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Experimental investigation of the penetration effects of 
opposite dual protuberances on thrust vector of a supersonic 
C-D nozzle
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In this study, the effect of the use of dual protuberances as a thrust vector control method 
in a supersonic convergent-divergent nozzle with a Mach number of 2 is experimentally 
investigated. The nozzle total pressure in all experiments is considered constant. Air is the 
working fluid in these experiments. The used protuberances are two cylindrical elements 
that are placed in front of the flow in the divergent part of the nozzle. These protuberances 
are installed at 60% and 90% of the length of the nozzle divergent portion from the nozzle 
throat and are simultaneously applied in the main flow path. The protuberances are installed 
in opposite walls. Effect of changing the penetration ratio of the protuberances [H/D] on the 
thrust vector angle and the components of the thrust vector is obtained by measuring the 
forces acting on the nozzle. Also, the flow field was measured by a Schlieren system, as well as, 
the pressure variations on the nozzle walls were measured. The results show that the use of 
dual protuberances can have a significant effect on the angle of the thrust vector and increase 
the angle of the thrust vector up to 4.35 degrees in the implemented conditions of this study. 
Also, the results reveal that this method can reduce the axial component of thrust up to 5.5% in 
the worst case of implemented conditions.
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  چکيده
عنوان یک روش کنترل  های دوگانه به برآمدگی از استفاده اثرات تحقیق این در
 اسمی ماخ عدد كه واگرا در رژیم مافوق صوت– همگرا نازل یک در تراست بردار
كلیه  نازل در كل فشار گیرد. می قرار بررسی صورت تجربی مورد است به ٢ آن

 های برآمدگی است. هوا آزمایش شده است. سیال گرفته نظر در ثابت ها آزمایش
 واگرای قسمت در جریان جلوی كه است شکلای استوانه قطعه دو استفاده مورد
% طول قسمت ٩٠% و ٦٠های  ها در موقعیت این برآمدگی .شود می قرار داده نازل

 مسیر جریان در همزمان صورت به اند و واگرای نازل از گلوگاه نازل نصب شده
حالت متقابل و روبروی هم بر دیواره نصب  در ها شود. برآمدگی می اعمال اصلی

ܪ)  ها شده و اثرات تغییر نسبت میزان نفوذ برآمدگی ⁄∗ܦ بر زاویه بردار تراست  (
گیری نیروهای وارد بر نازل به دست آمده است.  های بردار تراست با اندازه و مولفه

گیری تغییرات  وسیله تصویربرداری شلرین و اندازه همچنین میدان جریان نیز به
دهند که  گیری شده است. نتایج حاصل نشان می های نازل اندازه فشار روی دیواره

تواند بر زاویه بردار تراست تاثیر  های دوگانه متقابل می فاده از برآمدگیاست
درجه نیز در شرایط ٣٥/٤چشمگیری داشته باشد و زاویه بردار تراست را تا 

دهند که این روش در بدترین  شده افزایش دهد. همچنین، نتایج نشان می بررسی
  هش دهد. % از مقدار تراست محوری را کا٥/٥ تواند تا شرایط می
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  یتجرب
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 مقدمه - ۱

 کنترل و متعارف کنترل های روش از پرنده اشیای کنترل برای
به  و کانارد بال دم، متعارف، روش در شود. می استفاده نامتعارف

 متحرک، نازل از متعارف،غیر کنترل های روشدر . شود کار برده می
 از ها، روش این شود. می استفاده ثانویه تزریق و متحرک کنترل پره

بودن   ناچیز زمان در بهتر کنترل برای که هستند هایی روش جمله
 فرامین به پاسخ علاوه، به. شود می استفاده آیرودینامیک نیروهای

. است تر سریع کنند، می استفاده ها این روش از که هایی سیستم در
. است گرفته قرار زیادی افراد توجه مورد ها روش این از استفاده لذا

 تاکنون مختلفی متعارفغیر های روش از شد، اشاره که طور همان
 های نازل همچون هایی روش به توان می است که شده استفاده
 تداخلی های روش و ثانویه تزریق نازل، چند از استفاده متحرک،
 شده داده نشان ها روش این از بعضی ،۱ شکل در. نمود اشاره
  .[1]است

های تداخلی مختلفی ارائه شده است. استفاده از پره  تاکنون روش
راستا با جریان در خروجی  در مسیر جریان، استفاده از صفحه هم
صورت زبانه) در خروجی نازل  نازل و استفاده از صفحه عمودی (به

ها است. استفاده از یک  که به تب معروف بوده، از جمله این روش
طور دائم در مسیر  های متداول که به بال پره با سطح مقطع، شبیه

دلیل سادگی آنها از  گازهای داغ خروجی از موتور قرار دارد، به

دلیل  ها به عمومیت بیشتری برخوردار است. البته، این سیستم
ای با مشکلات زیادی  حضور مداوم پره در مسیر جریان از لحاظ سازه
زل برای کنترل بردار مواجه هستند. استفاده از زبانه در خروجی نا

بوده است. در این روش،  محققان ازپیشران نیز مورد توجه بسیاری 
ای در مقابل جریان خروجی از نازل قرار  صورت صفحه به زبانه کی

که موجب ایجاد یک شوک در بالادست زبانه و انحراف  شود داده می
  شود.  جریان می

  

  
  [1]تراستهای کنترل بردار  شمای کلی روش )۱شکل 

  
توان به تحقیقات  در زمینه کنترل بردار پیشرانش با زبانه می

و  سیمونزو  [3] ۱۹۷۱در سال  اتوج، [2] ۱۹۶۵در سال  هالستن
اشاره نمود. در این تحقیقات، اثرات  [4] ۱۹۸۷در سال  مکارانه

نسبت انسدادی زبانه، زاویه زبانه نسبت به جریان خروجی بر زاویه 
  صورت تجربی مورد بررسی قرار گرفته است. بردار پیشران به

های  اثرات ناشی از کاربرد زبانه ،۲۰۱۰و همکاران نیز در سال  فانیندرا
دهد،  این تحقیق نشان می . نتایج[5]چروک را مورد بررسی قرار دادند

