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  چکیده

 نسبت. است شده بررسی مرزي لایه جدایش و شوك داراي طرح از خارج شرایط در واگرا همگرا نازل در مختلف هاي هندسه در پذیر تراکم جریاندر این مقاله، 

 روش با پذیر تراکم جریان براي ناویراستوکس معادلات. است متغیر نازل هندسه نوع ولی ثابت، احتراق محفظه کل فشار و گلوگاه به خروجی سطح مساحت

 محوري متقارن بصورت لزج جریان. است شده انتخاب آلماراس - اسپالارت آشفتگی مدل موجود، تجربی هاي داده با نتایج مقایسه با. است شده حل محدود حجم

 تنش ماخ، عدد نظیر پارامترهایی و است شده سازي شبیه مختلف هاي نازل در جریان ها، مشخصه روش به نازل طراحی از پس. است شدهدر نظر گرفته  وغیرپایا

 -مسیر نازل نوع چهار براي آمده دست به نتایج. است گردیده بررسی تحلیل شوك موج و جریان جدایش نازل، ي دیواره فشار پیشران، راندمان دیواره، برشی

 7889 معادل پیشران نیروي تولید با بهینه -مسیر نازل طراحی، شرایط در که دهد می نشان کوتاه، طول نازل و درجه 30 مخروطی درجه، 15 مخروطی بهینه،

  .کند می تولید ها نازل سایر به نسبت بیشتري پیشران نیروي نیوتن، 9700 با مخروطی نازل طرح، از خارج شرایط در اما است، نازل نوع ترین مناسب نیوتن

سازي عددي. شبیهلایه مرزي، ، موج شوك، جریان جدایششرایط خارج از طرح، جریان در نازل،  :کلیدي واژه هاي
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Abstract 
In this paper, compressible flows inside converging-diverging nozzles with different shapes at off-design conditions are investigated. 
Shock waves and boundary layer separation are present in the flows. The area ratio (outlet to the throat) and the total combustion 
chamber pressure are constant while the nozzle shape and its length are variable. Compressible Reynolds averaged Navier Stokes 
equations were solved using the finite volume method. By comparing the results with available experimental data, the Spalart-
Allmaras model has been selected for simulations. Axisymmetric, unsteady and viscous flow is considered in all simulations. The 
characteristics method is used to design the nozzle shape and important parameters such as Mach number, wall shear stress, thrust 
efficiency, wall pressure, axial pressure and boundary layer separation due to shock wave are studied in detail. By comparing the 
results for four shapes of the nozzles (i.e. perfect nozzles, 15° conical nozzle, 30° conical nozzle, and minimum length nozzle) it is 
concluded that at design condition, perfect nozzle gives higher thrust (7889 N). However, at off-design conditions (when the shock 
wave and boundary layer separation occurs), the conical nozzle gives higher thrust (9700 N).  
Keywords: Off-design condition, Nozzle flow, Flow Separation, Shock Wave, Boundary layer, Numerical Simulation. 

 
 

 مقدمه - 1

 توربین موتورهاي از جنگنده و مسافربري مدرن هواپیماهاي بیشتر

 بین و کنند می استفاده پیشران عنوان به شوند می نامیده جت که گازي

 ي همه ولی دارد وجود زیادي هاي تفاوت گازي توربین موتورهاي این

 آزاد، جریان به اگزوز گازهاي هدایت با که هستند  نازل داراي ها آن

 جایی موتور انتهاي در نازل، گرفتن قرار مکان. کنند می تولید پیشران

 داراي ها نازل. دارد قرار کنند می برخورد هوا به اگزوز گازهاي که

 هواپیماها در موتورها کاربرد به که باشند می اندازه و شکلی گوناگونی

 موتور عملکرد و شوك تشکیل در نازل شکل اهمیت دارند، بستگی

 در فقط نازل این. دارند همگرا ثابت نازل یک موتورها اغلب. است پرنده

 متقارن خاطر همین به و کند می تولید پیشران موتور محور جهت

 حلقوي نازل از اغلب توربوفن موتورهاي. است شده نامیده محوري

 و میانی خروجی از داغ گازهاي و موتور درونی جریان. کنند می استفاده

 دو این مخلوط. شود می خارج مانند، حلقه خروجی از فن هواي جریان

 نسبت کمتري صداي همچنین و شود می پیشران افزایش باعث جریان

 و دار سوز پس هاي توربوجت موتور نازل. کند می تولید همگرا نازل به

 هوا جریان نازل این در. باشد می واگرا - همگرا نازل نوع از ها توربوفن

 همگرا مرکز، به شود می نامیده گلوگاه که ناحیه ترین باریک در ابتدا

 به نازل اگر. شود می خارج و یافته انبساط واگرا قسمت در سپس شده

 شوك ایجاد امکان پروازي کم هاي ارتفاع در باشد نشده طراحی خوبی

 جریان در مرزي ي لایه با قوي شوك امواج تداخل. دارد وجود آن درون

 نازل داخل جریان از وسیعی ي محدوده در جدایش ایجاد باعث آشفته،

 کاهش و نازل از خروجی مومنتوم کاهش باعث امر این. شود می

. گردد می دیگري ي پرنده ي وسیله هرگونه یا هواپیما موتور عملکرد

 به تواند می شوك و جدایش با همراه نازل درون جریان سازي شبیه

 از بتوان که طوري به رود کار به پیشرانش سیستم طراحی بهبود منظور

 ي لایه جدایش. کرد جلوگیري آن ناپایداري و جدایش جریان، آشفتگی
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 ساختار به تواند می بلکه گذارد می تاثیر نازل عملکرد بر تنها نه مرزي

