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At low speeds and high altitudes, the aerodynamic control surfaces 

of flight vehicles tend to perform inadequately. Jet control injection 

is considered an effective alternative in such conditions. Due to the 

injection of high-speed gas, the aerodynamic flow field around the 

vehicle undergoes significant changes, making it necessary to re-

evaluate the flow characteristics. In this study, both numerical and 

experimental investigations are conducted to examine the effect of 

control jet injection on aerodynamic coefficients and pressure 

distribution in the injection regions of a missile at Mach 0.5. The 

experimental analysis includes Schlieren imaging in the wind 

tunnel. Experimental data were obtained for both injection-on and 

injection-off cases and compared with numerical simulations. The 

results indicate an increase in drag coefficient due to jet injection, 

while lift and pitching moment coefficients show no significant 

change. The findings demonstrate that the jet control system 

performs effectively, and the flow instabilities introduced by the 

injection are minimal, making this method a viable option for flight 

control. 
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ها داراي  اعات بالا سطوح کنترلی آیرودینامیکی پرندهي کم و همچنین ارتفها سرعتدر 
عملکرد مناسبی نیست. تزریق جت کنترلی یکی از موارد جایگزین در این موارد اسـت.  

تزریق گـاز پرسـرعت در ایـن مـوارد، الگـوي آئرودینـامیکی پرنـده بـه شـکل           لیبه دل
سازد. در ایـن   محسوسی دچار تغییر شده که بررسی مجدد میدان جریان را ضروري می

مقاله، به بررسی عددي و تجربی اثر جت کنترلی بر ضـرایب آئرودینـامیکی و تغییـرات    
تزریق جـت   ریتأثشده و  پرداخته 5/0فشاري بر نواحی مورد تزریق یک موشک در ماخ 

 شـلرین ي ربرداریتصواست. بررسی تجربی در تونل شامل  شده يریگ اندازهدر این موارد 
ي بدون تزریق و بـا تزریـق   ها حالتهاي تجربی از تست تونل باد در  هنیز بوده است. داد

ي عددي مقایسه شده است. در ضرایب آیرودینامیـک در تزریـق   ساز هیشباستخراج و با 
جت، ضریب پسا افزایش داشته و ضرایب بـرآ و گشـتاور پـیچ تغییـر خاصـی مشـاهده       

ناسـب بـوده و ناپایـداري    دهد عملکرد سیستم جت کنترلی م شود. نتایج نشان می نمی
ی از ایـن روش بـر آي   خـوب  بـه تـوان   و لذا مـی  استایجادشده توسط تزریق جت اندك 

  .کنترل پرنده استفاده نمود
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 مقدمه -1

ار اجسام در مقابل سیال عبوري علم آیرودینامیک علم بررسی رفت
کنترل سـطوح   ،هاي این علم قسمت نیتر مهماز آن است. یکی از 

. سطوح آئرودینامیکی با حرکت در سطح خود استآئرودینامیکی 
پرنده  بدین طریقاي در پرنده ایجاد کرده و  سرعت و شتاب زاویه

 نمایند، اما این سطوح در سـرعت کـم و ارتفـاع بـالا     را کنترل می
هاي مرسوم کنترل پرنده در این  کارایی ندارند. یکی از روش عملاً

جـت   لهیوس ـ به. کنترل استنواحی، تزریق جت پرفشار در میدان 
. اسـت زمان پاسـخ را دارا   توجه قابلمحاسن دیگري مانند کاهش 

هایی مانند اتمام سوخت جـت کـه بعـدازآن     البته این روش عیب
یی جـا  جابـه ین مشکلات ناشی از نبوده و همچن کنترل قابلپرنده 

جـت   کـنش  بـرهم اتمام مصرف سـوخت) و   واسطه بهمرکز جرم (
. کاربرد دیگر استتزریقی با هواي آزاد و اثرات ناشی از آن را دارا 

که سطوح آئرودینـامیکی حضورداشـته و    استتزریق جت زمانی 
دلیل مشکلات باشد؛ اما به جریان داراي فشار دینامیکی مناسبی 

 ازیموردنتوانند گشتاور لولایی  ایی سطوح آئرودینامیکی نمی سازه
توانـد گزینـه    را تحمل کنند. در این موارد نیز جـت کنترلـی مـی   

مناسبی بر آي کمک به سطوح آئرودینـامیکی باشـد. روش جـت    
کنترلی، روش مرسومی بر آي کنترل موشک در سرتاسـر جهـان   

و پـک   2و آسـتر  1دهاي تا توان بر آي مثال به موشک بوده که می
 و اشاره کرد. 3تري

جت خروجی به سمت جریان بیرونی متقاطع، از اوایـل دهـه   
ــروز    1960 ــا ام ــیلادي ت ــهم ــه  موردمطالع ــمندان ب ــور  دانش ط

آزمایشگاهی و همچنین عددي قرارگرفته اسـت. مطالعـات اولیـه    
مـافوق  هـاي   راجع به جت 1967سال  در[1] فانکتوسط اورت و 

تزریقی از یک صفحه تخت به جریـان آزاد   4و معادل صوت صوت
هاي گوناگونی را بر آي جت در نظر گرفتـه   سیال ها آنانجام شد. 

 1967ســـال  در [2]و همکـــارانش  بودنـــد. همچنـــین ورلـــه
هاي متعددي در مورد جت خارج شـونده از روي صـفحه    آزمایش

انجـام دادنـد و سـعی     مـافوق صـوت  تخت در حضور جریان آزاد 
هـاي   وابطی را بر آي تحلیل فشار سـطحی و ویژگـی  داشتند که ر

هـر   1970در سال  [3]ند. شتسي ایجادشده توسعه بدهها ضربه
خروجـی نـازل جـت در نظـر      عنوان بهدو نوع سیال مایع و گاز را 

گرفت و نتایج تحلیلی را با نتایج آزمایشگاهی مقایسه کرد. برندیز 
وت را در هـر  پنج هندسه موشکی متفا 1998سال در  [4] و گیل

دو شرایط باجت و بدون جت مورد آزمایش قراردادند و اعداد ماخ 

                                                                         
1 TAHHD 
2 ASTER 
3 PAC3 
4Transonic 

 در نظـر گوناگونی بر آي جریان آزاد و زوایـاي حملـه مختلفـی را    
نیروي آئرودینامیکی باجـت  ( 5یینما بزرگگرفتند. ایشان ضرایب 

یی مرکـز فشـار   جـا  جابـه ) و نیروي آئرودینامیکی بـدون جـت   بر
 موردبررسی قراردادند. موشک تحت حضور جت را

هـاي   عملکرد آئرودینـامیکی جـت   به بررسی [5]سریواستاوا 
هـاي جـانبی مسـتقر بـر روي      جانبی مستقر بر روي بدنه و جـت 

