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  چكيده

اين روش عملكرد مناسب در   مهمترين ويژگيباشد.  ها استفاده از جت جانبي مي هاي متعددي وجود دارد. يكي از آن براي كنترل وسايل پرنده روش
شده است.   گيري اندازهجانبي كه در يك چيدمان جديد قرار گرفته اند،  هاي باشد. در پژوهش حاضر فشار اطراف جت فشارهاي ديناميكي پايين مي

هاي بالا و پايين مدل به صورت دوتايي و به موازات هم قرار  در تونل باد و روي يك مدل استاندارد انجام شده است. در طرح جديد جت گيري اندازه
اني دست جت، بخش مي هاي چرخش و غلتش را كنترل نمود. در اين مقاله نتايج توزيع فشار در نواحي بالا و پايين توان كانال گيرند. با اين تركيب مي مي

باشد.  جريان ارائه گرديده است. نتايج ارائه شده مربوط به دو رژيم جريان آزاد مادون و مافوق صوت و در چند زاوية حمله مي آشكارسازيها و نتايج  جت
ها در  الادست جتها در مقايسه با موقعيت مشابه در پايين دست يك جت و نيز حفظ ناحية فشار بالا در بخش ب كاهش بيشتر فشار در خط مياني جت

  نمايد. هاي دوتايي در كنار مزيت كنترل كانال غلتش فراهم مي مقايسه با ناحية بالادست يك جت، زمينه را براي استفاده از جت
      .، مادون صوت، مافوق صوت، تونل باددوتايي مدل استاندارد، جت جانبي :كليدي هاي واژه
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Abstract 
There are several methods to control an aircraft that one of them is lateral jet. The most important feature of this method is the proper 
operation at low dynamic pressures. In the present study, the new arrangement of side jets is experimentally by wind tunnel testing. 
The tests are performed on a standard model. In present scheme, two parallel jets are used at the top and two parallel jets at the 
bottom of the model. By this combination, pitching and rolling channels can be controlled. In the present study, pressure distribution 
in upstream and downstream of  jet and in the middle of jets have been analyzed. To visualize the shocks, Schlieren method has also 
been used. The results are presented in the subsonic  and supersonic flows, at positive and negative angles of attack. Reducing the 
pressure in midfield jets in the same position downstream of a jet and keep the pressure area at the upstream of jets are the 
advantages of this method. This property beside roll control increases the attractiveness of this method. 
Keywords : Standard Model, Dual Side jet, Subsonic, Supersonic, Wind Tunnel.         

  
 

   مقدمه - ١
 ـ             ةراه مرسوم توليد نيرو و گشـتاور بـراي مـانور پرنـده، تغييـر زاوي

ــي  ــاميكي يعن ــكســطوح آيرودين ــا بال ــارد، دم و ... ه ــيي كان                              .باشــد م
ي ديگري همچون تغييـر بـردار نيـروي رانـش و يـا اسـتفاده از       ها روش
به صورت مسـتقل و يـا بـه     تواند ميجانبي نيز وجود دارد كه  يها جت

همراه روشهاي متداول كنترل آيروديناميكي مورد استفاده قـرار گيرنـد.   
از پاسخ  ها بالك ةت جانبي نسبت به روش تغيير زاوياستفاده از روش ج

و همچنين زماني كه فشار ديناميكي باشد  ميزماني سريعتري برخوردار 
ايـن روش مـوثر    - كـم  هاي سرعتي بالا يا ها ارتفاعدر  - پرواز كم است 

. ولي ميدان جريان حاصل از بـرهم كـنش جريـان آزاد و جـت     باشد مي
نازل جت كه متـاثر   دست پايينبالادست و  پيچيده است زيرا در نواحي

روي سـطح ايجـاد    ، يك توزيـع فشـار پيچيـده   باشند مياز حضور جت 

. هنگامي كه يك جت با عدد ماخ برابر با يك به ميدان جريـاني  شود مي
بـر اسـاس نسـبت     گـردد  ميبا عدد ماخ جريان آزاد مادون صوت تزريق 

ي نمـايش داده  هـا  حالـت فشار جت به فشار محيط ممكن است يكي از 
رخ دهد. در حالتي كه نسبت فشار ميان جـت و فشـار    ١شده در شكل 

محيط با هم برابر باشند حالت الف، و در صورتي كه فشار جت بيشتر از 
. در وضـعيت اخيـر جريـان    دهـد  مـي وضعيت ب رخ  ،فشار محيط باشد

