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Experimental Investigation of the Effect of Cylindrical 
Protuberance with Different Penetration the Thrust Vector a 
C-D Nozzle in Supersonic regime

[1] Rocket propulsion elements [2] Jet tab thrust vector control [3] Jet tab thrust vector 
control system demonstration [4] Flow generated by ramp tabs in a rocket nozzle exhaust 
[5] Corrugated tabs for supersonic jet control [6] Effects of vortex generating tabs on noise 
sources in an ideally expanded mach 1.3 jet [7] Experimental and simulation testing of 
thermal loading in the jet tabs of a thrust vector control system [8] Liquid injection thrust 
vector control and its effective parameters [9] Some aspects of gaseous secondary injection 
with application to thrust vector control [10] Analysis of performance of a hot gas injection 
thrust vector controlsystem [11] A computational study of thrust vectoring control using 
dual throat nozzle [12] Performance analysis of secondary injection thrust vector control 
[13] Comparison of 2D and 3D analysis of secondary injection thrust vector control [14] 
Trust sock vector control of an axisymmetric conical supersonic nozzle via secondary 
transverse gas injection [15] Numerical simulation of fluidic thrust vectoring in an 
axisymmetric supersonic nozzle [16] Numerical investigation of sonic jet injection effects 
on flowfield structure and thrust vector control performance in a supersonic nozzle [17] 
Large eddy simulation of shock vector control using bypass flow passage [18] CFD modeling 
for flow field characterization and performance analysis of HGITVC [19] Evaluation of 
fluidic thrust vectoring nozzle via thrust pitching angle and thrust pitching moment [20] 
Crossflow vortices of a jet injected into a supersonic crossflow [21] Turbulent jet in 
crossflow analysis with LES approach [22] New visions in experimental investigations of a 
supersonic under-expanded jet into a high subsonic crossflow [23] Detailed flow physics of 
the supersonic jet interaction flow field [24] Fundamentals of aerodynamics

In this study, the effect of a cylindrical protuberance on the thrust vector of a supersonic jet was 
investigated as a new method in thrust vector control. For this purpose, a convergent-divergent 
nozzle was designed and constructed. This nozzle is such that the Mach number is its nominal 
output in full expansion conditions 2. The wall of the nozzle is equipped with pressurized 
holes to measure pressure variations. Also, there is a duct wall in the nozzle wall to apply a 
protuberance inside the nozzle. Pressure sensors for pressure measurement and also the 
schlieren system are used to check the outlet flow field. The total pressure of the compartment 
is constant at all tests and is 5.7bar. The results of this study show that the depth of penetration 
of the protuberance in the flow field has a significant effect on the amount of deviation and even 
the direction of the deviation of the jet stream exited from the convergent-divergent nozzle. 
The maximum jet outlet flow from the nozzle is 5.7degrees, which occurred at a rate of H⁄D* 
=0.4. In addition, these results indicate that with the increase in bulge penetration within the 
nozzle, the nozzle axial thrust has slightly decreased.
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  چکيده
جت  کی رانش شیبر بردار پ شکل یا استوانه یبرآمدگ کیپژوهش، اثر  نیدر ا

قرار  یمورد بررس شرانیدر کنترل بردار پ دیروش جد کیعنوان  مافوق صوت به
نازل  نیو ساخته شد. ا یواگرا طراح -نازل همگرا کیمنظور،  نیا یگرفت. برا

است.  ۲کامل  بساطان طیآن در شرا یخروج یاست که عدد ماخ اسم یصورت به
فشار شده  یها فشار مجهز به سوراخ راتییتغ یریگ اندازه ینازل برا نیا وارهید

در درون نازل  یبرآمدگ کیاعمال  یبرا یینازل، مجرا وارهیدر د نیاست. همچن
از  ن،یفشار و همچن یریگ اندازه یفشار برا یشده است. از سنسورها جادیا
از نازل بهره برده شده است.  یخروج انیجر دانیم یبررس یابر نیشلر ستمیس

 جیبار است. نتا۷/۵ثابت و برابر با  ها شیفشار کل محفظه آرامش در تمام آزما
 ریتاث ان،یجر دانیدر م یکه عمق نفوذ برآمدگ دهد ینشان م قیتحق نیحاصل از ا
شده از نازل  جت خارج انیجهت انحراف جر یانحراف و حت زانیبر م یریچشمگ
از نازل برابر با  یجت خروج انیانحراف جر زانیم نیشتریواگرا دارد. ب -همگرا
ܪ٤/٠برابر با  یدرجه بوده که در نفوذ برآمدگ۷/۵ ⁄∗ܦ اتفاق افتاده است.  =
در درون نازل،  ینفوذ برآمدگ زانیم شیکه با افزا دهد ینشان م جینتا نیعلاوه ا به
 است. افتهیکاهش  ینازل اندک یتراست محور زانیم
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طراحی وسیله  مرحله ،ترین مراحل طراحی اجسام پرنده از مهم
هدف و  کننده است که بتواند آن جسم پرنده را تا رسیدن به کنترل

یکی از  .بداردمصون از هر گونه انحراف کلی و جزیی  مقصد معین
است.  (TVC)رانش  های کنترلی اجسام پرنده، کنترل بردار پیش راه

 ناچیز آیرودینامیک نیروهای که در مواردی رانش پیش بردار کنترل
 پرواز رقیق جو در که هایی سیستم و اولیه پرتاب مراحل مانند بوده،
علاوه، پاسخ  . به[1]است کنترل و های هدایت راه از یکی کنند، می

