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 چکیده
در این مقاله با حل عددی جریان، به مطالعه تاثیر مکان مقطع برشی بر فاکتور بزرگنمایی، تراست جانبی و تراست کل در یک سیستم 

حرک نازل( در ناحیه واگرای نازل پرداخته شده کنترل بردار تراست دارای نازل متحرک با مقطع برشی )سطح تماس دو قسمت ثابت و مت

های مختلف آشفتگی، مشاهده شد که مدل است. پس از اعتبار سنجی با نتایج آزمایشگاهی در دو زاویه انحراف مختلف، و بکارگیری مدل

دهد. با بینی بهتری ارائه می ابع دیواره بهبود یافته، در مقایسه با نتایج تجربی موجود در مراجع، پیشوبه همراه ت RNG k-εآشفتگی 

استفاده از مدل مذکور مشاهده شد که با افزایش فاصله مقطع برشی نازل نسبت به نقطه دوران قسمت متحرک، فاکتور بزرگنمایی، تراست 

بالاتر است و دهد که عدد ماخ آن یابند. با جلو بردن مکان مقطع برشی نازل، شوک مایل در مقطعی رخ میجانبی و تراست کل کاهش می

یابد. کاهش سرعت میانگین در عبور شوک مایل، مومنتوم خروجی و فاکتور در عبور از شوک مایل سرعت میانگین، بیشتر کاهش می

دهد که با نزدیک کردن مکان مقطع برشی به خروجی نازل، مقدار زاویه انحراف بردار تراست دهد. نتایج نشان میبزرگنمایی را کاهش می

 .مقدار زاویه انحراف نازل است. اثرات زبری سطح نیز مورد بررسی قرار گرفته استکمتر از 

 .فاکتور بزرگنمایی؛ مدل آشفتگی؛ شوک مایل؛ سیستم کنترل بردار تراست؛ نازل متحرک :کلمات کلیدی
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Abstract 
In this paper, numerical simulation of the gas flow is carried out to investigate the effects of changes in split 

line location on the amplification factor, side force and thrust vector magnitude of the moveable nozzle with 

supersonic split line. The comparisons between the numerical results and experimental data for two different 

deviation angles show that RNG k-ε turbulence model with enhanced wall treatment gives better results than 

other turbulence models. By using the mentioned turbulence model, it is observed that for greater distances 

between the split line location and the rotation center of the movable part, the amplification factor, side force 

and thrust vector magnitude of the nozzle will decrease. For greater distances, the oblique shock will occure 

at the section in which the flow has higher Mach number. Therefore the change in normal velocity of the 

flow across the oblique shock will be more which results in more reduction in exhaust flow momentum and 

the amplication factor. The results show that by increasing the distance between split line location and the 

rotation center of moveable part, the deviation angle of the thrust vector magnitude will be lower than nozzle 

rotation angle. Effects of surface roughness is also investigated. 

Keywords: Amplification factor; Turbulence model; Oblique shock; Thrust vector control system; Moveable 

nozzle. 
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 مقدمه -3
های اصلی هواپیماهای جت و سیستم پیشرانش از بخش

باشد و یکی از اجزاء مهم این بخش موشکهای بالستیک می

نازل است. امروزه برای تغییر مسیر یا وضعیت دورانی 

هواپیماهای جنگنده و موشک از سیستم کنترل بردار تراست 

 شود. کنترل بردار تراست فقط در زمانی کهاستفاده می

کند، موثر است. در زمان پرواز، سیستم پیشرانش عمل می

وقتی که سیستم پیشرانش فعال نباشد، کنترل بردار تراست 

غیر عملی خواهد بود و باید از مکانیزمهای دیگری برای 

کنترل مسیر و رفتار موشک استفاده نمود. تغییر مسیر 

 حرکت مطابق با برنامه قبلی و تغییر حالت هواپیمای جت و

توانند از دلایل اصلی موشک در هنگام پرواز موتور روشن می

استفاده از سیستم کنترل بردار تراست باشند. از جمله 

توان به تزریق یک سیال روشهای کنترل بردار تراست می

، قرار 5، انحراف مکانیکی نازل0ثانویه در قسمت واگرای نازل

، 3ازلخروجی ندر جریان  کنندهمنحرف  دادن یک وسیله

و کنترل بردار تراست  0تراست های جانبی تولید کنندهنازل

به کمک چند نازل با دبی متغیر اشاره کرد. یکی از روشهای 

کنترل بردار تراست که امروزه به صورت متداول از آن 

شود، روش انحراف مکانیکی نازل از ناحیه واگرا استفاده می

هایی یل وجود پدیده(. در این مکانیزم به دل0باشد )شکل می

( و موج انبساطی 0مانند موج ضربه مایل )نقطه الف در شکل 

(، جریان خروجی بیش از میزان انحراف 0)نقطه ب در شکل 

شود. در این مقاله به مطالعه این روش نازل منحرف می

 کنترل بردار تراست پرداخته شده است.

دو روش کنترل بردار  مقایسهبه  [0] 2جسن و پیترز

راست با نازل متحرک پرداختند. در هر دو روش نازل به ت

شود، با این تفاوت که در حالت اول صورت مکانیکی جابجا می

کند و در حالت دوم نازل نازل از بالادست گلوگاه چرخش می

کند. آنها دریافتند که در از پایین دست گلوگاه چرخش می

نترلی به شود و گشتاور کتر میحالت دوم وزن سازه سنگین

یابد. آنها ذکر کردند که در این میزان پنجاه درصد افزایش می

                                                        
1 Secondary injection 
2 Moveable nozzles 
3 Jet vanes and Jet avator 
4 Auxiliary thrust chambers 
5 Jessen and Peters 

صوت جریان حالت به دلیل آنکه نازل از قسمت مافوق

یابد و شود، بازدهی نازل قدری کاهش میچرخانده می

یابد. البته این روش همچنین سایش در این ناحیه افزایش می

ال فاکتور دارای یک مزیت برجسته است، زیرا در این ح

باشد. شرکت بزرگنمایی بزرگتر از یک قابل دسترسی می

از انجام تحقیقات و آزمایشات مختلف  [ پس5] 6تیوکل

صوت را به کنترل بردار تراست، نازل با برش در قسمت مافوق

-MLVدوم برای موشک سوخت جامد  عنوان نازل مرحله

5A-1B-SAT یای پیشنهاد کرد و بیان داشت از مزا2به ناسا

این روش، انحراف قابل توجه بردار تراست و کمتر بودن 

 باشد.بارهای وارد بر نازل می

به تحقیقاتی که بر روی روشهای  [ با توجه3] 3ایکازا

کنترل بردار تراست در هواپیماها داشت، به این نتیجه رسید 

ترین راه برای کنترل بردار تراست، انحراف مکانیکی که بهینه

باشد، زیرا استفاده از این تکنولوژی نازل میقسمت واگرای 

بهتری در  حمله هشود که هواپیمای جنگنده زاویباعث می

پروازی مشخص و بار مشخص در پروازهای بدون تغییر  هنقط

داشته باشد، که در نتیجه باعث کاهش درگ و به  3ارتفاع

شود. همچنین در اثر موجب آن کاهش مصرف سوخت می

توان مسافت بلند شدن و نشستن راست میانحراف بردار ت

 هواپیما را کاهش داد.