 نازل تحقیق این در بررسی مورد نازل انواع. برساند آسیب جریان

 این اصلی ي انگیزه است. کامل نازل و مخروطی، نازل طول کوتاه

 سازي شبیه با همچنین. است ها نازل نوع این در جریان بررسی تحقیق

نازل، تنش برشی دیواره، عدد ماخ  ي دیواره فشار ،پیشران عددي نیروي

 .است شده مقایسه هاي مختلف با هم نازل و جدایش جریان، نتایج

واگرا، مطالعات زیادي  - ي تحلیل جریان، داخل نازل همگرا در زمینه

و 1[توان به مطالعات گلرنگ و رفعی  ها می انجام شده است. از بین آن

سازي جریان داراي  درباره شبیه ]3[و بنازاده نیشابوري و رفعی  ]2

اشاره  پیشرانهاي داراي سیستم کنترل بردار  هاي مایل در نازل شوك

 نازل درون جریان جدایش عددي بررسی به ]4 [همکاران و نکرد. چ

 شوك، ساختار نازل، درون گذراي جریان. پرداختند واگرا - همگرا

 مورد فشار نسبت ي محدوده یک در را هیسترزیس ي پدیده و جدایش

 آزمایشگاهی و محاسباتی حالت دو در را نتایج و دادند قرار بحث

 قرار بررسی مورد را جریان نوع سه ساختار همچنین. نمودند مقایسه

 و دیواره به مجدد اتصال بدون جداشده کاملا جریان اول، که نوع: دادند

 بدون جداشده کاملا جریان دوم نوع ماخ، دیسک پشت ي گردابه بدون

 سوم ونوع ماخ دیسک پشت گردابه همراه به دیواره به مجدد اتصال

 گردابه یک با نازل ي دیواره به مجدد اتصال همراه به شده جدا جریان

 محاسبه فشار که رسیدند نتیجه این به ها آن. است ماخ دیسک پشت

است.  آزمایشگاهی نتایج مشابه اول حالت در نازل ي دیواره  ي شده

به بررسی عددي جدایش جریان در نازل  ]5[میاوشنگ و همکاران 

مخروطی حلقوي فراانبساطی پرداختند که این تحقیق شامل سه بخش 

ساختار شوك، الگوي جدایش جریان و اثر چگالی گاز بر روي رفتار 

جدایش جریان می شود. همچنین نشان دادند که نازل مخروطی 

نسبت  حلقوي تحت تاثیر شوك و تداخل شوك و لایه مرزي در تمام

هاي نازل است و ساختار فیزیکی شوك و جدایش جریان بسیار  فشار

پیچیده است. رفتار غیر طبیعی جدایش جریان و همچنین فرایند گذرا 

از جدا نشدن جریان در شرایط فراانبساطی تا یک جدایش شوك 

محدود و در نهایت به جدایش شوك آزاد در شرایط طراحی مشاهده 

ریان یا کاهش نرخ جرمی باعث گرادیان فشار شود. کاهش چگالی ج می

ي مستقیم با جدایش  شود و این رابطه معکوس در جدایش شوك می

جریان دارد. در هر دومورد فیزیک شوك و توزیع فشار استاتیک دیواره 

در یک نسبت فشار خاص نازل، نتایج محاسباتی با نتایج آزمایشگاهی 

بینی عددي جدایش  به پیش ]5[آلاماپرابهو و همکاران  تطابق دارد.

هاي آشفتگی پرداختند. جریان درون نازل مخروطی،  جریان با مدل

را   2بهینه پیشرانو نازل با کانتور سهموي  1آل کوتاه نازل با کانتور ایده

آلماراس و انتقال تنش برشی شبیه  - هاي آشفتگی اسپالارت با مدل

سازي و نتایج عددي را با نتایج آزمایشگاهی مقایسه نمودند. این نتایج 

هاي عددي موقعیت جریان را  با هم تطابق مناسبی نداشتند. پیش بینی

داد و نسبت به نوع نازل و نسبت فشار نازل  به درستی نشان نمی

تر مشاهده نمودند که دلیل  داد. با ارزیابی دقیق نشان میحساسیت 

k-ω SSTناموفق بودن مدل 
محدود کردن تنش برشی درون لایه مرزي  

و با پیش بینی نرخ پخش جت است. بر این  ]7 [بر اساس فرض برادشو

                                                             
1 Truncated Ideal Contour (TIC) 
2 Thrust Optimized Parabolic contour (TOP) 

اساس ضریب تنش برشی گذرا به صورت تجربی اصلاح شد تا با 

ها نشان  طابقت داشته باشد. نتایج آنهاي آزمایشی فشار دیواره م داده

 ي شده گیري ي میانگین بینی جدایش با روش معادله داد که پیش

به نرخ پخش جت بستگی دارد که بهبود آن با   3ناویراستوکس رینولدز

اي از نسبت فشار نازل در  ي گسترده اصلاح ضریب پخش در بازه

به بررسی  ]8[ پذیر است. سوشما و همکاران هاي آشفتگی امکان مدل

هاي مختلف و اهمیت طراحی مناسب نازل پرداختند و  عددي جت نازل

بیان نمودند که جت جریان شامل تداخلات بسیاري با جریان محیط 

سازي عددي شوك براي بررسی  اطراف است. آنها همچنین شبیه

محاسبه  Fluentافزار  عملکرد نازل مخروطی و نازل طول کوتاه با نرم

. آنها بیان کردند که نازل طول کوتاه عدد ماخ کمتري نسبت اند نموده

هایی براي  به نازل مخروطی دارد. نازل طول کوتاه به دلیل محدودیت

شوك  ]9[ورما و همکاران  پیکربندي موشک ترجیح داده شده است.