کنند، به  هایی که از روش کنترل بردار تراست استفاده می سیستم
تر بوده، لذا استفاده از این روش مورد توجه افراد  فرامین سریع

های  است. تاکنون برای این منظور از روشزیادی قرار گرفته 
 متحرک، های نازل نازل، چند از مختلفی استفاده شده که استفاده

ها  ثانویه از جمله این روش تزریق های تداخلی و روش های روش
  ).۱هستند (شکل 

 رانش پیش بردار کنترل زمینه در گرفته صورت های پژوهش بررسی
 تزریق روش از استفاده با تحقیقات این بیشتر که دهد می نشان
 همچنین،. است شده انجام نازل واگرای قسمت در ثانویه سیال

 شده ارایه مختلفی تداخلی های روش از هایی تاکنون پژوهش
 در راستا هم صفحه کارگیری به جریان، مسیر در پره از استفاده. است

 در) زبانه صورت به( عمودی صفحه از استفاده و نازل خروجی
 .است ها روش این جمله از بوده، معروف تب به که نازل خروجی
 مسیر در دایم طور به که  بال شبیه مقطع سطح با پره یک از استفاده
 بیشترینآنها  سادگی دلیل به دارد، قرار نازل از خروجی داغ گازهای
 بردار کنترل برای نازل خروجی در زبانه از دارد. استفاده را کاربرد
 روش، این در. است بوده از محققان بسیاری توجه مورد نیز پیشران
 موجب گیرد و می قرار نازل از خروجی جریان مقابل در زبانه یک
  .شود می جریان انحراف و زبانه بالادست در شوک یک ایجاد

  

  [1]رانش های کنترل بردار پیش شمایی از انواع روش )١شكل 
  
 به توان می استفاده از زبانه با رانش پیش بردار کنترل زمینه در

 و [3] ۱۹۷۱ سال در اتوج ،[2] ۱۹۶۵ سال در هالستن های پژوهش
ها  پژوهش این در. نمود اشاره [4] ۱۹۸۶ سال و همکاران در سیمونز

 انسدادی نسبت اثرات گرفته، قرار بررسی مورد تجربی صورت به که
 بردار زاویه بر خروجی جریان به نسبت زبانه زاویه زبانه و
  .است رانش ارایه شده پیش
 کاربرد از ناشی اثرات ۲۰۱۰ سال در نیز راداکریشنان و فانیندرا
 قرار بررسی مورد را رانش شکل بر کنترل بردار پیش موجی های زبانه
 شکل موجی های زبانه از که استفاده دهد می نشان نتایج .[5]دادند
 در رانش، پیش بردار کنترل ضمن تواند می ساده های زبانه جای به

  . تاثیرگذار باشد الماسی نیز های شوک محدوده طول کاهش
 تشدید نظیر معایبی رانش، پیش بردار کنترل برای زبانه استفاده از

 توسط موضوع این ۲۰۰۲ سال در دارد که نازل خروجی در صدا
 معایب دیگر از. [6]است گرفته قرار بررسی مورد نوراللهی و هیلمن
 معرض در که است هایی زبانه حرارتی بر تاثیر بارهای روش، این

 در همکاران و زیوکوویک. دارند قرار نازل از خروجی جریان حرارت
 جریان انسداد از ناشی اثرات تجربی و عددی بررسی به ۲۰۱۶ سال
 انحراف میزان و زبانه بر حرارت انتشار چگونگی زبانه، جلوی داغ
  .[7]پرداختند نازل پیشران بردار

رانش اولین بار در سال  تزریق سیال ثانویه برای کنترل بردار پیش
به  ۱۹۵۲سازی آن در سال  مطرح شد و پیاده ودربیتوسط  ۱۹۴۹

های تجربی نخستین در مورد  یکی دیگر از پژوهش .[8]انجام رسید
 [9]صورت گرفت ۱۹۶۵در سال  گاوسرانش توسط  کنترل بردار پیش

سکون جریان ثانویه، شوک جدایش را که نشان داد افزایش فشار 
کند و موجب تغییر بیشتر بردار  به سمت بالادست هدایت می

  شود. رانش می پیش
های عددی زیادی نیز در این زمینه انجام شده است که از  پژوهش

بُعدی در  صورت سه توان به حل معادلات اویلر به نخستین آنها می
اشاره نمود که این پژوهش با  [10]و همکاران بالوتوسط  ۱۹۹۱سال 

ضریب تقویت جت ثانویه و تراست محوری انجام شده و نسبت 
  نیروی جانبی به نیروی محوری به دست آمده است.



 ۱۱۴۷ نازل کی رانش شینفوذ متفاوت بر بردار پ زانیبا م شکل یا استوانه یبرآمدگ ریتاث یتجرب یبررســــــــــــــــــ ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ

Modares Mechanical Engineering                                                                                                                                              Volume 19, Issue 5, May 2019 

رانش با استفاده از  کنترل بردار پیش ،۲۰۱۰و همکاران در سال  شین
. در این [11]صورت عددی مورد مطالعه قرار دادند نازل دو گلوگاه را به

ش با طراحی دو گلوگاه، یکی در بالادست و یکی در خروجی پژوه
رانش اقدام شده است. همچنین، بین  نازل برای کنترل بردار پیش

دو گلوگاه مزبور، یک حفره ایجاد شده است. اثرات تزریق ثانویه با 
های جرمی مختلف و نسبت فشارهای متفاوت بر  نسبت دبی

ار گرفته است. کنترل موثر عملکرد نازل دوگلوگاهه مورد بررسی قر
طور  بردار تراست برحسب ضرایب تراست و تخلیه در این تحقیق به