 

 
میدان جریان در نازل متحرک با مقطع برشی در  -3شکل 

 ناحیه واگرا با انحراف پیچ

                                                        
6 Thiokol Chemical Corporation 
7 NASA 
8 Ikaza 
9 Level 
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تحلیل عددی برای بدست آوردن  [ از0] 0لی و بائک

مشخصات کنترل بردار تراست استفاده کردند و کنترل بردار 

و تزریق ثانویه را با  5ف پذیرتراست به کمک نازل انعطا

 SSTیکدیگر مقایسه کردند. آنها با استفاده از مدل آشفتگی

k-ω پذیر، باعث کنترل مشاهده کردند که نازل انعطاف

-دقیقتری در پرواز شده و همچنین باعث کاهش تراست می

شود، در حالی که از مزایای کنترل بردار تراست به کمک 

وزن سیستم کنترل بردار تراست و تزریق سیال ثانویه، کاهش 

 3و همکاران . کیوچیباشدکاهش توان مورد نیاز عملگرها می

[ به تحلیل عددی سه بعدی جریان دو فازه داخل یک 2]

ای که قسمت موشک سوخت جامد با نازل منحرف شونده

شود، می 0همگرای آن در داخل محفظه موشک جابجا

لاگرانژ  -مک روش اویلرآنها به ک پرداختند. تحلیل دو فازه

استفاده کردند. آنها با گردش  k-εبوده و از مدل آشفتـــگی 

مشاهده کردند که انحراف نازل  6˚نازل مورد مطالعه به مقدار

باعث  کند، کهیک عدم تقارن در شکل نازل ایجاد می

شود. قبل از ورود به نازل می چرخش جریان و ایجاد گردابه

ت ذرات با دو قطر متفاوت را با در این تحلیل آنها حرک

یکدیگر مورد مقایسه قرار داده و مشاهده کردند که ذرات با 

کنند، در قطر کوچک تقریباً از مسیر جریان گاز تبعیت می

حالی که ذرات با قطر بزرگ به دلیل اینرسی زیاد از مسیر 

[ به 6] 2و همکاران من. هویکنندجریان گاز پیروی نمی

دود جیمسون جریان گذرای درون نازل کمک روش حجم مح

سه بعدی متحرک را بررسی کردند. نازل مورد نظر آنها با 

 از زاویهدرجه بر ثانیه تنها در راستای پیچ  31سرعت ثابت 

 شود.درجه منحرف می 51نهایی  صفر درجه تا زاویه اولیه

ایشان نتایجی را که از میدان جریان و پارامترهای عملکردی 

ر حالت گذرا و حالت پایا بدست آمد، در زوایای نازل د

 نتیجهانحرافی یکسان مورد مقایسه قرار دادند و به این 

دند که نتایج حاصل شده از تحلیل گذرا بسیار مشابه رسی

[ در 2] 6. استرومباشدنتایج حاصل شده از تحلیل پایا می

                                                        
1 Lee and Baek 
2 Flexible submerged nozzle 
4 Ciucci et al. 
4 Solid rocket motor with submerged vectored nozzle 
5 Hui-man et al. 
6 Strome 

با انجام  2نیروی هوایی پیشرانش موشک مرکز تحقیقاتی

موفقیت آمیز رسید، که  های بسیار به این نتیجهآزمایش

دارای  3صوتهای نوع متحرک با برش در ناحیه مافوقنازل

هستند، که این  0فاکتور بزرگنمایی نیروی بزرگتری از 

دهد زاویه انحراف بردار تراست بیشتر از موضوع نشان می

نیز  [3]3. بالاکریشنا و همکارانباشدزاویه انحراف نازل می

شیپوره دو بعدی متقارن محوری را در زوایای واگرایی 

نسبت  مطالعه آنهامختلف شیپوره مورد بررسی قرار دادند، در 

گرفته ها ثابت در نظرشیپوره سطح خروجی به گلوگاه در همه

شده است. آنها مشاهده کردند که با افزایش زاویه واگرایی 

 یابد.شیپوره، سرعت خروجی و شدت آشفتگی افزایش می

لازم به ذکر است که در هیچ یک از مطالعات اشاره شده، 

بررسی اثرات جابجا کردن محل برش )سطح تماس دو 

قسمت ثابت و متحرک نازل( بر میدان جریان مورد بررسی 

قرار نگرفته است. در این مقاله ابتدا نتایج شبیه سازی جریان 

قایسه م ]2 [برای یک هندسه مرجع با نتایج تجربی استروم

شده و پس از انتخاب مدل آشفتگی مناسب، اثرات جابجا 

کردن محل برش )سطح تماس دو قسمت ثابت و متحرک 

نازل( بر میدان جریان، فاکتور بزرگنمایی و نیروی پیشران 

)تراست محوری( و نیروی جانبی ایجاد شده، مورد بحث و 

 بررسی قرار می گیرد.

 

 هندسه مسئله مورد بحث -2
[ در مرکز تحقیقاتی نیروی 2که اشاره شد، استروم ]همانطور 

های بسیار به این هوایی پیشرانش موشک با انجام آزمایش

های نوع متحرک با برش موفقیت آمیز رسید، که نازل هنتیج

صوت دارای فاکتور بزرگنمایی نیروی در ناحیه مافوق

دهد زاویه هستند، که این موضوع نشان می 0بزرگتری از 

باشد. ف بردار تراست بیشتر از زاویه انحراف نازل میانحرا

های تجربی برای هدف از آزمایش وی بدست آوردن داده

نیروهای جانبی و گشتاور تحریک برای بدست آوردن میزان 

انحراف لازم در بردار تراست است. با توجه به نتایج بدست 

هایی که نیازمند انحراف آمده، پیشنهاد شد که در سیستم

                                                        
7 Air force rocket propulsion laboratory 
8 Supersonic split-line nozzle 
9 Balakrishna et al. 
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یاد بردار تراست هستند یا فضای انحراف نازل در آنها محدود ز

 صوت استفاده شود.است، از نازل با برش در ناحیه مافوق

مورد استفاده در این آزمایش را نشان  هندسه 5شکل 

متر، قطر  5125/1دهد. در این شیپوره قطر ورودی می

 متر و فاصله 0553/1متر، قطر خروجی  0302/1گلوگاه 

باشد. همچنین متر می 0106/1برشی از گلوگاه برابر  هنقط

متری از  0620/1 ای با فاصلهنقطه حولقسمت متحرک نازل 

تمامی اعداد بر حسب متر  5یابد. در شکل مبدا، دوران می

 باشد.می

در مقاله حاضر، مقطع برشی نازل نسبت به مبدأ 

ی قرار مختصات در هر مرحله جابجا شده و نتایج مورد بررس

 5و یاو 0گرفته است. انحراف نازل مورد نظر دارای زاویه پیچ

باشد، بنابراین زوایای مورد بررسی شامل برآیند دو زاویه می

 انحرافی است.

