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ها دارای  ی کم و همچنین ارتفاعات بالا سطوح کنترلی آیرودینامیکی پرندهها سرعتدر 

عملکرد مناسبی نیست. تزریق جت کنترلی یکی از موارد جایگزین در این موارد استت.  

تزریق گتاز پرسترعت در ایتن متوارد، الگتوی آئرودینتامیکی پرنتده بته شتکل           لیبه دل

سازد. در ایتن   جریان را ضروری میمحسوسی دچار تغییر شده که بررسی مجدد میدان 

مقاله، به بررسی عددی و تجربی اثر جت کنترلی بر ضترای  آئرودینتامیکی و تغییترات    

تزریق جتت   ریتأثشده و  پرداخته 5/1فشاری بر نواحی مورد تزریق یک موشک در ماخ 

 شتلرین ی ربرداریتصواست. بررسی تجربی در تونل شامل  شده یریگ اندازهدر این موارد 

ی بدون تزریق و بتا تزریتق   ها حالتهای تجربی از تست تونل باد در  نیز بوده است. داده

ی عددی مقایسه شده است. در ضرای  آیرودینامیتک در تزریتق   ساز هیشباستخراج و با 

جت، ضری  پسا افزایش داشته و ضرای  بترآ و گشتتاور پتیغ تغییتر خاصتی مشتاهده       

سیستم جت کنترلی مناست  بتوده و ناپایتداری     دهد عملکرد شود. نتایج نشان می نمی

ی از ایتن روش بتر آی   ختوب  بته تتوان   و لذا متی  استایجادشده توسط تزریق جت اندک 
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 مقدمه -4

علم آیرودینامیک علم بررسی رفتار اجسام در مقابل سیال عبوری 

کنترل ستطوح   ،های این علم قسمت نیتر مهماز آن است. یکی از 

. سطوح آئرودینامیکی با حرکت در سطح خود استآئرودینامیکی 

پرنده  بدین طریقای در پرنده ایجاد کرده و  سرعت و شتاب زاویه

نمایند، اما این سطوح در سترعت کتم و ارتفتاع بتالا      را کنترل می

های مرسوم کنترل پرنده در این  کارایی ندارند. یکی از روش عملاً

جتت   لهیوست  بهترل . کناستنواحی، تزریق جت پرفشار در میدان 

. استت زمان پاست  را دارا   توجه قابلمحاسن دیگری مانند کاهش 

هایی مانند اتمام سوخت جتت کته بعتدازآن     البته این روش عی 

یی جتا  جابته نبوده و همچنین مشکلات ناشی از  کنترل قابلپرنده 

جتت   کتنش  بترهم اتمام مصرف ستوخت( و   واسطه بهمرکز جرم )

. کاربرد دیگر استثرات ناشی از آن را دارا تزریقی با هوای آزاد و ا

که سطوح آئرودینتامیکی حوورداشتته و    استتزریق جت زمانی 

دلیل مشکلات باشد؛ اما به جریان دارای فشار دینامیکی مناسبی 

 ازیموردنتوانند گشتاور لولایی  سازه ایی سطوح آئرودینامیکی نمی

توانتد گزینته    را تحمل کنند. در این موارد نیز جتت کنترلتی متی   

مناسبی بر آی کمک به سطوح آئرودینتامیکی باشتد. روش جتت    

کنترلی، روش مرسومی بر آی کنترل موشک در سرتاستر جهتان   

و پتک   2و آستتر  0های تتاد  توان بر آی مثال به موشک بوده که می

 و اشاره کرد. 3تری

جت خروجی به سمت جریان بیرونی متقاطع، از اوایتل دهته   

طتتور  دانشتتمندان بتته  موردمطالعتتهروز متتیلادی تتتا امتت   0691

آزمایشگاهی و همچنین عددی قرارگرفته استت. مطالعتات اولیته    

متافو   هتای   راجع به جت 0691سال  در[1] فانکتوسط اورت و 

تزریقی از یک صفحه تخت به جریتان آزاد   4و معادل صوت صوت

های گوناگونی را بر آی جت در نظر گرفتته   سیال ها آنانجام شد. 

 0691ستتتال  در [2]و همکتتتارانش  بودنتتتد. همچنتتتین ورلتتته

های متعددی در مورد جت خارج شتونده از روی صتفحه    آزمایش

انجتام دادنتد و ستعی     متافو  صتوت  تخت در حوور جریان آزاد 

هتای   داشتند که روابطی را بر آی تحلیل فشار ستطحی و ویژگتی  

هتر   0611در سال  [3]ند. شتسایجادشده توسعه بدهی ها ضربه

خروجتی نتازل جتت در نظتر      عنوان بهدو نوع سیال مایع و گاز را 

گرفت و نتایج تحلیلی را با نتایج آزمایشگاهی مقایسه کرد. برندیز 

پنج هندسه موشکی متفاوت را در هتر   0661سال در  [4] و گیل

دادند و اعداد ماخ دو شرایط باجت و بدون جت مورد آزمایش قرار

                                                                         
1 TAHHD 
2 ASTER 
3 PAC3 
4Transonic 

 در نظتر گوناگونی بر آی جریان آزاد و زوایتای حملته مختلفتی را    

نیروی آئرودینتامیکی باجتت   ) 5یینما بزرگگرفتند. ایشان ضرای  

یی مرکتز فشتار   جتا  جابته ( و نیروی آئرودینامیکی بتدون جتت   بر

 موشک تحت حوور جت را موردبررسی قراردادند.

