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ابزار مناسب در کاهش پسای آیرودینامیک در  عنوان بهاستفاده از اسپایک و تزریق جت 

هندسه، ابعاد، نوع  ریتأثدی از کارشناسان قرارگرفته و تحقیقات زیا موردتوجهچند دهه 

سله   تونل  بلاد  . در این تحقیق، مطالعه تجربی در است شده اسپایک و تزریق جت انجام

اسلپایک و   بلاوجود مرکز تحقیقات آیرودینامیک قدر بروی دماغه پلخ نیمکلره    منظوره

 شلده  تزریق جت جانبی جهت بررسی میدان جریان و کاهش پسای موج دماغله انجلام  

و تزریلق   9/0درجه در عدد ماخ  2، صفر و -2در محدوده زاویه حمله  ها شیآزما. است

شلام  تولویربرداری شللیرین،     هلا  یریگ اندازهجت جانبی در دو موقعیت انجام گردید. 

ی توزیع فشار روی سطح بالا و پایین دماغه پخ و نیروهلای وارده بلر آن بلوده    ریگ اندازه

یق جت جانبی در تضلعی  ملوج کملانی جللوی     مطلوب تزر ریتأثاست. نتایج حاکی از 

در  ژهیل و بله اسپایک، کاهش پسا، کاهش فشار روی دماغه پلخ بلا تزریلق جلت جلانبی      

تزریقلی   7به  1. همچنین با افزایش فشار جت از استموقعیت نزدیک به نوک اسپایک 

1 bar موجب تغییلر الگلو و تضلعی  بیشلتر      افتهی شیافزا، نفوذ جت و جریان چرخشی

. در زوایای غیر صفر جت شده استمخروطی و درنتیجه کاهش بیشتر نیروی پسا موج 

عم  کرده و موج اتوال مجدد روی دماغه پلخ را تضلعی  یلا حتلی      مؤثرجانبی بسیار 

% نیلروی پسلای دماغله پلخ بلا      30حذف نموده و درنهایت موجب کلاهش حلداکیری   

 اسپایک گردید.      
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 مقدمه -4

ی مهل   ها چالشی و افزایش پسای موجی از ا ضربهتشکی  امواج 

اعل  از   بالا سرعتی صوت در اجسام ماورای مافوق و ها سرعتدر 

. اگرچه انتخاب دماغله  است رهیها و غ، کپسولهاراکتها، موشک

کار کاربردی در کاهش نیروی پسای موج تواند یک راهمی زیت نوک

ها باشد لیکن علاوه بر ایجاد محدودیت در استفاده از پرنده نیدر ا

سیکرهای هدایتی در دماغه، اتوال موج به دماغه و انتقال حرارت 

آن  ذوب شدنتواند موجب تخریب دماغه و ی بالا میها سرعتدر 

یی امواج به بالادست جا جابهاستفاده از دماغه پخ با  [؛ لذا0] شود

 نمایدمی ریناپذ اجتناب ها دماغهنوب سیکر در این  تیباقابلدماغه 

[2.]  

تشلکی  املواج کملانی      یل بله دل از طرفی وجود دماغله پلخ   

جداشده موجب افزایش شلدید نیلروی پسلای ملوجی و افلزایش      

ی تضعی  این املواج  ها روشتراست لازمه شده و لزوم استفاده از 

. کارشناسان امر در چند دهه گذشلته تحقیقلات   شوداحساس می

ی مختل  تضعی  ها روشی  و آزمایشگاهی زیادی درزمینه هینظر

پلاسلما و  ] 3-03]  امواج کمانی با استفاده از تزریق جت متقابل 

 ،02-01] ایجلاد حفلره در جللوی دماغله    ] 04،01]نشت انلریی 

 مطالعله ] 32-47] هلا  آنو ترکیب برخلی از  ] 09-31] اسپایک]