 

 
 هندسه مساله مورد بحث -2شکل 

 

 معادلات حاکم -1
 معادلهاگر معادلات بقای جرم، بقای ممنتوم، بقای انرژی و 

ت پایا به کــار گرفته شوند و از حالت گاز کامل در حال

متوسط گیری زمانی استفاده شود، این معادلات به ترتیب به 

 صورت زیر بیان خواهند شد:

(0) 𝜕

𝜕𝑥𝑖
(𝜌𝑢𝑖) = 0 

                                                        
1 Pitch angle 
2 Yaw angle 

 

 

(5) 

𝜕

𝜕𝑥𝑗
(𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗) = −

𝜕𝑃

𝜕𝑥𝑖

+
𝜕

𝜕𝑥𝑗
[𝜇 (

𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗
+

𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖

−
2

3
𝛿𝑖𝑗

𝜕𝑢𝑙

𝜕𝑥𝑙
)]

+
𝜕

𝜕𝑥𝑗
(−𝜌𝑢𝑖

′𝑢𝑗
′̅̅ ̅̅ ̅̅ ) 

(3) 𝜕

𝜕𝑥𝑖
(𝑢𝑖(𝜌𝐸 + 𝑃)) =

𝜕

𝜕𝑥𝑗
[𝑘𝑒𝑓𝑓

𝜕𝑇

𝜕𝑥𝑗

+ 𝑢𝑖(𝜏𝑖𝑗)𝑒𝑓𝑓
] 

(0) P=ρRT 

ژی کــــل، انــر Eدلتــــای کرونیــــکر،  𝛿𝑖𝑗که در آن 

𝑘𝑒𝑓𝑓 = 𝑘 + 𝑘𝑡  ضریب هدایت حرارتی موثر و(𝜏𝑖𝑗)𝑒𝑓𝑓 

باشد، که توسط رابطه زیر تعریف می 3تانسور تنش انحرافی

 شود:می

 

(2) (𝜏𝑖𝑗)𝑒𝑓𝑓 = 𝜇𝑒𝑓𝑓(
𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖
+

𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗
) −

2

3
𝜇𝑒𝑓𝑓

𝜕𝑢𝑘

𝜕𝑥𝑘
𝛿𝑖𝑗 

یک روش معمول برای ایجاد  0استفاده از فرض بوزینسک

های متوسط سرعت های رینولدز و گرادیانرابطه بین تنش

 :باشدمی

(6) −𝜌𝑢𝑖
′𝑢𝑗

′ = 2𝜇𝑡𝑆𝑖𝑗 −
2

3
(𝜌𝑘)𝛿𝑖𝑗 −

2

3
𝛿𝑖𝑗𝜇𝑡

𝜕𝑢𝑘

𝜕𝑥𝑘
 

بوده و توسط  2انسور نرخ کرنش متوسطت  𝑆𝑖𝑗که در آن 

 شود:رابطه زیر بیان می

(2) 𝑆𝑖𝑗 =
𝑢𝑖,𝑗 + 𝑢𝑗,𝑖

2
 

 

 RNG k-εمدل آشفتگی  -1-3

اند را ارائه نموده ε-kای از مدل [ گونه3] 6یاخوت و همکارانش

های عملکردی آن در مقایسه با مدل که مشخصات و ویژگی

های و جریان 2ی با نرخ کرنش سریعهایاستاندارد، در جریان

ها بهینه شده است. همچنین این مدل در جریان 3چرخشی

کند. با رینولدز کم، نسبت به مدل استاندارد بهتر عمل می

                                                        
3 Deviatoric stress tensor 
4 Boussinesque hypothesis 
5 Mean strain rate tensor 
6 Yakhot et al.  
7 Rapidly strained flow 
8 Swirling flow 
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به صورت زیر می  RNG k-εمعــادلات انتقـــال در مدل 

 باشند:

 

(3) 

𝜕(𝜌𝑘𝑢𝑖)

𝜕𝑥𝑖
=

𝜕

𝜕𝑥𝑗
[𝑎𝑘𝜇𝑒𝑓𝑓

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗
] + 𝐺𝑘 + 𝐺𝑏 − 𝜌𝜀

− 𝑌𝑚 + 𝑆𝑘 

 

 

(3) 

𝜕(𝜌𝜀𝑢𝑖)

𝜕𝑥𝑖
=

𝜕

𝜕𝑥𝑗
[𝑎𝜀𝜇𝑒𝑓𝑓

𝜕𝜀

𝜕𝑥𝑗
]

+ 𝐶1𝜀

𝜀

𝑘
(𝐺𝑘 + 𝐶3𝜀𝐺𝑏)

− 𝐶2𝜀𝜌
𝜀2

𝑘
− 𝑅𝜀 + 𝑆𝜀 

 که در آن:

(01) 
𝑅𝜀 =

𝐶 𝜇𝜂3(1 −
𝜂

𝜂0
⁄ )

1 + 𝛽𝜂3

𝜀2

𝑘
 

(00) 𝜂 = 𝑆
𝑘

𝜀
 

(05) 𝑆 = √2𝑆𝑖𝑗𝑆𝑖𝑗 = √
𝐺

𝜇𝑡
 

(03) 
𝜇𝑡 = 𝜌𝐶𝜇

𝑘2

𝜀
 

-بیانگر ویژگی ηنشان دهنده آن است که  (00) معادله

 باشد.های تعادلی میدان جریان آشفته می
 

 بود یافتهبه تابع دیواره -1-2
نزدیک دیواره با ترکیب قوانین خطی و لگاریتمی  برای ناحیه