پرداخت. نتایج ایشـان نشـان    مافوق صوتهاي  در موشک ها بالک
روي بدنـه   بادسـو دهد که رانشـگرهاي جـت کـه در راسـتاي      می

 باعث ایجـاد فاکتورهـاي افزایشـی   شوند  جلویی موشک تعبیه می
نیـروي رانـش جـت    بـر  (نیروي رانش جت جانبی با جریـان آزاد  

شوند و ایـن   می )0,5(حدود  1) کمتر از جانبی بدون جریان آزاد
شدید بین جریـان آزادي کـه بـه ایـن      6کنش برهمکاهش در اثر 

آیـد و باعـث اتـلاف     آید و جریـان جـت بـه وجـود مـی      می سمت
هـایی از هـوا    به لایه( 7هاي بادسویه لوب بر لایهچشمگیر فشار مط

شود که در معرض مستقیم باد قـرار   یا هر سیال دیگري گفته می
کند  می جریان جت یک اثر ممانعتی ایجاد علاوه بهشود.  ) میدارند

و باعث کاهش کنترل  افتهی گسترشهاي بادسویه دم  که تا صفحه
دهـد   مقاله نشان می شود. نتایج این ي موشک میریگ جهتدم در 

، فاکتور افزایشی ها بالکروي نوك  شده هیتعبکه رانشگرهاي جت 
 ـازادهد و  می افزایش 1,06را تا  کـارایی بهتـري نسـبت بـه      رو نی
 شده روي بدنه دارد. هاي تعبیه جت

جـت   کـنش  بـرهم عـددي   به بررسـی  [6]همکاران گراهام و 
د. نتـایج ایشـان   هاي بالک دار پرداختن ـ بدنه به ازاي مافوق صوت

(نوعی بالک که  8هاي ناوي شکل دهد، با استفاده از بالک نشان می
ها به دلیل شکل خاص خود،  به شکل مثلث دلتا هستند. این بالک

کنتـرل کننـد و از    يطـور مـؤثرتر   توانند شوك خمشـی را بـه   می
)، شوك خمشـی  .پیچیدن آن به دور بدنه موشک جلوگیري کنند

بسـتري   بیترت نیا بهپیچد و  دنه موشک نمیب به دورناشی از جت 
. کنـد  یم ـ جـاد یابر آي رفتن جریان پرفشار به سمت پایین بدنـه  

ي عـددي در  هـا  فنایشان در این تحقیق نشان دادند، استفاده از 
شناسی جریان کـه   هاي کنترلی جت و بر آي عیب طراحی سامانه

 ننـده ک ین ـیب شیپ ـامکان آن در آزمایشـگاه وجـود نـدارد، ابـزار     
مناسبی است. پارامترهاي متفاوت ایـن تحقیـق عبـارت اسـت از:     

درجه. نتایج  10تا  -10و زوایاي حمله بین  8و  4,5، 2اعداد ماخ 
هاي ناوي شکل، نیـروي   دهد که وجود بالک این مطالعه نشان می
هـاي   دهد و این امر امکان اسـتفاده از جـت   کنترلی را افزایش می

                                                                         
5 Magnification Factor 
6 Augmentation Factor 
7 Windward layers 
8 Delta-shaped fins 
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در حجـم مـاده    بی ـترت نیا بهکند و  م میرا فراه تر کوچککنترلی 
 یابد. یی شده و وزن نیز کاهش میجو صرفهپیشران نازل جت 

هـایی   فناوري جت جانبی در پرتابه کاربرد [7]سلر و  گن می
طـور   و بـه  ISL1را در  کننـد  یپرواز م ـکه در ارتفاعات پایین جو 

ــاتی در جهــت    ــق، مطالع ــن تحقی ــد. در ای ــددي بررســی کردن ع
انجام شـد. ایشـان جریـان پایـا و      سردوگرمی بازده جت نیب شیپ

و  4، 3,5را در نظر گرفتند و اعداد ماخ  مدل توربولانسی 
قراردادنـد. نتـایج    موردمطالعـه را  4و  0، -4و زوایاي حملـه   4,5

یی نیـرو بـا افـزایش    نما بزرگایشان حاکی از آن است که ضریب 
شـرایط در نظـر    متأسـفانه یابـد.   ماخ جریان بیرونی افـزایش مـی  

 ـازایکسان نیسـت و   کاملاً، سردوگرمشده بر آي جت  گرفته  رو نی
 جت وجود ندارد.امکان مقایسه نتایج بر آي دماي 

مجهـز بـه جـت     کنتـرل شـونده  موشـک   [8]لی و همکاران 
طور بهینه طراحـی و تحلیـل عـددي کردنـد. در ایـن       جانبی را به

 بـه ازاي خصوصـیات گشـتاور پـیچ    و  تحقیق، رفتار نیروي لیفـت 
شرایط گونـاگون از قبیـل زوایـاي حملـه مختلـف و اعـداد مـاخ        

حاکی از آن است که  ها آنمتفاوت، موردبررسی قرار گرفت. نتایج 
با نیروي رانشی جت متناسب است و به علـت   باًیتقرنیروي لیفت 

 حـال  نیبااي شوکی، اتلاف نیروي رانشی وجود دارد. ها کنش برهم
فشـار  اسـت؛ بلکـه بـه    تابعی از نیروي رانشی جت  تنها نهاور گشت

جت و عدد ماخ جریان بیرونی نیز بستگی دارد و در زوایاي حمله 
روبـه  منفی (جت بادسویه)، اتلاف نیروي نرمـال و گشـتاور پـیچ    

 بیشتر است. نییپا
و مجهـز بـه    2هاي هوا به هوا موشک عملکرد [9]همکاران سان و 

عددي بررسی کردند. ایشان در این تحقیـق   ورط را بهجت جانبی 
هاي سرد (هوا) و گرم (گازهاي حاصـل از احتـراق) را    تفاوت جت

ــه ــاوت   موردمطالع ــه تف ــایج حــاکی از آن اســت ک ــد. نت قراردادن
جـز در ناحیـه    وجود ندارد بـه  سردوگرمي بین جت ا ملاحظه قابل

 ـ   دکی بسیار نزدیک به بدنه موشک که توزیع فشارها بـه مقـدار ان
 اختلاف دارند.  باهم

ي ناشـی از جـت   هـا  کـنش  بـرهم ساختار  [10]لو و دیکمان 
با نسبت فشارهاي بسیار بالا در جریان آزاد روي یک  مافوق صوت

اسـتوکس   -ر نـاوی  حل گـر از  ها آنصفحه تخت را بررسی کردند. 
استفاده کردنـد و نتـایج ایشـان حضـور ناحیـه       3رینولدز متوسط