بلا   0می  موشک تریدنت ها پرندهدر برخی از  که یطور بهاند. کرده

 ایل  01سام  پرتاب دوشکیلومتر و موشک  111افزایش برد حدود 

کاهش گرمایش جستجوگر حرارتی دماغه موشک  منظور به 2ایگلا

 ی موجی بکار رفته است. پسا کاهشو 

پسای ملوجی   با ضریب بالا سرعتدرواقع طراحی یک وسیله 

، کلاهش مولرف   ازیل موردنرانلش   به حلداق  رسلاندن  جهت  ک 

سللوخت، افللزایش محموللله بللا وزن برخاسللت مناسللب و بهبللود  

هلای مهملی باشلد. اسلپایک     تواند مزیتیکپارچگی ساختاری می

پسلا و   ی غیرفعلال کلاهش  هلا  روش نیمؤثرترترین و  یکی از ساده

 . ] 02،03] تاس کینامیرودیآ شیگرما

تخلیه یک جت پرفشار یا شار انلریی   پسا کاهشی ها روشاز 

. اسللتپلاسللمایی از نللوک دماغلله پللخ در مقابلل  جریللان اصلللی 

همانند اسپایک قدرت ملوج کملانی و نیلروی پسلای      که یطور به

   مشلاهده   (0)کله در شلک     گونله  هملان یابلد.  موجی کاهش ملی 

شود تزریق جت پرفشار موجلب تغییلر وضلعیت و مشخولات     می

بلدیهی اسلت میلزان فشلار و دبلی جلت       . شده استموج کمانی 

تواند نتایج متفاوتی از الگلوی ملوج را موجلب شلده و     تزریقی می

 .] 03]دزمینه تحقیقاتی با هر دو روش نظری و آزمایشگاهی باش

                                                                         
1Trident  
2 Igla 

 
 .] 03]  تزریق جت مخال درروشتغییر الگوی موج کمانی  :(4)شکل 

املواج  را بله   یقلو با آیرواسپایک موج کمانی  (0)شک  مطابق با 

منطقه  اه چرخشی یدنبال و یک شده  یتبدبا فشار کمتر  تر  یضع

هلوای   هیناح نیا شود.در جلوی دماغه پخ تشکی  میمرده  یهوا

تواند موجب کاهش بیشتر فشار در جللوی دماغله پلخ و    میمرده 

درنتیجه کاهش نیروی پسا و شار گرمایی روی بدنه پخ نسبت بله  

، زیل ت نلوک ه اسلپایک در انلواع   حالت بدون اسلپایک شلود. دماغل   

 . ] 09]ددیسک، کروی و نی  کروی وجود دار

 
 .] 09]زیت نوکمیدان جریان در دماغه و آیرودیسک : (2)شکل 

ی ملذکور میل  اسلپایک بلا     هلا  روشهمچنین استفاده از ترکیب 

تزریق جت مخال  یا جانبی یا تزریق شار انریی پلاسلمایی بلرای   

شلده   ملایش آیرودینلامیکی انجلام   کاهش نیروی پسا موجی و گر

استفاده از جت جانبی به همراه اسپایک  (3)است. مطابق با شک  

گذاشته و  ریتأثتوانسته روی الگوی موج کمانی و ناحیه چرخشی 

 . ] 09]دنیروهای وارده را تغییر ده

 
تزریق جت جانبی به  درروشتغییر الگوی موج کمانی  :(8)شکل 

 .] 09]کهمراه اسپای

نشلان  ، یک دماغه پخ نی  کروی به هملراه اسلپایک   (4)شک  در 

اسپایک در نحلوه عملکلرد    مؤثرکه پارامترهای هندسی  شده داده

، قطر L ی موجی یک دماغه پخ اع  از طول،پسا کاهشآن جهت 
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در ایلن راسلتا   ]. 21]شده است ارائه dو قطر آیرودیسک،  Dبدنه، 

یلا نیمکلره، نسلبت    ، دیسلک  زیت نوکنوع هندسه اسپایک اع  از 

ی هلا  دهیل پدطول به قطر، چگلونگی تشلکی  منطقله چرخشلی،     

متشکله، ایجاد امواج مخروطی در جللوی دماغله، میلزان کلاهش     

شده  ی نی  کروی انجامها دماغهفشار روی سطح بدنه و پسای ک  

 . ] 21،21،22،21]تاس

 
 .] 00]کدماغه و آیرودیس :(1)شکل 

افلزودن یلک دیسلک یلا     ] 09-31] شده طبق مطالعات انجام

تواند عملکرد آن را بهبود ببخشلد. در   به نوک اسپایک می مکرهین

 با داشلتن یلک طلول ثابلت، در محلدوده      آیرودیسک صورت نیا

، همچنان عملکرد بهتری نسلبت  حمله یایزواتری از ماخ و  وسیع

خواهد داشت. این تغییر در عملکرد بله عللت    زیت نوکبه اسپایک 

جریان اطراف اسلپایک   که آیرودیسک بر میدان استهایی  ویژگی

کند. آیرودیسک بلا تقویلت و تیبیلت جلدایش      و بدنه تحمی  می

مرزی روی میله اسپایک، باعث ایجاد یک منطقه چرخشلی و   لایه

در مقایسله بلا اسلپایک     ؛ للذا شلود  فشار پایین در جلوی بدنه می

ر ی را دتلر  بلزر  ای  ناحیله چرخشلی و جریلان گردابله     زیت نوک

 کند.بالادست دماغه ایجاد می

اسپایک مخروطی، دیسلک  ] 21] ودر مطالعه تجربی کالیموت

طول اسپایک و سلاختار   ریتأثصاف و دیسک نی  کروی مقایسه و 

ی موردبررسلی قلرار   کلرو   ینهای ی دماغهپسا کاهشنوک آن بر 

یلک دیسلک در نلوک     اضلافه کلردن  گرفت. نشان داده شلد کله   

ی آیرودینامیکی را حتی در زوایای حمله ه  تواند پسااسپایک می

و  2آیرواسپایک با نسبت طول به قطلر   که طوری بهبهبود ببخشد. 

 % بهترین عملکرد را داشته است.74ی پسا کاهش

طول  ریتأثتجربی و عددی  صورت به] 34] نحسنی و همکارا

ی هلا  دماغله و   HB1اسلتاندارد  ی روی ملدل  کلرو   یناسپایک 

بررسی کردند. نتیجه اینکله   2.4ه را در عدد ماخ تریدنت و نیمکر

% 43حداکیر کاهش نیروی پسلا حلدود    2در نسبت طول به قطر 

نلوع دماغله    بله  باتوجله اثرگلذاری اسلپایک    نیهمچناتفاق افتاد. 

% 71متفاوت بوده کله در دماغله نلی  کلروی، اسلپایک توانسلته       

دماغله  % 43% دماغله تریلدنت و    71نیروی پسا را در مقایسه بلا  

HB1  .کاهش دهد 

تزریلق جلت مخلال  را در     ریتلأث ] 03] نهایاشی و همکلارا 

کاهش گرمایش آیرودینامیکی را روی دماغه پخ در یک تون  بلاد  

یی در کلاهش  بسلزا  ریتلأث بررسی کرد. اینکله   مافوق صوتدمش 

میلزان فشلار    ریتلأث گرملایش آیرودینلامیکی داشلته و همچنلین     

عملکلرد  ] 44]  سلکای و همکلاران  تزریقی نیز بررسی شد. گیلین

اسپایک به همراه تزریق جت محوری سیال مایع را در علدد ملاخ   

% 11تجربلی بررسلی کردنلد. کلاهش حلدود       صلورت  به 3و  0.1

 نیروی پسای موجی از نتایج این تحقیق بود. 