بعد با استفاده از یک تابع پیشنهاد شده دیواره، سرعت بی

 شود:[ به صورت زیر بیان می01] 0توسط کادر

(00) 𝑢+ = 𝑒𝛤𝑢𝑙𝑎𝑚
+ + 𝑒1/𝛤𝑢𝑡𝑢𝑟𝑏

+  

 شود:یان میکه تابع ترکیب کننده توسط رابطه زیر ب

(02) 
Γ =

−𝛼(𝑦+)4

1 + 𝑏𝑦+
 

 باشد. می b=2و  a=10/1که در آن

دمایی بهبودیافته از همان روش ایجاد شده  توابع دیواره

کنند. فرمول بندی دمایی دیواره پیروی می +𝑢برای پروفیل 

های آرام و لگاریتمی را مطابق با روش کادر ، پروفیل5یکپارچه

 کند:یترکیب م

(06) 
𝑇+ ≡

(𝑇𝑤 − 𝑇𝑝)𝜌𝐶𝑝𝑢𝑇

𝑞̇
= 𝑒𝛤𝑇𝑙𝑎𝑚

+ + 𝑒1/𝛤𝑇𝑡𝑢𝑟𝑏
+  

(02) 
𝛤 =

−𝑎(𝑃𝑟𝑦+)4

1 + 𝑏𝑃𝑟3𝑦
+ 

                                                        
1 Kader 
2 Unified wall thermal formulation 

( 02)ه همان ضرائب تعریف شده در معادل bو  aضرائب 

 باشند.می
 

 فاکتور بزرگنمایی -1-1
مافوق ناحیهزل با سطح مقطع برشی در میزان موثر بودن نا

شود، تعریف می 3صوت، توسط پارامتر فاکتور بزرگنمایی نیرو

نسبت زاویه انحراف بردار تراست به  هاین پارامتر بیان کنند

-باشد، که توسط رابطه زیر تعریف میانحراف نازل می هزاوی

 شود:

(03) 𝐴𝑀𝐹 =
𝐹𝑠

𝐹𝑎 𝑠𝑖𝑛 𝛿
 

زاویه چرخش  𝛿تراست کل،  𝐹𝑎نیروی جانبی،  𝐹𝑠که در آن 

ها با مقطع برشی در باشد. این پارامتر برای نازلنازل می

این  باشد و بیان کنندهصوت، بزرگتر از یک میناحیه مافوق

است که میزان انحراف جریان از میزان انحراف نازل بیشتر 

 باشد.می
 

 محاسبه نیروی تراست -4 -1

به عنوان حجم کنترل و با نوشتن  3ر نظر گرفتن شکل با د

انتگرالی ممنتوم در حالت پایا بدون در نظر گرفتن  معادله

 :می توان نوشت( (03))رابطه  Xهای حجمی در راستای نیرو
 

 
 نازل متصل به زمین به عنوان حجم کنترل -1شکل 

 

(03) 𝑇𝑥 − ∮ 𝑃𝑑𝐴
𝐶.𝑆

= ∮ 𝑉𝑥(𝜌𝑉⃗ ∙ 𝑑𝐴 )
𝐶.𝑆

 

(51) 𝑇𝑥 − ∫ 𝑃𝑒𝑑𝐴
𝑒𝑥𝑖𝑡

+ 𝑃0𝐴𝑒 = ∫ 𝑉𝑥𝑑𝑚̇
𝐶.𝑆

 

فشارمحیط  0Pفشار جریان خروجی از نازل و  ePکه در آن 

در نظر گرفته شده است. با تعریف فشار میانگین اطراف 

به  0جرمی و سرعت میانگین گیری شده 0سطحی گیری شده

 :خواهیم داشت صورت زیر

                                                        
3 Amplification factor 
4 Area weighted average pressure 
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(50) 
(𝑉̅𝑥)𝑀.𝑊 =

∫ 𝑉𝑥𝑑𝑚̇
𝐶.𝑆

𝑚̇
 

(55) 
𝑃̅𝐴.𝑊 =

∫ 𝑃𝑒𝑑𝐴
𝑒𝑥𝑖𝑡

𝐴𝑒
 

برای نازلی که قسمت  xمحاسبه تراست کل در راستای 

باشد، به متحرک آن نسبت به قسمت ثابت بدون انحراف می

 صورت زیر خواهد بود:

(53) 𝑇𝑥 = (𝑃̅𝐴.𝑊 − 𝑃0)𝐴𝑒 + ((𝑉̅𝑥)𝑀.𝑊)𝑚̇ 

تراست در راستاهای دیگر نیز  به همین ترتیب محاسبه

 گیرد با این تفاوت که میزان چرخش نازل در جملهصورت می

 نیروی فشاری باید در نظر گرفته شود.

قسمت متحرک  0در تحقیق مورد بررسی، مطابق شکل 

کند. دوران می  Zو  Yنازل به طور مساوی حول محورهای 

θباشد و های پیچ و یاو میمیزان انحراف مولفهφ برآیند این

میزان تراست در هر  0مطابق با شکل  دو زاویه انحرافی است.

 شود:راستا به صورت زیر محاسبه می

(50) 𝑇𝑥 = (𝑃̅𝐴.𝑊 − 𝑃0)𝐴𝑒 𝑐𝑜𝑠 𝜑 + ((𝑉̅𝑥)𝑀.𝑊)𝑚̇ 

(52) 𝑇𝑦 = (𝑃̅𝐴.𝑊 − 𝑃0)𝐴𝑒 𝑠𝑖𝑛 𝜃 + ((𝑉̅𝑦)
𝑀.𝑊

) 𝑚̇ 
(56) 𝑇𝑧 = (𝑃̅𝐴.𝑊 − 𝑃0)𝐴𝑒 𝑠𝑖𝑛 𝜃 𝑐𝑜𝑠 𝜃 + ((𝑉̅𝑧)𝑀.𝑊)𝑚̇ 

ترتیب نیروی جانبی  تراست، به محاسبهبا توجه به روابط 

 شوند:و تراست کل به صورت زیر بیان می

(52) 𝑇𝑦
2 + 𝑇𝑧

2 = 𝐹𝑠
2 

(53) 𝑇𝑦
2 + 𝑇𝑧

2 + 𝑇𝑥
2 = 𝐹𝑎

2 

 
 گردش نازل حول محورهای پیچ و یاو -4شکل 

 

 حل تحلیلی موج ضربه -1 -1
چرخش جریان  هو زاوی 𝑀1با مشخص بودن عدد ماخ ورودی 

θ میزان زاویه شوک مایل ،β قابل (53) ه، توسط رابط 

 باشد :محاسبه می

                                                                              
1 Mass weighted average velocity 

(53) 
𝑡𝑎𝑛 𝜃 = 2 𝑐𝑜𝑡 𝛽

𝑀1
2𝑠𝑖𝑛2𝛽 − 1

𝑀1
2(𝛾 + 𝑐𝑜𝑠 2𝛽) + 2

 