 دیی ـتأنازل جت را  دست نییپاي در ا گردابهاي و ساختاره 4دنباله
 کند. می

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

جت  کنش برهمبه بررسی عددي  [11]آسوین و چاکرابورتی 
پرداختند. ایشان اثرات متقابـل   صوتمافوق جانبی با جریان آزاد 

اسـتوکس   -ر جت بر آي جریان بیرونی را با حـل معـادلات نـاوی   
مطالعـه کـرده و    SSTي و با استفاده از مدل توربولانسی بعد سه
پارامترهایی چون زاویه حمله، نسبت فشار جـت بـه جریـان     ریتأث

دهد  را در نظر گرفتند. نتایج ایشان نشان می ها جت و تعدادآزاد، 
در  فشـار  کـم که تولیـد گشـتاور پـیچ بـه دلیـل پیـدایش ناحیـه        

افتـد و همچنـین نیـروي لیفـت و      نازل جت اتفاق می دست نییپا
 ت فشار جت رابطه خطی دارد. گشتاور پیچ با نسب

ــراوگلو و  ــول عگس ــر روي    [12]آکگ ــانبی را ب ــت ج ــر ج اث
و جـت   مافوق صوتبیرونی  ساختارهاي موشکی شکل در جریان

طـور عـددي و آزمایشـگاهی بررسـی کردنـد. ایشـان از        صوتی به
دینامیک سیالات محاسباتی فلوئنت بر آي قسمت عددي  افزار نرم

رآي قسمت آزمایشگاهی استفاده کردنـد.  و از آزمایش تونل باد  ب
را در نظر گرفتنـد و همچنـین بـر آي     مدل توربولانسی 

 6ي بــا ا شــبکه، میــدان جریــان را بــه احــراز شــرایط 
ي کردند. نتایج عددي حاصـل تطـابق   گسسته سازمیلیون سلول 

جـت  در حالـت  ( خوبی را با نتایج حاصـل از آزمـایش تونـل بـاد    
 دهد. خاموش) نشان می

جریان جت خارج شونده بـه   کنش برهماثرات  [13]دسپریتو 
ي سـاز  هیشـب را با اسـتفاده از   مافوق صوتجریان متقاطع بیرونی 

دینامیک سیالات محاسباتی و در زوایـاي حملـه مثبـت و منفـی     
در امتـداد   هـا  جتبررسی کرد. او هفت موقعیت مختلف را بر آي 

اسـت.   شده نشان داده )1شکل(گرفت که در محور موشک در نظر
و همچنین زوایـاي   3,5و  2,5، 1,5جریان بیرونی را با اعداد ماخ 

ي کرده است. نتایج نشان ساز هیشبدرجه را  10تا  -10 نیبحمله 
شود تغییرات ضریب  تر می که زاویه حمله منفی دهد که مادامی می

جـت بـر آي    مـؤثر شـود و محـل    یی جت نیز بیشتر مـی نما بزرگ
 3,5و  2,5درجـه و در اعـداد مـاخ     -5از  تـر  بـزرگ زوایاي حمله 

 . دارد یکمتغییرات 

 
 هاي تزریق جت آن هندسه دسپیریتو و محل): 1(شکل 
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مومنتـوم جـت بـه جریـان      نسـبت شـار   [14]همکارانو  بیروك
بینی مسـیر، نفـوذ و طـول شکسـت      عامل اصلی در پیش 1عرضی
یع در جریان مـادون صـوت اسـت. عـدد وبـر گـاز بـر آي        جت ما

ی و عـدد وبـر جـت بـر آي     س ـهاي شکست اولیه غیرتوربولان رژیم
ی کلیدي است. کاربردها شـامل بهبـود توزیـع    سشکست توربولان

هاي احتـراق بـر آي جلـوگیري از برخـورد بـا       سوخت در محفظه
در  15داشـتن نسـبت شـار مومنتـوم زیـر       دیواره، با تأکید بر نگه

در [15]همکـاران  است. ژانگ و  مخلوط شیهاي احتراق پ سامانه
هـاي لایـه    صوت، ساختارهاي گردابی مانند گرداب جریان مادون

هـاي دنبالـه و جفـت     هاي نعل اسبی، گـرداب  برشی جت، گرداب
گذارند. نسبت سرعت  بر اختلاط تأثیر می2گرداب چرخان مخالف 

کنـد، بـا    تـر ایجـاد مـی    مگـن تر و اختلاط ه ) نفوذ عمیق4بالاتر (
افزایش توربولانس مقیاس ریز در میدان دور. اختلاط توسط نفوذ 

هـا و حمـل توسـط     هـاي بـین گـرداب    جریان عرضـی در شـکاف  
 [16]مالیکـاپ و همکـاران    .یابـد  هـاي دنبالـه بهبـود مـی     گرداب

ایجـاد  شده فعال بر آي  استفاده از یک نوسانگر سیال نوین کنترل
طور  ، اختلاط را به)2,1(ماخ  در جریان عرضی یصوت جت نوسانی

بخشد نسبت به جت پایدار، با افزایش نـرخ   بهبود می یتوجه قابل
در  اختلاط، عمق نفوذ و گسترش جت. این بهبود به دلیل افزایش

جریان عرضی به داخل جت بـه خـاطر نوسـان اسـت.      3گیرکردن
نی و تزریـق  نوسانگر شامل کانال مستطیلی اولیه با گسترش ناگها

نوسـان   بادسویه هاي جانبی است که جت را در جهت کنترل جت
ها در جریان مادون صوت هوا بر آي ایجاد  دهد؛ بخشی از تست می

 .شده است جت نوسانی انجام
درنهایت هدف از این تحقیق بررسی عملکرد کنترلی موشـک  

پاسکال معـادل   71000و فشار  0,5با تزریق جت از بدنه در ماخ 
کیلومتر (به علت تطابق با فشار محفظه آزمون تونل باد)،  3تفاع ار

 . همچنـین استاثر جت بر ضرایب آئرودینامیکی و پایداري پرنده 
تغییر توزیع فشار روي بدنه در حالت جت روشن نسبت بـه جـت   

ي ناشی از تزریق جت موردبررسـی  ها ضربهخاموش و تداخلات و 
کـه در   اسـت نیـز ضـروري   قرارگرفته است. یـادآوري ایـن نکتـه    

 هـا  جـت هـاي تجربـی اثـرات تـداخلی      مطالعات و همچنین تست
 بوده است. موردتوجه

 بررسی مدل مورد -2
کـه   اسـت  4شده جهت تحلیل، مدل بیسک فینر ي انتخاب هندسه

است که ابعاد و مشخصات آن  شده انتخاب [13]دسپریتو از مقاله 
علـت ایـن انتخـاب     اسـت.  شده نشان داده ")3(و )2(اشکال  "در 