سيال به محض خروج از جت افزايش سرعت پيدا كرده و مافوق صـوت  
 Riemann Diskكه بـه  اما ايجاد يك شوك عمودي در جريان،  گردد مي

كه تا ادامه حركت به صورت مـادون صـوت    شود مياست، سبب  معروف
ــان آزاد،    ــزايش نســبت فشــار ميــان جــت و جري ــر حســب اف         باشــد. ب

     ].١[گردد مي نيز بزرگتر  Sديسك قطرو  l ديواره شوك از سطح ةفاصل
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      تداخل جت با نسبت فشارهاي متفاوت به جريان آزاد  -١شكل 
  ]١مادون صوت؛ الف) نسبت فشار پايين؛ ب) نسبت فشار بالا[

ي ها جتعملكرد  ،در تحقيقي كه توسط شتز و همكاران انجام شد
مدور بررسي گرديد. اثر فاصله ميان  ةتخت و بدن ةدوتايي روي صفح

و سرعت جريان آزاد توسط  ها جتخروج  ة، زاويها جت، چيدمان ها جت
جريان  هاي سرعتي خود را در ها آزمايشايشان بررسي گرديد. ايشان 

انجام دادند. از طرف ديگر سرعت جت در   ٨/٣٥ m/sتا  ٥/١٤ m/sآزاد 
بود. ايشان در آزمايش روي بدنه مدور از  ١٢٠ m/sي ايشان ها آزمايش

نشان دادند كه حضور  كردند وي پشت سر هم استفاده ها جتچيدمان 
دو جت پشت سرهم در افزايش ميزان فشار بالادست جت تاثير مي 

به هنگام تزريق جت به جريان آزاد مافوق صوت، جت ]. ٢گذارد[
 ١همچون يك مانع بر سر جريان قرار گرفته و سبب ايجاد شوك كماني

آن يك  دست پايينجدايش و در  ة. در بالا دست جت يك ناحيگردد مي
ر تحقيقي كه توسط اسپيد و د. گيرد ميشكل  ٢با تراكم مجدد ةناحي

ژوكوفسكي روي صفحه تخت انجام شد سرعت جت معادل صوت و 
بالا دست  ةجريان آزاد مافوق صوت بود. ايشان افزايش فشار در ناحي

 ٢جت گزارش كردند شكل  دست پايينجت و كاهش آن را در قسمت 
ساس تحقيقات چنالت و براون نواحي بالادست و ]. از طرف ديگر بر ا٣[

متاثر از ها  بخش. اين گردد ميجت به پنج بخش تقسيم  دست پايين
 ].٤[٣باشند شكل  چرخشي در اطراف جت مي يها ناو جري ها شوك

  

  
  ]٣تاثير جت بر جريان آزاد مافوق صوت [ -٢شكل 

                                                             
1Bow shock  
2 Recompression  

  
مافوق صوت در نواحي  ي تداخل جت با جريان آزادها ويژگي -٣شكل 

  ]٤[محل تزريق دست  بالادست و پايين

  
ي متعددي از طريق عددي يا تجربي ها بررسيي اخير ها سالطي 

پيرامون تزريق جت به جريان مافوق صوت انجام گرفته است. اين 
ي استاندارد انجام شده است. در ها مدلتخت يا  ةتحقيقات روي صفح

تجربي توسط حججي انجام شد جت پژوهشي كه به صورت عددي و 
مافوق صوت به جريان آزاد مادون صوت تزريق گرديد. توزيع فشار در 

جت از  دست نواحي اطراف جت و اثرات آن بر سطوح كنترل پايين
  ].   ٥اهداف بررسي ايشان بوده است [

موضوع تغيير شكل مقطع نازل جت از دايره به اشكال ديگر نيز 
ن بر نواحي پر فشار بالادست و كم فشار بررسي گرديده و اثر آ

نازل معين گرديده است. بدين صورت كه اين تغير شكل  دست پايين
بر ميزان نفوذ جت بر جريان آزاد و ضريب كارايي آن موثر  تواند مي

  .]٧و٦[باشد 
ي انجام شده توسط فاي و روزمان با موضوع ارزيابي اثر ها بررسي

نازل و نسبت فشار جت بوده است. نتايج ايشان حاكي از آن است  ةزاوي
نازل نسبت به جريان آزاد، بر  ةكه افزايش نسبت فشار و تغيير در زاوي

مقدار فشار و وسعت نواحي پرفشار و كم فشار پيرامون جت موثر است. 
جت نيز از اين  دست پايين ةاز ديگر سو ضخامت لايه مرزي ناحي