تواند  های مستقیم می جای زبانه های چروک به استفاده از زبانه
های  ضمن کنترل بردار پیشران، در کاهش طول محدوده شوک

  الماسی تأثیر گذارد. 
کارگیری زبانه برای کنترل بردار پیشران، مشکلاتی از جمله تشدید  به

، این موضوع ۲۰۰۲سال کند که در  صدا در خروجی نازل ایجاد می
مورد بررسی قرار گرفته است. از دیگر  [6]و همکاران هیلمنتوسط 

هایی  مشکلات این روش، اثرات ناشی از بارهای حرارتی بر زبانه
. در گیرند است که در معرض حرارت جریان خروجی از نازل قرار می

به بررسی عددی و  ۲۰۱۶در سال  [7]و همکاران زیوکویکاین راستا، 
تجربی اثرات ناشی از انسداد جریان داغ جلوی زبانه بر آن و 
چگونگی انتشار حرارت بر زبانه و میزان انحراف بردار پیشران نازل 

  پرداختند. 
های کنترل بردار پیشران،  طور که اشاره شد، یکی دیگر از روش همان

استفاده از تزریق ثانویه در نازل است. اولین تحقیقات تجربی در 
 نهاآصورت گرفت.  ۱۹۷۲در سال  [8]ونستامو  گوسورد توسط این م

 گرفته شکلبا افزایش فشار سکون جریان ثانویه، شوک  ندنشان داد
هدایت شده و  بالادستدر بالادست محل تزریق جت به سمت 

  شود. بیشتر بردار پیشرانش می تغییرموجب 
 معادلات حل بین مقایسه به ۱۹۹۶ سال در [9]و همکاران دیناگاران
 شیپوره درون جریان تحلیل برای استوکس ناویر معادلات و اویلر
 گاز پاشش جریان میدان تحقیق، این در. پرداختند ثانویه پاشش با
 - همگرا شیپوره یک واگرای قسمت درون به صوتی جت یک از

 نشانآنها  نتایج. است شده بررسی عددی صورت به دوبعدی واگرای
 را فشار توزیع و جریان ساختار استوکس، ناویر معادلات حل داد که
 نشان خوبی به تجربی نتایج با مقایسه در پاشش مجرای نزدیکی در
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 نتایج بینی پیش در اویلر معادلات حل مدل در حالی که دهد، می
 از را دیواره فشار توزیع اویلر، معادلات حل البته،. دارد خطا تجربی
 برای توان می اویلر معادلات حل از و دهد می نشان کیفی لحاظ
  .نمود استفاده ابتدایی و اولیه های بررسی
دوگانه  تزریقهای یک سیستم  ویژگی بررسی به ۲۰۰۶در سال  [10]لی

روش عددی پرداخت. همچنین، روند کلی  در یک توربوشارژر به
خصوصیات اختلاط در سیستم تزریق دوگانه و سیستم تزریق یگانه 

های یک سیستم  مورد بررسی قرار گرفت. نتایج نشان داد که ویژگی
علاوه، جریان  تزریق دوگانه بسیار متفاوت از تزریق یگانه است. به

تر است،  زریق دوم که به خروجی نازل نزدیکتوسط ت شده قیتزر
شدت تحت تأثیر اثرات انسدادی تزریق بالادست بوده و بنابراین  به

از انبساط بیشتر و حتی میزان نفوذ بیشتر در درون جریان اصلی 
نازل برخوردار است. این موضوع باعث افزایش میزان اختلاط سیال 

  دوگانه نیز شده است. تزریق و جریان اصلی نازل در حالت تزریق 
به بررسی پارامتری کنترل  ۲۰۰۷در سال  [11]و همکاران آنانتشا

صورت عددی پرداختند. در قسمت اول  شوک بر بردار پیشران نازل به
شدن بیشتر فیزیک مساله، تغییر بردار  منظور روشن این تحقیق، به

پیشران ناشی از شوک برای یک جریان دوبعدی انجام شده و بعد از 
اف در ناحیه آن مطالعه پارامتری روی محل شکاف و عرض شک

جایی  واگرای نازل انجام پذیرفته است. نتایج نشان داد، با جابه
محل تزریق به نزدیک خروجی نازل در بخش واگرا، زاویه بردار 
پیشران افزایش یافته است. این نتیجه برای محدوده نسبت دبی 

آمده است.  دست به% ۶تا  ۵/۳(دبی تزریقی به دبی اصلی) بین 
بعدی و هم در حالت  ریق هم در حالت سهبا افزایش دبی تز

یابد. همچنین، در  دوبعدی، میزان انحراف بردار پیشران افزایش می
خاطر کاهش  یک نرخ تزریق ثابت با افزایش پهنای شکاف به

یابد. تأثیر تغییر پهنای  مومنتم، زاویه بردار پیشران کاهش می
صلی خیلی % جریان ا۵/۲های دبی تزریقی کمتر از  شکاف، در نرخ

  شود. تری مشاهده می ملموس نیست، اما بیشتر از آن تأثیر پررنگ
برای کنترل بردار پیشران، جریان  ۲۰۱۰در سال  [12]و همکاران شین

صورت عددی مورد مطالعه قرار  خروجی از نازل دوگلوگاهه را به
ای طراحی شده که دارای دو گلوگاه یکی در  گونه دادند. این نازل به

و دیگری در خروجی نازل است و بین دو گلوگاه آن یک  بالادست
حفره قرار دارد. همچنین، از تزریق ثانویه در بالادست گلوگاه اول نیز 
برای کنترل بردار تراست استفاده شد. نتایج تحقیق نشان داد که با 

توان زاویه بردار پیشران نازل را تنها تا نسبت تزریق  این ترکیب می
  % افزایش داد. ۶

برای تخمین بردار پیشران ناشی  ۲۰۱۴در سال  [13]و همکاران دنگ
از تزریق گاز ثانویه در یک نازل مافوق صوت متقارن، جریان سیال 

. اثر پارامترهایی نظیر کردند یساز هیشبصورت عددی  درون آن را به
عدد ماخ تزریق ثانویه، موقعیت تزریق و نسبت فشار نازل بر بردار 

ورد بررسی قرار گرفت. نتایج نشان داد نسبت فشار پیشران نازل م
   نازل، عامل کلیدی برای کنترل بردار پیشران است.