ناپایا در نازل سهموي فراانبساطی موشک را مورد بررسی قرار دادند و 

ت جدید جریان در شوك آزاد یک تحقیق براي شناسایی موقعی

آزمایشگاهی انجام دادند. آزمایش گاز سرد درون نازل در شرایط دریا و 

دهند که  ها نشان می هاي بالا انجام شده که این آزمایش شرایط ارتفاع

تواند بسیار نزدیک  ي برشی جداشده در جدایش شوك آزاد می لایه

به بررسی طراحی و ارزیابی  ]10[ کباب و همکاران .ي نازل باشد دیواره

اي دوتایی پرداختند که بیان نمودند هدف اصلی از  عملکرد نازل زنگوله

طراحی این نوع نازل تنظیم خودکار عملکرد آن مطابق با ارتفاع است 

هاي کم و زیاد با  سازي مکانیکی در ارتفاع که سیستم آن بدون فعال

این نوع نازل یک  ي طراحی شرایط جریان منطبق شود. براي توسعه

روش عددي بیان نمودند که از یک طرف جریان فراصوتی ناپایا در نظر 

کار  ها براي طراحی پروفیل نازل به گرفته و از طرف دیگر روش مشخصه

و با  Fluentسازي عددي را با نرم افزار  شود. آنها شبیه برده می

گرفته به کار  k-ω SSTهاي مختلفی انجام و مدل آشفتگی  بندي مش

به طراحی نازل مافوق صوت  ]11[شده است. حسن علی و همکاران 

طول کوتاه پرداختند. در این مقاله نازل طول کوتاه که با توجه به عدد 

شود، جریان درون آن، در دو قسمت واگرا و  ماخ خروجی، طراحی می

ها  ها بر اساس روش مشخصه شود که این تحلیل همگرا تحلیل می

ت. روش عددي بر مبناي جریان مافوق صوت دوبعدي، صورت گرفته اس

پایا، غیرلزج و غیرچرخشی انجام شده است. طراحی نازل طول کوتاه به 

خط مشخصه انجام شده است. دانگی و  10ها بر اساس  روش مشخصه

جریان درون نازل موشک را با استفاده از روش  ]12[ همکاران

هاي خروجی  ر ماخها د ها تحلیل نمودند. روش مشخصه مشخصه

کار گرفته شده است. تحلیل بر اساس  ایی به متفاوت، براي نازل زنگوله

است. روش عددي دینامیک سیالات  k-ω SSTمدل آشفتگی 

هاي  ي نازل موشک، بر اساس مشخصه محاسباتی، براي طراحی هندسه

ترمودینامیکی، از جمله فشار، دما، سرعت و عدد ماخ، مور  - آیرو

و  3ار گرفته است. آنها با در نظرگرفتن عدد ماخ خروجی استفاده قر

و  89/2ها، نازلی با عدد ماخ خروجی  طراحی بهینه به روش مشخصه

 ]13[ زبیچ و همکاران متر بر ثانیه طراحی نمودند. 64/600سرعت 

تحقیقاتی بر روي طراحی نازل مافوق صوت دوبعدي طول کوتاه انجام 

                                                             
3 Reynolds Averaged Navier Stokes (RANS) 
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یل نازل با استفاده از فرمول جدیدي از تابع دادند. در این مطالعه، پروف

هاي خروجی متفاوت  مورد بررسی قرار گرفته  مایر، در ماخ - پرانتل

است. هدف اصلی ایشان، اثر تغییرات دما بر طراحی نازل مافوق صوت 

نظر، گاز کامل در نظر   است. براي محدود ساختن کاربرد مدل مورد

ها تحلیل شده و با  ه روش مشخصهگرفته شده است. نازل طول کوتاه، ب

ها مقایسه شده است. آنها نتیجه گرفتند که اگر براي  دیگر نازل

درصد پذیرفته شود، در  5کاربردهاي آیرودینامیکی خطاي کمتر از 

کلوین در هر عدد ماخ  1000جریان مافوق صوت، براي دماي کمتر از 

همچنین اگر عدد توان از روابط گاز کامل، استفاده نمود.  خروجی، می

 3000باشد، براي هر دماي سکون با مقادیر بیشتر از  2ماخ کمتر از 

  توان از روابط گاز کامل استفاده کرد. کلوین، نیز می

 حالت در آن عملکرد بر  نازل ي هندسه اثر موضوع بررسی اهمیت     

 نظر این از مرزي لایه جدایش و شوك داراي جریان در طرح از خارج

 و گردد بررسی متفاوت شرایط در مختلف هاي نازل کاربرد که است

 براي نازل معمولاً طراحی. گردد معرفی بهتر عملکرد براي مناسب نازل

 موشک که حالتی( ندهد رخ شوك آن درون که انجام می شود حالتی

رامامورتی  ).است شده طراحی موردنظر خروجی ماخ و ارتفاع براي

نازل در ارتفاع کمتر از ارتفاع طراحی به اگر بیان کرده است که  ]14[

1کار گرفته شود، نازل اصطلاحاً فوق منبسط
عمل می کند و احتمال  

از سوي دیگر در دارد. وجود و جدایش ناشی از آن وقوع شوك 

، تغییرات فشار با دانهسوخت جامد بسته به شکل  هاي موشک باموتور

شار محفظه به فشار زمان وجود دارد. این امر باعث می شود نسبت ف

(نسبت فشار موتور   خروجی با زمان تغییر کند. در نسبت فشار هاي کم

به محیط کم) امکان وقوع موج شوك پدید می آید و این امر معمولاً در 

 ایجاد شوك منجر ابتدا و انتهاي زمان سوزش موتور امکان پذیر است.