]. در تحقيقات گنمي و همكاران مقايسه ميان ٨پذيرد[ تغييرات اثر مي
ي داغ و سرد در جريان آزاد مافوق صوت انجام شده است. ها جتاثرات 

او و همكارانش بر اثر تداخلي جت داغ در جريان آزاد مافوق صوت با 
استفاده از شبيه سازي عددي تحقيق نموده و سپس شرايط انجام تست 

گاز سرد جهت حصول نتايج مشابه با گاز سرد  در تونل باد با جت داراي
  ].   ٩را بررسي نمودند[

بين و همكاران وي با استفاده از تحليل عددي، توزيع فشار روي 
ند عدد جت جانبي بررسي چبدنه يك موشك نمونه را بابت استفاده از 

كردند. ايشان روي اثرات يك، دو و سه نازل در كنار هم و يا در امتداد 
قات خود را انجام دادند. افزايش مقدار ضريب تقويت جت هم تحقي

بالا از نتايج  ةخصوصا در زواياي حمل ها آنبواسطه افزايش تعداد 
  ].                       ١٠ي ايشان بوده است[ها بررسي

به اين صورت است كه دو جت  ها جتدر پژوهش حاضر چيدمان 
موازي در بالاي بدنه و دو جت موازي در پايين قرار دارند. در زمان 

از  توان مي  -  پايين يا سر بالا براي فرمان سر –  چرخشكنترل كانال 
، يك غلتشهر دو جت بالا يا پايين استفاده نمود و در زمان فرمان 

. كاهش گيرد ميرار جت از بالا و يك جت از پايين مورد استفاده ق
ي متداول ها طرحو هزينه كمتر نسبت به  تر ، نصب سادهها جتتعداد 

توجه به اين نكته ضروري به  .آيد مياز مزاياي اين روش به حساب 
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بسيار كمتر ها  نظر مي رسد كه ممان اينرسي حول محور طولي پرنده
ها در  باشد. چيدمان نازل مي ها آن از ممان اينرسي حول محور عرضي

غلتشي بسيار زيادي را دارد كه  گشتاورامكان ايجاد متداول   روش
باشد. در حقيقت  العمل بسيار سريع در اين كانال مي نتيجه آن عكس

گشتاور بسيار زياد ايجاد شده غيرضروري بوده و در نهايت موجب 
                گردد.     پيچيدگي سيستم كنترل و قيمت بالاتر آن مي

ي متداول و طرح حاضر مشاهده ها طرحميان  اي مقايسه ٤در شكل 
  . گردد مي

و در  چرخشدر كانال  ها جتدر اين مقاله نتايج عملكرد 
   ي آزاد مادون صوت و مافوق صوت ارائه گرديده است.ها ناجري

  

   
ي ها كانالدر  ها جتعملكرد  ةنحوسطح مقطع مدل و  -٤شكل 

  . الف) طرح جديد؛ ب) طرح متداولغلتشو  چرخش
     

  مدل و شرايط جريان -٢
انجام شده است.   Basic Finnerپژوهش حاضر روي مدل استاندارد 

روي آن مشاهده  ها جتابعاد مدل آزمايش شده و موقعيت  ٥در شكل 
 در زواياي حمله مثبتاي است كه  ها به گونه چيدمان جت .گردد مي

و  ٥/٠ د ماخ جريان آزادااعد گيرند. در وضعيت پشت به باد قرار مي
M୨ برابر با يك و عدد ماخ جت ٨٥/١ = علت انتخاب عدد  .باشد مي 1

ماخ يك براي جت علاوه بر محدوديت ابعاد مدل جهت قرار دادن 
ها در داخل آن، به كارايي بيشتر آن در نسبت فشارهاي پايين نيز  نازل

 ٦، ٤، ٢، ٠، - ٢، - ٤  ةدر زواياي حمل ها آزمايش]. ١١گردد[ مربوط مي
. اشدب مي ٦ barانجام شده و فشار جت نيز برابر با  درجه ١٠و ٨،

و  ها جتمحل  دست پايينارزيابي وضعيت فشار در نواحي بالادست و 
كه موضوع جديدي به حساب –  ها جتميان  ةدر ناحي ها آنبررسي 

بررسي وضعيت فشار در  .باشد مياز اهداف اين پژوهش  - آيد مي
ها اشاره شد انجام  اطراف جت توسط محققاني كه در مقدمه به آن
باشد اثرات متقابل  شده است اما آنچه كه در اين پژوهش مد نظر مي

  باشد. نواحي مورد نظر ميدو جت موازي در كنار هم روي توزيع فشار 
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  استاندارد آزمايش شدهابعاد مدل  -٥شكل 