                                                                         
1 Momentum flux ratio 
2 CVP 
3 Entrainment 
4 Basic Finner 

ي نسـبت بـه   تـر  سـاده کـه هندسـه    اسـت نداشتن بال و کانـارد  
 بـه خـاطر  در تونل باد  ها تیمحدودهاي استاندارد و نداشتن  مدل

 .استنسبت طول به قطر مناسب آن 

 
 مشخصات هندسه مدل بیسیک فینر): 2( شکل

 

 

 ي از مدل بیسیک فینربعد سهنماي  ):3شکل (
 معادلات حاکم -3

معادلات حاکم بر جریان شامل معادله پیوستگی، معادله مومنتوم، 
ــاز    ــت گ ــه حال ــرژي، معادل ــه ان ــامعادل ــدل  دئالی ــادلات م و مع

 .هستند K-𝛚𝛚 SSTتوربولانسی 
 معادله پیوستگی و مومنتوم -3-1 
)1(  

 
)2(  

 

 
 

)3(  

 
 

 ریان آشـفته اسـت و   بیانگر انرژي جنبشی ج kکه 
 Pو چگـالی   𝝆𝝆جهت محورهاي مختصات هسـتند و  در  ها سرعت
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دلتاي کرونیکـر   ویسکوزیته دینامیکی سیال و  µفشار کل و 
 .استویسکوزیته توربولانسی جریان  و 
 معادله انرژي -3-2 
)4( 

 

 5و مطـابق رابطـه    اسـت 1تانسور تـنش انحرافـی   که 
 شود. محاسبه می

)5( 
  

ــی و  Kکــه در آن  ــدایت حرارت ــؤثر لزجــت  ضــریب ه م
 Eمجموع لزجت دینامیکی سیال و لزجت آشفتگی جریـان) و  (

عدد پرنتل آشـفتگی   Pr. همچنین استانرژي کل در واحد جرم 
گرماي ویـژه گـاز    و  است 0,85بت و برابر است و مقدار آن ثا

بـه شـکل    5تـا   1. معـادلات  استدماي سیال  Tدر فشارثابت و 
 شده است. دائمی حل

 دئالیامعادله حالت گاز  -3-3
)6(                                                 

 ي عدديساز هیشبمشخصات  -4
از مـدل   تحقیـق  ایـن هندسه مـوردنظر در   يعدد سازي یهدر شب

حـل ایـن    منظـور  بـه شده اسـت.   استفاده SST K-𝛚𝛚اغتشاشی 
ي هـا  تـرم  خطی سازي منظور بهو 2معادلات از حل گر چگالی پایه

ی مرتبه دوم و مرتبه اول و همچنین بـر  بالادستمعادلات از روش 
شده است. ماخ جریـان   استفاده 3آي حل گر از روش اي یو اس ام

اسـتفاده   4توان از حل گر فشـار پایـه   آزاد مادون صوت بوده و می
شـده و بعـد از    کرد. اما جت در حالت تزریق با مـاخ یـک تزریـق   

ین از حـل  ؛ بنـابرا یابد افزایش می 1,3خروج از نازل تا حدود ماخ 
شده است. البته در حالـت جـت خـاموش     گر چگالی پایه استفاده

ر فشـار پایـه و چگـالی پایـه     نتایج ضرایب آئرودینامیکی حـل گ ـ 
. اسـت متغیـر   5تا  1اختلاف اندکی داشتند. عدد کورانت نیز بین 

 یدئال فرض شده است.ابر آي سیال هوا نیز گاز 
 يبند شبکه -4-1
میلیون سلول است. شـبکه از   2,8داراي  شده کار گرفتهشبکه به  

ر . داسـت سازمان تـا مـرز آزاد    مرزي در اطراف مدل و بی یهلانوع 
شبکه ایجادشده بر روي سطح مدل بیسیک فینر مجهـز  ) 4شکل(

محاسـبات و   کم شدناست. بر آي  شده نشان دادهبه جت جانبی 
 به علت تقارن، نصف مدل موردبررسی قرارگرفته است. 

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

 
 شده ي انجامبند شبکهنمونه ایی از  ):4شکل (

 شبکه از استقلال -4-2
استقلال حل از شبکه، سـه نـوع شـبکه درشـت     بررسی  منظور به
شده  میلیون) زده 4,5( میلیون) و ریز 2,8(میلیون) متوسط  1,2(

فشار بر روي دیواره بدنه مدل بر آي مقادیر  "5(شکل "است. در 
اسـت. در ایـن شـکل     شده نشان دادهو  این سه نوع شبکه مقایسه

هـاي متوسـط و ریـز    شود که مقادیر فشـار در شـبکه  ه میمشاهد
 هـا  لیتحلشبکه نوع متوسط در  ؛ لذاتطابق خوبی با یکدیگر دارند

تر شبکه تنها تر کردن بیشمورداستفاده قرارگرفته است و کوچک
ي بر دقت حـل نـدارد.   ریتأثدهد و زمان محاسباتی را افزایش می

شده است.  روشن بررسیاستقلال حل از شبکه بر روي حالت جت 
 .است 7در کل میدان حدود عدد  +yمتوسط عدد 

 
مقایسه مقادیر فشار بر روي بدنه مدل بر آي سه نوع شبکه  ):5(شکل 

 درشت، متوسط و ریز

 شرایط مرزي -4-3
متـر در نظـر    میلی 64در این تحلیل طول مبنا برابر با قطر مدل، 

مبنا برابر با مساحت مقطـع عرضـی مـدل،    شده و مساحت  گرفته
شده است. شرایط مرزي بکـار   متر مربع در نظر گرفته میلی 3220
ي است که بر آي مرز ورودي جریان و اطـراف  ا گونه بهشده  گرفته

شـده کـه ایـن     اسـتفاده  5دوردسـت دامنه از شرط مرزي فشار در 
کـه دمـاي    اسـت شرط مرزي بیانگر جریان آزاد در اطراف مـدل  

درجه کلوین و فشار (استاتیک)  300استاتیک) جریان آزاد برابر (
پاسکال (فشار هـوا در محـل تسـت در دانشـگاه      85000آن برابر 

                                                                         
5Pressure Far-Field 
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ــان اســتع)) ( جــامع امــام حســین ــر آي مــرز خروجــی جری . ب
شـده   اسـتفاده  1دست جریان) از شرط مرزي فشار خروجی یینپا(

غـزش جریـان   از شـرط عـدم ل   هـا  بالکاست و بر آي بدنه مدل و 
شده  شده و گرادیان دما روي این مرزها صفر در نظر گرفته استفاده