یلک اسلپایک بله     ریتأثعددی  صورت به] 43]نهان و همکارا

در کلاهش میلزان نیلروی     همراه جت جانبی در دماغه اسپایک را

ی صلوت بررسلی کردنلد.    ملاورا پسای موجی در محدوده سرعت 

نتیجه گرفتند که تزریق جت جانبی موجب ایجاد الگوی جدیدی 

ی ترکیبی پارامترهاتوان به می   از موج در دماغه اسپایک شده و 

 .    افتی دستجدیدی برای عملکرد اسپایک 

در کاهش نیروی پسای  جت جانبی ریتأث] 41] زو و همکاران

 صلورت  بله  مافوق صلوت موج و گرمایش آیرودینامیکی در سرعت 

دهد که وقتی موقعیت جلت   عددی بررسی کردند. نتایج نشان می

جانبی ثابت باشد، عملکرد کاهش گرما و در  بلا افلزایش فشلار    

شود. با افزایش فشار تزریقی جت جلانبی   ک  جت جانبی بهتر می

یابلد. البتله عملکلرد جلت در      افزایش می ٪11نیروی پسا تقریباً 

تر شدن موقعیت جت جانبی به سطح  کاهش گرما و پسا با نزدیک

 شود.  بدنه، بدتر می

ه ت جانبی بل آیرودینامیک ج ریتأث] 47]ن پور و همکاراحیدر

 19/0، مافوق صلوت همراه اسپایک را بر یک دماغه پخ در جریان 

 02ی با قطر ا رهیداوجی جت خر 1عددی بررسی کردند.  صورت به

محیطی در نزدیک دماغله اسلپایک در نظلر     صورت بهمتر و  میلی

ی ملرتب  بلا تزریلق جلت جلانبی بررسلی       ها دهیپدگرفته شد و 

الگوی موج کمانی  تزریق جت جانبیبا که داد نتایج نشان گردید. 

عملکرد اسپایک را در کاهش نیروی در  دماغه پلخ  و  افتهیرییتغ

 .دهدمی ارتقا

اثرات یک اسپایک به همراه تزریلق  ] 41]مومیوند و همکاران

در علدد ملاخ جریلان آزاد    جت جانبی صوتی روی یک دماغه پخ 

زریق عددی بررسی نمودند. نتیجه این شد که ت صورت بهرا  0.19

بله  کمانی  موججا کردن  جت محوری نوک اسپایک به دلی  جابه

ه تزریلق جلت   بیشلتری نسلبت بل    یپسا بالادست جریان، کاهش

زوایلای حملله   . همچنین مشخص شد که در کندمی جانبی ایجاد

از پلخ  ی ها دماغه پسایکاهش نیروی  درتزریق جت عملکرد  بالا،

 اسپایک بهتر است.

جت جانبی بر تغییر الگوی موج کملانی   ریتأثدر این تحقیق  

ی موجی روی یک دماغه پخ نلی  کلروی بله هملراه     پسا کاهشو 

در تون  باد  ها شیآزماشده است.  تجربی ارزیابی تصور بهاسپایک 

فشار، نیلرو و   زمان ه گیری با اندازه 1/0در عدد ماخ  سه منظوره

تغییر فشار تزریقلی، موقعیلت    ریتأثتوویربرداری شیلیرین بوده و 

تزریق روی اسپایک و زاویه حمله بررسی گردیلد. در ایلن زمینله    

 توانلد  یمل نوآوری تحقیلق   شده و ی تجربی بندرت انجامها یبررس

بررسی اثر تغییر مح  تزریق جت جانبی و میلزان فشلار تزریقلی    
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و علددی   هیل نظرباشد. اگرچه در کشور به تعداد اندکی تحقیقات 

نشلده   بررسی تجربلی انجلام   گونه چیهلیکن تاکنون  صورت گرفته

 است. 