  

 آن مشخصات و آزمايشگاهي تجهيزات - ٣
       آزمايش حاضر در تونل باد مركز تحقيقات قدر وابسته به دانشگاه

امام حسين(ع) انجام شده است. اين تونل باد داراي سه رژيم كاري 
 از نوع مكشي با وباشد  ميمادون صوت، گذر صوت و مافوق صوت 

    ٦٠×٦٠×١٤٤محفظه آزمون اين تونل باد عملكرد دائمي است. 
 ٥/٢تا  ٤/٠. محدوده سرعت تونل از عدد ماخ باشد مي متر سانتي

 پايدارتر بر علاوه كه است مجراهايي داراي تونل اين . ديوارهباشد مي
 و ديواره با برخورد از حاصل موج انعكاس از ،اي موج ضربه نمودن

   .نمايد مي جلوگيري روي مدل بر آن برگشت
  

  فشار گيري اندازهنحوه  تجهيزات و - ٤
همانطور كه اشاره شد عدد ماخ جت در اين پژوهش برابر با يك 

M୨ = ي همگرا براي اين منظور استفاده ها نازللذا از باشد  مي 1
هاي  كشي بايست چهار عدد نازل با لوله از آنجايي كه مي .شود مي

ل قرار گيرند، انتخاب عدد ماخ يك براي جت،  دمربوطه در داخل م
استفاده از عدد ماخ يك در انتخاب مناسبي بوده است. از طرف ديگر 

              باشد.  ميان محققاني كه پيرامون اين موضوع فعاليت دارند، متداول مي
. قطر نازل از گردد ميتصوير نازل استفاده شده، مشاهده  ٦در شكل 

   .رسد ميدر گلوگاه  متر ميلي ٤ر ابتداي قسمت همگرا به د متر ميلي ٥/٧

  

  ي جانبيها جتنازل همگراي استفاده شده براي  -٦شكل 
  

نمايش داده شده  ها نازلي هوا به ها لولهنحوه اتصال  ٧در شكل 
هاي فشار روي بدنه نيز حسگري نازك مربوط به ها لولهاست. همچنين 

به اين نكته توجه شده است كه  ها نازلقابل مشاهده است. در نصب 
 ٨با صفحه تقارن حفظ گردد. شكل  ها آنشرط توازي ميان محور 

موقعيت قرارگيري  ٩. در شكل باشد ميبيانگر توجه به اين نكته مهم 
نازل جت مشخص  دست پايينهاي فشار در نواحي بالا و حسگر

ه نسبت ب ها جت. شايان ذكر است كه به علت متقارن بودن باشد مي
ها براي يك جت قرار داده شده است. بخش دوم حسگريكديگر، 

ها در فاصله ميان دو جت قرار داده شده تا تغييرات فشار ميان حسگر
 ها امكان به علت محدوديت در فضاي ميان جت دو جت بررسي گردد.

نشان  ٩آنگونه كه در شكل در آن مكان وجود نداشت لذا  حسگرنصب 
    اند. ها نصب شده ر نزديكترين محل به جتد ٨و٧ هايحسگرداده شده 

  

            

ي ها لولهي جت و ها نازلي هوا به ها لولهنحوه اتصال  -٧شكل 
  هاي فشار (سمت چپ)حسگرمربوط به 
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به صورت موازي باهم روي بدنه و نمايش  ها نازلنصب  -٨شكل 

  ها روي بدنه و در اطراف جت (سمت چپ) حسگرموقعيت 
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 ي جتها نازلهاي فشار نسبت به حسگرموقعيت  -٩شكل 

و  هـا  جتي مربوط به ها لولهوضعيت مدل مونتاژ شده با  ١٠شكل 
هاي فشار نمايش داده شده است همچنين در ايـن شـكل مـدل    حسگر

   .گردد ميآماده براي تست در تونل باد مشاهده  ةنصب شد

     

  تونل باد در محفظه تست مدل مونتاژ شده و نمايش آن -١٠شكل

 

ــگر ــوع  حسـ ــار از نـ ــاز  Honeywellهاي فشـ ــا بـ ــرد ةبـ                  عملكـ
pa و با دقت ارزيابي  ± ١٠٠٠٠٠pa ها بـه  حسگر. اين باشد مي ١٠٠٠

و در سـاختمان خـود داراي ديـافراگمي     كننـد  صورت تفاضلي عمل مي
هستند كه در اثر اعمـال فشـار دچـار خمـش و افـزايش طـول شـده و        