شـده اسـت.    بر آي جت انتخـاب  2است. شرط مرزي فشار ورودي
. بر آي عدم افـت فشـار در   استبار  60فشار کل مخازن تونل باد 

هـاي مختلــف) و   کـل اجراهــاي تجربـی (در مــاخ و زاویـه حملــه   
نیرو و فشـار)،  ( يبردار دادهر آي همچنین پایا شدن تزریق جت ب

 300شده اسـت. دمـاي جـت     بار در نظر گرفته 6شده  جت تزریق
گـرم بـر ثانیـه     17درجه کلوین (جـت سـرد) و دبـی جرمـی آن     

 سـرعت  بـه شده است. مبناي طراحی نازل جت، رسـیدن   محاسبه
(جت صوتی) در سطح خروجی  1یگر عدد ماخ د عبارت بهصوت و 

 .استنازل جت 
 شرایط تزریق جت ):1( جدول

 فشار کل عدد ماخ دماي کل
۳۰۰K 1,0 600KPa 

 آزمایش مجموعه -5
راه رسـیدن بـه نتیجـه     نیتـر  مطمئندر علوم مهندسی بهترین و 

مطلوب، ساخت مدل در ابعاد اصلی و مقایسه آن با استانداردهاي 
. بـر آي  استبر  هزینهو  بر زمان العاده فوق. اما این روش استلازم 

ي میـانی طراحـی پیشنهادشـده    هـا  راهکاهش این هزینه و زمان 
تست و آزمایش در تونل  هوافضاراه میانی در علم  نیتر مهماست. 

 تـر  کوچک. تونل باد وسیله ایی است که مدل را در اندازه استباد 
. در کننـد  یم ـاما با همان ماخ و یا رینولدز جریان واقعی آزمایش 

مناسـب و هزینـه کمتـر بـه      با دقـت روش بسیاري از ضرایب این 
 به وجـود مدل مشکلاتی را  کوچک کردن. البته این دیآ یمدست 

ضـرایب تـا حـد زیـادي      سـازي  بعـد  یبآورده که این مشکلات با 
تست تونل بـاد مراحـل مختلفـی دارد کـه در     . برطرف شده است

ي و سنســورها ونیبراســیکالاینجــا بــه ســاخت مــدل و تســت و 
 ي اشاره مختصري شده است.ریگ اندازه

 مدل مورد آزمایش -5-1 
مرکـز ملـی تحقیقـات     سه منظـوره هاي تجربی در تونل باد  تست

شده است.  ع) انجام( آیرودینامیک قدر، دانشگاه جامع امام حسین
و بـا ابعـاد محفظـه آزمـون      3تـا   0,3این تونل باد از ماخ حـدود  

متـر   1,4حفظـه آزمـون   طـول قسـمت م   استسانتیمتر  60*60
شده و نیروها و گشتاورها با  درصد طراحی 3است. مدل با انسداد 

در مجموعه تست  کاررفته بهبالانس  است. شده يریگ اندازهبالانس 
 x , y , zهـاي   بوده و سه نیرو و سه گشتاور را در جهت مؤلفه 6

ها، ها علاوه بر نیروهـا و گشـتاور   نماید. در تست ي میریگ اندازهرا 

                                                                         
1Pressure-Outlet 
2Pressure-inlet 

و همچنـین از   آمـده  دسـت  بـه  سنسـور فشـار  توزیع فشار نیـز بـا   
شده است. درصد خطاي بالانس در  آشکارسازي شیلیرین استفاده

. خطـاي  اسـت گیري نیروها و گشتاورها حداکثر نیم درصـد   اندازه
 استدرصد  0,1از  حداکثرسنسور هانیول نیز 

الت با در دو حو  5هاي عددي در ماخ  تست تونل باد و تحلیل
 " )7(و  )6(اشـکال  "شده اسـت.   تزریق و بدون تزریق جت انجام

مجـزا   صورت بهشده در محفظه تونل باد و اجزاي آن را  مدل نصب
شـده در حالـت تولیـد گشـتاور      هاي تزریـق  نشان داده است. جت

 7 بافاصـله دوجتـه) کـه دو نـازل     صـورت  بهبوده (تزریق  3پیچش
ــی ــزي   میل ــط مرک ــی) از خ ــري (عرض ــله مت ــه و در فاص  20بدن
شده اسـت. مـدل در    متري از انتهاي دماغه موشک قرار داده میلی

درجه و در دماي محـیط   10و  8 ،6، 2،4، 0،-2،-4زوایاي حمله 
 شده است.  تست و تحلیل

 
شده در مرکز قدر و نصب در تونل  مدل بیسیک فینر ساخته): 6(شکل 

 سه منظورهباد 

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

                                                                         
3 Pitching moment 
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 تست و کالیبراسیون -5-2
. شـود  اطلاق مـی  از دنیاي فیزیکی داده آوري جمعبه گیري  اندازه

گیـري را   ها که اولین طبقه یک سیسـتم انـدازه   یا مبدل گرهاحس
دهند سیگنالی متناسب با کمیـت فیزیکـی مـوردنظر     تشکیل می

گوینـد. بـر آي اینکـه     ن را اصطلاحاً داده میآنمایند که  ایجاد می
گیـري شـده    دهنده کمیت فیزیکـی انـدازه   هاي حاصله نشان داده

بین این دو ایجاد نمود بر آي  کی به کیاي  بایست رابطه می ،باشند
این منظور سیسـتم را بـا اسـتفاده از مراجـع اسـتاندارد کـالیبره       

گیري نمایش یـک   از یک سیستم اندازه هدف و مقصود نمایند. می
یـک   اسـت. گیـري   مقدار عددي متناسـب بـا کمیـت موردانـدازه    

و  حـس کننـده  ، گیري شامل چهار قسمت اساسـی  سیستم اندازه
 . است دهنده شینماو  ردازشگرو پ سیگنال کننده لیتعد

گیري را تشـکیل   یک سیستم اندازه بخشکه اولین  حسگرها
نال گدیل کمیت فیزیکی مختلف بـه سـی  دهند درواقع عمل تب می

اي است  مرحله اصلاح سیگنال، وسیله. دهند الکتریکی را انجام می
هـا را از هـم    کند و سپس آن هاي ضعیف را تقویت می که سیگنال

در  کنـد.  تر فیلتر مـی  ي دقیقها يریگ اندازهتفکیک کرده و بر آي 
ل به یک فرم گرفته و آن را تبدی مرحله بعد، پردازشگر سیگنال را

مقـدار   دهنـده  شینمـا و درنهایـت   کند می شینما تر جهت مناسب
بـر آي   صیتشـخ  قابـل  یراحت که به يا گیري شده را به برگه اندازه

را  نـد یفراتمـام ایـن   ) 8شکل( دهد. نشان میاست  کننده مشاهده
 .دهد توضیح می

 
 حسگر تا نمایش داده ندیفرا ):8(شکل 

. در ادامـه  اند شدهي ریگ اندازه 1هاي فشاري با حسگر هانیول تست
ایـن سنسـورها    به طریقه کارکرد این سنسور اشاره خواهـد شـد.  