  کامل ارایه شده است.
به بررسی پاسخ جریان دوبُعدی و  ۲۰۱۴و همکاران در سال  حججی
بُعدی و همچنین عملکرد تزریق ثانویه در نازل مافوق صوت  سه

صورت عددی انجام گرفته،  ها که به . در این پژوهش[13 ,12]پرداختند
پارامترهای متفاوتی نظیر برخورد شوک با دیواره مقابل تزریق و 

های انتگرالی  محل جدایش جریان بررسی شده است. برخی کمیت
عملکرد سیستم با نتایج تجربی و عددی مقایسه شده که نشان داده 

  های عددی تطابق خوبی دارند. است با داده
رانش  به کنترل بردار پیش ۲۰۱۴ر سال و همکاران د زمیجانوویک

شوک در یک نازل مافوق صوت مخروطی متقارن از طریق تزریق گاز 
. در این تحقیق، تزریق گاز ثانویه عرضی [14]ثانویه عرضی پرداختند

واگرا مورد  -به جریان مافوق صوت در یک نازل متقارن همگرا
ای خشک و سرد بررسی قرار گرفته است. آزمایشات با استفاده از هو

در یک تونل باد مافوق صوت با استفاده از دو نازل مخروطی مافوق 
های مختلف تزریق ثانویه عرضی برای  صوت یکسان با موقعیت

رانش انجام گرفت. نتایج نشان  توصیف اثرات سیال بر بردار پیش
% ۵دهد که اگر متوسط نسبت جرم جریان ثانویه به اولیه حدود  می

رانش مناسبی  دهد که کنترل بردار پیش ن را میاست، این امکا
انجام شود. همچنین نتایج نشان داده است که انتقال موقعیت 
انژکتور تزریق و هندسه نازل، اثر بسیار قوی بر کنترل بردار 

  رانش و عملکرد نازل دارد. پیش
رانش  سازی عددی بردار پیش به شبیه ۲۰۱۴و همکاران در سال  دنگ

. تزریق گاز ثانویه [15]مافوق صوت متقارن پرداختندسیال در نازل 
به یک نازل مافوق صوت متقارن تحت فشار اتمسفر استاندارد برای 

رانش نازل انجام شد. یک  بررسی عملکرد نازل و کنترل بردار پیش
مدل تحلیلی براساس جریان تزریق ثانویه عرضی ایجاد شد. نمودار 

ل با تزریق ثانویه به دست های مختلف ناز عدد ماخ در موقعیت
آمد. نسبت فشار نازل نیز عامل کلیدی برای کنترل بردار شوک 

  است.
به بررسی عددی اثرات تزریق جت  ۲۰۱۵و همکاران در سال  طحانی

صوتی سیال در مشخصات میدان جریان و کارآیی کنترل بردار 
 . در این تحقیق، تاثیر جت[16]تراست در نازل مافوق صوت پرداختند

صوتی سیال ثانویه در بخش واگرای نازل مافوق صوت بر ساختار 
صورت عددی بررسی شد. از  میدان جریان و عملکرد بردار تراست به

سازی آشفتگی  بُعدی و چندبلوکی، برای مدل یک کد عددی سه
کمک تغییر  جریان استفاده شده است. تغییر قدرت جت ثانویه به

ن تغییر نسبت فشار تزریق به سطح مقطع انژکتور تزریق و همچنی
فشار نازل ایجاد شده است. افزایش قدرت تزریق، تغییراتی در 
عملکرد سیستم ایجاد کرده که گاهی سبب کاهش عملکرد سیستم 
شده است. عملکرد این روش و تاثیرات تزریق ثانویه در پنج سطح 
مقطع تزریق مختلف و پنج نسبت فشار متفاوت مورد بررسی قرار 

های تجربی تحقیقات  است. نتایج، تطابق خوبی با داده گرفته
، برخورد ۰۷/۰و نسبت دبی  ۱پیشین نشان داده که در نسبت فشار 

شوک به دیواره مقابل نازل رخ داده است. در نهایت، زاویه تزریق 

عنوان یک پارامتر کلیدی برای بهبود عملکرد روش مورد مطالعه  به
  معرفی شده است.

گردابه  سازی شبیه روش بررسیبه  ۲۰۱۶سال  در و همکاران دنگ
بزرگ برای کنترل بردار شوک با استفاده از عبور جریان کنارگذر 

های ناپایدار برای کنترل  . در این تحقیق از پدیده[17]پرداختند
بُعدی بهره گرفته شده است. همچنین،  برداری شوک در فضای سه

کنترل برداری شوک یک راه واقعاً کارآمد برای کنترل جت با سرعت 
علاوه، طبیعت ناپایدار از روش کنترل بردار شوک در  بالا است. به

ده است. زاویه بردار نسبت فشارهای مختلف نازل بررسی ش
سازی  رانش در نسبت فشارهای مختلف نازل در مدل شبیه پیش

دهد که برای  گرداب بزرگ ثبت شده است. نتایج نشان می
با استفاده از جریان رانش مناسب  یافتن به کنترل بردار پیش دست

  % باشد.۷کنارگذر باید مقدار نسبت جرم جریان کمتر از 
به بررسی عددی تزریق ثانویه گاز  ۲۰۱۶سال و همکاران در  فر صالحی

. [18]داغ بر کنترل بردار تراست و مشخصات میدان جریان پرداختند
در این تحقیق، عملکرد تزریق گاز داغ در قسمت واگرای نازل بررسی 