 مسئله هینظر -2

بله  ای هاز یک دماغله پلخ ملوج ضلرب     مافوق صوتبا عبور جریان 

 عنلوان  بله شده و پسای ملوج   کمانی در نوک دماغه تشکی  شک 

شده کله بلا افلزایش     پسای غالب به پسای اصطکاکی و پایه اضافه

ای و افزایش پسای موجی دماغه  تر شدن موج ضربه عدد ماخ، قوی

سرعت  محدودهی موجی در این پسا کاهش ؛ لذاگرددمشاهده می

نیروی پسلای کل  پرنلده تلقلی      مهمی در کاهش راهکار عنوان به

اسپایک با قطری کمتر از بدنه  اضافه کردنشود. در این راستا می

ای و توانلد موجلب تضلعی  ملوج ضلربه     در جلوی دماغه پخ ملی 

 یی هرچه بیشتر آن از دماغه پخ شود. جا جابه

میللدان جریللان حللول دماغلله پللخ بللا و بللدون  (1)در شللک  

 گونله  همان. شده است دادهنشان آیرودیسک و تزریق جت مخال  

ی ماوراماوراء صوت با عبور جریان  شود در سرعتکه مشاهده می

ای کمانی قوی در نزدیک دماغه صوت از دماغه پخ یک موج ضربه

شود که علاوه برافزایش فشار در جلوی دماغه و اعمال تشکی  می

افلزایش    یل بله دل نیروی پسای موجی، گرملایش آیرودینلامیکی   

شلود. درنتیجله عللاوه    ر پشت موج به بدنه منتق  میدمای ک  د

برافزایش نیروی پسای ک  موجب گرمایش موضعی روی نقلاطی  

ی و مشکلات انتقال حرارتلی رو بدنله   مرز هیلاروی  ریتأثاز بدنه و 

بلا نولب اسلپایک ملوج کملانی دماغله پلخ         که یدرحالگردد. می

ادامه پس از  شود. دریی آن به بالادست میجا جابهشده و  تضعی 

افزایش آنتروپی، جریان   یبه دلعبور جریان از مقطع موج کمانی 

چرخشی شده و با جدایش موضعی جریان روی میله اسپایک یک 

گلردد.  ناحیه چرخشی با فشار کمتر در جلوی بدنله تشلکی  ملی   

کاهش نیروی پسلای کل  و علدم انتقلال      ندیفرادرنهایت در این 

همچنلین  ] 2]دشواغه پخ حاص  میگرمایش آیرودینامیکی به دم

توانلد موجلب ارتقلای    شود که تزریق جت مخال  میمشاهده می

عملکردی اسپایک در تغییر الگوی موج کملانی و کلاهش اثلرات    

 نامطلوب آن گردد. 

 

میدان جریان ناحیه چرخشی پشت موج کمانی آیرواسپایک  :(1)شکل 

 ] 09]به همراه تزریق جت مقاب 

تزریلق جلت جلانبی روی     بله هملراه  اسپایک  ریتأث (2)در شک  

نشلان  درجله   4الگوی موج کمانی روی دماغه تحت زاویه حملله  

شلود بلا تزریلق جلت     که مشاهده ملی  گونه همان. شده است داده

ی موج کمانی تغییر شک  داده و نسلبت بله دماغله    ها الجانبی ی

 زده اصلی شرای  متفاوتی را نسبت بله حاللت بلدون تزریلق رقل      

با تغییر الگوی موج کمانی جللوی اسلپایک و جلدایش     ؛ لذااست

رود ناحیه چرخشی موضعی جریان با تزریق جت جانبی انتظار می

و کاهش بیشلتر فشلار و دملا را نسلبت بله       افتهیرییتغپشت موج 

 شود. حالت اسپایک تنها منجر می

 

تغییر الگوی موج کمانی با تزریق جت جانبی در زاویه  :(2)شکل 

 ] 09]منفی حمله

 مجموعه آزمایش -8

پیوسته و مکشلی بلا    سه منظورهی در تون  باد ها شیآزماتمامی 

m محفظه آزملون  
 3تلا   4/1بلا محلدوده علدد ملاخ،      2/1*22/1

 ریپلذ  انعطلاف . تون  باد مجهز به نلازل و دیفیلوزر   است شده انجام

بوده که توس  چند موتور الکتریکی نسبت سطح لازمه برای هلر  

کند. واحد قدرت از نوع القلایی، دو مرحلله   را تنظی  می عدد ماخ

اجکتوری بوده که با استفاده از خروجلی موتورهلای    خلأسیست  

کند. تون  بلاد  می نیتأملازمه در انتهای تون  باد را  خلأتوربوفن 

، مؤلفله ، بالانس الکتریکلی شلش   س یمکانمجهز به مجموعه آلفا 

شار، زاویه مدل و مخازن فشار ی فریگ اندازهی کیالکتر یسنسورها

. سطح اغتشلاش  استبالا برای تزریق جت در نقاط مختل  مدل 

ی حلداکیر  زنبور لانهتوری و یک عدد  هیلا سهجریان آزاد با کمک 

شلده  ی ریل گ انلدازه % بوده که با استفاده از سنسور سلی  دا   1.1

 . است

محفظه آزمون تون  باد به همراه مدل دماغه پلخ و   (7)شک  

-اسپایک در بررسی میزان فشار تزریقی در جت جانبی نشان ملی 

 2تلا   -2حملله  ، محدوده زاویله  9/0در عدد ماخ  ها شیآزمادهد. 

درجه، دو موقعیت تزریق جت جانبی صوتی در سه حاللت بلدون   

 یجرمل معلادل دبلی    bar  1فشلار  تزریق و تزریق جت جانبی با 

kg/sec 1219/1  وbar 7    معللادل دبللی جرمللی kg/sec 

. مدل مورد آزمایش یک دماغه پخ نی  کلروی  بوده است 1113/1

به همراه اسلپایک سلوراخ محیطلی تزریلق جلت جلانبی بلوده و        
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گیری نیروهای وارده، توزیع فشلار روی  شام  اندازه ها یریگ اندازه

 دماغه پخ و توویربرداری شیلیرین بوده است.   

 
 تون  باد به همراه مدل دماغه پخ :(7)شکل 

شللماتیک ابعللادی مللدل دماغلله پللخ و اسللپایک و   (1)در شللک  

نشلان  روی آن بلرای تزریلق جلت جلانبی      شده هیتعبی ها سوراخ

در دو  هلا  سلوراخ شلود  که مشاهده ملی  گونه هماناست.  شده داده

. در هلر  اسلت موقعیت نزدیک دماغه پخ و نزدیک دماغه اسپایک 

علادل بلا   م mm 4سلوراخ بلا قطلر     4موقعیت تزریق جت، تعداد 

cmمساحت 
 شلده  هیل تعبقسمت محیطی میله اسلپایک   در 1/1 2

جت جانبی بر میلدان جریلان    ریتأث. جهت بررسی چگونگی است

یی پلورت فشلار در سلطح بلالا و پلایین      تا2روی دماغه دو سری 

گیری توزیع فشلار  برای اندازه mm 12/23مساوی  بافاصلهدماغه 

ح  جت جانبی بلا کملک   آماده گردید. انتقال هوای پرفشار در م

شش لوله بلا قطلر مناسلب بلرای رعایلت ابعلاد ملدل و الزاملات         

ی نیرو استفاده شد کله قبل  از تزریلق در یلک مخلزن      ریگ اندازه

تزریلق   ملوردنظر جمع شلده و سلپس در محل      .C. Aتجمیع، 

 گردید.  