هتای   عملکرد آئرودینتامیکی جتت   به بررسی [5]سریواستاوا 

هتای جتانبی مستتقر بتر روی      جانبی مستقر بر روی بدنه و جتت 

پرداخت. نتایج ایشتان نشتان    مافو  صوتهای  در موشک ها بالک

روی بدنته   بادستو دهد که رانشتگرهای جتت کته در راستتای      می

 شوند باعث ایجتاد فاکتورهتای افزایشتی    جلویی موشک تعبیه می

نیتروی رانتش جتت    بتر  انبی با جریتان آزاد  )نیروی رانش جت ج

شوند و ایتن   می (1.5)حدود  0( کمتر از جانبی بدون جریان آزاد

شدید بتین جریتان آزادی کته بته ایتن       9کنش برهمکاهش در اثر 

آیتد و باعتث اتتلاف     آید و جریتان جتت بته وجتود متی      می سمت

یا  هایی از هوا به لایه) 1های بادسویه چشمگیر فشار مطلوب بر لایه

شود که در معتر  مستتقیم بتاد قترار      هر سیال دیگری گفته می

کند  می جریان جت یک اثر ممانعتی ایجاد علاوه بهشود.  ( میدارند

و باعث کاهش کنترل  افتهی گسترشهای بادسویه دم  که تا صفحه

دهتد   شود. نتایج این مقاله نشان می ی موشک میریگ جهتدم در 

، فاکتور افزایشی ها بالکروی نوک  شده هیتعبکه رانشگرهای جت 

کتارایی بهتتری نستبت بته      رو نیت ازادهد و  می افزایش 0.19را تا 

 شده روی بدنه دارد. های تعبیه جت

جتت   کتنش  بترهم عتددی   به بررستی  [6]همکاران گراهام و 

های بالک دار پرداختنتد. نتتایج ایشتان     بدنه به ازای مافو  صوت

)نوعی بالک که  1های ناوی شکل لکدهد، با استفاده از با نشان می

ها به دلیل شکل خاص خود،  به شکل مثلث دلتا هستند. این بالک

کنتترل کننتد و از    یطتور مترثرتر   توانند شوک خمشتی را بته   می

(، شوک خمشتی  .پیچیدن آن به دور بدنه موشک جلوگیری کنند

بستتری    یترت نیا بهپیچد و  بدنه موشک نمی به دورناشی از جت 

. کنتد  یمت  جتاد یابر آی رفتن جریان پرفشار به سمت پایین بدنته  

ی عتددی در  هتا  فنایشان در این تحقیق نشان دادند، استفاده از 

شناسی جریان کته   های کنترلی جت و بر آی عی  طراحی سامانه

 کننتده  ینت یب شیپت امکان آن در آزمایشتگاه وجتود نتدارد، ابتزار     

وت ایتن تحقیتق عبتارت استت از:     مناسبی است. پارامترهای متفا

درجه. نتایج  01تا  -01و زوایای حمله بین  1و  4.5، 2اعداد ماخ 

های ناوی شکل، نیتروی   دهد که وجود بالک این مطالعه نشان می

هتای   دهد و این امر امکان استتفاده از جتت   کنترلی را افزایش می

                                                                         
5 Magnification Factor 
6 Augmentation Factor 
7 Windward layers 
8 Delta-shaped fins 
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اده در حجتم مت    یت ترت نیا بهکند و  را فراهم می تر کوچککنترلی 

 یابد. یی شده و وزن نیز کاهش میجو صرفهپیشران نازل جت 

هتایی   فناوری جت جانبی در پرتابه کاربرد [7]سلر و  گن می

ISLرا در  کننتد  یپرواز مت که در ارتفاعات پایین جو 
طتور   و بته  0

عتتددی بررستتی کردنتتد. در ایتتن تحقیتتق، مطالعتتاتی در جهتتت   

انجام شتد. ایشتان جریتان پایتا و      سردوگرمی بازده جت نیب شیپ

و  4، 3.5را در نظر گرفتند و اعداد ماخ     مدل توربولانسی 

قراردادنتد. نتتایج    موردمطالعته را  4و  1، -4و زوایای حملته   4.5

یی نیترو بتا افتزایش    نما بزرگایشان حاکی از آن است که ضری  

ر شترایط در نظت   متأستفانه یابتد.   ماخ جریان بیرونی افتزایش متی  

 رو نیت ازایکسان نیستت و   کاملاً، سردوگرمشده بر آی جت  گرفته

 جت وجود ندارد.امکان مقایسه نتایج بر آی دمای 

مجهتز بته جتت     کنتترل شتونده  موشتک   [8]لی و همکاران 

طور بهینه طراحتی و تحلیتل عتددی کردنتد. در ایتن       جانبی را به

 بته ازای و خصوصتیات گشتتاور پتیغ     تحقیق، رفتار نیروی لیفتت 

شرایط گونتاگون از قبیتل زوایتای حملته مختلتع و اعتداد متاخ        

حاکی از آن است که  ها آنمتفاوت، موردبررسی قرار گرفت. نتایج 

با نیروی رانشی جت متناس  است و به علتت   باًیتقرنیروی لیفت 

 حتال  نیباای شوکی، اتلاف نیروی رانشی وجود دارد. ها کنش برهم

فشتار  استت؛ بلکته بته    رانشی جت  تابعی از نیروی تنها نهگشتاور 

جت و عدد ماخ جریان بیرونی نیز بستگی دارد و در زوایای حمله 

روبته  منفی )جت بادسویه(، اتلاف نیروی نرمتال و گشتتاور پتیغ    

 بیشتر است. نییپا

و مجهتز بته    2های هوا به هوا موشک عملکرد [9]همکاران سان و 

در این تحقیتق   عددی بررسی کردند. ایشان طور را بهجت جانبی 

های سرد )هوا( و گرم )گازهای حاصتل از احتترا ( را    تفاوت جت

قراردادنتتد. نتتتایج حتتاکی از آن استتت کتته تفتتاوت   موردمطالعتته

جتز در ناحیته    وجود ندارد بته  سردوگرمی بین جت ا ملاحظه قابل

بسیار نزدیک به بدنه موشک که توزیع فشارها بته مقتدار انتدکی    

 اختلاف دارند.  باهم

ی ناشتی از جتت   هتا  کتنش  بترهم ساختار  [10]لو و دیکمان 

با نسبت فشارهای بسیار بالا در جریان آزاد روی یک  مافو  صوت

استتوکس   -ر نتاوی  حل گتر از  ها آنصفحه تخت را بررسی کردند. 