 پیشران نیروي کاهش نتیجه در و جریان جدایش نامطلوب پدیده به

معیار ساده اي براي جلوگیري از جدایش جریان توسط  .شود می

بیان شده است. بررسی جریان داراي  ]15[و همکارانش  اشموکر

 ]16[توسط گراس و همکارانش دو بعدي جدایش در داخل نازل 

معیارهاي هاي مختلف در اعتبار عددي مطالعه شده است.  بصورت

  بررسی شده است.]17[ط استارك پیش بینی جدایش جریان توس

شوك،  از ناشی جدایش در مطالعات قبلی اثر که است ذکر به لازم

صوت با شکلهاي مختلف در جریان  مافوق واگراي - همگرا در نازلهاي

نشده و بررسی شرایط طراحی و خارج از طراحی   لزج غیرپایا مقایسه

ي  ها مطرح نبوده است. در این تحقیق علاوه بر ارائه براي انواع نازل

بینی شرایط خارج از طرح نازل، اثر  بهترین مدل آشفتگی براي پیش

فته است. یکی از مهمترین اهداف ها نیز مورد مطالعه قرار گر شکل نازل

این تحقیق یافتن شکلی از نازل است که در شرایط خارج از طرح، 

هاي مختلف  سازي عددي نازل بیشتري بدهد. با شبیه پیشران

نازل نیز معرفی گردیده است. همچنین در مطالعات  ترین مناسب

ل، عدد ي ناز پیشین پارامترهایی از جمله راندمان پیشران، فشار دیواره

ماخ، تنش برشی دیواره، جدایش جریان و تحلیل موج شوك در نسبت 

هاي متفاوت مقایسه نشده است که در این  فشارهاي مختلف در نازل

                                                             
1 over-expanded nozzle 

  تحقیق به تفصیل بررسی گردیده است.

  

  معادلات حاکم - 2

اگر معادلات بقاي جرم، بقاي مومنتوم، بقاي انرژي و معادله حالت 

پذیر به کار گرفته  براي جریان سیال لزج تراکمگاز کامل در حالت ناپایا 

گیري زمانی استفاده شود، این معادلات به ترتیب، به  شوند و از متوسط

 شوند: صورت زیر بیان می
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(4) P RT  

نوسان سرعت  �́�سرعت میانگین گیري شده زمانی و   ��در روابط فوق 

آشفتگی است. 
i j ،دلتاي کرونیکرE ،انرژي کلiu مقدار سرعت

میانگین زمانی، 
eff tk k k  و موثر رسانایی گرمایی  ���

���
تانسور  �������

 شود: ي زیر بیان می می باشد که توسط رابطه تنش رینولدزي

(5) ���
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موثر در رابطه فوق از مدل اسپالارت آلماراس  لزجتبراي محاسبه 

با حل  سینماتیک توربولانسیلزجت استفاده می شود. در این مدل 

  :]14[انتقال زیر محاسبه می شودمعادله 

(6) ∂

∂t
����� +

∂

∂��
������� = ��

+
1

��
�
�

���
[�� + ����

���

���

+ ����(∇�)
�� − �� + ���  

��بصورت  ��لزجت آشفتگی و ارتباط بین  = بیان می شود  ������

است. جزئیات بیشتر توسط اسپالارت  لزجتیابع میرایی ت ���که در آن

  بیان شده است. ]18[و آلماراس 

 شود: نیروي پیشران به صورت زیر تعریف می

(6) ( )P P dAF e atdm mxv      

همچنین راندمان انتگرال بر روي سطح خروجی نازل گرفته می شود. 

  شود: نیروي پیشران به صورت زیر تعریف می

(7) 
F

T

Fopt

C
C

C
  

 نازل نیروي پیشران CFoptنیروي پیشران نازل واقعی و  CFکه در آن 

  آل است. ایده فراانبساطی

با رابطه  براي جلوگیري از جدایش جریان ]15[سامرفیلد معیار 

Pe>0.4Pa بیان می شود )Pa  فشار اتمسفر وPe  فشار جریان خروجی

معیار دیگري براي جلوگیري از جدایش  ]17[ اشموکرمعیار . است)

  :بیان می شودي زیر  رابطه جریان در داخل نازل است که با

(8)  
0.64

1.88  1e e aP M P


   

. است طراحی خروجیفشار   Peماخ خروجی نازل و eM ، در این رابطه
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این رابطه نشان می دهد براي جلوگیري از جدایش جریان، نسبت 

مساحت خروجی به گلوگاه باید طوري انتخاب شود که نامعادله فوق 

  . برقرار گردد

  