به بررسی اثر تزریق گاز  ۲۰۱۴در سال  [14]و همکاران زدمیجانویک
شکل  ثانویه بر بردار پیشران یک نازل مافوق صوت متقارن مخروطی

رت تجربی انجام صو واگرا پرداختند. در این تحقیق که به -همگرا
واگرای یکسان و با  - شده، با استفاده از دو نازل همگرا

های تزریق ثانویه عرضی متفاوت، اثرات موقعیت تزریق  موقعیت
ثانویه بر بردار پیشرانش مورد بررسی قرار گرفت. نتایج این تحقیق 

در  شده لیتشکثانویه بر قدرت شوک  تزریقنشان داد که موقعیت 
تبع آن بر بردار پیشران نازل بسیار مؤثر است.  درون نازل و به

همچنین، نتایج نشان داد که تنها در شرایطی که نسبت دبی جرمی 

% باشد، ۵تزریق ثانویه به نسبت دبی جرمی جریان اصلی حدود 
توسط نازل قابل توجه است و  دشدهیتولمقدار نیروی جانبی 
  قابلیت کاربردی دارد. 

پیشران نازل سازی گردابه بزرگ برای کنترل بردار  شبیه ،۲۰۱۶ لسا در
مورد  [15]و همکاران دنگبا استفاده از عبور جریان کنارگذر توسط 
های ناپایای میدان جریان  بررسی قرار گرفت. در این تحقیق، پدیده

های بزرگ مورد بررسی قرار  سازی گردابه با استفاده از مدل شبیه
های ناپایای میدان جریان در نسبت فشارهای  یگرفته است. ویژگ

دهد که برای  مختلف نازل بررسی شده است. نتایج نشان می
دستیابی به زوایای بردار پیشرانش مختلف در نسبت فشارهای 
متفاوت نازل که در این روش قابل حصول هستند، تنها نسبت دبی 

  % مورد نیاز است.۷جرمی جریان کنارگذر کمتر از 
به مطالعه عددی جریان در نازل  ۲۰۱۶سال  در [16]و همکاران کنگ

نامتقارن با یک صفحه فوقانی متحرک پرداختند. جریان اصلی 
واگرا توسط یک صفحه تخت در  -هنگام خروج از نازل همگرا
شود که در راستای جریان به سمت جلو و  خروجی نازل منحرف می

انحراف زاویه بردار  ،آمده دست بهشود. نتایج  جا می عقب جابه
سنجی شده   های تجربی اعتبار با داده که دهد یمپیشرانش را نشان 

  و تطابق قابل قبولی با آنها داشتند.
، بررسی تجربی اثرات تزریق ثانویه بر بردار پیشرانش در ۲۰۱۶در سال 

انجام  [17]و همکاران سالمیواگرا توسط  -یک میکرونازل همگرا
 پیشرانش بردار بر ثانویه تزریق اثرات بررسی به تحقیق این شد. در
 شده پرداخته تجربی صورت به واگرا - همگرا نازلِ  میکرو در یک

 بردار زاویه جانبی، نیروی پیشرانش، نیروی منظور است. به این
 مختلف تزریق فشارهای در نازل پشت در جریان و میدان پیشرانش

 نتایج براساس است. شده بررسی تزریق حالت بدون در و
 پیشرانش نیروی مختلف، فشارهای در تزریق ثانویه با ،آمده دست به

 توجهی قابل میزان به جانبی نیروی ولی چشمگیری نداشته، تغییر
   .است کرده تغییر
عددی تزریق  بررسیبه  ۲۰۱۶در سال  [18]و همکاران فر صالحی

واگرا و مشخصات  -دوگانه گاز داغ بر بردار پیشران نازل همگرا 
نتایج  با یساز هیشبمیدان جریان پرداختند. نتایج این 

دهد  سنجی شده است. این نتایج نشان می آزمایشگاهی صحت
برای افزایش قدرت تزریق، سطح مقطع تزریق و نسبت فشار تزریق 

ها نشان داده  یابد. همچنین، بررسی به فشار نازل بایستی افزایش
است که افزایش قدرت تزریق منجر به کاهش ضریب بردار پیشران 

علاوه، در تزریق گاز داغ با افزایش قدرت تزریق در  شود. به می
یابد. در نتیجه، تزریق  محدوده مجاز تزریق، راندمان نیز کاهش می

و فقط کمک  تواند راندمان این روش را افزایش دهد دوگانه نمی
ای تزریق کند و این موجب  کند که گاز بیشتری بدون شوک ضربه می

افزایش ضریب تقویت (نسبت تکانه ویژه تزریق ثانویه به جریان 
  شود. اصلی) می
 گاز نوع تأثیر عددی به مطالعه ۲۰۱۶در سال  [19]بازلمقو  زاهدزاده
ر موشک موتو نازل پیشران بردار ثانویه بر پاشش شده توسط پاشش

  پرداختند. 
به بررسی بردار پیشران سیال در  ۲۰۱۷در سال  [20]و همکاران لای

گیری زاویه پیچ و گشتاور پرداختند. در این  نازل در قالب اندازه
پژوهش، کنترل برداری شوک در یک نازل همگرا با تزریق سیال در 

صورت تجربی و عددی مورد  شکل به نازل با یک مقطع مستطیل
ا زاویه پیچ، بسیار بحث قرار گرفت. عملکرد بردار پیشران سیال ب

دهد که نیروی  وابسته به محل تزریق است. این مطالعه نشان می
  گشتاور وارده، پارامتری مستقل از مکان است.
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شکل  ای ، اثر یک برآمدگی استوانه۲۰۱۸و همکاران در سال  مختاری
عنوان یک روش نو در  بر بردار تراست را در یک جت مافوق صوت به