استفاده کردنتد و نتتایج ایشتان حوتور ناحیته       3رینولدز متوسط

 دییت تأنازل جت را  تدس نییپای در ا گردابهو ساختارهای  4دنباله

 کند. می

                                                                         
1 Institute of Saint-Louis 
2 Air to Air 
3 Reynolds Averaged 
4 Wake Region 

جت  کنش برهمبه بررسی عددی  [11]آسوین و چاکرابورتی 

پرداختند. ایشان اثرات متقابتل   صوتمافو  جانبی با جریان آزاد 

استتوکس   -ر جت بر آی جریان بیرونی را با حتل معتادلات نتاوی   

مطالعته کترده و    SSTی و با استفاده از مدل توربولانسی بعد سه

پارامترهایی چون زاویه حمله، نسبت فشار جتت بته جریتان     ریتأث

دهد  را در نظر گرفتند. نتایج ایشان نشان می ها جت و تعدادآزاد، 

در  فشتار  کتم که تولیتد گشتتاور پتیغ بته دلیتل پیتدایش ناحیته        

افتتد و همچنتین نیتروی لیفتت و      نازل جت اتفا  می دست نییپا

 دارد. گشتاور پیغ با نسبت فشار جت رابطه خطی 

اثتتر جتتت جتتانبی را بتتر روی    [12]آکگتتول عگستتراوگلو و 

و جتت   مافو  صوتبیرونی  ساختارهای موشکی شکل در جریان

طتور عتددی و آزمایشتگاهی بررستی کردنتد. ایشتان از        صوتی به

دینامیک سیالات محاسباتی فلوئنت بر آی قسمت عددی  افزار نرم

استفاده کردنتد.  و از آزمایش تونل باد  برآی قسمت آزمایشگاهی 

را در نظر گرفتنتد و همچنتین بتر آی        مدل توربولانسی 

 9ی بتتا ا شتتبکه، میتتدان جریتتان را بتته     احتتراز شتترایط 

ی کردند. نتایج عددی حاصتل تطتابق   گسسته سازمیلیون سلول 

در حالتت جتت   ) خوبی را با نتایج حاصتل از آزمتایش تونتل بتاد    

 دهد. خاموش( نشان می

جریان جت خارج شونده بته   کنش برهماثرات  [13]دسپریتو 

ی ستاز  هیشتب را با استتفاده از   مافو  صوتجریان متقاطع بیرونی 

دینامیک سیالات محاسباتی و در زوایتای حملته مثبتت و منفتی     

در امتتداد   هتا  جتبررسی کرد. او هفت موقعیت مختلع را بر آی 

استت.   شده نشان داده (0شکل)محور موشک در نظر گرفت که در

و همچنین زوایتای   3.5و  2.5، 0.5جریان بیرونی را با اعداد ماخ 

ی کرده است. نتایج نشان ساز هیشبدرجه را  01تا  -01 نیبحمله 

شود تغییرات ضری   تر می که زاویه حمله منفی دهد که مادامی می

جتت بتر آی    مترثر شتود و محتل    یی جت نیز بیشتر متی نما بزرگ

 3.5و  2.5درجته و در اعتداد متاخ     -5 از تتر  بتزرگ زوایای حمله 

 . دارد یکمتغییرات 

 
 های تزریق جت آن هندسه دسپیریتو و محل(: 4)شکل 
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مومنتتوم جتت بته جریتان      نستبت شتار   [14]همکارانو  بیروک

0عرضی
بینی مستیر، نفتوذ و طتول شکستت      عامل اصلی در پیش 

وبتر گتاز بتر آی    جت مایع در جریان متادون صتوت استت. عتدد     

ی و عتدد وبتر جتت بتر آی     ست های شکست اولیه غیرتوربولان رژیم

ی کلیدی است. کاربردها شتامل بهبتود توزیتع    سشکست توربولان

های احتترا  بتر آی جلتوگیری از برختورد بتا       سوخت در محفظه

در  05داشتتن نستبت شتار مومنتتوم زیتر       دیواره، با تأکید بر نگه

در [15]همکتاران  است. ژانگ و  مخلوط شیهای احترا  پ سامانه

هتای لایته    صوت، ساختارهای گردابی مانند گرداب جریان مادون

هتای دنبالته و جفتت     های نعل اسبی، گترداب  برشی جت، گرداب

گذارند. نسبت سرعت  بر اختلاط تأثیر می2گرداب چرخان مخالع 

کنتد، بتا    تتر ایجتاد متی    تر و اختلاط همگتن  ( نفوذ عمیق4بالاتر )

توربولانس مقیاس ریز در میدان دور. اختلاط توسط نفوذ افزایش 

هتا و حمتل توستط     هتای بتین گترداب    جریان عرضتی در شتکاف  

 [16]مالیکتا  و همکتاران    .یابتد  هتای دنبالته بهبتود متی     گرداب

ایجتاد  شده فعال بر آی  استفاده از یک نوسانگر سیال نوین کنترل

طور  اختلاط را به، (2.0)ماخ  در جریان عرضی صوتی جت نوسانی

بخشد نسبت به جت پایدار، با افزایش نترخ   بهبود می یتوجه قابل

در  اختلاط، عمق نفوذ و گسترش جت. این بهبود به دلیل افزایش

3گیرکردن
جریان عرضی به داخل جت بته ختاطر نوستان استت.      

نوسانگر شامل کانال مستطیلی اولیه با گسترش ناگهانی و تزریتق  

نوستان   بادسویه بی است که جت را در جهتهای جان کنترل جت

ها در جریان مادون صوت هوا بر آی ایجاد  دهد؛ بخشی از تست می

 .شده است جت نوسانی انجام

درنهایت هدف از این تحقیق بررسی عملکرد کنترلی موشتک  

پاسکال معتادل   10111و فشار  1.5با تزریق جت از بدنه در ماخ 

ق با فشار محفظه آزمون تونل باد(، کیلومتر )به علت تطاب 3ارتفاع 

 . همچنتین استاثر جت بر ضرای  آئرودینامیکی و پایداری پرنده 

تغییر توزیع فشار روی بدنه در حالت جت روشن نسبت بته جتت   

ی ناشی از تزریق جت موردبررستی  ها ضربهخاموش و تداخلات و 

کته در   استت قرارگرفته است. یتادآوری ایتن نکتته نیتز ضتروری      

 هتا  جتت هتای تجربتی اثترات تتداخلی      مطالعات و همچنین تست

 بوده است. موردتوجه

 بررسی مدل مورد -2

که از  است 4شده جهت تحلیل، مدل بیسک فینر ی انتخاب هندسه

است که ابعتاد و مشخصتات آن    شده انتخاب [13]دسپریتو مقاله 

استت. علتت ایتن انتختاب      شده نشان داده "(3)و (2)اشکال  "در 

                                                                         
1 Momentum flux ratio 
2 CVP 
3 Entrainment 
4 Basic Finner 

ی نستبت بته   تتر  ستاده کته هندسته    استت نداشتن بال و کانتارد  

 بته ختاطر  در تونل باد  ها تیمحدودهای استاندارد و نداشتن  مدل

 .استنسبت طول به قطر مناس  آن 

 
 مشخصات هندسه مدل بیسیک فینر(: 2) شکل

 

 

 ی از مدل بیسیک فینربعد سهنمای  (:8شکل )