، (31)و به ترتیب به کمک روابط  𝑀1 ،β ،𝜃با داشتن 

 باشد:عدد ماخ بعد از موج مایل قابل محاسبه می (35)، (30)

(31) 𝑀𝑛,1 = 𝑀1 𝑠𝑖𝑛 𝛽 

(30) 𝑀𝑛,2
2 =

1 + (
𝛾 −1

2
)𝑀𝑛,1

2

𝛾𝑀𝑛,1
2 − 

 𝛾 −1

2

 

(35) 𝑀2 =
𝑀𝑛,2

𝑠𝑖𝑛(𝛽 − 𝜃)
 

𝑀𝑛,1  و𝑀𝑛,2  قبل و بعد از به ترتیب عدد ماخ عمودی

 باشند.شوک مایل می
 

 روش عددی -4
باشد، که به صورت می 5روش حل مورد استفاده پایه چگالی

حالت  مان معادلات پیوستگی، ممنتوم، انرژی و معادلههمز

حل می شود و الگوریتم ضمنی این روش برای حل دستگاه 

 مورد نظر، استفاده شده است.

-می 0به روش بالادست مرتبه دو 3گسسته سازی مکانی

ها [. در این روش دقت مراتب بالاتر در وجه سلول00باشد ]

ول مرکز سلول بدست توسط بسط تیلور در مرکز سلول، ح

 آید:مقدار وجه از رابطه زیر بدست می 𝜑𝑓آید. بنابراین می

(33) 𝜑𝑓,𝑆𝑂𝑈 = 𝜑 + 𝛻𝜑 ∙ 𝑟  

مقادیر مرکز سلول و گرادیان آن در  𝛻𝜑و  𝜑که در آن، 

بردار جابجایی از مرکز سلول   𝑟باشد و سلول بالادست می

 رابطه برای محاسبه باشد، در اینبالادست به مرکز وجه می

استفاده شده، که در  2مبنا ها از روش گرین گوس گرهگرادیان

باعث ایجاد دقت بیشتری در حل بی سازمان  بندیشبکه

 شود.معادلات می

استفاده شده  AUSM6در گسسته سازی شار از روش 

ی چون، تحلیل دقیق یها[. این روش دارای ویژگی05است ]

و  بوده در جریان مانند موج ضربه های موجوددر ناپیوستگی

 2از سوی دیگر در زمان تحلیل انواع موج ضربه بدون نوسان

 کند.عمل می

                                                        
2 Density based  
3 Spatial discretization 
4 Second order upwind 
5 Green-Gauss node based 
6 Advection Upstream Splitting Method 
7 Free of oscillation 
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اگر معادلات حاکم در حالت برداری در مختصات 

کارتزین برای یک حجم کنترل دلخواه به صورت زیر بیان 

 شوند:

(30) ∮[𝐹 − 𝐺 ] ∙ 𝑑𝐴 = ∫𝐻⃗⃗ 𝑑𝑉
𝑉

 

 :شوندبه صورت زیر تعریف می  𝐺و   𝐹بردارهای 

(32) 𝐹 =

[
 
 
 
 

𝜌𝑣
𝜌𝑢𝑣 + 𝑝𝑖̂
𝜌𝑣𝑣 + 𝑝𝑗̂

𝜌𝑤𝑣 + 𝑝𝑘̂
𝜌𝑣𝐸 + 𝑝𝑣]

 
 
 
 

𝐺 =

[
 
 
 
 

0
𝜏𝑥𝑖

𝜏𝑦𝑖

𝜏𝑧𝑖

𝜏𝑖𝑗𝑣𝑗 + 𝑞]
 
 
 
 

 

به صورت زیر محاسبه   𝐹شار عددی  AUSMدر روش 

 :شودمی

(36) 𝐹 = 𝑚𝑓𝜑 + 𝑃𝑖 

باشد، شار جرمی عبوری از فصل مشترک می 𝑚𝑓که در آن 

که توسط یک تابع بر حسب عدد ماخ در سمت چپ و راست 

چهار محاسبه  ای درجهفصل مشترک به وسیله چند جمله

 باشد.بردار شار می  𝐹شار فشاری و  𝑃𝑖شود، می

 

 شرایط مرزی -1
-ینوع و مقدار شرایط مرزی به کار رفته را نشان م 0جدول 

های سوخت و سیال بکار رفته با توجه دهد. خواص و ویژگی

اند. سوخت مورد استفاده [ انتخاب شده03، 2به مراجع ]

LPC-614a باشد که سوخت جامد است، در این مقاله از می

 تقریب تک فاز به جای دو فاز استفاده شده است.

فشار جو با توجه به محل انجام آزمایش صورت  محاسبه

 گرفته است. محل آزمایش در ایالت کالیفرنیا در منطقه

متر بالاتر است.  32/210باشد که از سطح دریا می 0ادواردز

ها مومنتوم شرط مرزی عدم لغزش در تمام دیواره در معادله

-فوذ میها غیر قابل ندر نظر گرفته شده و همچنین دیواره

 باشند.

 

 استقلال حل از شبکه -1

 5سازمان و از نوع هرمیشبکه بندی به صورت سه بعدی، بی

می باشد و برای مدل سازی جریان در نزدیکی دیواره تراکم 

(. برای بررسی 2شبکه زیادتر در نظر گرفته شده است )شکل 

                                                        
1 Edwards 
2 T-Rex 

ای با میزان انحراف برای شیپوره ، نتایجاستقلال حل از شبکه

آمده است. با توجه  5درجه به صورت خلاصه در جدول  16/2

شود که استقلال حل از شبکه برای مشاهده می 5به جدول 

 0362163ای با تعداد سلول فاکتور بزرگنمایی، با شبکه

 بدست آمده است.

 

 اعتبار سنجی -1
پیش از اعتبار دهی به تحقیق اصلی، لازم است که ابتدا 

صحیح شوک مایل مورد  اعتبار روش عددی در تسخیر

صوت بر روی یک بررسی قرار گیرد. حل تحلیلی جریان مافوق

، یک روش برای اعتبار سنجی حل عددی در تسخیر  3گوه

باشد. بدلیل آنکه هدف توانایی روش برای موج ضربه می

تسخیر شوک مایل و ناپیوستگی در جریان است، جریان غیر 

 لزج هوا در نظر گرفته شده است.