باشـد,   . از آنجايي كه ولتاژ تغذيه آن ثابت مـي كند مقاومت آن تغيير مي
و بدسـت   حسـگر نمايد. بـا كـاليبره كـردن     ولتاژ خروجي نيز تغيير مي

   , )D(Vتغييـرات ولتـاژ    بـر حسـب   )P)D تغييرات فشـار  آوردن منحني
يـك مـانومتر   از  PDگيري مقدار اندازهبراي از آن استفاده نمود. توان  مي

اسـتفاده   ،جيـوه اسـت   متـر  هزارم ميلييك  دحاي كه دقت آن در جيوه
نشـان   ١١ها در شـكل  حسـگر اي از نمودار كاليبراسيون  نمونهشود.  مي

          داده شده است.

    
         آنكاليبراسيون  و نمودار Honeywellفشار  حسگر -١١شكل 

  فشار گيري اندازهارائه نتايج  -٥
  .گردد مينتايج توزيع فشار به تفكيك سرعت جريان آزاد ارائه 

  جريان آزاد مادون صوت                  -١-٥
طور كه گفته شد يكي از مهمترين اثرات تداخل جت با  همان

جريان آزاد، تاثير آن بر توزيع فشار حول جسم در محدودة بالادست و      
اي باشد. اين تغييرات در توزيع فشار بر نيروه آن مي دست پايين

آيروديناميكي وارد بر جسم تاثير گذاشته و عملا گشتاورهاي كنترلي 
از اثرات جت و نيز توزيع فشار القايي روي جسم ناشي  ايجاد شده ناشي

هاي دوتايي توزيع فشار در  باشد. هنگام استفاده از جت از آن مي
ة بين دو جت متفاوت خواهد بود. راستاي امتداد جت و در امتداد ناحي

در ادامه به بررسي توزيع فشار در اين دو ناحيه پرداخته شده و به علاوه 
با حالت جت خاموش، اثرات جت روي توزيع فشار در  با مقايسة نتايج

 ١٤و١٣هاي  نواحي قبل و بعد از جت نيز انجام شده است. در شكل
 ٥/٠بين دو جت براي ماخ  ةتوزيع فشار در امتداد جت و در امتداد ناحي

صفر درجه آورده شده و با نتايج جت خاموش مقايسه  ةحمل هو زاوي
ها  بالادست جت ةا افزايش فشار در ناحيه با دقت در اين شكل شده اند.

گردد. اين وضعيت هم  ها مشاهده مي جت دست پايينو كاهش فشار در 
اين  .كند صدق ميها  ها و هم در خط مياني جت در امتداد مسير جت

روي امتداد خط  دست پايينافزايش فشار در بالادست و كاهش آن در 
ا وجود آنكه در جريان ] نيز گزارش شده است. ب١٢[ها در مرجع  جت

) يك ٣حسگرپشت جت ( ةكاهش فشار در ناحي آزاد مادون صوت،
شود به دليل عملكرد  باشد اما همانطور كه مشاهده مي پديده رايج مي

ها در  هاي القايي در پشت آن همزمان دو جت و هم افزايي اثرات جريان
. در بقية باشد مي ٣بيشتر از نقطة  ٨مياني، افت فشار در نقطة  ةناحي

شود.  محيطي مشاهده نمينقاط اختلاف چنداني در فشار در راستاي 
نسبت به نقطة يك ناشي از كاهش سرعت  ٢افزايش فشار در نقطة 

دليل مواجه شدن آن با جت خروجي به عنوان يك مانع  جريان به
ها  ها، با افزايش فاصله نسبت به آن جت دست پايين ةدر ناحي باشد. مي

  گردد تا با فشار جريان آزاد برابر شود. به تدريج بر ميزان فشار اضافه مي

 

  

و زاويه   ٥/٠در عدد ماخ  ٥تا ١هاي حسگرتغييرات فشار  -١٢ شكل

  حملة صفر
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و زاويه  ٥/٠در عدد ماخ  ١٠تا  ٦هاي حسگرتغييرات فشار  -١٣ شكل ي

   صفر ةحمل

هاي تغييرات فشار در نقاط مختلف  منحني ١٥و١٤هاي  شكلدر 
و با  ١٠تا  - ٤حمله ارائه شده اند. زواياي حمله از  ةبرحسب تغيير زاوي

شود در  درجه تغيير داده شده است. همانطور كه مشاهده مي ٢هاي  گام
ها و  حملة مشخص رفتار تغييرات فشار در امتداد مسير جت هيك زاوي