 معادلات حاکم -8
معادلات حاکم بر جریان شامل معادله پیوستگی، معادله مومنتوم، 

و معتتادلات متتدل  دئالیتتامعادلتته انتترژی، معادلتته حالتتت گتتاز   
 .هستند K-𝛚 SSTتوربولانسی 

 معادله پیوستگی و مومنتوم -8-4 
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    و   و  بیانگر انرژی جنبشی جریان آشتفته استت و    kکه 
 Pو چگتالی   𝝆جهت محورهای مختصات هستتند و  در  ها سرعت
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دلتای کرونیکتر      ویسکوزیته دینامیکی سیال و  µفشار کل و 

 .استویسکوزیته توربولانسی جریان    و 

 معادله انرژی -8-2 
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 5و مطتابق رابطته    استت 0تانسور تتنش انحرافتی      (   )که 
 شود. محاسبه می
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متترثر لزجتتت       ضتتری  هتتدایت حرارتتتی و  Kکتته در آن 

 Eمجموع لزجت دینامیکی سیال و لزجت آشفتگی جریتان( و  )
عدد پرنتل آشتفتگی   Pr. همچنین استانرژی کل در واحد جرم 

گرمای ویتژه گتاز      و  است 1.15است و مقدار آن ثابت و برابر 
بته شتکل    5تتا   0. معتادلات  استدمای سیال  Tدر فشارثابت و 

 شده است. دائمی حل

 دئالیامعادله حالت گاز  -8-8
(9)                                                  𝝆   

 ی عددیساز هیشبمشخصات  -1
از متدل   تحقیتق  ایتن هندسه متوردنظر در   عددی سازی یهدر شب

حتل ایتن    منظتور  بته شده استت.   استفاده SST K-𝛚اغتشاشی 
ی هتا  تترم  خطی سازی منظور بهو 2معادلات از حل گر چگالی پایه

ی مرتبه دوم و مرتبه اول و همچنین بتر  بالادستمعادلات از روش 
شده است. ماخ جریتان   استفاده 3آی حل گر از روش ای یو اس ام

استتفاده   4توان از حل گر فشتار پایته   آزاد مادون صوت بوده و می
شتده و بعتد از    کرد. اما جت در حالت تزریق با متاخ یتک تزریتق   

ین از حتل  بنتابرا  ؛یابد افزایش می 0.3خروج از نازل تا حدود ماخ 
شده است. البته در حالتت جتت ختاموش     گر چگالی پایه استفاده

نتایج ضرای  آئرودینامیکی حتل گتر فشتار پایته و چگتالی پایته       
. استت متغیتر   5تا  0اختلاف اندکی داشتند. عدد کورانت نیز بین 

 یدئال فر  شده است.ابر آی سیال هوا نیز گاز 

 یبند شبکه -1-4
میلیون سلول است. شتبکه از   2.1دارای  شده گرفتهکار شبکه به  

. در استت سازمان تتا مترز آزاد    مرزی در اطراف مدل و بی یهلانوع 
شبکه ایجادشده بر روی سطح مدل بیسیک فینر مجهتز  ( 4شکل)

محاستبات و   کم شدناست. بر آی  شده نشان دادهبه جت جانبی 
  به علت تقارن، نصع مدل موردبررسی قرارگرفته است.

                                                                         
1Deviator stress tensor 
2Density-based 
3AUSM 
4 Pressure-based 

 
 شده ی انجامبند شبکهنمونه ایی از  (:1شکل )

 شبکه از استقلال -1-2

بررسی استقلال حل از شبکه، سته نتوع شتبکه درشتت      منظور به

شده  میلیون( زده 4.5) میلیون( و ریز 2.1)میلیون( متوسط  0.2)

فشار بر روی دیواره بدنه مدل بر آی مقادیر  "3)شکل "است. در 

استت. در ایتن شتکل     شده نشان دادهو  این سه نوع شبکه مقایسه

هتای متوستط و ریتز    شود که مقادیر فشتار در شتبکه  مشاهده می

 هتا  لیتحلشبکه نوع متوسط در  ؛ لذاتطابق خوبی با یکدیگر دارند

تر شبکه تنها تر کردن بیشمورداستفاده قرارگرفته است و کوچک

ی بر دقت حتل نتدارد.   ریتأثدهد و زمان محاسباتی را افزایش می

شده است.  استقلال حل از شبکه بر روی حالت جت روشن بررسی

 .است 1در کل میدان حدود عدد  +yمتوسط عدد 

 
مقایسه مقادیر فشار بر روی بدنه مدل بر آی سه نوع شبکه  (:3)شکل 

 درشت، متوسط و ریز

 شرایط مرزی -1-8
متتر در نظتر    میلی 94در این تحلیل طول مبنا برابر با قطر مدل، 

شده و مساحت مبنا برابر با مساحت مقطتع عرضتی متدل،     گرفته

یط مرزی بکتار  شده است. شرا متر مربع در نظر گرفته میلی 3221

ی است که بر آی مرز ورودی جریان و اطتراف  ا گونه بهشده  گرفته

شتده کته ایتن     استتفاده  5دوردستت دامنه از شرط مرزی فشار در 

کته دمتای    استت شرط مرزی بیانگر جریان آزاد در اطراف متدل  

درجه کلوین و فشار )استاتیک(  311)استاتیک( جریان آزاد برابر 

پاسکال )فشار هتوا در محتل تستت در دانشتگاه      15111آن برابر 

                                                                         
5Pressure Far-Field 
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. بتتر آی متترز خروجتتی جریتتان استتتع(( ) جتتامع امتتام حستتین

شتده   استتفاده  0دست جریان( از شرط مرزی فشار خروجی یینپا)

شترط عتدم لغتزش جریتان      از هتا  بالکاست و بر آی بدنه مدل و 

شده  شده و گرادیان دما روی این مرزها صفر در نظر گرفته استفاده

شتده استت.    بر آی جت انتختاب  2است. شرط مرزی فشار ورودی

. بر آی عدم افتت فشتار در   استبار  91فشار کل مخازن تونل باد 

هتای مختلتتع( و   کتل اجراهتتای تجربتی )در متتاخ و زاویته حملتته   

نیرو و فشتار(،  ) یبردار دادهتزریق جت بر آی همچنین پایا شدن 

 311شده استت. دمتای جتت     بار در نظر گرفته 9شده  جت تزریق

گترم بتر ثانیته     01درجه کلوین )جتت سترد( و دبتی جرمتی آن     

 سترعت  بته شده است. مبنای طراحی نازل جت، رستیدن   محاسبه

)جت صوتی( در سطح خروجی  0یگر عدد ماخ د عبارت بهصوت و 

 .است نازل جت

 شرایط تزریق جت (:4جدول )

 فشار کل عدد ماخ دمای کل

033K 0.1 911KPa 

 آزمایش مجموعه -3
راه رستیدن بته نتیجته     نیتتر  مطمئندر علوم مهندسی بهترین و 

مطلوب، ساخت مدل در ابعاد اصلی و مقایسه آن با استانداردهای 

. بتر آی  استبر  و هزینه بر زمان العاده فو . اما این روش استلازم 

ی میتانی طراحتی پیشنهادشتده    هتا  راهکاهش این هزینه و زمان 

تست و آزمایش در تونل  هوافواراه میانی در علم  نیتر مهماست. 