. در قسمت واگرای [22 ,21]ورد بررسی قرار دادندکنترل بردار تراست م
های  گیری و مکان شوک نازل، فشار در چند نقطه روی دیواره اندازه

تشخیص داده شد. نتایج نشان داد که هر چه میزان  گرفته شکل
شود و به دیواره  تر می ها قوی ها بیشتر باشد، شوک ارتفاع برآمدگی

ها، برخورد  یزان نفوذ برآمدگیکند. با افزایش م مقابل برخورد می
  شود.  شوک با دیواره، باعث انحراف مسیر جت می

دهد که  بردار پیشران، نشان می کنترلقبلی در زمینه  تحقیقاتمرور 
ها با استفاده از روش تزریق ثانویه در قسمت  بیشتر این بررسی

واگرای نازل صورت گرفته است. مزیت این روش، کاربرد آسان آن 
است. همچنین،  ۱شده در شکل  های دیگر ارائه ه سایر روشنسبت ب

های متداول، بالاتر است.  سرعت پاسخ این روش نیز نسبت به روش
شکل که در  ای های استوانه در این تحقیق سعی شده تا از برآمدگی

قسمت واگرای نازل در مسیر جریان اعمال شده است، برای کنترل 
طور که  عملکرد این روش همان جت خروجی از نازل استفاده شود.

استفاده از زبانه و  روش مشابهنوعی  اشاره شد، به [21]ای مطالعه در
به نگاهی دیگر مشابه روش تزریق ثانویه است. با این تفاوت که از 

تواند  نظر اعمال آن بر یک نازل نسبت به هر دو روش مذکور می
). ۲شکل باشد ( نهیهز کمبسیار ساده و از نظر هزینه نیز بسیار 

تحقیقات قبلی در این زمینه، اثر یک برآمدگی، موقعیت آن و 
همچنین، میزان نفوذ برآمدگی بر میدان جریان و بردار پیشران را 

طور  اند. در این تحقیق، اعمال دو برآمدگی به مورد بررسی قرار داده
زمان مورد بررسی قرار گرفته است. این دو برآمدگی در مقابل هم  هم

روی دیواره داخلی نازل با فاصله متفاوت از انتهای نازل نصب 
ها در  اند. همچنین، در چند مرحله با تغییر میزان نفوذ برآمدگی شده

 آن برجریان تغییرات توزیع فشار روی دیواره نازل، نیروهای وارده 
 انیجر یآشکارسازو میزان انحراف جریان خروجی از آن از طریق 

  سی قرار گرفته است. (شلرین) مورد برر
  

  
  شمایی از شوک خمیده و زاویه انحراف جریان در نازل )۲شکل 

  
فیزیک جریان در رویکرد کنترل بردار پیشرانش توسط  ۱- ۱

   جادشدهیاهای  شوک
دلیل سیال خروجی است که از خروجی نازل  پیشرانش یک جت به

برای شود. این پیشرانش، نیروی لازم  با سرعت بالا تخلیه می
های   کند. استفاده از برآمدگی آوردن را ایجاد می  حرکت در به

ای در روش کنترل بردار پیشرانش توسط برآمدگی، در  استوانه
شود.  شدن لایه مرزی از دیواره می قسمت واگرای نازل باعث جدا

، ۲شود. در شکل  ها باعث انحراف جریان اصلی می این شوک
عنوان یک مانع عمل  وق صوت بهها در مسیر جریان ماف برآمدگی

شوند. این رفتار همانند  کنند و باعث تغییر در حرکت جریان می می
رفتار جریان در حالتی است که در نازل تزریق ثانویه وجود دارد. در 

این روش با تخلیه جریان ثانویه در جریان اصلی نازل ممکن است 
حقیقت، علت اصلی هایی در جلوی محل تزریق ایجاد شود. در  شوک

ها که به لانداشوک و شوک خمیده موسوم  تشکیل این شوک
هستند، اثرات انسدادی جت در جریان مافوق صوت بوده و چون 
عدد ماخ بیشتر از یک است، جریان بیشترین تأثیرات خود را از 

  دست نیست. گیرد و تحت تأثیر جریان پایین بالادست می
شود.  شار استاتیک روی بدنه میها موجب تغییر شدید ف  این شوک

این تغییر فشار روی بدنه یکی از عوامل ایجاد نیروی جانبی در نازل 
شود  باعث تغییر زاویه جریان نیز می جادشدهیااست. البته، شوک 

عنوان عامل دوم در تغییر زاویه بردار تراست نازل  تواند به که می
یق جت در جریان ، میدان جریان ناشی از تزر۳. شکل [23 ,20]شود

  دهد. صورت شماتیک نشان می مافوق صوت را به
جای یک تزریق جت قوی از دو تزریق  در نازل، به دوگانهدر تزریق 

های قوی  شود شوک تر استفاده شده که باعث می جت ضعیف
گرفته که ممکن است با دیواره مقابل برخورد کنند و باعث افت  شکل

تر تبدیل شوند. در این  های ضعیف تراست اصلی شوند، به شوک
. البته [10]ندک روش، توزیع فشار در دو نقطه از نازل تغییر می

های تزریق دوگانه، متفاوت از تزریق یگانه است. سیستم  ویژگی
گانه  تزریق دوگانه افت فشار، سکون بیشتری نسبت به تزریق تک

های اختلاطی بین جریان تزریقی و  دارد. البته به تفاوت در ویژگی
گردد. فاصله بین دو تزریق از عوامل مؤثر بر  جریان اصلی باز می

وگانه است و یک فاصله بهینه برای این موضوع وجود دارد. تزریق د
ها در میدان جریان را نشان  و ایجاد شوک دوگانه، تزریق ۴شکل 
  دهد. می

  

 
  [23]شماتیک تزریق ثانویه و ایجاد شوک در مسیر جریان )۳شکل 

  

 
  [10]مشاهده مقیاس میدان متوسط جریان تزریق دوگانه )۴شکل 

  
همانند تزریق دوگانه و ایجاد  برآمدگیرسد با ایجاد دو  به نظر می

توان به کنترل بهتر بردار تراست دست  افزایش فشار در دو نقطه می
یافت که ناشی از توزیع فشار روی سطح است. توزیع فشار در دو 