 

 
 نازل میانی بندی در مقطعنمایش شبکه -1کل ش

 

 اعتبار سنجی تسخیر صحیح موج ضربه -3 -1
حل، شبکه و شرایط مرزی تحلیل عددی مورد  دامنه 6شکل 

درجه و عدد ماخ ورودی  2دهد. زاویه گوه بررسی را نشان می

، (35)الی  (53)باشد. به کمک روابط تحلیلی می 0/3برابر 

 212/51 هرودی، موج مایل تحت زاویبرای این شرایط و

 تولید می شود. 0102/3عدد ماخ خروجی  با درجه و

                                                        
3 Wedge 
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صوت کانتور عدد ماخ در یک جریان مافوق 2شکل 

-دهد. همان طور که مشاهده میگذرنده از گوه را نشان می

شود در گذر از موج مایل، عدد ماخ کاهش یافته ولی 

باشد. با می 0/3با همچنان بزرگتر از یک و مقدار آن برابر 

توجه به مقدار بدست آمده از حل تحلیلی، میزان خطای 

درصد  0200/1موجود در پیش بینی عدد ماخ از حل عددی 

پروفیل عدد ماخ در خروجی هندسه مورد نظر  3شکل  است.

موج مایل  توان زاویهمی 3دهد. با توجه به شکل را نشان می

روفیل عدد ماخ نشان را محاسبه نمود. وجود یک جهش در پ

باشد. از آنجایی که یک ناپیوستگی در میدان حل می دهنده

متری در خروجی هندسه رخ 322/0این جهش در ارتفاع 

درجه بدست  β ،22/51داده است، میزان زاویه شوک مایل 

پیش بینی شده دارای خطای  آید. بنابراین میزان زاویهمی

 βاویه شوک مایل باشد. درصد خطای زدرصدی می 2036/1
و عدد ماخ بعد از موج ضربه نسبت به حل تحلیلی به طور 

 آمده است. 3خلاصه در جدول 
 

 اعتبار سنجی مدل آشفتگی -2 -1
برای بررسی صحت روش عددی و پیش بینی های به دست 

آمده با مدلهای مختلف و نیز مقایسه مطالعه حاضر با کارهای 

آمده با نتایج اندازه محققان قبلی، نتایج عددی به دست 

مقایسه   2و  6،  2، 0در جدولهای  ]2[گیری های استروم 

نتایج عددی  نشان دهنده 2 و جدول 0جدول گردیده است. 

باشد، که برای درجه می 3/3بدست آمده برای زاویه انحراف 

درصد  3/00مدل مذکور با حل مرتبه یک بالادست دارای 

خطای فاکتور بزرگنمایی درصد  15/6خطای نیروی جانبی و 

درصد  22/3باشد، و برای حل مرتبه دو بالادست دارای می

درصد خطای فاکتور بزرگنمایی  32/0خطای نیروی جانبی و 

نتایج عددی بدست آمده برای  2و جدول  6باشد. جدول می

کند که دهد و بیان میدرجه را نشان می 16/2میزان انحراف 

مرتبه یک بالادست دارای با حل  RNG k-εمدل آشفتگی 

درصد خطای  32/0درصد خطای نیروی جانبی و  22/01

 21/2فاکتور بزرگنمایی، و برای حل مرتبه دو بالادست دارای 

درصد خطای فاکتور  33/1درصد خطای نیروی جانبی و 

 باشد.بزرگنمایی می

شود، با در مشاهده می 2تا  0همانگونه که در جداول      

درجه و با  16/2درجه و  3/3اویه انحراف نظرگرفتن دو ز

 یک  های آشفتگی مختلف به کمک حل مرتبهاستفاده از مدل

 

 

 
 صوت گذرنده از گوهحل، شبکه و شرایط مرزی در جریان مافوق دامنه -1شکل 
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 گوهروی صوت گذرنده از در جریان مافوق کانتور عدد ماخ -1شکل 

 

 ایط مرزی تنظیم شدهنوع و مقادیر شر -3جدول 

 (kPaفشار کل ) شرط مرزی ناحیه
فشار استاتیک 

(kPa) 
 (C°دما )

قطر هیدرولیکی 

(m) 

شدت آشفتگی 

 )درصد(

 2 50/1 3023 6/0633 3/0352 ورودی فشار ورودی

 

 استقلال حل از شبکه -2جدول 

 فاکتور بزرگنمایی تعداد سلول مورد

درصد خطا 

نسبت به حالت 

 قبل

0 353630 13106/0 - 

5 0130320 13025/0 05/1 

3 0551303 13313/0 00/1 

0 0362163 13316/0 115/1 

 

 اعتبار سنجی تسخیر صحیح موج ضربه -1جدول

 
 درصد خطا حل تحلیلی حل عددی

 02/1 00/3 0/3 عدد ماخ بعد از موج ضربه

 22/1 20/51 22/51 زاویه موج ضربه)درجه(

 

 بالادست درجه برای حل مرتبه یک 3/1یه انحراف اعتبار سنجی در زاو -4جدول 

های آزمایش / مدل

 آشفتگی

نیروی پیشران کل 

(kN) 

نیروی جانبی 

(kN) 

فاکتور 

 بزرگنمایی

درصد خطای 

 نیروی جانبی

درصد خطای 

 نیروی پیشران کل

درصد خطای 

 فاکتور بزرگنمایی

Realizable k-ε 56/33 306/2 133031/0 2230/05 0333/2 2022/6 

RNG k-ε 313/33 315/2 135163/0 3110/00 5005/2 1560/6 

RSM 023/33 353/2 133220/0 5522/05 0132/2 0213/6 

SST k-ω 310/33 353/2 136163/0 3122/05 5323/2 0033/6 

 3313/6 3233/0 2533/05 015116/0 303/2 363/32 آلماراس-اسپالارت

 1 1 1 13/0 252/6 005/33 ]2[ آزمایش استروم
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 درجه برای حل مرتبه دو بالادست 3/1اعتبار سنجی در زاویه انحراف  -1جدول 

های آزمایش / مدل

 آشفتگی

نیروی پیشران 

 (kNکل )

نیروی 

 (kNجانبی)

فاکتور 

 بزرگنمایی

درصد خطای 

 نیروی جانبی

درصد خطای 

 نیروی پیشران کل

درصد خطای 

 فاکتور بزرگنمایی

Realizable k-ε 30/33 02/2 1606/0 33/3 35/6 16/3 

RNG k-ε 30/33 0/2 1213/0 26/3 32/6 32/0 

RSM 02/33 06/2 1236/0 22/3 03/6 22/5 

SST k-ω 33/33 06/2 1610/0 23/3 30/6 32/5 

 10/0 15/6 23/01 1203/0 55/2 10/33 آلماراس-اسپالارت

 1 1 1 13/0 23/6 00/33 ]2[ آزمایش استروم

 