 تتر  کوچک. تونل باد وسیله ایی است که مدل را در اندازه استباد 

. در کننتد  یمت اما با همان ماخ و یا رینولدز جریان واقعی آزمایش 

مناست  و هزینته کمتتر بته      با دقتت این روش بسیاری از ضرای  

 به وجتود مدل مشکلاتی را  کوچک کردن. البته این دیآ یمدست 

ضترای  تتا حتد زیتادی      ستازی  بعتد  یبآورده که این مشکلات با 

تست تونل بتاد مراحتل مختلفتی دارد کته در     . برطرف شده است

و سنستتورهای  ونیبراستتیکالاینجتتا بتته ستتاخت متتدل و تستتت و 

 ی اشاره مختصری شده است.ریگ اندازه

 مدل مورد آزمایش -3-4 
مرکتز ملتی تحقیقتات     سه منظتوره های تجربی در تونل باد  تست

شده است.  ع( انجام) آیرودینامیک قدر، دانشگاه جامع امام حسین

و بتا ابعتاد محفظته آزمتون      3تتا   1.3این تونل باد از ماخ حتدود  

متتر   0.4طتول قستمت محفظته آزمتون      ستاسانتیمتر  91*91

شده و نیروها و گشتاورها با  درصد طراحی 3است. مدل با انسداد 

در مجموعه تست  کاررفته بهبالانس  است. شده یریگ اندازهبالانس 

 x , y , zهتای   بوده و سه نیرو و سه گشتاور را در جهت مرلفه 9

ها علاوه بر نیروهتا و گشتتاورها،    نماید. در تست ی میریگ اندازهرا 

                                                                         
1Pressure-Outlet 
2Pressure-inlet 

و همچنتین از   آمتده  دستت  بته  سنستور فشتار  توزیع فشار نیتز بتا   

شده است. درصد خطای بالانس در  آشکارسازی شیلیرین استفاده

. خطتای  استت گیری نیروها و گشتاورها حداکثر نیم درصتد   اندازه

 استدرصد  1.0از  حداکثرسنسور هانیول نیز 

در دو حالت با و  5های عددی در ماخ  تست تونل باد و تحلیل

 " (1)و  (9)اشتکال  "شده استت.   تزریق و بدون تزریق جت انجام

مجتزا   صورت بهشده در محفظه تونل باد و اجزای آن را  مدل نص 

شتده در حالتت تولیتد گشتتاور      های تزریتق  نشان داده است. جت

 1 بافاصتله دوجتته( کته دو نتازل     صتورت  بهبوده )تزریق  3پیچش

 21متتتری )عرضتتی( از ختتط مرکتتزی بدنتته و در فاصتتله    میلتتی

شده استت. متدل در    متری از انتهای دماغه موشک قرار داده میلی

درجه و در دمای محتیط   01و  1 ،9، 2،4، 1،-2،-4زوایای حمله 

 شده است.  تست و تحلیل

 
شده در مرکز قدر و نص  در تونل  مدل بیسیک فینر ساخته(: 4)شکل 

 سه منظورهباد 

 
 فینر با تجهیزات جت جانبی بیسیک مدل (:7شکل )

                                                                         
3 Pitching moment 
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 تست و کالیبراسیون -3-2
. شتود  اطلا  متی  از دنیای فیزیکی داده آوری جمعبه گیری  اندازه

گیتری را   ها که اولین طبقه یک سیستتم انتدازه   یا مبدل گرهاحس

دهند سیگنالی متناس  با کمیتت فیزیکتی متوردنظر     تشکیل می

گوینتد. بتر آی اینکته     ن را اصطلاحاً داده میآنمایند که  ایجاد می

گیتری شتده    دهنده کمیت فیزیکتی انتدازه   های حاصله نشان داده

ین دو ایجاد نمود بر آی بین ا کی به کیای  بایست رابطه می ،باشند

این منظور سیستتم را بتا استتفاده از مراجتع استتاندارد کتالیبره       

گیری نمایش یتک   هدف و مقصود از یک سیستم اندازه نمایند. می

یتک   استت. گیتری   مقدار عددی متناست  بتا کمیتت موردانتدازه    

و  حتس کننتده  ، گیری شامل چهار قسمت اساستی  سیستم اندازه

 . است دهنده شینماو  ردازشگرو پ سیگنال کننده لیتعد

گیری را تشتکیل   یک سیستم اندازه بخشکه اولین  حسگرها

نال گدهند درواقع عمل تبدیل کمیت فیزیکی مختلع بته ستی   می

ای است  مرحله اصلاح سیگنال، وسیله. دهند الکتریکی را انجام می

هتا را از هتم    کند و سپس آن های ضعیع را تقویت می که سیگنال

در  کنتد.  تر فیلتر متی  ی دقیقها یریگ اندازهتفکیک کرده و بر آی 

گرفته و آن را تبدیل به یک فرم  مرحله بعد، پردازشگر سیگنال را

مقتدار   دهنتده  شینمتا و درنهایتت   کند می شینما تر جهت مناس 

بتر آی   صیتشتخ  قابتل  یراحت که به یا گیری شده را به برگه اندازه

را  نتد یفراتمتام ایتن   ( 1شکل) دهد. نشان میاست  کننده مشاهده

 .دهد توضیح می

 
 حسگر تا نمایش داده ندیفرا (:3)شکل 

. در ادامته  اند شدهی ریگ اندازه 0های فشاری با حسگر هانیول تست

ایتن سنستورها    طریقه کارکرد این سنسور اشاره خواهتد شتد.  به 

ختود   ارکند و در ستاخت  صورت جمع کننده و تفاضلی عمل می به

همچنتین  د که در اثر اعمال فشار دچار خمتش و  ندیافراگمی دار

کنتد و ازآنجاکته ولتتاژ     افزایش طول شده و مقاومت آن تغییر می

نماید، با کتالیبره   ر میتغذیه آن ثابت است، ولتاژ خروجی نیز تغیی

برحست    تغییترات فشتار  کردن سنسور و به دست آوردن منحنی 

تتوان از سنستور استتفاده دقیتق نمتود. بتر آی        می تغییرات ولتاژ

ای کته   مقداری از یتک متانومتر جیتوه    تغییرات فشارگیری  اندازه

                                                                         
1Honeywell 

 شتود  استتفاده متی   ،متر جیتوه استت   دقت آن در حد هزارم میلی

 است. شده نشان دادهی این حسگر شمای کل (6شکل)در

 
 ول یهان حسگر یکل یشما (:8شکل )