 هها مشابه رفتار نشان داده شده در زاوي خط مياني آننيز در امتداد 
است كه با   باشد. تنها تفاوت آن ) مي١٣و١٢هاي  حملة صفر (شكل

افزايش زاوية حمله به دليل اثرات پوششي بدنه، مقدار قدر مطلق 
    دهد. ضريب فشار يك سير كاهشي را در تمامي نقاط نشان مي

     

  حمله ةبا زاوي ٥تا١هاي حسگرتغييرات ضريب فشار  - ١٤ شكل

  

  حمله ةبا زاوي ١٠تا٦هاي حسگرتغييرات ضريب فشار  -١٥ شكل

  جريان آزاد مافوق صوت -٢- ٥
كـه بـه علـت     گـردد  مـي قبل از بيان نتايج مربوط به اين بخش متـذكر  

درجـه   ٨بـالاتر از   ةمحدوديت تحمل بالانس، انجام تست در زاويه حمل
  مقدور نبود. ٨٥/١در ماخ 

تغييرات فشار به ترتيب در مسير امتداد جت  ١٧و١٦هاي  شكلدر 
و در امتداد خط مياني نشان داده شده اند. همان طـور كـه بـا مقايسـه     

شود رفتار كلي مشابه  مشاهده مي ١٣و١٢هاي  نتايج ارائه شده در شكل

باشد؛ يعنـي يـك افـزايش     اتفاق افتاده ميآنچه كه در جريان زير صوت 
بالادســت جــت و ســپس كــاهش فشــار در قســمت فشــار در قســمت 

دست آن. تفاوت اساسي در آن است كه در جريان مافوق صوت به  پايين
دليل ايجاد موج شوك كماني در قسمت بالادست جت، شـدت افـزايش   

بسـيار   ٦نسبت به نقطة  ٧و يا نقطة  ١نسبت به نقطة  ٢فشار در نقطة 
شـود   ور كه مشاهده ميهمچنين همانط باشد. بيشتر و قابل ملاحظه مي

 كه درست در بالادست جت قرار دارد به دليل بيشـتر بـودن   ٢نقطة  در
ميزان افـزايش فشـار نسـبت بـه      ،زاوية شوك با جريان (شوك عمودي)

داشـته و شـوك ضـعيف تـري را تجربـه      قرار  كه در خط مياني ٧نقطة 
كـه در   ٨باشد. از طرفي در پشـت جـت و در نقطـة     كند، بيشتر مي مي

هاي القايي ناشـي   متداد خط مياني قرار دارد به دليل هم افزايي جريانا
كه در امتـداد خـود    ٣از هر دو جت، افت فشار بيشتري نسبت به نقطة 

گرفتن از جت همان طور كـه  با فاصله  اتفاق افتاده است. ،جت قرار دارد
به مقدار تقريبا يكساني كه همان  ٨و٤شود فشارها در نقاط  مشاهده مي

افـزايش فشـار تـا دو برابـر      رسـند.  شار استاتيك جريان آزاد است، ميف
ارائـه شـده   نيـز  ] ١٣،٦،٩مراجـع [ در سطح فشار آزاد در بالادست جت 

     است.

  

و زاويه  ٨٥/١در عدد ماخ  ٤تا١هاي حسگرتغييرات فشار  - ١٦ شكل
  صفر ةحمل

  

  

 ٨٥/١در عدد ماخ  ٩تا٦هاي حسگرتغييرات فشار مربوط به  -١٧ شكل
  صفر ةحمل هو زاوي

تغييرات فشار در نقاط مختلف نسبت به زاوية  ١٩و١٨هاي  در شكل
توان  ها مي حمله و در جريان مافوق صوت ارائه شده است. با دقت در آن

به علت اثر تداخلي  ٦و١هاي حسگرگفت اختلاف مشاهده شده ميان 
. به اين صورت كه شاهد باشد ميها و قدرت شوك در آن نواحي  جت

ها  ها در خط مياني آن كاهش نسبي فشار در قسمت بالادست جت
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نيز ديده  ٧و٢هاي حسگرباشيم. مشابه چنين رفتاري در ميان  مي
  شود. مي

  

  

  حمله  ةبا زاوي  ٤تا١هاي حسگرتغييرات ضريب فشار  -١٨ شكل

         

  

  حمله         ةزاويبا   ٩تا٦هاي حسگرتغييرات ضريب فشار  - ١٩ شكل

  

اين است  گردد ميبرداشت  ١٩و  ١٨ هاي شكلنتايج ديگري كه از 
    در مقايسـه بـا موقعيـت     ٤ حسـگر اهش فشار بيشـتري در محـل   ك كه