  تعریف مساله - 3

ي نازل  چهار نمونه نازل در این تحقیق بررسی شده است. هندسه 

 1درجه به ترتیب در شکل  30ي  درجه و زاویه 15ي  مخروطی با زاویه

، به ترتیب بهینه -مسیري نازل طول کوتاه و نازل  و هندسه 2و شکل 

کانتور  5نشان داده شده است. همچنین شکل  4و شکل  3در شکل 

ها را با هم  توان آن دهد که می قسمت واگراي هر چهار نازل را نشان می

مقایسه نمود. طول قسمت همگراي هر چهار نازل سه اینچ در نظر 

  ارائه شده است. 1ها، در جدول  شود. مشخصات هندسی نازل گرفته می

 
  

  
  (ابعاد به اینچ است.)درجه  15ي  نازل مخروطی با زاویه -1شکل 

  
  (ابعاد به اینچ است.)درجه  30ي  نازل مخروطی با زاویه -2شکل 

  
بهینه (ابعاد به اینچ است.) -نازل مسیر  -3شکل   

  
  (ابعاد به اینچ است.) هندسه نازل طول کوتاه -4شکل 

  

  

  
، مخروطی 30°ي نازل طول کوتاه، مخروطی  ي دیواره هندسه  -5شکل 

  از بالا به پایین)بهینه(به ترتیب  - و نازل مسیر °15

 

  ها مشخصات هندسی نازل -1جدول 

شعاع ورودي   نوع نازل   

  (اینج)   

شعاع خروجی 

  (اینچ)  

طول نازل 

  (اینچ)

  38/17                       29/6             522/1بهینه             - نازل مسیر

  744/22                       29/6             522/1  15°نازل مخروطی

  1633/12                       29/6             522/1  30°مخروطی نازل

  03/15                       29/6             522/1  نازل طول کوتاه

  

نوع و مقدار شرایط مرزي به کار رفته شده را نشان  2جدول 

این جدول، براي شرط ورودي فشار است.  دهد. اعداد داده شده در می

شرایط مرزي در این مطالعه، شرایط مرزي متقارن محوري است و 

ي نازل داراي شرط مرزي عدم لغزش و آدیاباتیک است. فشار  دیواره

کلوین است. چگالی محفظه با  300جریان آزاد فشار اتمسفر و دما 

ه فشار محیطتوجه به تغییر فشار، متغیر و نسبت فشار محفظه ب

/c aPR P Pاست که نتایج این مطالعه برايPR=45   و PR=43 

  است.  265/0خواهد بود. عدد ماخ مرکزي در ورودي نازل 

دستگاه . استغیرپایا ر که گفته شد، جریان مورد نظر لزج و همانطو

گیري رینولدز حل شده است.  معادلات ناویر استوکس با میانگین

روش حل  و باشد  می Fluentافزار مورد استفاده در این تحقیق  نرم

است  مبنا چگالی روش حجم محدود و به صورت مورد استفاده در آن

زمان معادلات پیوستگی، مومنتوم، انرژي و معادله حالت  به طور هم که

همراه  روش حجم محدود به در تجزیه معادلات حاکم کند. را حل می

سازي  براي گسسته  Roe- FDS بالادست و روشدو  ي هحل مرتب

، که این روش در تسخیر موج شوك درون نازل، شار استفاده شده است

در نظر گرفته  1عدد کورانت نیز  .]16[ تواند پاسخ بهتري ارائه دهد می

در حل گر فلوئنت از شرط مرزي فشار خروجی استفاده شده  می شود.

است. در این روش هنگامی که جریان خروجی مادون صوت باشد، فشار 

خروجی با استفاده میانگین گیري وزنی مقادیر چپ و راست وجه مورد 

اگر جریان به صورت موضعی مافوق صوت باشد، نظر حساب می شود. 

  کند.  سطح را از داخل میدان برون یابی می در نرم افزار مقدار فشار روي

بندي به دو قسمت  نشان داده شده، شبکه 6گونه که در شکل  همان  

شود که قسمت داخلی از محفظه احتراق به  داخلی و خارجی تقسیم می

ي  ي خارجی، دیواره شعاع) است و ناحیه 200دست مرز خروجی ( پایین

ي مرز در  کند. ناحیه شعاع) متصل می 100دست ( نازل را به میدان دور

محاسبات این مطالعه براي  .ي نازل است ي دیواره سطح امتداد لبه

 گره 91×106ي داخلی و  براي ناحیه گره91×223 بندي شامل  شبکه

سازي جریان در نزدیکی  براي مدل. ]4[ي خارجی است  براي ناحیه

استقلال حل از دیواره تراکم شبکه بیشتر در نظر گرفته شده است. 

از شوك عدد ماخ بعد  که آورده شده 3شبکه به طور خلاصه در جدول 

  هاي مختلف به ترتیب ریز شدن شبکه محاسبه شده است. در شبکه

  

  نوع و مقادیر شرایط مرزي تنظیم شده -2جدول 

 PR=43 PR=45  شرط مرزي

  Pa(  4356975  4559625فشار کل (

  Pa(  2/4147840  4340763فشار استاتیک(

  265/0  265/0  عدد ماخ مرکزي

  300  300  (K)دماي کل 
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  m(  077/0  077/0قطرهیدرولیکی(

  1  1  شدت آشفتگی (درصد)

  

  الف

  
  ب

  میدان حل الف)کل میدانشبکه بندي  -6شکل 

  واگرا -نازل همگراب)بزرگنمایی شبکه در قسمت 

  