 
 شماتیک ابعادی مدل دماغه پخ و متعلقات آن :(3)شکل 

ر مدل و اجزاء به هملراه دو اسلپایک و   تووی (01)و  (9)در شک  

ی انتقال هوای فشرده بله  ها ولولهی جت جانبی روی آن ها سوراخ

نشلان  اسپایک و کلکتور دریافت هوای فشلرده از مخلزن پرفشلار    

ی توزیع فشار روی دماغه پخ ریگ اندازهی ها سوراخ. شده است داده

  . شده است مشخصو جت جانبی روی میله اسپایک با پیکان 

 

 
 ی تزریق جتها سوراخو  ها کیاسپاتوویر مدل،  :(8)شکل 

 
ی انتقال فشار و کلکتور ها لولهتوویر دماغه پخ به همراه  :(44)شکل 

 دریافت هوای فشرده از مخزن پرفشار

ی نیروهای وارده بر مدل از یک بالانس الکتریکی ریگ اندازهجهت 

ر با نوب استرین اص  تیریکسرگیردا بر اساس مؤلفهداخلی شش 

و تشکی  پ  وتسون عم  کرده اسلتفاده   موردنظرگیج در مقاطع 

و مشخوات فنلی آن در   (00)گردید. توویر این بالانس در شک  

شلده اسلت. ملدل روی قسلمت نلوک مخروطلی        ارائه (0)جدول 

 شود. می   بالانس متو  

 
 مؤلفهتوویر بالانس الکتریکی شش : (44)شکل 

 مؤلفهت عملکردی بالانس شش مشخوا :(4) جدول

MZ 

kgm 
MY 

kgm 
MX 

kgm 
FY 

kgf 
FN 

kgf 
FA 

kgf 
 مؤلفه

 حداکثر نیرو 7 31 21 2 3 2

01/1 01/1 01/1 2/1 3/1 2/1 
حداکثر درصد 

 خطا
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ی فشلارهای اسلتاتیکی روی سلطح دماغله از سنسلور      ریل گ اندازه

کیللو پاسلکال و    011الکتریکی فشار هانی ول با فشلار حلداکیر   

% و میزان فشار تزریقی جت جانبی در کلکتور 0/1ای حداکیر خط

و خروجی جت با استفاده از دیال گیج مکانیکی با فشلار حلداکیر   

. منابع خطا در شده استی ریگ اندازه% 0بار و خطای حداکیر  01

، نیرو و محاسبه ری مقادیر فشاریگ اندازهاین تحقیق شام  خطای 

ی، خطای بردار دادهل، خطای عدد ماخ، خطای نوب و تنظی  مد

کله میلزان علدم قطعیلت      استانسانی و کیفیت جریان تون  باد 

 .است% 3کمتر  ها شیآزما

 تحلیل کیفی میدان جریان -1

 شلده  دهیتابی شیلیرین از تکنیک پرتو موازی ربرداریتووسیست  

محفظه آزمون و شکست نلور   طرف کتوس  یک آیینه مقعر در ی

کنلد.  تغییر دانسلیته عمل  ملی     یبه دلی ا ضربهدر مقطع امواج 

در طرف مقاب  محفظه آزمون بله   شده دهیتابپرتو نور  که طوری به

-تاریک و روشلن ثبلت ملی    صورت بهشده و  سمت دوربین تابیده

یلک خل  پررنل      صلورت  بله ی ا ضلربه گردد. بدین ترتیب امواج 

تواویر شیلرین میدان  (02)شک  شود. ی مدل آشکار میرو اهیس

ی کمانی حول دماغه پخ با اسلپایک و  ا ضربهریان و الگوی موج ج

با و بدون تزریق جت جانبی در دو موقعیت نزدیک نوک اسلپایک  

در زاویه حمله صفر درجه نمایش  9/0و دماغه پخ را در عدد ماخ 

 دهد. می

با عبور  شود یمکه در حالت اسپایک تنها مشاهده  گونه همان

نی حلول دماغله اسلپایک تشلکی      موج کملا  مافوق صوتجریان 

اینکه جریان در ناحیله یلا مایل  ملوج      به باتوجه. در ادامه شود یم

ای تشلکی   ضلربه  کمانی مافوق است روی دماغه پلخ هل  ملوج    

است. با تزریق جلت جلانبی در    شده نشان داده، با پیکان شود یم

نزدیک دماغه پخ موج کمانی متشلکله در دماغله اسلپایک بلدون     

ی خلوب  بله از تزریلق جلت    متلأثر . میدان جریان ده استمانتغییر 

. با تزریق جت و ایجاد یک ناحیه پرفشلار در  شود یممشاهده  قاب 

شده که جریلان   ای روی آن تشکی ، موج ضربهمافوق صوتناحیه 

ای روی دماغه پخ در حالت از این موج، موج ضربه متأثرپشت آن 

ر بلا افلزایش فشلار    شده است. همچنین مطابق با انتظا قب  حذف

یی ها گردابهموضعی توس  جت میدان جریان همراه با جدایش و 

 خواهد بود. 