نسـبت بـه    حسـگر . با توجه به فاصله اين دو شود ميمشاهده  ٣ حسگر
گفـت كـه تـاثير     تـوان  مـي ] ٤جت و نتايج تحقيقات چنالـت و بـراون [  

جت منجر به كاهش نسبي فشار  دست پايين ةثانويه در ناحي هاي گردابه
    در ميــان ايــن دو موقعيــت شــده اســت. مشــابه ايــن پديــده در محــل 

ثانويـه در محـل خـط     گردابـة . در واقع ايجـاد  دهد مينيز رخ  ٨ حسگر
 - ايجـاد شـده اسـت    هـا  آنكه بواسطه عملكرد همزمان – مياني دو جت 

شده است. برابـري   ٣ حسگرنسبت به  حسگراين  منجر به كاهش فشار
مرتبـه اول و  هـاي   گردابهنيز متاثر از وجود  ٤ حسگربا  ٩ حسگرمقادير 

] ١٣،٦،٩در نتـايج ارائـه شـده در مراجـع [    . باشـد  ميدوم در آن ناحيه 
همچنـين همـان طـور    رفتاري مشابه تحقيق حاضر مشاهده شده است. 

حمله شاهد كاهش ضريب فشار در  ةا افزايش زاويشود ب كه مشاهده مي
هـاي   در شـكل  ٧و ٦، ١هاي حسگر. رفتار باشيم مي ها جتجلوي  ةناحي
] مشـاهده  ١٤با مراجعه به مرجـع [  .باشد ميبيانگر اين موضوع  ١٩و١٨
 ـ    گردد مي  ةحملـه ازمقـدار فشـار ناحي ـ    ةكه بـه واسـطه تغييـر در زاوي
. گردد ميمذكور اضافه  ةاما بر وسعت ناحي شود ميدست جت كاسته بالا

تـا حـدودي    ١ حسـگر نسـبت بـه    ٢ حسـگر از طرف ديگر تغييرات در 
 ـ. بر اساس نتايج اراباشد ميمتفاوت  ] ضـريب فشـار در    ١٥در [ ه شـده ئ

حمله تغييـرات زيـادي نـدارد     ةپشت شوك كماني با افزايش زاوي ةناحي

تقريبـا  خصوصا در مواقعي كه اختلاف زوايا هم زياد نباشد لذا يك سـير  
  .شود مشاهده مي ٢شماره  حسگرثابتي در رفتار 

  ارائه نتايج آشكارسازي جريان  - ٦
 .اسـت  شـده  اسـتفاده  نيز جريان آشكارسازي روش از ها آزمايش اين در

 تحقيقـات  مركـز  بـاد  تونـل  آزمـون  ةمحفظ ـ هـاي  ديـواره  از بخشـي 
 از گيـري  اسـت كـه امكـان بهـره     هـايي  پنجره داراي آيروديناميك قدر

 .نمايد فراهم مي را شيلرين و نگاري سايه جمله از آشكارسازي يها روش
تداخل جـت و جريـان آزاد را در هـر دو وضـعيت      توان مي اين روش در
ون صوت و مـافوق صـوت مشـاهده نمـود و در تفسـير بهتـر نتـايج        ماد

تـداخل جـت بـا جريـان آزاد      ٢٠در شـكل فشاري از آن استفاده نمود. 
فشـار                      نسبت فشار جت بـه   آنكه . به علتگردد يممادون صوت مشاهده 

 = 8.3( برابر با جريان آزاد
୔ౠ

୔౩౪
رخ داده  ١حالت فرو منبسـط باشد،  مي)  

و بـا   رسـد  مـي و در مقطع خروجي نازل جريان به حالت مـافوق صـوت   
ادامه جريان بـه شـكل    Riemann Disk به نام شوك عمودييك عبور از 

تغييرات فشار روي بدنه نيز متاثر از عملكـرد  ]. ١[ شود ميمادون صوت 
در نشـان داده شـد    ١٣و١٢هـاي   و آنگونه كه در شـكل  باشد ميها  جت

دست كاهش فشار ايجاد شـده   ناحيه بالادست افزايش و در ناحيه پايين
بـا جريـان آزاد مـافوق صـوت      ها جتوضعيت تداخل  ٢١در شكل است.