 نتایج بدون تزریق جت -3-8

 آمده دست به جینتا ابتدا است لازم جت قیتزر اثرات یابیارز جهت

در  .گتردد  سته یمقادر حالت بدون جت بررسی و با نتایج تجربتی  

مقایسه ضری  نیروهای پسا، بترآ و گشتتاور    (02)تا  (01)اشکال 

در نمودار ضری  پسا اختلاف دقتت  است.  شده نشان دادهپیچشی 

مرتبه یک و دو بسیار مشخص و اختلاف دقت مرتبه دو بتا نتتایج   

. در نمودار ضری  برآ تغییترات تتا   استتجربی حداکثر ده درصد 

و دوم زاویه حمله ده درجه خطی بوده و اختلاف دقت مرتبته اول  

در زوایای حمله بالا بیشتر بوده که بیانگر دقت مناس  حل مرتبه 

 هیت زاو بته  نستبت  یچشت یپ گشتاور ازآمده  دست به جینتا. استدو 

 گذشته قاتیتحق جینتا دییتأ و موشک یذات یداریپا یایگو حمله

(. در نمتودار ضتری  گشتتاور پیچشتی     منفتی استت   Cm) است

اختلاف دقت مرتبه یک و دو اندک بتوده و حتداکثر اختتلاف بتا     

 استنتایج تجربی کمتر از ده درصد 

 
نمودار ضری  پسا برحس  زاویه حمله در حالت جت  (:44)شکل 

 خاموش
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نمودار ضری  برآ برحس  زاویه حمله در حالت جت  (:44)شکل 

 خاموش

 
نمودار ضری  گشتاور پیچش برحس  زاویه حمله در حالت  (:42شکل )

 جت خاموش

 نتایج تزریق جت -3-1

. در ایتن  است شده استفادهدر حالت تزریق جت از دو نازل صوتی 

حالت، ماخ خروجی همواره برابتر بتا متاخ یتک بتوده علتت عتدم        

آن است که بته علتت ایجتاد شتوک در      مافو  صوتانتخاب جت 

یابتد.   برخورد جریان جت با جریان آزاد، بازدهی تزریق کاهش می

بود؛  خواهد صوت مادون ازمافو  صوت بهتر البته نفوذ در جریان 

نتیجه  عملاًجت با جریان  داخلتحاصل از  یاما به علت شوک قو

ی عددی پتژوهش فعلتی، از   ساز هیشبشود. در  مذکور حاصل نمی

شده است. مقدار فشار  ی در نظر گرفتهساز هیشبجت صوتی بر آی 

های تجهیزات تونل باد )مخزن  محدودیت به باتوجهو دبی جت نیز 

تتتا  (03)اشتکال  "شتده استتت. در  فشتار( و زمتتان تزریتق انتختتاب  

 ودارهای ضرای  آئرودینامیکی آمده است. نم"(05)

 

 
جت  در حالتپسا برحس  زاویه حمله   ینمودار ضر (:48شکل )

 روشن

 

 
 نمودار ضری  برآ برحس  زاویه حمله در حالت جت روشن (:41) شکل

 

 
نمودار ضری  گشتاور پیچش برحس  زاویه حمله در  (:43)شکل 

 حالت جت روشن

در نمودار ضری  پسا اختلاف دقت مرتبه یتک و دو زیتاد بتوده و    

که  استدرصد  05اختلاف دقت مرتبه دو با نتایج تجربی حداکثر 

بته   توانتد  متی کته   است افتهی شیافزانسبت به جت خاموش خطا 

 و جتت  قیت تزر لیبه دل انیجر چرخش و یگیدچیپ شیافزا لیدل

بتا   یعتدد  جینتتا  سته یمقا در .باشد یمرز هیلا با آن متقابل اثرات

بیانگر این نکته استت کته روش محاستباتی     جیتونل باد، نتا جینتا

دقت بالایی در تخمین رفتار جت در زوایای حملته کتم را نتدارد    

)در محاسبه نیروی پسا(. ولی با افزایش زاویه حمله و کاهش اثتر  

 یابد.  جت دقت روش عددی افزایش می
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همانند جتت ختاموش در نمتودار    برآی مدل   یضر راتییتغ

درجه خطی بوده و اختلاف  01ه حمله ضری  برآ تغییرات تا زاوی

. در استتتدقتتت مرتبتته اول و دوم در زوایتتای حملتته بتتالا بیشتتتر 

جت خاموش مقدار ضتری  بترآ در زاویته حملته      باحالتمقایسه 

دهتد.   و در زاویه حمله مثبت کاهش نشان متی  افتهی شیافزامنفی 

 زانیت متقتارن بتودن موشتک م    لیت بته دل  نکه،یاتوجه  جال  نکته

در زاویه حمله صفر در جت خاموش صفر بوده کته بتا    برآ  یضر

تغییرات  تزریق جت مقداری بر آی منفی تولیدشده است. درواقع

هتای بتالا    از تغییرات در زاویه حمله شتریبدر زوایای حمله پایین 

شود و دلیل آن این است که در زوایای حملته پتایین    مشاهده می

اثتر نیتروی تزریتق جتت     نیروهای آئرودینامیکی کوچتک بتوده و   

در زوایای حمله بالا نیروهای آئرودینامیکی  کنیلاست،  توجه قابل

 کند. شده و اثر تزریق جت غلبه می بزرگ

 حالت در موشک که است آن از یحاک یچشیپ گشتاور جینتا

تزریق جت همانند بدون تزریق پایتدار استت. زیترا مقتدار شتی       

Cm گشتاور مانند ضری   ضری  (09شکل) ماند یم ثابت باًیتقر

و در زاویته حملته مثبتت     افتته ی شیافتزا برآ در زاویه حمله منفی 

 توجته  قابتل دهد. تغییر در زاویه حمله صتفر نیتز    می کاهش نشان

تزریتق  بوده؛ اما در بوده که در جت خاموش ضری  گشتاور صفر 

اندکی  01و  1جت مقداری گشتاور منفی داریم. در زوایای حمله 

شود. دقتت مرتبته یتک و دو در     عددی مشاهده می وشدررخطا 

ضری  گشتاور بسیار مناس  بوده و در بیشترین حالتت کمتتر از   

 شود ده درصد خطا دیده می

 
مقایسه ضری  گشتاور پیچش در دو حالت جت روشن و  (:44شکل )

