی شکل است که  -

	.استدرجه  ۱/۲برابر با 
 که دهدمی نشان فشار نمودارهای و نگاریسایه تصاویر بررسی -

 ای بهمانع استوانهکمانی شکل گرفته با مانع مکعبی و  شوک
خروجی از نازل  جت خروج جهت است و کرده برخورد مقابل دیواره

	.است شده معکوس
های تیز باید در ارتفاع کمتری به نسبت موانع با موانع با گوشه -

	.های پخ، در درون جریان قرار گیرندگوشه
علت تشکیل دو شوک قوی های تیز، بهکارگیری موانع با گوشهبه -

تواند جایگزین خوبی برای تزریق دوگانه و بعد از مانع میقبل 
	.باشد

  

  .گزارش نشده است سندگانیتوسط نو یموردتشکر و قدردانی: 
  .گزارش نشده است سندگانیتوسط نو یمورد تاییدیه اخلاقی:
  .گزارش نشده است سندگانیتوسط نو یموردتعارض منافع: 

شناس/پژوهشگر روش (نویسنده اول)، یاحمد شرف سهم نویسندگان:
(نویسنده دوم)،  یداود مختار  )؛%٥٠/تحلیلگر آماری/نگارنده بحث (اصلی

  .)%٥٠/تحلیلگر آماری/نگارنده بحث (/پژوهشگر اصلیمقدمهنگارنده 
ی انجام آزمایشات به صورت شخصی توسط هانهیهزکلیه منابع مالی: 

  پژوهشگران انجام شده است.
  
  فهرست علائم - ٥

  یعلائم انگلیس

  mm قطر گلوگاه،	∗ܦ

H  ارتفاع مانع ،mm	
	mm طول قسمت واگرای نازل،	ܮ
	bar فشار استاتیک،	ܲ

଴ܲ 	bar فشار کل،	
	mm فاصله نقطه مورد نظر از گلوگاه،	ܺ
A	2، مساحت نقطه مورد نظر از نازلmm  

	2mm مساحت گلوگاه،	∗ܣ
M	عدد ماخ	
௦ܨ 	N نیروی جانبی،	
௔ܨ   N ،نیروی پیشرانش	

  علائم یونانی

  ضریب اتمیسیته هوا ߛ

ߙ
௟
  degreeخروجی،  جت بالای زاویه 

ߙ
௨
  degreeخروجی،  جت پایین زاویه	

	degreeجت،  انحراف زاویه ߙ
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