  یل بله دل دماغله اسلپایک،    با تزریق جلت در نزدیلک   که یدرحال

نزدیکی به قسمت مرکزی ملوج کملانی و وجلود جریلان ملادون      

شود. با تزریق ای روی مقطع جت مشاهده نمیصوت، امواج ضربه

قرارگرفتله و تغییلر    تحلت تلأثیر  موج کمانی هل   این جت الگوی 

در این حالت بلا تزریلق جلت     شود یم. همچنین مشاهده کند یم

فشلار   ریتلأث شده که حلاکی از   ای روی دماغه پخ حذفموج ضربه

 .است دست نییپاجت در 

 
 )ال (

 
 )ب(

 
 )ج(

تواویر شیلیرن دماغه پخ با اسپایک )ال (، تزریق جت : (42)شکل 

در نزدیک دماغه )ب(، تزریق جت جانبی در نزدیک نوک جانبی 

 1و فشار تزریقی  9/0اسپایک )ج(، زاویه حمله صفر درجه، عدد ماخ 
bar 

تواویر شیلرین میدان جریلان و الگلوی ملوج     (03)در شک  

. شلده اسلت   نشلان داده ی کمانی حلول اسلپایک و دماغله    ا ضربه

ه بلرخلاف زاویله   درجل  2شود در زاویه که مشاهده می گونه همان

وجلود    یل بله دل حمله صفر درجه میدان جریان متقارن نبلوده و  

ی در ایلن ناحیله   ا ضلربه کره، ملوج   فشار بالاتر در نیمه پایین نی 

تشکی  گردید. همانند زاویه صفر درجه با تزریق جلت جلانبی در   

شلده و در   ای در مقطلع جلت تشلکی    نزدیک دماغه، امواج ضربه

شده است. عدم تقارن  حذف باًیتقرروی دماغه ای ادامه موج ضربه

ی متشکله در مح  تزریق جت جانبی نزدیلک دماغله   ا ضربهموج 

درجه نیز مشهود است. با تزریق  2شرای  زاویه حمله   یبه دلپخ 

جت در نزدیک نوک اسپایک الگوی موج کملانی اسلپایک تغییلر    

ریلق  کرده و البته شدت موج متشکله روی دماغه پخ نسبت بله تز 

 جت در نزدیک دماغه کاهش کمتری یافته است. 
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 )ال (

 
 )ب(

 
 )ج(

تواویر شیلیرن دماغله پلخ بلا اسلپایک )الل (، تزریلق جلت        : 48شکل 

جللانبی در نزدیللک دماغلله )ب(، تزریللق جللت جللانبی در نزدیللک نللوک 

 bar 1و فشار تزریقی  9/0درجه، عدد ماخ  2اسپایک )ج(، زاویه حمله 

درجلله  -2ر میللدان جریللان در زاویلله توللاوی (04)در شللک  

در ایلن زاویله نیلز     شود یمکه مشاهده  گونه همانشده است.  ارائه

ای نامتقارن است. البته مطابق انتظلار  میدان جریان و امواج ضربه

ای در نیمه بلالایی  درجه فشار بالاتر و موج ضربه 2برخلاف زاویه 

تشکله از تزریق ی مها دهیپدآمده است. همچنین  به وجودکره  نی 

درجه للیکن   2جت در نزدیک دماغه و نوک اسپایک مشابه زاویه 

 با تمرکز بر نیمه بالایی دماغه اتفاق افتاده است.  

 
 )ال (

 
 )ب(

 
 )ج(

تواویر شیلیرن با اسپایک )ال (، تزریق جت جانبی نزدیک  :(41)شکل 

ه، عدد درج -2دماغه )ب(، نزدیک نوک اسپایک )ج(، در زاویه حمله 

 bar 1و فشار تزریقی  9/0ماخ 

در فشار  ها شیآزمافشار جت تزریقی،  شیافزا ریتأثجهت بررسی 

 2تولاویر شلیلیرین در زاویله     01بار نیز تکرار شلد. در شلک     7

در موقعیلت نزدیلک نلوک     bar 7و  1درجه در دو فشار تزریقی 

 شلود بلا  که مشاهده ملی  گونه همان. شده است نشان دادهاسپایک 

اگرچه الگلوی ملوج کملانی تغییلر کملی       bar 7افزایش فشار به 

ی روی دماغله پلخ، نشلان داده شلدن بلا      ا ضلربه یافته لیکن موج 

ی از بین رفته است. درواقع با افزایش فشلار در جلت   کل بهپیکان، 

روی دماغه به یکنواختی میدان جریان  دست نییپاتوزیع فشار در 

 را حذف کرده است. ای متشکله رسیده و لذا موج ضربه
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 )ال (

 
 )ب(

تواویر شیلیرن دماغه پخ با اسپایک و تزریق جت جانبی  :(41)شکل 

 7)ال ( و  bar 1و فشار تزریقی  9/0درجه، عدد ماخ  2در زاویه حمله 

bar )ب( 

 تحلیل نتایج فشار  -1

با توویربرداری شیلیرین توزیع  زمان ه شده  ی انجامها شیآزمادر 

دماغله پلخ در    Lو سلطح پلایینی،    Uفشار روی سلطح بلالایی،   

، -2شرای  مختل  با و بدون تزریق جت جانبی در زوایای حملله  

توزیلع ضلریب    02. شلک   شده استی ریگ اندازهدرجه  2صفر و 

فشار روی دماغه پلخ در صلفر درجله در دو حاللت تزریلق جلت       

را  minو نزدیلک دماغله،    maxک اسپایک، جانبی در نزدیک نو

شلود در حاللت تزریلق    که مشاهده ملی  گونه همان. دهد یمنشان 

تزریق جریان پرفشار و عدم فرصت   یبه دلجت در نزدیک دماغه 

کافی برای توسعه جریان میزان فشار نسبت به حالت تزریق جلت  

تزریلق جلت در نلوک     کله  طوری بهدر نوک اسپایک بیشتر است. 