 برای حل مرتبه یک بالادست درجه 11/1جی در زاویه انحراف اعتبار سن -1جدول 

های آزمایش / مدل

 آشفتگی

نیروی پیشران 

 (kNکل )

نیروی جانبی 

(kN) 

فاکتور 

 بزرگنمایی

درصد خطای 

 نیروی جانبی

درصد خطای 

 نیروی پیشران کل

درصد خطای 

 فاکتور بزرگنمایی

Realizable k-ε 123/33 223/3 012533/0 0003/05 1106/6 0623/6 

RNG k-ε 060/33 003/3 131233/0 2215/01 1303/6 3236/0 

RSM 313/33 022/3 133123/0 3250/01 5206/6 0102/2 

SST k-ω 023/33 030/3 132531/0 1502/00 1323/6 3020/2 

 3023/2 2036/2 5621/00 010206/0 215/3 313/32 آلماراس-اسپالارت

 1 1 1 10/0 201/3 252/35 ]2[ آزمایش استروم

 

 برای حل مرتبه دو بالادست درجه  11/1اعتبار سنجی در زاویه انحراف  -1جدول 

های آزمایش / مدل

 آشفتگی

نیروی پیشران 

 (kNکل )

نیروی 

 (kNجانبی)

فاکتور 

 بزرگنمایی

درصد خطای 

 نیروی جانبی

درصد خطای 

 نیروی پیشران کل

درصد خطای 

 فاکتور بزرگنمایی

Realizable k-ε 00/33 56/3 1233/0 02/3 02/2 36/0 

RNG k-ε 03/33 03/3 1032/0 20/2 03/2 33/1 

RSM 3/33 50/3 1222/0 52/3 33/2 03/0 

SST k-ω 06/33 52/3 1232/0 20/3 02/2 3/0 

 13/3 30/6 03/3 1251/0 32/3 32/33 آلماراس-اسپالارت

 1 1 1 10/0 20/3 25/35 ]2[ آزمایش استروم

 

به  ε-RNG kدو بالادست، مدل آشفتگی  و مرتبه 0ستبالاد

برای گسسته  AUSMبهبود یافته و روش  کمک تابع دیواره

سازی شار، دقت بیشتری در پیش بینی نتایج دارد. مدل 

دارای  RNG k-εنیز بعد از مدل آشفتگی  RSMآشفتگی 

تواند باشد و میهای نزدیک به نتایج آزمایشگاهی میجواب

                                                        
1 First order upwind 

این نکته باشد که آشفتگی در این تحلیل عددی  دهنشان دهن

دارای اهمیت است. بطور کلی، از مقایسه نتایج به دست آمده 

توان به این نتیجه می 2تا  0در جداول  ]2[با کار استروم 

 RNG k-εبالادست به همراه مدل  5رسید که حل مرتبه 

 نزدیکترین پیش بینی را در مقایسه با نتایج تجربی ارائه

 جا کردن مکان خواهد داد. از این رو برای بررسی اثر جابه
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جریان عبوری از  خروجیمرز پروفیل عدد ماخ در -1شکل 

 گوه روی
 

مقطع برشی بر میدان جریان داخل نازل متحرک، در ادامه 

برای تحلیل میدان جریان  RNG k-ε کار از مدل آشفتگی

ای تجزیه معادلات بالادست بر 5آشفته به همراه روش مرتبه 

 حاکم استفاده شده است.
 

 نتایج و بحث -1
این روش کنترل  همان طور که در ابتدا بیان شد، از ویژگی

 3باشد که در شکل بردار تراست، وجود موج شوک مایل می

قابل مشاهده است. این موج مایل سه بعدی بوده و به شدت 

-یر قرار میدست گلوگاه نازل را تحت تاثمیدان جریان پایین

دهد و باعث انحراف بردار تراست بیش از میزان انحراف نازل 

وضعیت جریان در محل انحنا و شکستگی  01شود. شکل می

نشان  zو  xمقطع برشی نازل را از نمایی نزدیک در صفحه 

 دهد.می

 

 
 11/1کانتور عدد ماخ در نازل با میزان انحراف  -3شکل 

 درجه

 

 
 x-zتگی مقطع برشی نازل در صفحه انحنا و شکس -31شکل 

 
اثر تغییر مکان مقطع برشی برای  00تا  00های شکل

درجه را بر میدان جریان نشان  16/2نازل با میزان انحراف 

برش  هشود که با افزایش فاصله نقطدهند. مشاهده میمی

دهد، نسبت به گلوگاه، شوک مایل در عدد ماخ بالاتری رخ می

عت جریان قبل و بعد از شوک بیشتر بنابراین تفاوت سر

مکان مقطع برشی نسبت به  خواهد بود. با افزایش فاصله

گلوگاه و روند کاهشی سرعت میانگین، نیروی جانبی و 

تراست کل )ممنتوم خروجی( نیز کاهش خواهند یافت. 

فاکتور بزرگنمایی )که متناسب با تقسیم نیروی جانبی بر 

شی خواهد داشت. در تراست کل است(، نیز روند کاه

مکان مقطع برشی  هفاصل Xکانتورهای نشان داده شده، 

 باشد.فاصله گلوگاه تا خروجی نازل می Lنسبت به گلوگاه و 

نتایج بدست آمده برای فاکتور بزرگنمایی را  02شکل 

مکان  هدهد. همان گونه که دیده می شود، اگر فاصلنشان می

ابد، فاکتور بزرگنمایی مقطع برشی نسبت به گلوگاه افزایش ی

 02در هر مرحله کاهش شدیدتری خواهد داشت. در شکل 

شود که مقدار فاکتور بزرگنمایی در مشاهده می

0320/1X/L= آن  از مقدار واحد کمتر شده و نشان دهنده

است که میزان انحراف بردار تراست از میزان انحراف نازل 

نسبت به گلوگاه مقطع برشی  کمتر است. بنابراین اگر فاصله

از حد فوق بیشتر شود، نیروی جانبی تولید شده توانایی 

چرخش بردار تراست را بیش از میزان چرخش نازل نخواهد 

 داشت.
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 کانتور عدد ماخ برای مکان مقطع برشی در فاصله -33شکل 

2143/1X/L= 

 

 

 
 کانتور عدد ماخ برای مکان مقطع برشی در فاصله -32شکل 

1132/1X/L= 

 

 

 
 هکانتور عدد ماخ برای مکان مقطع برشی در فاصل -31شکل 

1111/1X/L= 

 