سازی جریان  بُعدی و چندبلوکی برای مدل شده و از کد عددی سه
برای  k-w, SST استفاده شده است. همچنین، از مدل آشفتگی

های تکی و دوگانه استفاده  سازی آشفتگی جریان در تزریق مدل
سنجی  سازی با نتایج آزمایشگاهی صحت شده و نتایج این شبیه

شده است. برای افزایش قدرت تزریق، سطح مقطع تزریق و نسبت 
ها نشان داده  فشار تزریق به فشار نازل افزایش یافته است. بررسی

قدرت تزریق منجر به کاهش ضریب تقویت است که افزایش 
شود. همچنین نشان داده شده است که در تزریق گاز داغ با  می

افزایش قدرت تزریق در محدوده مجاز تزریق، راندمان کاهش 
تواند راندمان این روش را  یابد. در نتیجه، تزریق دوگانه نمی می

کند که گاز بیشتری بدون شوک  افزایش دهد و فقط کمک می
  رانش را افزایش دهد. ای تزریق کند و نیروی پیش ضربه
به بررسی بردار پیشران سیال در نازل  ۲۰۱۷و همکاران در سال  لای

های فشار  . این تحقیق در نسبت[19]با زاویه پیچ و گشتاور پرداختند
های فشار استاتیک تزریق  کل تزریق ثانویه به جریان اصلی و نسبت

دهد که دو  نجام شده است. نتایج نشان میثانویه به جریان اصلی ا
آید که  شوک ضعیف و قوی در بالادست محل تزریق به وجود می

شوک ضعیف بر اثر جدایش لایه مرزی و شوک دوم در اثر حضور 
دهد که میزان انحراف  تزریق ثانویه است. این نتایج نشان می

شود،  برابر می۲جریان اصلی در اثر عبور از این دو موج شوک تا 
  تر است. البته بیشتر این انحراف ناشی از شوک قوی

 برآمدگی یک از استفاده با تا است آن بر سعی پژوهش این در
 قرار جریان مسیر در نازل واگرای قسمت در که شکل ای استوانه
 بدین دلیل روش این. شود کنترل نازل از خروجی جت گیرد، می
 حتی  هزینه کم بسیار و جدید ساده، روشی که گرفته قرار توجه مورد
در روش تزریق سیال ثانویه، . است جت تزریق روش به نسبت

اتصالات و شیرهای کنترل جریان در مسیر جریان داغ قرار دارند که 
 در برآمدگی حضور شوند. هر چند سرعت فرسوده و مستهلک می به

 نسبت ولی شود، قطعه فرسودگی باعث است ممکن جریان مسیر
صورت  است، چون به صرفه به مقرون هم باز مذکور های روشبه 
روش استفاده از  .گیرد ای و نوسانی در مسیر جریان قرار می لحظه

تب نیز دارای معایبی بوده، به این دلیل که تمامی تجهیزات کنترل 
رانش در این روش در خروجی نازل قرار گرفته است و  بردار پیش

 با مرحله چند در تحقیق این در د.کنن صورت مکانیکی عمل می به
 از موقعیت یک در متفاوت ارتفاع میزان با برآمدگی قراردادن
 میزان و نازل دیواره روی فشار توزیع میزان نازل، واگرای قسمت
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  .شود می گیری اندازه خروجی جت انحراف
  رویکرد کنترل بردار پیشران با ایجاد شوک - ۱- ۱

شکل در قسمت واگرای  ای مجرای دایرهشکل از  ای برآمدگی استوانه
واسطه حضور برآمدگی  گیرد و به نازل در مسیر جریان اصلی قرار می

در مسیر جریان اصلی لایه مرزی از دیواره جدا و موجب ایجاد شوک 
شود.  شود که در نتیجه شوک ایجادشده باعث انحراف جریان می می

یک مانع در  شود، برآمدگی مشاهده می ۲همان طور که در شکل 
عنوان عامل اصلی تغییر حرکت جت  مسیر جریان مافوق صوت به
دلیل عملکرد، مشابه روش تزریق ثانویه  مافوق است. این روش به

  است.
، تزریق روی صفحه تخت نشان داده شده است. [20] ۳در شکل 

شود که شوک جدایش در بالادست تزریق شکل  تزریق باعث می
مرزی از دیواره جدا شود. شوک خمیده  بگیرد و در نتیجه، لایه

دلیل جت تزریقی است که نیروی  وجودآمده در جریان اصلی به به
کند. اثرات شوک ضعیف جدایش  اصلی برای انحراف را ایجاد می

شود.  همراه با شوک خمیده قوی باعث انحراف در جریان اصلی می
در قسمت داخلی بین سطح و لایه مرزی جداشده، یک منطقه 

های در حال چرخش است.  گیرد که شامل گردابه ردشی شکل میگ
های چرخشی باعث ایجاد لانداشوک قبل از تزریق  این گردابه
شود که آن هم سبب حرکت شوک خمیده به  گرفته می صورت

شود. در تزریق جت روی صفحه تخت، جریان اصلی  بالادست می
های  دابهشده باعث ایجاد گر هنگام عبور از دو طرف جت تزریق

شکل در جریان  های نعل اسبی شده و گردابه گرد در جت تزریق خلاف
دلیل نیروی فشاری است  . که این موضوع به[22 ,21]شود اصلی می

شود و در روش برآمدگی به  شده اعمال می که از سمت جت تزریق
دست  ها ایجاد نشود. جریان پایین رسد که این نوع شوک نظر می

با منطقه فشار کم مطابقت دارد، تحت تاثیر تزریق که تا حدی 
  .[23]ای قوی قرار دارد های گردابه حرکت