تواند بردار تراست را بهتر کنترل کند، چون با ایجاد  نقطه مختلف می
گرفته قوی را به  های خمیده شکل توان شوک دو برآمدگی می

تر تبدیل نمود تا نیروی تراست، افت کمتری  چندین شوک ضعیف
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  باشد و نیروی اعمالی به دیواره مقابل را کاهش دهد. داشته
، عدد ماخ خروجی نازل، دمای گاز ها برآمدگیگرفتن   موقعیت قرار

ها،  گیها، زاویه تزریق، ارتفاع برآمد  جت، شکل نازل، شکل برآمدگی
دست جزء پارامترهای تأثیرگذار    جنس سیال تزریق و فشار کل بالا

تواند مورد  در مساله کنترل بردار تراست نامتعارف است که می
  بررسی قرار گیرد.

  
 و تجهیزات آزمایشگاهی تنظیمات - ۲

 - بردار پیشرانش، از یک نازل همگرا کنترلدر این پژوهش برای 
شکل استفاده  ای و دو برآمدگی استوانه ۲واگرا با عدد ماخ اسمی 

است. نازل طوری طراحی شده است که از قسمت انتها به   شده
شود. قطر ورودی نازل  بار متصل می۳۵محفظه آرامش با فشار 

متر و قطر خروجی  میلی۵متر، قطر گلوگاه نازل  میلی۱۶
متر است.  میلی۵۰متر است. طول قسمت واگرای نازل  میلی۵/۶

متر روی دیواره نازل برای بررسی  میلی۵/۰سوراخ با قطر تعدادی 
گیری  فشار در دو طرف دیواره نازل طراحی شده است که برای اندازه

ها با  شودد. سوراخ ها نصب می فشار استاتیک پروپ داخل سوراخ
بعد شده  فواصل ثابت از هم تعبیه شده و با طول واگرای نازل بی

  است.
مورد استفاده، چند قطعه  های برآمدگیسیال آزمایش هوا است. 

متر است که جلوی جریان در  میلی٦/١شکل به قطر  ای استوانه
دادن این   شود. پس از قرار قسمت واگرای نازل قرار داده می

شود. تعداد این  برداری انجام می ها در مسیر جریان داده برآمدگی
عیت زمان در دو موق صورت هم ها دو عدد است که به برآمدگی

مختلف در مسیر جریان اصلی در چهار میزان نفوذ متفاوت در نازل 
هایی در  ها درون نازل، سوراخ شود. برای اعمال برآمدگی اعمال می
های مختلف در قسمت واگرای نازل ایجاد شده است.  موقعیت
درصدی از ٩٠و  ٦٠های  ها در فاصله های محل نصب برآمدگی سوراخ

، موقعیت ٥قابل نصب شده است. در شکل صورت مت گلوگاه نازل به
ها نشان داده شده است. در  ها و محل اعمال برآمدگی این سوراخ

شده را  آزمایشگاهی تهیه سیستمتوان شمایی از  می ٦شکل 
  مشاهده کرد. 

  

  
  واگرا -شماتیک نازل همگرا )۵شکل 

  

  
  شماتیک تجهیزات آزمایش )۶شکل 

  نازل - ١- ٢
شده در همه  گیری محفظه آرامش اندازهفشار کل جریان که از 

بار است. تصاویر شلرین و ۷/۵ ها ثابت در نظر گرفته شده و آزمایش
شادوگراف، نیروی پیشرانش، فشار دیواره نازل، در چند حالت با 

ࡴ۱/۰، ۲/۰، ۳/۰، ۴/۰ارتفاع نفوذ برآمدگی  ⁄∗ࡰ گیری و  اندازه =
گلوگاه نازل است.  قطر ∗۲ارتفاع نفوذ برآمدگی و  H شود. ثبت می
 توان مشاهده نمود. تصویر شماتیک نازل را می ۵در شکل 

  حسگرهای فشار - ٢- ٢
گیری فشار شامل تعدادی سنسور ترافاگ است.  سنسورهای اندازه

گیری فشار بوده و  های مختلفی برای اندازه این سنسورها در ظرفیت
ز گیری فشارهای منفی هستند. قبل ا همچنین قادر به اندازه

  اند.  گیری فشار توسط این سنسورها، سنسورها کالیبره شده اندازه
های  عدد سنسور با ظرفیت ۱۰در جعبه حسگرهای فشار، تعداد 

بار، ۱۰تا  - ۱عدد از سنسورها دارای ظرفیت  ۵مختلفی تعبیه شده که 
بار و یک عدد سنسور با ظرفیت ۴تا  - ۱عدد سنسور با ظرفیت  ۴

). دقت سنسورهای ۷ده است (شکل بار استفاده ش۶صفر تا 
  % مقیاس کلی است.۱/۰شده  استفاده

  میز نیرو  - ٣- ٢
گیری  ای برای اندازه در این تحقیق از یک میز نیروی دومؤلفه

نیروهای محوری و جانبی وارد بر نازل استفاده شده است. بدین 
گرمی در جهت محور نازل و یک لودسل ۲۵۰۰منظور، یک لودسل 

گیری نیروها به میز نیرو  گرمی در جهت جانبی برای اندازه۳۰۰
% ۱/۰طور مجزا  ها به ودسلمتصل شده است. دقت هر یک از این ل

گیری نیروی تراست و جانبی، نازل  مقیاس کلی است. برای اندازه
روی این پایه نصب شده است. میز نیرو ابتدا با اعمال نیروهای 

میز نیرو قابل  ۸مختلف در زوایای متفاوت کالیبره شده و در شکل 
% ۵/۰کمتر از  X, Yمشاهده است. دقت کلی میز نیرو در جهت 

شدن دو لودسل به  دلیل کوپل قیاس کلی بوده که این افزایش بهم
  یکدیگر و وجود اثرات تداخلی است.