 

 
 کانتور عدد ماخ برای مکان مقطع برشی در فاصله -34شکل 

4114/1X/L= 

 

 
بعد بی تغییرات فاکتور بزرگنمایی بر حسب فاصله -31شکل 

 مکان مقطع برشی نسبت به گلوگاه

 
نیروی جانبی را  نیز نتایج بدست آمده برای 06شکل 

دهد و همانند فاکتور بزرگنمایی، روند کاهشی نشان می

خواهد داشت. با توجه به آن که با افزایش فاصله مکان مقطع 

واگرای  شی نسبت به گلوگاه، سطح جانبی کمتری در ناحیهبر

کند، در نتیجه تحت تاثیر نیروی کمتری نازل چرخش می

توان انتظار نابراین میگیرد، بناشی از شوک مایل قرار می

داشت در فواصل نزدیک خروجی نازل، فاکتور بزرگنمایی 

 کمتر از مقدار واحد شود.
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بی بعد  تغییرات نیروی جانبی بر حسب فاصله -31شکل 

 مکان مقطع برشی نسبت به گلوگاه

 

دهد، با روند کاهشی تراست کل را نشان می 02شکل 

مکان  ه با افزایش فاصلهتوان دریافت کمی 02توجه به شکل 

، شیب روند =0320/1X/Lنسبت به گلوگاه از مقطع برشی

-گردد. این امر با توجه به شکلکاهشی تراست کل کمتر می

قابل توجیه است، زیرا با جلوتر بردن محل  00تا  00های 

ای که تحت تأثیر شوک مایل قرار می برش، وسعت ناحیه

 گیرد، کاهش می یابد.

 

 
بی بعد مکان  تغییرات تراست کل بر حسب فاصله -31شکل 

 مقطع برشی نسبت به گلوگاه

درصد کاهش پارامترهای  نشان دهنده 3جدول 

عملکردی نازل در هر مقطع برشی نسبت به مکان مقطع 

، درصد 3باشد. با توجه به جدول می =5300/1X/Lبرشی 

کاهش فاکتور بزرگنمایی، نیروی جانبی و تراست کل با 

زایش فاصله مکان مقطع برشی نسبت به گلوگاه، افزایش اف

 یابد.می

درصد کاهش هر پارامتر نسبت به حالتی که مقطع  -1جدول 

 قرار دارد =2143/1X/Lبرشی در 

 فاصله از گلوگاه
درصد کاهش 

 تراست کل

درصد 

کاهش 

نیروی 

 جانبی

 درصد کاهش

 فاکتور بزرگنمایی 

X/L= 3105/1  5002/1 5516/5 3333/0 

X/L= 3633/1  2020/1 3656/0 3633/0 

X/L= 0320/1  6100/1 3055/3 2333/3 

 

 03 و 03های اثر زبری سطح بر عملکرد نازل در شکل

با افزایش زبری سطح، ضخامت لایه  نشان داده شده است.

یابد، سطح مقطع موثر عبور جریان در مرزی افزایش می

این امر   گلوگاه کاهش یافته و دبی جرمی کاهش می یابد.

(. کاهش اولیه 03سبب کاهش تراست می گردد )شکل 

تراست جانبی در اثر کاهش دبی جرمی است، ولی برهم 

کنش شوک و لایه مرزی در زبری های بیشتر سبب افزایش 

سرعت در راستاهای جانبی )عمود بر جریان اصلی( می شود. 

در حقیقت، افزایش زبری سبب افزایش ضخامت لایه مرزی 

سبب افزایش زاویه موج شوک می گردد. این امر سبب  شده و

می شود که موج شوک ناحیه بیشتری از جریان را تحت تاثیر 

قرار دهد و تراست جانبی را افزایش دهد. با توجه به رابطه 

با افزایش تراست جانبی فاکتور بزرگنمایی نیز افزایش  (03)

  نشان داده شده است. 03یابد. این مطلب در شکل می
 

 نتیجه گیری -3
-با در نظرگرفتن دو زاویه انحراف متفاوت و با استفاده از مدل

های آشفتگی مختلف به کمک حل مرتبه دو بالادست، 

به کمک تابع  RNG k-εمشاهده شد که نتایج مدل آشفتگی 

شار، برای گسسته سازی  AUSMبهبود یافته و روش  دیواره

وجود مطابق است. پس از با دقت قابل قبولی با نتایج تجربی م

جا کردن مکان برش اعتبار سنجی روش عددی، اثر جابه

)سطح تماس دو قسمت ثابت و متحرک نازل( بر میدان 

جریان، فاکتور بزرگنمایی و نیروی پیشران )تراست محوری( 

 و نیروی جانبی ایجاد شده مورد بحث و بررسی قرار گرفت.

سمت متحرک نازل، نتایج نشان می دهد که به علت دوران ق

 آید که در قسمت واگرا یک شوک مایل سه بعدی به وجود می
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 تغییرات تراست جانبی با افزایش زبری سطح -31شکل 

 

 
 تاثیر افزایش زبری سطح بر فاکتور بزرگنمایی -33شکل 

 

فاصله مکان بر عملکرد نازل بسیار تأثیر گذار است. با افزایش 

این شوک مایل در مقطعی رخ مقطع برشی نسبت به گلوگاه 

دهد که عدد ماخ آن بالاتر است، بنابراین در عرض شوک می

یابد، در نتیجه فاکتور مایل سرعت میانگین، بیشتر کاهش می

بزرگنمایی، نیروی جانبی و تراست کل که وابسته به سرعت 

یابند. برای باشند، کاهش میوزنی می میانگین گیری شده

ایی از یک بیشتر باشد نباید مکان مقطع آنکه فاکتور بزرگنم

های ثابت و متحرک( را به برشی )محل جدا شدن قسمت

سطح خروجی نزدیک کرد. در تحقیق حاضر، مقدار فاکتور 

از مقدار  =0320/1X/Lبزرگنمایی به ازای فاصله بدون بعد 

آن است که میزان انحراف  واحد کمتر شده و نشان دهنده

 میزان انحراف نازل می باشد. بردار تراست کمتر از

برای افزایش انحراف جریان گاز بیش از میزان انحراف 

توان مکان مقطع برشی را به گلوگاه نزدیک کرد. نازل می

البته باید میزان افزایش نیروی مورد نیاز عملگرها برای 

چرخش قسمت متحرک نازل نیز در نظر گرفته شود. تراست 

ش می یابد. تراست جانبی نیز کل با افزایش زبری سطح کاه

 یابد.در ابتدا کاهش ناچیزی یافته ولی سپس افزایش می
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