  

 
  شمایی از تشکیل شوک خمیده و زاویه انحراف جریان اصلی )٢شكل 

  

 
  [20]شکل روی صفحه تخت ای تصویر تزریق با پورت دایره) ۳شکل 

  
  مدل آزمایشگاهی- ۲

بردار تراست با استفاده از یک منظور بررسی کنترل  در این تحقیق به
واگرا با عدد ماخ اسمی  -شکل، یک نازل همگرا ای برآمدگی استوانه

طراحی و ساخته شد. نازل از انتها به یک محفظه آرامش متصل  ۲
اتمسفر طراحی شده است. قطر ورودی ۳۵شود که برای فشار  می

 متر و قطر خروجی برابر میلی۵متر، قطر گلوگاه  میلی۱۶نازل 
متر  میلی۵۰متر است. طول قسمت واگرای نازل برابر با  میلی۵/۶

هایی با قطر  منظور بررسی فشار روی دیواره نازل، سوراخ است. به
متر روی دیواره نازل در دو طرف طراحی شده است که با  میلی۷/۰

گیری  ها، فشار استاتیک اندازه نصب پروب درون این سوراخ
اند که با  صله ثابت از یکدیگر ایجاد شدهها با فا شود. این سوراخ می

، تصویر نازل ۴شوند. در شکل  بعد می طول قسمت واگرای نازل بی
  توان مشاهده نمود. شده را می طراحی

متر در  میلی۷/۱همچنین برای نصب برآمدگی، یک سوراخ به قطر 
۹/۰ܺمتری  میلی۵فاصله  ⁄ܮ از دهانه خروجی نازل ایجاد شده و  =

  متر است. میلی۶/۱قطر برآمدگی مورد استفاده نیز برابر با 
  

 
  شده مورد استفاده در تحقیق نازل طراحی شمایی از) ۴شکل 

  
  تجهیزات آزمایشگاهی و شرایط انجام آزمایش - ۳

ها، فشار کل جریان که از محفظه آرامش جت  در کلیه آزمایش
بار تنظیم شده است. فشار ۷/۵گیری شده، ثابت بوده و برابر با  اندازه

روی دیواره نازل، تصاویر شلرین و شادوگراف در حالت بدون 
برآمدگی و در چند حالت با نفوذ برآمدگی با ارتفاع مختلف 

ܪ=۰/۰, ۱/۰, ۲/۰, ۳/۰, ۴/۰  ܪشود که  ثبت میگیری و  اندازه ⁄∗ܦ
قطر گلوگاه نازل  ∗ܦمیزان ارتفاع نفوذ برآمدگی در جریان اصلی و 

  متر است. میلی۵بوده که برابر با 
برای ایجاد جریان مافوق صوت در نازل از یک کمپرسور هوای 

بار استفاده شده و این کمپرسور به یک ۱۲فشرده با حداکثر فشار 
برای تنظیم فشار داخل  لیتری متصل شده است.۵۰۰مخزن هوای 

ساز جت نیز از یک شیر کروی استفاده شده  محفظه آرامش شبیه
های فشاری روی دیواره نازل به یک جعبه سنسور  است. سوراخ

برداری به یک  شده از طریق کارت داده گیری متصل و فشارهای اندازه
، شماتیک تنظیمات ۵شود. در شکل  کامپیوتر منتقل می
  داده شده است. آزمایشگاهی نشان

  

 
  شمایی از سیستم آزمایشگاهی) ۵شکل 
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  فشار گیری سنسورهای اندازه - ١- ٣
در این جعبه سنسورها شامل سنسورهای دیفرانسیلی هاگلر است. 

ای از سنسورها وجود دارد که محدوده فشارهای  جعبه مجموعه
گیری  اندازهکنند. این سنسورها قادر به  گیری می متفاوتی را اندازه

فشارهای منفی نیز هستند، یعنی فشارهای کمتر از فشار اتمسفر 
گیری فشار با  دهند. برای اندازه خوبی نشان می محیط را نیز به

دقت کالیبره شوند. کالیبره  استفاده از این سنسورها، ابتدا باید به
شود که به هر سنسور چندین فشار اعمال  بدین صورت انجام می

پس با استفاده از یک گیج دقیق، فشار این فشارها و شود، س می
شود و  دهد، ثبت می مقدار ولتاژی که سنسور در آن حالت نشان می
آید. این سنسورها از  سپس معادله کالیبره هر سنسور به دست می

% مقیاس کلی است. در ۱/۰گیری آنها  نوع ترافاگ بوده و دقت اندازه
بار استفاده ۱۰تا  - ۱بار و ۴تا  - ۱این پژوهش از دو سری سنسورهای 

شده است. بدین منظور از سنسورهای فشار منفی و با ظرفیت بالا 
تواند  های ایجادشده در نازل گاهی می استفاده شده است که شوک

فشارهایی نزدیک به فشار کل یا فشارهایی کمتر از فشار محیط 
ایجاد کند و ممکن بود سنسورهای با ظرفیت کمتر، دچار 

دیدگی و اختلال در عملکرد آنها شوند. با توجه به دقت بالای  سیبآ
درصدی مقیاس ۲/۰سنسورها و کالیبراسیون دقیق حداکثر خطای 

گیریم که در  های آزمایش را در نظر می کلی هر سنسور برای داده
روند کلی نتایج اختلالی ایجاد نکرده و خطای اندکی است. در شکل 