خـود   ارکند و در سـاخت  صورت جمع کننده و تفاضلی عمل می به
همچنـین  د که در اثر اعمال فشار دچار خمـش و  ندیافراگمی دار

نـد و ازآنجاکـه ولتـاژ    ک افزایش طول شده و مقاومت آن تغییر می
نماید، با کـالیبره   تغذیه آن ثابت است، ولتاژ خروجی نیز تغییر می

برحسـب   تغییـرات فشـار  کردن سنسور و به دست آوردن منحنی 
تـوان از سنسـور اسـتفاده دقیـق نمـود. بـر آي        می تغییرات ولتاژ

اي کـه   مقداري از یـک مـانومتر جیـوه    تغییرات فشارگیري  اندازه

                                                                         
1Honeywell 

 شـود  اسـتفاده مـی   ،متر جیـوه اسـت   حد هزارم میلیدقت آن در 
 است. شده نشان دادهشماي کلی این حسگر  )9شکل(در

 
 ول یهان حسگر یکل يشما ):9شکل (

 نتایج بدون تزریق جت -5-3
 آمده دست به جینتا ابتدا است لازم جت قیتزر اثرات یابیارز جهت

در  .گـردد  سـه یمقانتایج تجربـی  در حالت بدون جت بررسی و با 
مقایسه ضریب نیروهاي پسا، بـرآ و گشـتاور    )12(تا  )10(اشکال 

در نمودار ضریب پسا اختلاف دقـت  است.  شده نشان دادهپیچشی 
مرتبه یک و دو بسیار مشخص و اختلاف دقت مرتبه دو بـا نتـایج   

. در نمودار ضریب برآ تغییـرات تـا   استتجربی حداکثر ده درصد 
ه حمله ده درجه خطی بوده و اختلاف دقت مرتبـه اول و دوم  زاوی

در زوایاي حمله بالا بیشتر بوده که بیانگر دقت مناسب حل مرتبه 
 هی ـزاو بـه  نسـبت  یچش ـیپ گشتاور ازآمده  دست به جینتا. استدو 

 گذشته قاتیتحق جینتا دییتأ و موشک یذات يداریپا يایگو حمله
ضـریب گشـتاور پیچشـی    ). در نمـودار  منفـی اسـت   Cmα( است

اختلاف دقت مرتبه یک و دو اندك بـوده و حـداکثر اخـتلاف بـا     
 استنتایج تجربی کمتر از ده درصد 

 
نمودار ضریب پسا برحسب زاویه حمله در حالت جت  ):10(شکل 

 خاموش
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لت جت نمودار ضریب برآ برحسب زاویه حمله در حا ):11(شکل 

 خاموش

 
نمودار ضریب گشتاور پیچش برحسب زاویه حمله در حالت  ):12شکل (

 جت خاموش

 نتایج تزریق جت -5-4
. در ایـن  است شده استفادهدر حالت تزریق جت از دو نازل صوتی 

حالت، ماخ خروجی همواره برابـر بـا مـاخ یـک بـوده علـت عـدم        
ت که بـه علـت ایجـاد شـوك در     آن اس مافوق صوتانتخاب جت 

یابـد.   برخورد جریان جت با جریان آزاد، بازدهی تزریق کاهش می
بود؛  خواهد صوت مادون ازمافوق صوت بهتر البته نفوذ در جریان 
نتیجه  عملاًجت با جریان  تداخلحاصل از  ياما به علت شوك قو
ي عددي پـژوهش فعلـی، از   ساز هیشبشود. در  مذکور حاصل نمی

شده است. مقدار فشار  ي در نظر گرفتهساز هیشبوتی بر آي جت ص
هاي تجهیزات تونل باد (مخزن  محدودیت به باتوجهو دبی جت نیز 

تــا  )13(اشـکال  "شـده اســت. در  فشـار) و زمــان تزریـق انتخــاب  
 نمودارهاي ضرایب آئرودینامیکی آمده است. ")15(

 

 
جت  در حالتبرحسب زاویه حمله  پسا بینمودار ضر ):13شکل (

 روشن
 

 
 نمودار ضریب برآ برحسب زاویه حمله در حالت جت روشن ):14( شکل

 

 
نمودار ضریب گشتاور پیچش برحسب زاویه حمله در  ):15(شکل 

 حالت جت روشن
 ـ   وده و در نمودار ضریب پسا اختلاف دقت مرتبه یـک و دو زیـاد ب

که  استدرصد  15اختلاف دقت مرتبه دو با نتایج تجربی حداکثر 
بـه   توانـد  مـی کـه   است افتهی شیافزانسبت به جت خاموش خطا 

 و جـت  قی ـتزر لیبه دل انیجر چرخش و یگیدچیپ شیافزا لیدل
بـا   يعـدد  جینتـا  سـه یمقا در .باشد يمرز هیلا با آن متقابل اثرات

این نکته اسـت کـه روش محاسـباتی    بیانگر  جیتونل باد، نتا جینتا
دقت بالایی در تخمین رفتار جت در زوایاي حملـه کـم را نـدارد    
(در محاسبه نیروي پسا). ولی با افزایش زاویه حمله و کاهش اثـر  

 یابد.  جت دقت روش عددي افزایش می
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همانند جـت خـاموش در نمـودار    برآي مدل  بیضر راتییتغ
درجه خطی بوده و اختلاف  10ضریب برآ تغییرات تا زاویه حمله 

. در اســتدقــت مرتبــه اول و دوم در زوایــاي حملــه بــالا بیشــتر 
جت خاموش مقدار ضـریب بـرآ در زاویـه حملـه      باحالتمقایسه 

دهـد.   و در زاویه حمله مثبت کاهش نشان مـی  افتهی شیافزامنفی 
 زانی ـمتقـارن بـودن موشـک م    لی ـبـه دل  نکه،یاتوجه  جالب نکته
ویه حمله صفر در جت خاموش صفر بوده کـه بـا   در زا برآ بیضر

تغییرات  تزریق جت مقداري بر آي منفی تولیدشده است. درواقع
هـاي بـالا    از تغییرات در زاویه حمله شتریبدر زوایاي حمله پایین 

شود و دلیل آن این است که در زوایاي حملـه پـایین    مشاهده می
تزریـق جـت   نیروهاي آئرودینامیکی کوچـک بـوده و اثـر نیـروي     