همچون مانع بزرگي در جريان عمل كرده . خروج جت گردد  ميمشاهده 
گرديـده و   ٢است به گونه اي كـه منجـر بـه ايجـاد يـك شـوك كمـاني       

همانطور كه در نتايج بخش فشاري بيان گرديد، اخـتلاف مقـادير ميـان    
در  ) را ايجـاد كـرده اسـت.   ٢و١هاي حسـگر هاي بالادست جت (حسگر

جريان  است. گزارش شدهتغييرات در فشار نيز اين ] ١٥،١٦،١٧اجع [مر
شـوك و لايـه   ايـن  جدا شده در بالادست شوك كماني، حاصل تـداخل  

شـوك   ،به علت افزايش ضخامت حاصل از ايـن تـداخل   .باشد ميمرزي 
     ].١٨[ گردد ميايجاد  ٤يا شوك تداخلي ٣جدايش

  
  ها با جريان آزاد مادون صوت  وضعيت تداخل جت -٢٠شكل 

                                                             
1 Underexpanded  
2 Bow shock  
3 Separation shock 
4 Interference shock 
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  ها با جريان آزاد مافوق صوت وضعيت تداخل جت -٢١شكل 

. شـويم  مـي مواجـه   ١جت با پديده چرخش مجـدد  دست پايين ةدر ناحي
پديده بارز در اين ناحيه كاهش سطح فشار در مقايسه بـا نـواحي ديگـر    

ايـن ناحيـه جريـان پـس از عبـور از شـوك        دسـت  پـايين . در باشد مي
بـا اسـتفاده    .)٢١(شكل  رسد ميبه سطح فشار جريان آزاد  ٢بازچسبنده

كـه در  ها حسـگر ، تغييـرات فشـار ارائـه شـده مربـوط بـه       ٢١از شكل 
  گردد.  ، به نحو بهتري تفسير مياند نشان داده شده ١٧و١٦هاي  شكل

  

  نتيجه گيري - ٧
ها براي ايجاد گشتاورهاي  در اين پژوهش چيدمان جديدي از جت

يدمان جديد ارائه هدف از چارائه شده است.  غلتشو  چرخشكنترلي 
، چرخشعلاوه بر كنترل كانال با يك تركيب جت شده اين است كه 

نيز فراهم گردد و اين در حالي است كه از  غلتشامكان كنترل كانال 
هم كاسته شده است. بررسي توزيع فشار در اطراف  ها نازلتعداد 

. در باشد مي ها آني جانبي اولين قدم در جهت طراحي چيدمان ها جت
در  ها جتبه درك بهتر عملكرد  ها بررسيطرح جديد ارائه شده نيز اين 

. توزيع فشار در كند ميجريان آزاد مادون صوت و مافوق صوت كمك 
امتداد مسير يك جت در مقايسه با نتايج ديگر محققان چه در جريان 
مادون صوت و چه در جريان مافوق صوت، رفتار مشابهي دارد اما در 

     رفتار  - ها آن دست پايين ةخصوصا در ناحي –  ها جتي خط ميان
بر نواحي اطراف  ها جتديگري است. اين رفتار متاثر از  عملكرد  ةبگون

 به صورت خلاء القايي بروز ها آن دست پايين ةكه در ناحيباشد  ميخود 
كاهش  گردد ميمشاهده  ١٩و  ١٧لذا همانگونه كه در اشكال كند  مي

بررسي اثرات بيشتر است.  ٣ حسگردر مقايسه با  ٨ حسگرفشار در 
جت نشان  دست پايينحمله بر توزيع فشار نقاط بالادست و  ةزاوي

حملة پايين  دهندة اثر اندك آن بر اين فشارها بوده و لذا در زواياي
                      .                   ها تغيير چنداني نخواهد داشت. عملكرد كنترلي جت

نشان  ا وجود عملكرد هر دو جت، نتايج حاصل از آشكارسازي جريانب
دهد كه نحوه تغييرات فشار شامل جدايش جريان، شوك عمودي  مي

شوك بازچسبنده و... در پديده چرخش مجدد جريان، حاصل از جت، 
 باشد ميمانند رفتار مربوط به يك جت  ،دست جتها نواحي بالا و پايين

  ارائه شده است.  كه توسط محققان ديگر

                                                             
1 Recirculation zone 
2 Reattachment shock  

  نمادها -٨
𝑙 شوك از سطح فاصلة  
M୨  ماخ جتعدد  
P  حسگرفشار نشان داده شده توسط )pa(  
P୨ فشار جت  
Pୱ୲ (تونل باد) فشار جريان آزاد  
s حاصل از شوك عمودي ديسك قطر    
𝑉  (خروجي) حسگرولتاژ ورودي  
X୫  حسگرفاصله جت تا  
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