  اده نشان داده شده است.جعبه سنسور مورد استف ۶
  

 
  تصویر جعبه سنسورها )٦شكل 

  
  سیستم شلرین و شادوگراف - ٢- ٣

های مقعر  سیستم شلرین و شادوگراف شامل منبع نور، آینه
متر، تیغه و دوربین تصویربرداری ۵/۱تلسکوپی با شعاع کانونی  (Canon D50)  است. هنگام استفاده از سیستم شادوگراف از نور
شود و یک آینه برای انعکاس نور کافی  لیزر منبع نور استفاده می

بوده و نیازی به تیغه حرارتی نیست. در این حالت، نور لیزر به آینه 
شده از آینه از لبه خروجی جت عبور  شود و نور منعکس تابانیده می

روی پرده، ایجاد و از تصویر تصویر انعکاسی کند. سپس  می
شود. در سیستم شلرین از نور سفید  ایجادشده تصویربرداری می

شود و نور انعکاسی توسط دو آینه که از لبه  منبع نور استفاده می
کند، مستقیماً روی لنز دوربین افتاده  تیغه حرارتی عبور می

در  دلیل گرادیان دوم چگالی شود. این تصاویر به تصویربرداری می
و با استفاده از دوربین تصویربرداری ثبت  آیند محیط به وجود می

، شماتیک تنظیمات آزمایشگاهی برای ۷در شکل  شوند. می
 ۸تصویربرداری شلرین و همچنین تصویر این تنظیمات در شکل 

  نشان داده شده است.
  برداری کارت داده - ٣- ٣

مدل  Advantechبرداری  در این پژوهش از یک کارت داده داده 4711USB-A کاناله ۱۶برداری  استفاده شده است. این کارت داده
گیری  ها از متوسط به کامپیوتر متصل است. داده kS/s۱۵۰بیتی ۱۲
  آیند. ثانیه به دست می داده در یک بازه زمانی یک ١٠٠

  میز نیرو  - ٤- ٣
گیری  ای برای اندازه در این پژوهش از یک میز نیروی دومولفه

محوری و جانبی وارد بر نازل استفاده شده است. در شکل نیروهای 
  توان تصویر این میز نیرو را مشاهده نمود. می ۹

نیروی محوری همان نیروی تراست جت و نیروی جانبی، نیروی 
گرمی در جهت ۲۵۰۰انحراف جت است. بدین منظور از یک لودسل 

گیری  گرمی در راستای جانبی برای اندازه۳۰۰محوری و یک لودسل 
ها  نیروها به میز نیرو متصل شده است. دقت هر یک از این لودسل

گیری نیروی تراست  % مقیاس کلی است. برای اندازه۱/۰طور مجزا  به
و جانبی، نازل روی این پایه نصب شده است. میز نیرو ابتدا با 
اعمال نیروهای مختلف در زوایای متفاوت کالیبره شده که در شکل 

% ۵/۰است. دقت کلی میز نیرو در دو جهت کمتر از قابل مشاهده  ۹
شدن دو لودسل به  دلیل کوپل مقیاس کلی بوده که این افزایش به
  یکدیگر و وجود اثرات تداخلی است.

  

 
  تصویر شماتیک از سیستم شلرین )٧شكل 

  

 
  تصویر سیستم شلرین )٨شكل 

  

 
  تصویر میز نیرو )٩شكل 

  
  نتایج و بحث - ۴
  ارزیابی نازل بدون حضور برآمدگی - ۱- ۴

هایی که روی دیواره نازل  برای بررسی فشار روی دیواره، ابتدا پروب
گیری  بوده، با استفاده از اتصالات هوای فشرده به سنسورهای اندازه

بار ثابت ۷/۵فشار متصل شده است. فشار در محفظه آرامش برابر با 
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آزمایش قرار گرفت و عدد شود. ابتدا نازل بدون برآمدگی مورد  می
ماخ در طول نازل مورد بررسی قرار گرفته است. همچنین، عدد ماخ 
آیزنتروپیک با استفاده از مساحت ناحیه مورد نظر به نسبت قطر 

منظور مقایسه با نتایج تجربی از  به [24]صورت تحلیلی گلوگاه به
ቀ  به دست آمده است. ۲و  ۱روابط  ஺஺∗ቁଶ = ଵெమ ቂ ଵఊାଵ ቀ1 + ఊିଵଶ ቁ )ଶቃ(ఊାଵ)(ఊିଵ)                    )۱ܯ  ௉బ௉ = ቀ1 + ఊିଵଶ ଶቁఊܯ (ఊିଵ)⁄                                                )۲(  

گیری فشار روی دیواره با طول کل قسمت  موقعیت نقاط اندازه
ܺ)بعد شده  واگرای نازل بی ⁄ܮ و فشار استاتیک روی دیواره نیز با  (

ܲ)بعد شده است  فشار کل ورودی به نازل بی ଴ܲ)⁄.  ۱در نمودار ،
نیز  ۲های نازل و در نمودار  تغییرات فشار استاتیک روی دیواره

ها نشان داده شده است.  تغییرات عدد ماخ درون نازل روی دیواره
تجربی و نتایج های  دهد که تطابق خوبی بین داده نتایج نشان می

تحلیلی وجود دارد. این اختلاف در خروجی نازل برای عدد ماخ 
دهنده  ماخ بوده که نشان ۰۵/۰های تحلیلی در  آمده با داده دست به

درصدی بین نتایح تجربی و تحلیلی است. البته عامل ۵اختلاف 
اصلی این اختلاف، ایجاد لایه مرزی در درون نازل و کاهش عدد 