در زوایاي حمله بالا نیروهاي 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 پایـدار اسـت. زیـرا مقـدار شـیب      

Cmα مانند ضریب گشتاور  ضریب )16شکل( ماند یم ثابت باًیتقر
و در زاویـه حملـه مثبـت     افتـه ی شیافـزا برآ در زاویه حمله منفی 

 توجـه  قابـل دهد. تغییر در زاویه حمله صـفر نیـز    می کاهش نشان
تزریـق  بوده؛ اما در بوده که در جت خاموش ضریب گشتاور صفر 

اندکی  10و  8جت مقداري گشتاور منفی داریم. در زوایاي حمله 
شود. دقـت مرتبـه یـک و دو در     ه میعددي مشاهد درروشخطا 

ضریب گشتاور بسیار مناسب بوده و در بیشترین حالـت کمتـر از   
 شود ده درصد خطا دیده می

 
مقایسه ضریب گشتاور پیچش در دو حالت جت روشن و  ):16شکل (

 خاموش

 مقایسه توزیع فشار -5-5
لت تزریق جت، تعـداد  توزیع فشار در حا به دست آوردن منظور به

 4عدد سنسور فشار از نوع هانیول نصب شد. این سنسـورها (  10
جـت)   دسـت  نییپـا عدد سنسور در  6و  بالادستعدد سنسور در 

نصب گردید. نتایج تجربی این سنسورها با نتایج عـددي مقایسـه   
در راستاي محور جت بـوده   5تا  1شده است. سنسورهاي شماره 

جت بوده و همچنین  مرکزمحورر راستاي د 10تا  6و سنسورهاي 
. حالــت قرارگیــري هســتندایــن دو ســري سنســور مــوازي نیــز 

 است. شده نشان داده ")18(و  )17(اشکال "سنسورها در

 
 محل نصب سنسورهاي فشار و محل تزریق جت ):17(شکل 

 
ها جتفشار و محل  فاصله قرارگیري سنسورهاي ):18(شکل   

 نتایج توزیع فشار -5-6
. در اسـت هاي ذکرشده  نمودارهاي زیر بیانگر توزیع فشار در محل

که در راستاي خط مرکزي جت بوده  5 تا 1دو حالت سنسورهاي 
که در راستاي خـط مرکـزي مـدل     10تا  6و دیگري سنسورهاي 

. نمودارهاي زیـر مقایسـه توزیـع فشـار در حالـت تجربـی و       است
به علت عدم امکان نصـب   ")22(تا  )19(اشکال ". دراستعددي 

سنسور در محل تزریق جت، داده تجربـی در ایـن محـل موجـود     
 نیست.
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درجه و  -2 و زاویه حمله 5/0 ماخ فشار درمقایسه  ):19شکل (

5تا  1سنسورهاي   

 
درجه و  -2 و زاویه حمله 5/0 ماخ فشار درمقایسه  ):20( شکل

 10تا  6سنسورهاي 

 
درجه و  4و زاویه حمله  5/0مقایسه فشار در ماخ  ):21(شکل 

 5تا  1سنسورهاي 

 
درجه و  4و زاویه حمله  5/0مقایسه فشار در ماخ  ):22(شکل 

 10تا  6سنسورهاي 

محـل تزریـق جـت،     بالادسـت در  رود که انتظار مـی  طور همان .1
 فشار بالا رفته و بعد از تزریق، فشار کم شده است 

درصد قطر مدل، فشار جریان به حالت جریان  50بعد از  باًیتقر .2
 آزاد برگشته است

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

درصـد افـزایش فشـار     7آن  بالادسـت حداکثر اثر جـت روي    .4
 1(سنسور  استه حالت بدون تزریق در خط مرکزي جت نسبت ب

 )5تا 
درصد کـاهش فشـار    20آن  دست نییپاحداکثر اثر جت روي   .5

 1(سنسور  استنسبت به حالت بدون تزریق در خط مرکزي جت 
 )5تا 
درصد افزایش فشار نسبت  9آن  بالادستحداکثر اثر جت روي  .6

تـا   6ور (سنس ـ اسـت به حالت بدون تزریق در خط مرکزي مـدل  
10( 
درصد کـاهش فشـار    30آن  دست نییپاحداکثر اثر جت روي   .7

 6(سنسور  استنسبت به حالت بدون تزریق در خط مرکزي مدل 
 )10تا 

 نتایج شلرین -5-7
یک تکنیک اپتیکی است که بر آي تجسم جریان سـیال   1شلرین

شود. این تکنیک بر اساس ایـن   هاي مختلف استفاده می با چگالی
هـاي   کند که نور هنگام عبـور از سـیال بـا چگـالی     میاصل عمل 

شود. میزان خم شـدن نـور متناسـب بـا گرادیـان       مختلف خم می
 .چگالی در سیال است

یک سیستم شلرین معمولی از یک منبع نـور، یـک آینـه یـا لنـز      
 شـده  لیتشـک  شینمـا  همگرا، یک جسم موردمطالعه و یک صفحه

آینـه یـا لنـز همگـرا     است. منبع نـور، نـور مـوازي را بـه سـمت      
فرستد. آینه یا لنز همگرا، نور را به سمت جسـم موردمطالعـه    می

کند،  نور از جسم موردمطالعه عبور می که یکند. هنگام متمرکز می
شـده   شـود. نـور خـم    هاي چگالی در سیال خم می توسط گرادیان

متمرکـز   شینما سپس توسط یک آینه یا لنز دوم به سمت صفحه
، تصویري از جریان سیال است شینما روي صفحهشود. تصویر  می

صورت روشن یا تاریـک   که در آن مناطق با گرادیان چگالی بالا به
 .شوند ظاهر می

تواند بـر آي تجسـم    شلرین یک تکنیک حساس است که می
هاي چگالی کوچک در سیال استفاده شود. ایـن تکنیـک    گرادیان

و مـاورا صـوت و   هاي مـافوق صـوت    معمولاً بر آي مطالعه جریان
 .شود هاي همرفتی استفاده می همچنین جریان

                                                                         
1 Schlieren 
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 درجه -4زاویه حمله  5/0شلرین ماخ  تصویر ):23(شکل 

 

 
زاویه حمله  5/0تصویر شلرین و کانتور عددي ماخ مقایسه  ):24(شکل 

 صفر درجه
ري جریان استفاده شد. هاي حاضر، از روش تصویربردا در آزمایش

مرکـز تحقیقـات    بخشی از دیوارهاي قسمت آزمایشی تونل باد در
هـایی بـود کـه امکـان اسـتفاده از       داراي پنجره آیرودینامیک قدر