فشار را نسبت به تزریلق جلت در    11تا % 2ایک توانسته بین اسپ

 نزدیک نوک دماغه کاهش دهد. 

همچنین مطابق با انتظار میزان فشار در سلطح بلالا و پلایین    

 دو حالتتقارن محوری بدنه و جت تزریقی در هر   یبه دلدماغه 

، اگرچله  1یکسان است. نکته دیگر اینکه مطابق با شماتیک شک  

و در محدوده نقطله سلکون قلرار دارد     2نزدیک نقطه  در 0نقطه 

پله اتوالی اسپایک به دماغه و جدایش جریان  ریتأث  یبه دللیکن 

دارد. البته بلا ادامله جریلان     2محلی مقدار فشار کمتری از نقطه 

افزایش سرعت روی سطح کلروی دماغله     یبه دل 2پس از نقطه 

 . ابدی یمفشار کاهش 

 
شار روی سطح بالا و پایین دماغه پخ با اسپایک با توزیع ف :(42)شکل 

و فشار  9/0تزریق جت جانبی در زاویه حمله صفر درجه، عدد ماخ 

 bar 1تزریقی 

درجله در دو   -2توزیع ضریب فشار در زاویله   (07)در شک  

. مطابق با انتظار است شده وضعیت تزریق جت جانبی مذکور ارائه

د نیروی عملوی منفلی در هلر دو    تولی  یبه دلدرجه  -2در زاویه 

حالت تزریق جت جانبی مقدار فشلار نامتقلارن بلوده و در سلطح     

بالایی بیشتر از سطح پایینی است. اینکله بلا تزریلق جلت در دو     

شده و در حالت تزریق  متأثرموقعیت فشار در سطح بالایی بیشتر 

 41جت در نزدیک نوک اسپایک میزان فشار در برخلی نقلاط تلا    

 است.   افتهی شکاهدرصد 

 
توزیع فشار روی سطح بالا و پایین دماغه پخ با اسپایک با : (47)شکل 

و فشار تزریقی  9/0درجه، عدد ماخ -2تزریق جت جانبی در زاویه حمله 

1 bar 

 -2بلرعکس زاویله    (01)درجه، شک   2همچنین در زاویه حمله 

  یل به دلدرجه نقطه سکون به سمت سطح پایین حرکت کرده و 

ولید نیروی عمودی میبت مقدار فشلار در هلر دو حاللت تزریلق     ت

 پایین دماغه از سطح بالایی بیشتر است.  جت جانبی در سطح
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توزیع فشار روی سطح بالا و پایین دماغه پخ با اسپایک با : (43)شکل 

و فشار تزریقی  9/0درجه، عدد ماخ  2تزریق جت جانبی در زاویه حمله 

1 bar 

زیع فشار سطح پایینی دماغه در سه حاللت  تو (09)در شک  

بار در مح  نزدیک نلوک   7و  1اسپایک، تزریق جت با فشارهای 

افلزایش فشلار    ریتلأث . ایلن منحنلی   شده است نشان دادهاسپایک 

. دهلد  یمل تزریقی روی میدان جریان جلوی دماغله پلخ را نشلان    

فشلار   ترنلد  یجلانب شود با تزریق جلت  که مشاهده می گونه همان

درصد، و بالطبع پسلای فشلاری    21تا  31ی سطح دماغه، بین رو

و با افلزایش فشلار تزریقلی کلاهش بیشلتری       افتهی کاهشموجی 

 کند. می دییتأاز تواویر شلیرین را  آمده دست بهکه نتیجه  ابدی یم

 
توزیع فشار روی سطح پایینی دماغه پخ با اسپایک و تزریق : (48)شکل 

سپایک در زاویه حمله صفر درجه، عدد ماخ جت جانبی در نزدیک نوک ا

 bar 7و  1و فشار تزریقی  9/0

 تحلیل نتایج نیرویی   -2

که ذکلر شلد عللاوه بلر توزیلع فشلار و تولویربرداری         طور همان

ی شلد. البتله   ریل گ اندازهشلیرین، نیرو و گشتاور وارده بر مدل نیز 

فت تنها رنوع مدل که یک دماغه متقارن بوده انتظار می به باتوجه

 ؛ لذانیروی پسا، برآ و گشتار پیچ نسبت به زاویه حمله تغییر نماید

 هلا  شیآزملا علاوه بر نیلروی پسلا کله از اهمیلت بلالایی در ایلن       

برخوردار بوده نیروی برآ و گشتاور پلیچ در شلرای  مختلل  بلا و     

  یل بله دل دهلد کله   بدون تزریق جت بررسی شد. نتایج نشان می

روی نیروی بلرآ و گشلتاور    ریتأثحداق   تقارن تزریق جت جانبی

 . داشته استپیچ 

تغییرات نیروی پسا نسبت بله زاویله    (20)و  (21)در اشکال 

حمله و تزریق جت جلانبی در دو موقعیلت حلداکیر و حلداق  و     

کله   گونله  هملان . شلده اسلت   نشان داده bar بار 7و  1فشارهای 

ی پسا نسبت شد با تزریق جت در هر دو موقعیت نیرومشاهده می

لیکن تزریلق جلت در نزدیلک نلوک      افتهی کاهشبه اسپایک تنها 

اسپایک، توانسته نیروی پسای موجی را به مقدار بیشتری نسلبت  

بلله تزریللق جللت در نزدیللک دماغلله کللاهش دهللد. البتلله نتللایج  

از توزیع فشار نیز با کاهش فشار روی دماغه پخ هل    آمده دست به

شلود کله   همچنلین مشلاهده ملی   . کرده بلود  دییتأاین مطلب را 

بار در هر دو موقعیلت موجلب کلاهش     7افزایش فشار تزریقی به 

بیشتر نیروی پسا گردید که البته تزریق جلت در موقعیلت نلوک    

% نیلروی پسلا را   31ی بیشتری داشته و حدود رگذاریتأثاسپایک 

 کاهش داده است. 