  های تحلیلی است. بت به دادهماخ خروجی نس
  

  
  الف

  
  ب

؛ ب) Aالف) سمت ؛ نازل دیواره در استاتیک فشار تغییرات نمودار )۱نمودار 
 Bسمت 

  
  الف

  
  ب

 B؛ ب) سمت Aالف) سمت ؛ نازل در ماخ عدد تغییرات نمودار )۲نمودار 
  
  ارزیابی اثرات حضور برآمدگی بر میدان جریان - ۲- ۴

نازل نشان داده  Bو  Aهای  فشار روی دیواره، تغییرات ۳در نمودار 
شده و نتایج از میزان نفوذ مختلف برآمدگی به دست آمده است. 
طبق نتایج، فشار در بالادست محل حضور برآمدگی افزایش و در 

علت اثرات انسدادی برآمدگی  یابد که به دست آن کاهش می پایین
  در درون جریان است.

برآمدگی در درون جریان ضریب فشار در با افزایش میزان نفوذ 
بالادست نیز از افزایش قابل توجهی برخوردار شده است. این نشان 

گرفته در بالادست برآمدگی با افزایش نفوذ  دهد که شوک شکل می
تر شده است. همچنین، محل تشکیل شوک خمیده  برآمدگی، قوی

نازل منتقل بالادست بیشتر با افزایش میزان نفوذ، به سمت گلوگاه 
خوبی قابل مشاهده است.  و به - ۳د و نمودار  -۳شده که در نمودار 

) نشان Bبررسی تغییرات ضریب فشار روی دیواره مقابل (سمت 
ܪ۱/۰دهد که در حالت  می ⁄∗ܦ این دیواره تحت تاثیر شوک  =

ܪبالادست نیست. البته با افزایش  ، دیواره مقابل نیز تحت ⁄∗ܦ
طور  رآمدگی قرار گرفته و فشار روی آن بهتاثیر شوک بالادست ب

ناگهانی افزایش یافته است. برای بررسی بیشتر میدان جریان، 
های مذبور ثبت شده است  تصویر شلرین و شادوگراف حالت

 شوک که شود می مشاهده ). همچنین۱۱و  ۱۰های  (شکل
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 مقابل دیواره به باقاعده صورت به برآمدگی بالادست در گرفته شکل
 که گرفته شکل B دیواره نزدیکی در ماخ دیسک یک و نکرده برخورد
 تغییرات بررسی .است شده ناحیه این در جریان جدایش موجب
 این نیز) ب -۳نمودار ( تجربی حالت در B دیواره بر فشار ضریب
 نشان نازل خروجی نزدیکی در فشار افزایش یک صورت به را موضوع
تاییدکننده تشکیل شوک خمیده و  مشاهده این تصاویر .دهد می

برخورد آن با جریان ساکن در بیرون نازل (حالت الف و 
ܪ۱/۰ ⁄∗ܦ های دیگر در درون نازل با  . این شوک در حالت) است=

دیواره مقابل برخورد کرده است و انعکاس آن در شکل شادگراف 
های  یافته در حالت شود. البته موج انعکاس (حالت ج و د) دیده می

ܪ۴/۰ ⁄∗ܦ ܪ۵/۰و  = ⁄∗ܦ از بیرون نازل به سمت دهانه    =
  خروجی متمایل شده است.

  

  
  

   
  

  
  

 نفوذ میزان در برآمدگی و نازل دیواره روی فشار نمودار تغییرات )۳نمودار 
ܪ۱/۰الف) ؛ متفاوت ⁄∗ܦ ܪ۲/۰؛ ب) = ⁄∗ܦ ܪ۳/۰؛ ج) = ⁄∗ܦ ؛ د) =

ܪ۴/۰ ⁄∗ܦ ܪ۵/۰؛ و) = ⁄∗ܦ =  
  

های  براساس نتایج و مشاهدات، شماتیک شوک ۱۲در شکل 
رسد براساس ناحیه دنباله  گرفته رسم شده است. به نظر می شکل

دست برآمدگی، یک شوک مایل نیز در این  ای پایین جریان گردابه
های شلیرین  توان در شکل ناحیه شکل گرفته است. این شوک را می
توان نتیجه  شادوگراف میو شادوگراف مشاهده نمود. از تصاویر 

ܪگرفت که با افزایش  یابد  ، میزان تراست محوری کاهش می⁄∗ܦ
  که علت آن کاهش طول نفوذ امواج شوک در محیط است.

نکته حایز اهمیت از نتایج این است که زاویه جریان خروجی از 
ܪ۱/۰دهانه نازل در حالت  ⁄∗ܦ ها است. به  برعکس سایر حالت =

لی این پدیده، انعکاس شوک بالادست در درون رسد علت اص نظر می

  های مذبور است. نازل در حالت
با است.  ۱۳زاویه انحراف جت در تصاویر شلرین مطابق با شکل 

نشان داده  αشوند و با  است که با محور افقی ساخته می α2 و α1توجه به انحراف جت خروجی، زاویه انحراف برابر برآیند زاویه 
شود. مقدار زاویه انحراف اگر به سمت پایین باشد، منفی و اگر  می

شود. مقدار زوایه از  به سمت بالا باشد، مثبت در نظر گرفته می
  محاسبه شده است. ۳رابطه 

ߙ   = ఈభାఈమଶ                                                                            )۳(  
  