را  شـلرین  و 1شـاد و گـراف   هاي تصویربرداري جریان شامل روش

                                                                         
1 shadowgraph 

کـرد. در ایـن روش، انـدرکنش جـت و جریـان آزاد در       فراهم می
مشـاهده   قابـل  مـافوق صـوت   و گذر صوت وت،صمادون  هاي رژیم

شده حاصـل عملکـرد هـر دو جـت اسـت. در       است. وضعیت ارائه
زاویـه   در یرصـوت یاندرکنش جـت بـا جریـان آزاد ز    "23(شکل "

. در شـــــــود مشــــــاهده مــــــی   درجــــــه  4حملــــــه  
"

 
تجربـی و مقایسـه بـا     صـورت  بـه مقایسه تزریق جت  ،"24( لشک

به نسبت فشار جت بـه   شود. باتوجه مشاهده می کانتور ماخ عددي
 2حالت تحت انبساط ، یک(P_j/P_∞ = 8.3) فشار جریان آزاد

و  هرخ داد، جریان در خروجی نازل به حالت مافوق صـوت درآمـد  
نامیـده   4شـوك ریمـان   کـه  3عمـودي شـوك   پس از عبور از یک

 ه است.ادامه یافت مادون صوتصورت  شود، به می

 يریگ جهینت -6
هاي مرسوم کنترل جریـان و یـا کنتـرل     تزریق جت یکی از روش

هاي فیزیکی همـراه اسـت. بـر آي     . این روش با چالشاستپرنده 
 ازجملـه شده  هاي آن در دنیا کارهاي مختلفی انجام بررسی چالش

هـا و مـاخ    و ماخ آن و تعـداد نـازل  محل تزریق جت، فشار تزریق 
جریان آزاد و ارتفاع و اثر تزریق جت بر میدان جریـان و ضـرایب   

شده است. در این پژوهش مـاخ جریـان آزاد    آئرودینامیکی بررسی
کیلومتر  3معادل ارتفاع  پاسکال لویک 71بوده و فشار محیط  0,5

دو عدد بوده است. ماخ تزریق جت، صوتی بوده و در کانال پیچ با 
عـددي و   صـورت  بـه نازل در جهت زاویه حمله است. این تحقیق 

دانشـگاه جـامع امـام حسـین      سـه منظـوره  تجربی در تونـل بـاد   
مـدل  عددي از حل گر چگـالی پایـه بـا     درروششده است.  انجام

مرتبـه اول   با دقتو حل گر اي یو اس ام  SST K-𝛚𝛚اغتشاشی 
شده است. زاویـه   انجام 10زیر عدد  +yو  5تا  1و دوم و کورانت 

جـت خـاموش و روشـن بـا مـدل       صـورت  بـه  10تا + 4-حمله از 
. در تست تونل باد بـا بـالانس   استبیسیک فینر (مدل استاندارد) 

سه عدد نیرو و سه عدد گشـتاور)  ( مؤلفه 6ي ریگ اندازهمخصوص 

                                                                         
2 under-expanded 
3 normal shock 
4 Riemann shock 
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و  بالادستبا حسگرهاي فشاري هانیول در  برآن علاوهشده و  انجام
 صـورت  بهل تزریق و همچنین خط تقارن مدل نیز مح دست نییپا

 :استزیر  صورت بهنتایج تحقیق . ي شده استریگ اندازهتجربی 
بهتـر از دقـت    مراتـب  بـه دقت نتایج عددي در دقت مرتبه دوم -1

 حل مرتبه اول در ضریب پسا بوده است
 حـدوداً در دو ضریب برآ و گشتاور پیچ دقت مرتبه اول و دوم  -2

 وده است. ب اندازه هم
در مقایسه نتـایج تجربـی و عـددي، در حالـت جـت خـاموش       -3

 . استدرصد  10حداکثر خطا 
درصد بوده و با نتایج تجربـی   15در جت روشن حداکثر خطا  -4

تطابق دارد. در زوایاي حمله بالا به علت غلبه آیرودینامیک مدل، 
 اثر تزریق جت کم شده و دقت نتایج عددي در زوایاي حمله بـالا 
نسبت به زوایاي حمله پایین در مقایسه با تسـت تجربـی بیشـتر    

را بیشتر  ها تیقطعي تزریق جت تجربی عدم ریگ اندازهشده است. 
میـدان همگرایـی را    پیچیده شدن. در عددي نیز به علت کند یم

 دهد. کاهش می
نشـان  ذاتـی پایـدار اسـت.     صـورت  بـه این مدل بـدون جـت    -5 

 نسـبتاً تزریق جـت نیـز داراي پایـداري     که این پرنده با شده داده
درنهایت این روش کنترلی با عدم ایجاد ناپایداري در . استخوبی 

اثر تزریق جت در کانـال پـیچ و انـدکی افـزایش ضـریب پسـا در       
یـی خـوبی در کنتـرل پرنـده داشـته      کار آتواند  هنگام تزریق، می

 باشد. 
مشـاهده  ی در ماخ یادشـده از اثـر تزریـق جـت     رخطیغرفتار  -6

 .است انتظار قابل 1نشده و همه رفتارها در تزریق دوجته
درصد قطـر مـدل، فشـار جریـان بـه حالـت        50بعد از  باًیتقر -7

جریان آزاد برگشته است. این یعنی فروزش در اثر جت به بـر دم  
 است. کم اثرانتهایی 

درصد کـاهش فشـار    30آن  دست نییپاحداکثر اثر جت روي  -8
این بـدان   استدون تزریق در خط مرکزي مدل نسبت به حالت ب

 بـه وجـود   خلأمعنی است که در زمان تزریق، بین دو جت حالت 
 آید. می

در کل جزو مزایاي تزریـق جـت پاسـخ سـریع و ناپایـداري       
هواي فشرده و وزن و فشـار آن   نیتأمکم بوده و معایب آن  نسبتاً

وان در ، همچنین به علت این محـدودیت شـاید نت ـ  استدر پرنده 
اسـتفاده از ایـن    احتمـالاً کل مسیر از این روش استفاده کـرده و  

 و یا ارتفاعات خاصی محدود شود. ها میرژروش در 
پیشنهاد ادامه کار، اثر تزریق جت در ماخ بسیار کم  عنوان به

و همچنین اثر فشارهاي مختلف در عملکرد تزریق جت بررسی 
یق و تعویض سیال شود. همچنین تفاوت جت گرم و سرد در تزر

                                                                         
1 Dual jet 

بررسی  تواند یمنیز  اکسید کربن ديمورد تزریق مانند هلیوم و 
 شود.

در پایان از مرکز پردازش موازي و مجموعه تست تونل باد 
 .دارم رامرکز قدر کمال تشکر 
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