  

  
  تصویر جعبه سنسورهای فشار )۷شکل 

  

  
  ای تصویر میز نیروی دومؤلفه )۸شکل 
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  برداری کارت داده - ٤- ٢
-USB مدل Advantechی بردار دادهدر این تحقیق یک کارت  4711 A برداری   مورد استفاده قرار گرفته است. این کارت داده

بیتی بوده که به کامپیوتر متصل شده است. ۱۲کانال  ۱۶دارای 
کاررفته در این تحقیق به این  های به سنسورهای فشار و لودسل

نمونه  ۱۰۰گیری  ها از متوسط . دادهاند شدهبرداری متصل  کارت داده
  است. آمده دست بهثانیه  در زمان یک

  شادوگراف و شلرین - ٥- ٢
از دو عدد  شادوگراف مورد استفاده در این تحقیق و شلرین سیستم

برداری، چشمه نور و یک عدد تیغه  آینه مقعر، دوربین عکس
سیستم شلرین، از یک منبع  از استفاده هنگام تشکیل شده است.

 ها از لبه تیغه شود. انعکاس نور توسط آینه نور سفید استفاده می
گرفتن نور روی لنز دوربین،   حرارتی عبور داده شده و پس از قرار

دلیل گرادیان دوم چگالی در محیط  شود که به تصاویری ظاهر می
 لیزر نور از شادوگراف شوند. برای تصاویر ایجاد شده است، ثبت می

 یک آینه برای انعکاس نور کافی است. و شده استفاده نور چشمه
 از از آینه شده منعکس نور و خورد می آینه به رلیز نور حالت، این در
 پرده، روی انعکاسی تصویر سپس کند و می عبور جت خروجی لبه

، ۹شکل . شود برداری می عکس جادشدهیا شکل از و تشکیل
 نشان شلرین در آزمایشگاه رابرداری   تصویر تنظیمات شماتیک

  .دهد می
  

 
  شماتیک سیستم شلرین )۹شکل 

  
  بحثنتایج و  - ۳
  ارزیابی نازل بدون وجود برآمدگی - ١- ٣

های تجربی، در ابتدا توزیع فشار روی دیواره نازل  برای ارزیابی داده
هایی که روی دیواره نازل  مورد بررسی قرار گرفت. بدین منظور حفره

بوده، با استفاده از اتصالات هوای فشرده به حسگرهای فشار متصل 
بار است. نازل ۷/۵ثابت و برابر  شده است. در محفظه آرامش، فشار

بدون برآمدگی، تست و تغییرات فشار و عدد ماخ در طول نازل 
فشار استاتیک روی دیواره با فشار کل ورود به نازل  .بررسی شد.

شده فشار روی  گیری . محل نقاط اندازه(P/P0)بعد شده است  بی
اند  بعد شده دیواره نازل نیز با طول کل قسمت واگرای نازل بی (X/L) های نازل را  ، تغییرات فشار استاتیک روی دیواره۱. نمودار

، تغییرات عدد ماخ داخل نازل ۲دهد. همچنین، در نمودار  نشان می
شود. در این نمودارها نتایج عدد ماخ و  ها مشاهده می روی دیواره
  صورت تحلیلی محاسبه شده نیز نشان داده شده است. فشار که به

های تحلیلی تطابق  های تجربی و داده دهد بین داده مینتایج نشان 
خوبی وجود دارد. این اختلاف در خروجی نازل برای عدد ماخ 

ماخ است که اختلاف  ۰۵/۰های تحلیلی  آمده با داده دست به
دهد.  های تحلیلی و نتایج تجربی را نشان می درصدی بین داده۵

ی در داخل نازل و علت اصلی این اختلاف ناچیز، ایجاد لایه مرز
های تحلیلی  کاهش عدد ماخ در خروجی نازل در مقایسه با داده

  بوده که اثرات لزجت در نظر گرفته نشده است.

  الف 

  ب 
نازل، ب)  Aنمودار توزیع فشار استاتیک بر دیواره نازل؛ الف) سمت ) ۱نمودار 
  نازل Bسمت 

  

  الف 

  ب 
ب) نازل،  Aالف) سمت ؛ های نازل دیوارهنمودار توزیع عدد ماخ بر  )٢نمودار 
  نازل Bسمت 
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  های متقابل بررسی اثرات برآمدگی - ٢- ٣
های متقابل بر بردار  برای بررسی اثرات ناشی از حضور برآمدگی

% از گلوگاه در ۹۰و  ۶۰های  پیشرانش نازل، دو برآمدگی در موقعیت
 قسمت واگرای نازل، نصب و نیروهای محوری و جانبی بر نازل

های  شود. برای بررسی اثرات میزان نفوذ، برآمدگی گیری می اندازه
شود. البته، در این  مزبور در چهار میزان نفوذ متفاوت قرار داده می

طور یکسان است. در  ها میزان نفوذ هر دو برآمدگی به حالت
، مقدار نیروی عرضی و محوری وارد بر نازل در ۴و  ۳نمودارهای 

دهد  ف نشان داده شده است. نتایج نشان میمیزان نفوذهای مختل
ܪکه در میزان نفوذ   (F௦)، مقدار نیروی جانبی ۵/۰ با برابر ⁄∗ܦ

منفی شده است. این نشان  (F௦)های بالاتر،  مثبت و در میزان نفوذ
ܪدر  دهد که می ، زاویه بردار تراست کاملاً ۵/۰های بالاتر از  ⁄∗ܦ

میزان نفوذ، مقدار نیروی معکوس شده است. البته با افزایش 
  جانبی نیز افزایش یافته است.