 
ه با ضریب نیروی پسا دماغه پخ نسبت به زاویه حمل :(24)شکل 

و  9/0اسپایک و تزریق جت جانبی در نزدیک نوک اسپایک، عدد ماخ 

 bar 7و  1فشار تزریقی 

 
ضریب نیروی پسا دماغه پخ نسبت به زاویه حمله با  :(24)شکل 

و فشار  9/0اسپایک و تزریق جت جانبی در نزدیک دماغه، عدد ماخ 

 bar 7و  1تزریقی 
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وی پسا نسلبت بله   میزان درصد کاهش ضریب نیر (22)در شک  

کله   گونله  همان. است شده اسپایک تنها نسبت به زاویه حمله ارائه

 bar 7شود حداکیر درصد کاهش پسا در فشار تزریق مشاهده می

% نسبت به نیلروی  30در موقعیت نزدیک نوک اسپایک به میزان 

. یعنی عللاوه بلر کلاهش نیلروی پسلای      استپسای اسپایک تنها 

تزریق جت جانبی ه  توانسلته موجلب    دماغه پخ توس  اسپایک،

 کاهش بیشتر نیروی پسای دماغه پخ شود. 

 
درصد کاهش ضریب نیروی پسای دماغه پخ نسبت به  :(22)شکل 

و فشار  9/0زاویه حمله با تزریق جت جانبی در دو موقعیت، عدد ماخ 

 bar 7و  1تزریقی 

 یریگ جهینت -7

در عدد ملاخ   منظوره سهیی در تون  باد ها شیآزمادر این تحقیق 

و تزریق  مکرهینکره با اسپایک دماغه  روی یک دماغه پخ نی  9/0

درجله انجلام    2، صلفر و  -2جت جانبی در محدوده زاویه حملله  

ی آشکارسلاز شام  توویربرداری شلیرین با  ها یریگ اندازهگردید. 

ی، توزیع فشار روی دماغه پخ و نیرو و گشلتاور وارده  ا ضربهامواج 

هلا، تغییلر الگلوی ملوج کملانی      . بررسلی پدیلده  بوده است بر آن

متشکله روی اسپایک و ناحیه چرخشی توس  تزریق جت جانبی 

با دو فشار و دو موقعیت مختل  روی میلله اسلپایک و چگلونگی    

نیلروی   تلاً ینهاتوزیع فشار روی سطوح پایین و بالایی دماغه پخ و 

 :گفتتوان می هرحال بهپسای وارده انجام گردید. 

با تواویر شلیرین الگلوی ملوج کملانی روی نلوک اسلپایک       -0

آشکارسازی شد و تغییر الگوی موج با تزریق جت در نزدیک نوک 

اسپایک مشاهده گردید. مشخص شد که تزریلق جلت جلانبی در    

نزدیک نوک اسپایک موجب تغییر الگوی موج کملانی شلده و بلا    

ه گردیلد.  بلار تغییلرات بیشلتری مشلاهد     7افزایش فشار جت به 

همچنین تغییر یا حتی حذف موج کمانی روی دماغه پلخ نیلز بلا    

بلار و در موقعیلت    7تزریق جت جانبی مشاهده شد که در فشلار  

 نزدیک نوک اسپایک وضعیت بهتری حاص  شد. 

بلا   توزیع فشار روی دماغه پخ با تزریق جت در دو موقعیلت   -2

ی تزریلق  گذارریتأثبار بررسی شد. نتایج حاکی از  7و  1دو فشار 

جت جانبی بر میدان جریان روی دماغه در تمامی شرای  بلوده و  

بار و تزریق جت  7البته بیشترین افت فشار روی دماغه در حالت 

 جانبی در نزدیک نوک اسپایک اتفاق افتاد. 

ی نیرو و گشلتاور در  ها مؤلفهروی  ریتأثکاهش نیروی پسا و  -3

ن است که تزریق جت جهات مختل  بررسی شد. نتایج حاکی از آ

حداقلی داشته که بیانگر  ریتأثی دیگر نیرو و گشتاور ها مؤلفهروی 

. همچنین مشاهده شد بوده استتقارن تزریق جت جانبی و مدل 

اگرچه کاهش محسوس نیروی پسلا در هلر دو موقعیلت و فشلار     

بار در نزدیک  7بار لیکن تزریق جت جانبی با فشار  7و  1تزریقی 

 وانسته نیروی پسلای دماغله پلخ و اسلپایک را بلا     نوک اسپایک ت

 % کاهش دهد. 30بیشترین درصد به میزان 

تلوان  در این موضوع می ها دادهدر خاتمه اینکه جهت تکمی  

روی فشار تزریقی بیشتر، تغییر دماغه و عدد ملاخ بلا اسلتفاده از    

 ی تون  باد تحقیق و مطالعه نمود.ها شیآزمای عددی و ساز هیشب

 قدردانی  تشکر و

نویسندگان مقاله از مسئولین و گروه آزمایش مرکز آیرودینامیلک  

های در انجام آزمایش قدر دانشگاه امام حسین )ع( جهت همکاری

  نمایند.ی میقدردانتون  باد تشکر و 

 مراجع   -3

1. S. Manigandan, K. N. Sruthisree, “Numerical analysis of slotted 
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