  حل استقلال از شبکه -3جدول 

عدد ماخ بعد   تعداد سلول

  از شوك

درصدخطاعددماخ بعد از 

  شوك نسبت به حالت قبل

16685  40198440/0   -  

29939  40209048/0  026389/0  

119756  40209162/0  0002835/0  

269451  4020923/0  0001691/0  

و مقایسه با نتایج  مناسب انتخاب مدل آشفتگی - 4

  تجربی

اندازه  ي حاضر با مطالعههاي  بینی ، پیشاعتبار روش عدديبراي بررسی 

در مطالعه چن و مقایسه گردیده است.  ]4[هاي چن و همکاران  گیري

شوك در  PR=45ذکر شده است که در نسبت فشار  ]4[ همکاران

مدل آشفتگی  .رخ داده است X/Rt=10.8قسمت واگراي نازل و در 

یی و به طور ویژه براي کاربردهاي هوافضا ]18[اسپالارت آلماراس 

جریانهاي محصور و با گرادیان فشار معکوس (نظیر مساله حاضر) 

 -، مدل آشفتگی اسپالارت4به جدول با توجه  طراحی شده است.

محل وقوع شوك را بهتر از سایر مدلها درصد خطا،  37/0آلماراس با 

  .پیش بینی کرده است

مقدار فشار اندازه گیري شده چن و  ،PR=43 براي نسبت فشار

 هاي مدل نتایجبا ) X/Rt=10.8در(روي دیواره بر   ]4[همکارانش 

 استاتیک فشار نسبت. شده است مقایسه مطالعه حاضر آشفتگی مختلف

 با. است ارائه شده 5جدول  در )Pw/Pc( محفظه فشار به دیواره

آلماراس  -آشفتگی اسپالارت مدل که شود می نتیجه ها، داده ي مقایسه

 با
C

P
0.0199

P
w   ي داده ترین نتیجه را با درصد خطا، نزدیک 64/2و 

آزمایشگاهی
C

P
0.0205

P
w  ارد.د  

 محل استقرار تحلیلی حل و آشفتگی هاي مدل عددي حل -4جدول 

  PR=45 در شوك

  درصد خطا  X/Rt  آشفتگی /آزمایشگاهی مدل

  -   8/10  ]4[ آزمایشگاهی مدل

  37/0  76/10  آلماراس- اسپالارت 

k-w-SST  95/10  37/1  

k-w-standard  98/10  64/1  

k-w-BSL  1/12  74/10  

k-ɛ-RNG  33/12  41/12  

k-ɛ-standard 61/12  35/14  

  

نسبت  آزمایشگاهی حل و آشفتگی هاي مدل عددي حل -5جدول 

  PR=43 در X/Rt=10.8 ي نازل به فشار محفظه احتراق در فشار دیواره

  درصد خطا  Pw/pc  آشفتگی /آزمایشگاهی مدل

  -   0205/0  ] 4[آزمایشگاهی  نتایج

  64/2  0199/0  آلماراس - اسپالارت

SST k-w  0198/0  06/3  

k-w-BSL  0045/0  01/78  

k-ɛ-RNG  0054/0  49/73  

k-ɛ-standard  0214/0  56/4  

k-w-standard  0181/0  58/11  

  حث و نتایجب -5

 عددي، محاسبات با استفاده از شده، داده فشارهاي نسبت در

گیرد و  جدایش ناشی از شوك در انواع نازل مورد بررسی قرار می

با بررسی مشخصات آیرودینامیکی از جمله  مختلفهاي  عملکرد نازل

  شود. نیروي پیشران با هم مقایسه می

که نازل براي  5952/5نظر و عدد ماخ خروجی  با توجه به ارتفاع مورد

آن طراحی شده است، با وجود عواملی در جلوي جریان از جمله کاهش 

، درون نازل شوك عمودي رخ داده 45شدید فشار، در نسبت فشار 

، داده شده است. با PR=45نازل در  نوعاست. کانتور عدد ماخ چهار 

در نازل   ، به ترتیب شوك عمودي قوي8شکل و  7توجه به شکل 

در نازل  9شود. در شکل  بهینه و نازل طول کوتاه مشاهده می -مسیر

طور که در  درجه یک شوك ضعیف رخ داده است. همان 15مخروطی 

شوك  ،درجه 30 با زاویه نشان داده شده، در نازل مخروطی 10شکل 

  است. ي خروجی نازل به وجود آمده  در نزدیکی دهانه

  

  

  
  PR=45در  بهینه -مسیرکانتور عدد ماخ نازل  -7شکل 
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  PR=45کانتور عدد ماخ نازل طول کوتاه  -8شکل 

  

  

  
  PR=45 درجه  15کانتور عدد ماخ نازل مخروطی  -9شکل 

 

یابد جریان با  با رخ دادن شوك درون نازل، چون فشار افزایش می

ي نامطلوب جدایش رخ  پدیدهشود و  گرادیان فشار معکوس مواجه می

تواند از نوع محدود و یا آزاد باشد، به این  دهد. این جدایش می می

ي نازل جدا شده و  ي مرزي از دیواره ، لایهمفهوم که در جدایش آزاد

اتصال مجددا وجود ندارد و در حالت جدایش محدود توسط یک حباب 

ي نازل متصل  ي مرزي مجددا روي دیواره جدایش صورت گرفته و لایه

  شود. می

  

 

 
  PR=45درجه  30کانتور عدد ماخ نازل مخروطی  - 10شکل 

  