، روند ۵/۱ شود که در میزان نفوذهای بالاتر از همچنین، مشاهده می
شود. بررسی تغییرات  افزایشی در میزان نیروی جانبی مشاهده نمی
دهد که با افزایش میزان  نیروی محوری وارد بر نازل نیز نشان می

علت  تراست محوری کاهش یافته که بهها، میزان  نفوذ برآمدگی
دهد  درون نازل است. این نشان می گرفته شکلایجاد امواج شوک 

که نیروی تراست محوری در بیشترین میزان نفوذ برآمدگی حدود 
ها در نازل وجود ندارند، کاهش  % نسبت به حالتی که برآمدگی۵/۵

   یافته است.
 Aهای  اثرات ناشی از حضور برآمدگی برای درک بهتر فیزیک جریان،

های نازل در نمودار  زمان روی توزیع فشار روی دیواره طور هم به Bو 
  نشان داده شده است. ۵
  

  
  ها بر نیروی جانبی منحنی تأثیر میزان نفوذ برآمدگی) ۳نمودار 

  

  
  ها بر نیروی محوری منحنی تأثیر میزان نفوذ برآمدگی )۴نمودار 

  الف 

  ب 

  ج 

  د 
الف) ؛ های مختلف های نازل با ارتفاع برآمدگی توزیع فشار روی دیواره )٥نمودار 

ܪ۱/۰ ⁄∗ܦ ܪ۲/۰، ب) = ⁄∗ܦ ܪ۳/۰ج) ، = ⁄∗ܦ ܪ۴/۰د) ، = ⁄∗ܦ =  
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شود قبل از برآمدگی، در موقعیت  الف مشاهده می - ۵در نمودار 
۶/۰ܺ ܮ دهنده  نازل، فشار افزایش یافته که نشان Bدر دیواره  ⁄=

ایجاد یک شوک در این ناحیه است. پس از برآمدگی، فشار سمت 
دهد که ناشی از اثرات  ، یک کاهش شدید را نشان میBدیواره 

. در واقع این ناحیه [23]در این ناحیه است Bانسدادی برآمدگی 
قطر برآمدگی برابر ۵/۲همان ناحیه دنباله پشت برآمدگی است که تا 

دست برآمدگی امتداد یافته است. البته، در ادامه یک روند  در پایین
گرفتن  شود که ناشی از سرعت کاهشی ضریب فشار مشاهده می

بودن جریان در این ناحیه  دلیل مافوق صوت جریان در ادامه مسیر به
  است.

دهد که ضریب  نشان می Aبررسی تغییرات فشار در دیواره سمت 
علت برخورد  دو ناحیه افزایش یافته که افزایش اول آن به فشار در

است. در این قسمت، پس از افزایش  Bشوک ناشی از برآمدگی 
تا محل  Aناگهانی فشار، روند کاهشی ضریب فشار در دیواره سمت 

ادامه داشته است. در  Aتشکیل شوک دوم در بالادست برآمدگی 
از اری مشابه با آنچه بعد نیز توزیع فشار، رفت Aمحدوده برآمدگی 

در  جادشدهیاشود. البته شوک  اتفاق افتاد، مشاهده می B رآمدگیب
خارج شده  نازلبه دیواره برخورد نکرده و از  Aبالادست برآمدگی 

  است. 
൒ ۲/۰های  های نازل در حالت وارهیبررسی توزیع فشار بر د ܪ   ⁄∗ܦ

در  Aدهد که توزیع فشار در طرف  ب، ج، د) نشان می - ۵(نمودار 
ܪ۱/۰ها با حالت  این حالت ⁄∗ܦ مشابه است با این تفاوت که  =
ܪبا افزایش  تر در بالادست  علت تشکیل شوک خمیده قوی ، به⁄∗ܦ
تر شده است.  نیز شدید A، تغییرات فشار روی دیواره Bبرآمدگی 

علت حرکت  دهد که به نشان می Bبررسی توزیع فشار در طرف 
، شوک پس از برخورد به دیواره Bشوک خمیده بالادست برآمدگی  Aمنعکس شده و به دیواره ، B  نیز برخورد کرده است. این شرایط

ܪ۱/۰در حالت  )B شده به دیواره (برخورد شوک منعکس ⁄∗ܦ =  
  شود.  مشاهده نمی

  برای بررسی بیشتر این موضوع، میدان جریان در خارج از نازل 
  برداری شلرین و   های مختلف از طریق تصویر نیز در حالت

نشان داده شده است. این نتایج نیز  ۱۱و  ۱۰های  شادوگراف در شکل
ܪ۱/۰خوبی تغییر جهت جریان جت خروجی از حالت  به ⁄∗ܦ به  =
ܪ۲/۰ ⁄∗ܦ شود که با  دهد. همچنین، مشاهده می را نشان می =

ܪ افزایش  تدریج زاویه انحراف جت  به ۲/۰به مقادیر بالاتر از ⁄∗ܦ
گرفته در  خروجی افزایش یافته است. بررسی خطوط شوک شکل

های  همراه تغییرات فشار روی دیواره تصاویر شلرین و شادوگراف به
  گرفته در  شکل های نازل حاکی از آن است که الگوی شوک

ܪ۱/۰جریان در حالت  ⁄∗ܦ و  ۱۲طور شماتیک مطابق شکل  به  =
 ۱۲طور که در شکل  است. همان ۱۳ها مطابق شکل  برای سایر حالت

) به ۴نشان داده شده، علت انحراف جریان در خروجی نازل (ناحیه 
است. این دو  Bو تا حدی برآمدگی  Aسمت بالا، وجود برآمدگی 

  کمک یکدیگر، جهت جریان را به سمت حالت به برآمدگی در این
های  اند. این در حالی است که در حالت بالا منحرف کرده

ܪ۲/۰ ⁄∗ܦ ൒  شده از روی دیواره  )، شوک منعکس۱۱(شکلA  باعث
انحراف جریان در خروجی به سمت پایین شده است. علت این 

و  Aخمیده قوی در بالادست برآمدگی   پدیده نیز وجود شوک
  ) نسبت به ۴ش شدید فشار کل در این ناحیه (ناحیه کاه

تر عبور کرده  بوده که جریان از یک شوک انعکاسی ضعیف ۵ناحیه 
  است.