 
 الف

  
  ب

  
  ج

  
  د

  
  و

  
  ه

ܪ۰الف) ؛ متفاوت نفوذ میزان در شلرین تصویر )۱۰ شكل ⁄∗ܦ ؛ ب) =
ܪ۱/۰ ⁄∗ܦ ܪ۲/۰؛ ج) = ⁄∗ܦ ܪ۳/۰؛ د) = ⁄∗ܦ ܪ۴/۰؛ و) = ⁄∗ܦ ؛ ه) =
ܪ۵/۰ ⁄∗ܦ =  
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  الف

  
  ب

 
  ج

  
  د

  
  و

ܪ۱/۰الف) ؛ متفاوت نفوذ میزان در شادوگراف تصویر )۱۱ شكل ⁄∗ܦ ؛ ب) =
ܪ۲/۰ ⁄∗ܦ ܪ۳/۰؛ ج) = ⁄∗ܦ ܪ۴/۰؛ د) = ⁄∗ܦ ܪ۵/۰؛ و) = ⁄∗ܦ =  
  

 
  گرفته های شکل شماتیک شوک) ۱۲شکل 

  

 
  آوردن زاویه انحراف دست شماتیکی از نحوه به) ۱۳شکل 

، میزان انحراف جت خروجی برحسب درجه در میزان ۴در نمودار 
نفوذهای متفاوت بررسی شده است. با توجه به نتایج، در میزان 

ܪ۱/۰نفوذ  ⁄∗ܦ چون شوک بالادست بر دیواره مقابل برخورد  =
نکرده، انحراف جت به سمت پایین است، ولی در میزان نفوذهای 

تر شده و ضمن انتقال به بالادست، به دیواره  بیشتر شوک قوی
شدن زاویه جریان  رو نیز برخورد کرده که این موجب معکوس روبه

ی نشان داده ، میزان تغییرات نیروی محور۵شده است. در نمودار 
نیروهای محوری برای مقایسه بهتر با مقدار نیروی  شده است.

بعد شده است. این  محوری در حالتی که برآمدگی وجود ندارد، بی
دهد که با اعمال برآمدگی در درون نازل، میزان  نتایج نشان می
یابد. در میزان نفوذ  رانش محوری کاهش می نیروی پیش

ܪ٢/٠ ⁄∗ܦ ܪ۴/۰رانش و در  کمترین کاهش پیش = ⁄∗ܦ = 
بیشترین  شود. رانش مشاهده می بیشترین مقدار کاهش پیش

نیروی محوری کل بوده که  %۲۰مقدار کاهش نیروی محوری برابر با 
  در مقایسه با روش تزریق سیال ثانویه قابل قبول است.

  

 
  نمودار تغییرات زاویه انحراف برحسب میزان نفوذ) ۴نمودار 

  

 
  نمودار تغییرات نیروی محوری برحسب میزان نفوذ) ۵نمودار 

  
  گیری نتیجه - ۵

عنوان یک روش  شکل به ای در این تحقیق از یک برآمدگی استوانه
 ۲ساده و جدید در کنترل پیشران یک نازل مافوق صوت با عدد ماخ 

های  گیری و موقعیت شوک استفاده شد. فشار روی دیواره، اندازه

H/D*


(d

eg
)

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

-1

0

1

2

3

4

5

6

Penetration (H/D*)

A
xi

al
fo

rc
e

(w
ith

P
ro

)/
A

xi
al

fo
rc

e
(w

it
ho

ut
P

ro
)

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

0.8

0.85

0.9

0.95

1

1.05
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شده مشخص شد. تصاویر شلرین و شادوگراف، ثبت و  تشکیل
  گیری شد. میزان زاویه انحراف جت در تصاویر شلرین اندازه

دهد که قبل از  گیری فشار نشان می های حاصل از اندازه داده
شدت افزایش یافته که ناشی از تشکیل یک شوک  برآمدگی، فشار به

اله در پشت برآمدگی کمانی در این ناحیه بوده و یک ناحیه دنب
شکل گرفته که موجب افزایش فشار در این ناحیه شده است. با 

شود و به سمت  تر می افزایش ارتفاع برآمدگی، شوک خمیده قوی
  کند. گلوگاه نازل حرکت می

دهد که  های فشاری نشان می بررسی همزمان تصاویر شلرین و داده
ܪ۱/۰هایی که  شوک خمیده در حالت ∗ܦ ه دیواره مقابل بوده، ب ⁄<

ها، جهت خروج جت معکوس شده  برخورد کرده است. در این حالت
  است.

با افزایش میزان نفوذ برآمدگی، زاویه انحراف جت خروجی تا 
ܪ۴/۰درجه در ۷/۵ ⁄∗ܦ افزایش یافته است. البته در مقادیر  =

نفوذ بالاتر، میزان انحراف جریان، تغییرات چشمگیری را نشان 
برآمدگی، علاوه بر تغییر راستای جریان موجب دهد. حضور  نمی

  رانش جت نیز شده است. کاهش ناچیز نیروی پیش
  

଴ܲ  (bar)فشار استاتیک  ܲ  (mm)طول قسمت واگرای نازل  L  (mm)ارتفاع برآمدگی  H  (mm)قطر گلوگاه  ∗ܦ  نوشت  پی - ۶   عدد ماخ  ܯ  (mm2)مساحت گلوگاه  ∗ܣ  (mm2)مساحت هر نقطه از نازل  ܣ  (mm)فاصله نقطه مورد نظر از گلوگاه  ܺ  (bar)فشار کل  
  ضریب اتمیسیته هوا ߛ  (degree)زاویه پایین جت خروجی  ଶߙ  (degree)زاویه بالای جت خروجی  ଵߙ  (degree)زاویه انحراف جت  ߙ  علایم یونانی
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