در جدول براي بررسی جدایش،  اشموکرهاي سامرفیلد و معیارکارکرد 

ي نازل بر حسب  (در این جدول زاویه بررسی شده است، PR=45در  5

درجه و فشار خروجی بر حسب پاسکال ارائه شده است). همانطور که 

 -نشان داده شده، به ترتیب درون نازل مسیر 12و شکل  11در شکل 

درجه، جدایش محدود رخ داده و 15ي  بهینه و نازل مخروطی با زاویه

درون نازل مخروطی  13 وجود آمده است. اما با توجه به شکل گردابه به

و شود اما از نوع جدایش آزاد  درجه جریان به صورت جزئی، جدا می 30

ایش در نازل طول کوتاه نیز، جدآید.  وجود نمی بهوسیع اي  هیچ گردابه

نمایش داده  14می دهد که در شکل ي نازل رخ  جریان روي دیواره

خروجی  براي آنکه دردر جریان آیزنتروپیک یک بعدي  شده است.

جریان شوك رخ ندهد و جریان بصورت متداول و با ماخ طراحی خارج 

نسبت باید )، 39.56(نسبت مساحت خروجی به گلوگاه با توجه به شود، 

براي در نتیجه . باشد Pe/P0=9.706×10-4دار ـفشار در خروجی به مق

مقدار فشار خروجی از نازل  45فشار محیط یک اتسمفر و نسبت فشار 

پاسکال خواهد بود. این در حالی است که  4425در حالت آیزنتروپیک 

در معیار سامرفیلد براي جلوگیري از جدایش فشار جریان حداقل فشار 

معیار سامرفیلد در همه  . از این روپاسکال باشد 40530خروجی 

اده از معیار حالتهاي مورد بحث جدایش را پیش بینی می کند. با استف

 23972باید به مقدار  5.59اشموکر هم حداقل فشار در ماخ طراحی 

پاسکال باشد تا جدایش رخ ندهد. لذا این معیار هم جدایش جریان را 

که نتیجه حل   14الی  11هاي  پیش بینی می کند. با بررسی شکل

پس از وقوع شوك فشار  باشد، این تطابق قابل مشاهده است. عددي می

ی زیاد شده و عد ماخ جریان در خروجی کمتر از مقدار طراحی خروج

  آمده است. 5می شود. این اعداد براي نازلهاي مختلف در جدول 

  
   در انواع نازل اشموکربررسی جدایش جریان با معیار  -5جدول 

ماخ   نوع نازل   

خروجی          

فشار 

خروجی          

معیار 

  اشموکر

معیار سامر 

  فیلد

  دهد رخ می  دهد رخ می  1/91446             71/0بهینه              - نازل مسیر

نازل 

  15°مخروطی

  دهد رخ می  دهد رخ می  8/105705             42/0

 نازل

  30°مخروطی

  دهد رخ می  دهد رخ می                       05/74101             97/2

  دهد رخ می  دهد رخ می                       78/98445         42/1  نازل طول کوتاه

  

آید که این نیرو  ) به دست می6ي ( نیروي پیشران با استفاده از معادله

نشان داده شده  6براي چهار نوع نازل محاسبه و نتایج آن در جدول 

درجه با  15ي  است. در شرایط خارج از طراحی، نازل مخروطی با زاویه

نیوتن، بیشترین نیروي پیشران را دارد، زیرا طول این نازل  51/9700

هاي داده شده، است و شوك ضعیفی در آن رخ داده  بیشتر از سایر نازل

ي مهندسی بهینه نیست چرا که با  است، اما این نازل از نظر مصالحه

  شود. ها و جرم نازل بیشتر می افزایش طول نازل، میزان هزینه

 

    
 بهینه در  -در نازل مسیر بعد (ماخ) یهاي سرعت ببردار -11شکل 

PR=45 ي جدایش و ناحیه  
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درجه  15در نازل مخروطی  )ماخبعد ( یبردارهاي سرعت ب -12شکل 

  ي جدایش و ناحیه PR=45 در 

  

     
درجه  30در نازل مخروطی (ماخ) بی بعد بردارهاي سرعت  -13شکل 

  ي جدایش و ناحیه PR=45   در

  

    
 در نازل طول کوتاه در  (ماخ)بی بعد بردارهاي سرعت  - 14شکل 

PR=45 ي جدایش و ناحیه  

  

درجه، با  30ي  همچنین نیروي پیشران نازل مخروطی با زاویه

نازل کامل، بیشتر شده است زیرا  پیشرانتر هم از نیروي  طول کوتاه

تر است و موج  تر بودن زاویه، سطح بزرگ دراین نازل به دلیل بزرگ

این شوك به نزدیکی  45شوك در این نازل رخ نداده و در نسبت فشار 

بهینه براي عدد ماخ  -خروجی نازل انتقال داده شده است. نازل مسیر

نیوتن  17/7889، نیروي پیشران 45در نسبت فشار  59/5خروجی 

ممکن  طول نازل را تا حد، ها به منظور کاهش وزن موشکدرنازل دارد. 