 خاموش

 مقایسه توزیع فشار -3-3

توزیع فشار در حالت تزریق جت، تعتداد   به دست آوردن منظور به

 4عدد سنسور فشار از نوع هانیول نص  شد. این سنستورها )  01

جتت(   دستت  نییپتا عدد سنسور در  9و  بالادستعدد سنسور در 

نص  گردید. نتایج تجربی این سنسورها با نتایج عتددی مقایسته   

در راستای محور جت بتوده   5تا  0شده است. سنسورهای شماره 

جت بوده و همچنین  مرکزمحوردر راستای  01تا  9نسورهای و س

. حالتتت قرارگیتتری هستتتندایتتن دو ستتری سنستتور متتوازی نیتتز 

 است. شده نشان داده "(01)و  (01)اشکال "سنسورها در

 
 محل نص  سنسورهای فشار و محل تزریق جت (:47)شکل 

 
ها جتفاصله قرارگیری سنسورهای فشار و محل  (:43)شکل   

 نتایج توزیع فشار -3-4
. در استت های ذکرشده  نمودارهای زیر بیانگر توزیع فشار در محل

که در راستای خط مرکزی جت بوده  5 تا 0دو حالت سنسورهای 

که در راستای ختط مرکتزی متدل     01تا  9و دیگری سنسورهای 

. نمودارهای زیتر مقایسته توزیتع فشتار در حالتت تجربتی و       است

به علت عدم امکان نصت    "(22)تا  (06)اشکال ". دراستعددی 
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سنسور در محل تزریق جت، داده تجربتی در ایتن محتل موجتود     

 نیست.

 
درجه و  -2 و زاویه حمله 5/1 ماخ فشار درمقایسه  (:48شکل )

5تا  0سنسورهای   

 
درجه و  -2 و زاویه حمله 5/1 ماخ فشار درمقایسه  (:24) شکل

 01تا  9سنسورهای 

 
درجه و  4و زاویه حمله  5/1مقایسه فشار در ماخ  (:24)شکل 

 5تا  0سنسورهای 

 

درجه و  4و زاویه حمله  5/1مقایسه فشار در ماخ  (:22)شکل 

 01تا  9سنسورهای 

محتل تزریتق جتت،     بالادستت رود در  که انتظار متی  طور همان .0

 فشار بالا رفته و بعد از تزریق، فشار کم شده است 

درصد قطر مدل، فشار جریان به حالت جریان  51بعد از  باًیتقر .2

 آزاد برگشته است

 عددی و نتایج تونل باد وجود دارد.تطابق خوبی بین تحلیل  .3

درصتد افتزایش فشتار     1آن  بالادستت حداکثر اثر جتت روی    .4

 0)سنسور  استنسبت به حالت بدون تزریق در خط مرکزی جت 

 (5تا 

درصد کتاهش فشتار    21آن  دست نییپاحداکثر اثر جت روی   .5

 0)سنسور  استنسبت به حالت بدون تزریق در خط مرکزی جت 

 (5تا 

درصد افزایش فشار نسبت  6آن  بالادستثر جت روی حداکثر ا .9

تتا   9)سنستور   استت به حالت بدون تزریق در خط مرکزی متدل  

01) 

درصد کتاهش فشتار    31آن  دست نییپاحداکثر اثر جت روی   .1

 9)سنسور  استنسبت به حالت بدون تزریق در خط مرکزی مدل 

 (01تا 

 نتایج شلرین -3-7

بر آی تجسم جریان سیال با  یک تکنیک اپتیکی است که 0شلرین

شود. این تکنیک بتر استاس ایتن     های مختلع استفاده می چگالی

هتای   کند که نور هنگام عبتور از ستیال بتا چگتالی     اصل عمل می

شود. میزان خم شتدن نتور متناست  بتا گرادیتان       مختلع خم می

 .چگالی در سیال است

لنتز  یک سیستم شلرین معمولی از یک منبع نتور، یتک آینته یتا     

 شتده  لیتشتک  شینمتا  همگرا، یک جسم موردمطالعه و یک صفحه

است. منبع نتور، نتور متوازی را بته ستمت آینته یتا لنتز همگترا          

فرستد. آینه یا لنز همگرا، نور را به سمت جستم موردمطالعته    می

کند،  نور از جسم موردمطالعه عبور می که یکند. هنگام متمرکز می

شتده   شتود. نتور ختم    خم می های چگالی در سیال توسط گرادیان

متمرکتز   شینما سپس توسط یک آینه یا لنز دوم به سمت صفحه

، تصویری از جریان سیال است شینما شود. تصویر روی صفحه می

صورت روشن یا تاریتک   که در آن مناطق با گرادیان چگالی بالا به

 .شوند ظاهر می

تواند بتر آی تجستم    شلرین یک تکنیک حساس است که می

های چگالی کوچک در سیال استفاده شود. ایتن تکنیتک    انگرادی

                                                                         
1 Schlieren 
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های متافو  صتوت و متاورا صتوت و      معمولاً بر آی مطالعه جریان

 .شود های همرفتی استفاده می همچنین جریان

 
 درجه -4زاویه حمله  5/1شلرین ماخ  تصویر (:28)شکل 

 