  الف 

  ب 

  ج 

  د 
الف) ؛ تصاویر شلرین جت خروجی در میزان نفوذ برآمدگی مختلف) ۱۰شکل 

ܪ۱/۰ ⁄∗ܦ ܪ۲/۰، ب) = ⁄∗ܦ ܪ۳/۰ج) ، = ⁄∗ܦ ܪ۴/۰د) ، = ⁄∗ܦ =  
  

  الف 

  ب 

  ج 

  د 
الف) ؛ تصاویر شادوگراف جت خروجی در میزان نفوذ برآمدگی مختلف )۱۱شکل 

ܪ۱/۰ ⁄∗ܦ ܪ۲/۰، ب) = ⁄∗ܦ ܪ۳/۰ج) ، = ⁄∗ܦ ܪ۴/۰د) ، = ⁄∗ܦ =  
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ܪ۱/۰گرفته در  های شکل شماتیک شوک )۱۲شکل  ⁄∗ܦ =  

  

  
ܪ۲/۰گرفته در  های شکل شماتیک شوک )۱۳شکل  ⁄∗ܦ ൒  

  
های  رسد که تغییر نامتوازن برآمدگی مینظر  با توجه به این الگو به

عنوان یک متغیر در کنترل بیشتر جریان  تواند به درون نازل می
خروجی نازل مورد استفاده قرار گیرد که در تحقیقات بعدی باید به 

  آن پرداخته شود.
توان به این نکته اشاره نمود که با افزایش طول  در این رابطه می

تر شده و  قوی Aالادست برآمدگی ها، شوک خمیده ب برآمدگی
دست خود شده است. این  جریان در پایین بیشترموجب استهلاک 

کند تا جریان در خروجی، بیشتر متمایل به  نوبه خود کمک می به
  تر باشد. کننده از شوک انعکاسی ضعیف  جریان عبور

زاویه بردار تراست نازل با زاویه انحراف جریان خروجی از نازل که از 
مقایسه شده  ۶دست آمده، در نمودار  اویر شلرین و شادوگراف بهتص

دست آمده  به ۱است. در این نمودار، زاویه بردار تراست از رابطه 
  است. 

ߙ  )۱( = tanିଵ ൬ܨ௦ܨ௔൰  
گیری زاویه مرزهای بالایی  همچنین، زاویه انحراف جریان از متوسط

دست آمده است (مطابق  ) به۲و پایینی توده جت خروجی (رابطه 
  الف).  -١٠شکل 

௔௩௘ߙ  )۲( = ௟ߙ ൅ ௨2ߙ  
  

توان زاویه بردار تراست را با  دهد که می مقایسه این نتایج نشان می
درجه) با استفاده از  تقریب بسیار خوبی (با خطایی حدود یک

تصاویر شلرین و شادوگراف تخمین زد و از آن استفاده نمود. البته، 
گیری، اندکی  نفوذ برآمدگی، میزان خطای اندازه با افزایش میزان

دهد که زاویه  افزایش یافته است. همچنین، این نتایج نشان می
ܪ۵/۱بردار تراست تا  ⁄∗ܦ یک رابطه خطی با میزان نفوذ  ،=

درجه ۳۵/۴برآمدگی داشته و بیشترین مقدار بردار تراست حدود 
  است.

  

  
  لرین و نیرو به میزان برآمدگیمقایسه زاویه انحراف تصویر ش )۶نمودار 

  
  گیری نتیجه - ۴

عنوان  شکل به ای در این پژوهش از دو عدد برآمدگی متقابل استوانه
یک روش جدید و ساده برای کنترل بردار تراست در یک نازل 

بوده،  ۲واگرا در رژیم مافوق صوت که عدد ماخ اسمی آن  -همگرا
% از ۹۰و  ۶۰صورت متفاوت در موقعیت  استفاده شده است و به

، گرفته شکلهای  گلوگاه نازل مورد بررسی قرار گرفت. موقعیت شوک
ف جت در تصاویر شلرین و شادوگراف مشخص و میزان زاویه انحرا

دهد که در نسبت میزان  گیری و ثبت شد. نتایج نشان می اندازه
ܪ۲/۰های متقابل  نفوذهای پایین برآمدگی ⁄∗ܦ ൑  زاویه بردار

ها بیشتر  تراست، مثبت و در حالتی که نسبت میزان نفوذ برآمدگی
بت باشد منفی خواهد بود. همچنین مشاهده شد که تا نس ۲/۰از 

یک روند خطی در تغییر زاویه بردار  ،۴/۰ میزان نفوذ نزدیک به
دهد که در شرایط  علاوه نتایج نشان می شود. به تراست مشاهده می

درجه افزایش یافته ۳۵/۴، زاویه بردار تراست تا نزدیک شده شیآزما
 است. البته، در این شرایط میزان افت تراست محوری نیز حدود

  % افزایش یافته است. ۵/۵
ها  شود که در ادامه این تحقیق اثرات موقعیت برآمدگی پیشنهاد می

ها نسبت  نسبت به یکدیگر، تغییر متفاوت میزان انحراف برآمدگی
های مختلف از آنها بر بردار تراست مورد بررسی  به هم و چیدمان

  قرار گیرد.
  

 نیکه در انجام ا یکسان یاز تمام سندگانینوتشکر و قدردانی: 
  .دینمایرساندند تشکر م یاریپژوهش به آنها 

به چاپ  یگرید هیمقاله تاکنون در نشر نیا تاییدیه اخلاقی:
 سندگانینو یعلم تیمقاله حاصل فعال یعلم اتیو محتو دهینرس

  است. سندگانیبر عهده نو جیبوده و صحت و اعتبار نتا
ها با سازمان یتعارض منافع گونه چیمقاله حاضر هتعارض منافع: 
محمدرضا ارشد  ینامه کارشناسانینداشته و از پا گریو اشخاص د

  استخراج شده است. انئیبابا
(نویسنده اول)، نگارنده  محمدرضابابائیان سهم نویسندگان:

/تحلیلگر آماری/نگارنده بحث شناس/پژوهشگر اصلی /روشمقدمه
(نویسنده دوم)، نگارنده  محمد حججی %)؛٥٠(

شناس/پژوهشگر کمکی/تحلیلگر آماری/نگارنده بحث  /روشمقدمه
)٥٠(%  

  این مورد توسط نویسندگان بیان نشد. منابع مالی:
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