با شرایط مشابه با دیگر  طول کوتاه نازل. کنند  کوتاه طراحی می

  نیوتن دارد.  09/7676هاي گفته شده، نیروي پیشران  نازل

 
   PR=45ها در  نازل پیشراننیروي  -6جدول 

  پیشران(نیوتن)نیروي   نوع نازل   

  17/7889بهینه              - نازل مسیر

  51/9700  15 °نازل مخروطی

  23/9612  30 °مخروطی نازل

  09/7676  نازل طول کوتاه

 
پارامترهاي بررسی جریان درون نازل، فشار استاتیک روي  یکی از

هاي مختلف در  در نازل PR=45ي نازل در  دیواره است. فشار دیواره

ها داراي یک  داده شده است. نمودار در هر کدام از نازل 15شکل 

 فشاربه دلیل رخ دادن موج شوك در نازل،  . سپساست کمینهي  نقطه

ها متفاوت  یابد. با توجه به اینکه مکان وقوع شوك در نازل افزایش می

در نازل طول ي مینیمم در نمودار نیز متفاوت است که  است این نقطه

کوتاه در قسمت واگرا شوك زودتر رخ داده است و در نازل مخروطی 

درجه شوك در خارج  از نازل رخ داده و این نقطه در خارج از نازل  15

 نشان داده شده است.

هاي  یابد. در نازل واگرا سرعت جریان افزایش می - درون نازل همگرا

یابد، تا جایی که  ایش میمورد بررسی در ابتداي نازل سرعت جریان افز

شوك رخ داده است. بعد از وقوع شوك، جریان با کاهش سرعت مواجه 

 16شود. عدد ماخ نیز تابعی از سرعت جریان است. با توجه به شکل  می

دهد، روند افزایش عدد  نشان می را نازل روي محورکه نمودار عدد ماخ 

  شود. ماخ سپس کاهش آن مشاهده می

  

  
 هاي مختلف در نازل PR=45ي نازل در  نمودار فشار دیواره -15شکل 

 
درجه داراي انحنا و  15عدد ماخ محوري در نازل مخروطی 

تغییرات بیشتري است که جدایش بسیار زیاد جریان و ناپایدار بودن 

دهد و دلیل آن نیز نامناسب بودن  جریان را درون این نازل نشان می

توان گفت تا قبل از رخ دادن موج شوك  طراحی این نوع نازل است. می

 30درجه، مخروطی  15بهینه ، مخروطی  - درون چهارنوع نازل مسیر

درجه و نازل طول کوتاه، انحناي نمودار عدد ماخ با اختلاف خیلی 

 جزئی، یکسان است.

است. در نازلی که  لزجتتنش برشی دیواره تابعی از سرعت جریان و 

ر روي دیواره جدا شده، تنش برشی در موج شوك رخ داده و جریان ب

هایی که جریان بر روي سطح دیواره جدا شده است، به مقدار صفر  مکان

هاي  در نازل PR=45در  تنش برشی دیوارهنمودار  17رسد. شکل  می

شود که تنش برشی در قسمت  دهد. مشاهده می مختلف را نشان می

یابد تا جایی که  همگراي نازل کاهش سپس در قسمت واگرا افزایش می

یابد و به مقدار  شوك رخ داده است. بعد از آن تنش برشی کاهش می

  شود. روي دیواره جدا می ازرسد و جریان  تقریبی صفر می
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  هاي مختلف در نازل PR=45نمودار عدد ماخ محوري در  - 16شکل 

  

  
نمودار تنش برشی دیواره بر حسب طول منحنی نازل، در  -17شکل 

PR=45 هاي مختلف در نازل  

  

  نتیجه گیري - 6

بهینه ، نازل مخروطی  -در این مطالعه به بررسی چهار نوع نازل مسیر

درجه و نازل طول کوتاه پرداخته شده است.  30درجه، مخروطی  15

هاي مخروطی به دلیل افت واگرایی، کاربرد بسیاري ندارند و اگر با  نازل

آل مقایسه  یک نازل سهموي با نیروي پیشران مشابه، در شرایط ایده

ل نازل مخروطی بیشتر خواهد شد و جرم، که پارامتري مهم شود، طو

صوت  براي وزن هواپیماست، نیز افزایش می یابد. با طراحی نازل مافوق

شود که در شرایط خارج  می  ها در شرایط مشابه، نتیجه ي آن و مقایسه

نیوتن نیروي پیشران  9700درجه با  15از طرح، نازل مخروطی 

کند. با بررسی شوك و  ها، تولید می ازلبیشتري نسبت به سایر ن

 -در نازل مسیر  شود که شوك عمودي قوي جدایش جریان، مشاهده می

بهینه  -در نازل مسیر جریانو بهینه و نازل طول کوتاه تشکیل شده 

ي نازل در چهار نوع نازل مورد بررسی قرار  فشار دیواره شود. جدا می

یابد.  ي نازل کاهش می شود که فشار دیواره گرفته است. مشاهده می

ي مینیمم است و بعد از  سپس به دلیل رخ دادن شوك داراي یک نقطه

یابد. پارامترهاي دیگري از جمله تنش برشی دیواره  آن فشار افزایش می

ها به صورت  هاي مختلف مقایسه شده و نتایج آن و عدد ماخ در نازل

  نمودار ارائه شده است.

  

  

  نمادها - 7
P فشار ،Pa  

PR  نسبت فشار محفظه احتراق به فشار اتمسفر  

Pw    فشار دیواره ،Pa  

T دما ،K   

ui   مولفهx سرعت ،m/s  

uj  مولفه y سرعت ،m/s  

M عدد ماخ  

Pa  فشار اتمسفر ،Pa  

CT  راندمان پیشران  

µ  لزجت دینامیکی ،kg/ms  

ρ   ،چگالیkg/m3  

τw ) تنش برشیPa(  

  مراجع -8
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