 
زاویه حمله  5/1تصویر شلرین و کانتور عددی ماخ مقایسه  (:21)شکل 

 صفر درجه

های حاضر، از روش تصویربرداری جریان استفاده شد.  در آزمایش

مرکتز تحقیقتات    بخشی از دیوارهای قسمت آزمایشی تونل باد در

هتایی بتود کته امکتان استتفاده از       دارای پنجره آیرودینامیک قدر

0شتاد و گتراف   های تصویربرداری جریان شامل روش
را  شتلرین  و 

کترد. در ایتن روش، انتدرکنش جتت و جریتان آزاد در       فراهم می

مشتاهده   قابتل  متافو  صتوت   و گذر صوت صوت،مادون  های رژیم

شده حاصتل عملکترد هتر دو جتت استت. در       است. وضعیت ارائه

زاویته   در یرصتوت یاندرکنش جتت بتا جریتان آزاد ز    "28)شکل "

". در شتتتتتتود مشتتتتتتاهده متتتتتتی  درجتتتتتته 4حملتتتتتته 

 
تجربتی و مقایسته بتا     صتورت  بته مقایسه تزریق جت  ،"21) شکل

به نسبت فشار جت بته   شود. باتوجه مشاهده می کانتور ماخ عددی

 2حالت تحت انبساط ، یک(P_j/P_∞ = 8.3) فشار جریان آزاد

و  هافو  صتوت درآمتد  رخ داد، جریان در خروجی نازل به حالت م

3عمتودی شتوک   پس از عبور از یک
نامیتده   4شتوک ریمتان   کته  

 ه است.ادامه یافت مادون صوتصورت  شود، به می

 یریگ جهینت -4

های مرسوم کنترل جریتان و یتا کنتترل     تزریق جت یکی از روش

های فیزیکی همتراه استت. بتر آی     . این روش با چالشاستپرنده 

 ازجملته شده  های آن در دنیا کارهای مختلفی انجام بررسی چالش

هتا و متاخ    محل تزریق جت، فشار تزریق و ماخ آن و تعتداد نتازل  

جریان آزاد و ارتفاع و اثر تزریق جت بر میدان جریتان و ضترای    

ش متاخ جریتان آزاد   شده است. در این پژوه آئرودینامیکی بررسی

کیلومتر  3معادل ارتفاع  پاسکال لویک 10بوده و فشار محیط  1.5

بوده است. ماخ تزریق جت، صوتی بوده و در کانال پیغ با دو عدد 

عتددی و   صتورت  بته نازل در جهت زاویه حمله است. این تحقیق 

دانشتگاه جتامع امتام حستین      سته منظتوره  تجربی در تونتل بتاد   

متدل  عددی از حل گر چگتالی پایته بتا     روشدرشده است.  انجام

مرتبته اول   با دقتو حل گر ای یو اس ام  SST K-𝛚اغتشاشی 

شده است. زاویته   انجام 01زیر عدد  +yو  5تا  0و دوم و کورانت 

جتت ختاموش و روشتن بتا متدل       صتورت  بته  01تا + 4-حمله از 

. در تست تونل باد بتا بتالانس   استبیسیک فینر )مدل استاندارد( 

سه عدد نیرو و سه عدد گشتتاور(  ) مرلفه 9ی ریگ اندازهمخصوص 

                                                                         
1 shadowgraph 
2 under-expanded 
3 normal shock 
4 Riemann shock 
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و  بالادستبا حسگرهای فشاری هانیول در  برآن علاوهشده و  انجام

 صتورت  بهمحل تزریق و همچنین خط تقارن مدل نیز  دست نییپا

 :استزیر  صورت بهنتایج تحقیق . ی شده استریگ اندازهتجربی 

بهتتر از دقتت    مراتت   بته دقت نتایج عددی در دقت مرتبه دوم -0

 حل مرتبه اول در ضری  پسا بوده است

 حتدوداً در دو ضری  برآ و گشتاور پیغ دقت مرتبه اول و دوم  -2

 بوده است.  اندازه هم

در مقایسه نتتایج تجربتی و عتددی، در حالتت جتت ختاموش       -3

 . استدرصد  01حداکثر خطا 

درصد بوده و با نتایج تجربتی   05حداکثر خطا در جت روشن  -4

تطابق دارد. در زوایای حمله بالا به علت غلبه آیرودینامیک مدل، 

اثر تزریق جت کم شده و دقت نتایج عددی در زوایای حمله بتالا  

نسبت به زوایای حمله پایین در مقایسه با تستت تجربتی بیشتتر    

را بیشتر  ها تیعقطی تزریق جت تجربی عدم ریگ اندازهشده است. 

میتدان همگرایتی را    پیچیده شدن. در عددی نیز به علت کند یم

 دهد. کاهش می

نشتان  ذاتتی پایتدار استت.     صتورت  بته این مدل بتدون جتت    -5 

 نستبتاً که این پرنده با تزریق جتت نیتز دارای پایتداری     شده داده

درنهایت این روش کنترلی با عدم ایجاد ناپایداری در . استخوبی 

اثر تزریق جت در کانتال پتیغ و انتدکی افتزایش ضتری  پستا در       

یتی ختوبی در کنتترل پرنتده داشتته      کار آتواند  هنگام تزریق، می

 باشد. 

ی در ماخ یادشتده از اثتر تزریتق جتت مشتاهده      رخطیغرفتار  -9

 .است انتظار لقاب 0نشده و همه رفتارها در تزریق دوجته

درصد قطتر متدل، فشتار جریتان بته حالتت        51بعد از  باًیتقر -1

جریان آزاد برگشته است. این یعنی فروزش در اثر جت به بتر دم  

 است. کم اثرانتهایی 

درصد کتاهش فشتار    31آن  دست نییپاحداکثر اثر جت روی  -1

این بتدان   استنسبت به حالت بدون تزریق در خط مرکزی مدل 

 بته وجتود   خلأمعنی است که در زمان تزریق، بین دو جت حالت 

 آید. می

در کل جزو مزایای تزریتق جتت پاست  ستریع و ناپایتداری       

هوای فشرده و وزن و فشتار آن   نیتأمکم بوده و معای  آن  نسبتاً

، همچنین به علت این محتدودیت شتاید نتتوان در    استدر پرنده 

استتفاده از ایتن    احتمتالاً فاده کترده و  کل مسیر از این روش است

 و یا ارتفاعات خاصی محدود شود. ها میرژروش در 

پیشنهاد ادامه کار، اثر تزریق جت در ماخ بسیار کتم   عنوان به

و همچنین اثر فشارهای مختلع در عملکرد تزریق جتت بررستی   

شود. همچنین تفاوت جت گرم و سرد در تزریق و تعویض ستیال  
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 Dual jet 

بررستی   توانتد  یمت نیز  اکسید کربن دینند هلیوم و مورد تزریق ما

 شود.
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