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 چکیده
 .طراحی شده جهت نصب در تونل شوک انعکاسی بصورت تجربی مورد بررسکی قکرار گرفکت 6در مقاله حاضر، عملکرد ی: نازل ماوراءصوت ماخ 

. این نکازل بکا اسکتفاده از استن درون نازل منظور از عملکرد نازل، ایجاد جریان یکنواخت در خروجی، زمان آزمایش مناسب و مسئله آغاز جریا

واگرای کلاسی: طراحی شده است. همچنین طراحی و ساخت ی: پراب ریک: فشکار ککل -های بهینه سازی مدرن بر پایه ی: نازل همگراروش

وجکود انکواا اغتشکاش و های ماورای صوت، حساسیت جریکان بکه بررسی جریاندر برای ارزیابی کیفیت جریان در مقطع آزمون ارائه شده است. 

. از این رو در جریان ماورای صوت، ملاحظات مربوط بکه طراحکی محفظکه های کار استاز پیچیدگیهمچنین نوسانات ناشی از امواج آکوستی: 

زمکون و درون محفظه آ فشار کل :یپراب رچالشهای طراحی  بنابراینگیری فشار اهمیت دوچندان دارند. آزمون و همچنین هندسه ری: اندازه

-مکوج ضکربه در مقاله حاضر دینامی:( ارائه شده است. ARISTتست  بررسی شده و راهکارهای حل مسئله در تونل شوک پژوهشگاه هوافضا  )

درصکد خطکا تطکابو خکوبی بکا 4است. فشار بالادست نازل با  امواج آغازین در مقطع آزمون مورد بررسی قرار گرفته ای انعکاسی در لوله شوک و

در نهایت توزیع عکدد مکاخ در خروجکی  گیری توزیع فشار در انتهای نازل ارائه شده است.توزیع عدد ماخ با استفاده از اندازهطراحی دارد.  مقادیر

جریان در انتهای نازل که به روش عکددی و . یکنواختی دهددرصد را نشان می 3حدود که خطای  عددی مقایسه شده استتحلیل با نتایج  نازل

 دهد.کارامدی روش طراحی بهینه نازل ماورای صوت را نشان می شاهده شده است،تجربی م

 تونل شوک، جریان ماوراءصوت، نازل بهینه، مقطع آزمون، ری: فشار کل های کلیدی:واژه

 

Experimental investigation of Mach 6 optimal hypersonic nozzle 

performance in shock tunnel 
 

Shahed Malekipour, Iman Bahman-Jahromi, Meysam Mohammadi-Amin 

Abstract  
The performance of a Mach 6 Hypersonic nozzle designed to be installed in a reflective shock tunnel has 

been experimentally investigated in this paper. The purpose of nozzle performance is to create a uniform 

flow at the outlet and a suitable test time considering the starting flow inside the nozzle. This nozzle is 

designed using modern optimization methods based on a classic converging-diverging nozzle. Also, the 

design and construction of a total pressure rake is presented to evaluate the flow quality in the test section. 

The complexity of investigating hypersonic flows is the sensitivity of the flow to the existence of various 

types of disturbances and also fluctuations caused by acoustic waves. Therefore, in hypersonic flow, 

considerations related to the design of the test section as well as the geometry of the pressure rake are 

very important. In this paper, the dynamics of the reflected shock wave in the shock tube and the starting 

waves in the test section are investigated. The pressure upstream of the nozzle is in good agreement with 

the design values with an error of 4%. The Mach number distribution is presented by measuring the 

pressure distribution at the end of the nozzle. Finally, the Mach number distribution at the nozzle outlet 

has been compared with the numerical results which shows an error about 3%. The uniformity of the flow 

at the end of the nozzle, which has been observed numerically and experimentally, shows the 

effectiveness of the optimal design method of the hypersonic nozzle. 
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 مقدمه

دار و های پرنکده سرنشکینهای اخیر کاربرد وسیلهدر سال

بدون سرنشین در سکطو  نظکامی و غیرنظکامی بکا کاربردهکای 

کننکد های ماوراءصکوت پکرواز میایی و فضایی که در سرعتهو

توسککعه چشککمگیری داشککته اسککت. توانمنککدی محققککین در 

های زمینی عامکل عمکده سازی شرایط پرواز در آزمایشگاهشبیه

هایی بوده که در زمینه علوم هکوایی و فضکایی رخ داده پیشرفت

سکتند های باد مهمترین ابزار آزمایشکگاهی هش: تونلاست. بی

ها و طراحی وسایل پرنده نقش دارنکد. بکا که در شناسایی پدیده

هایی که کشور در زمینه علوم هوافضکا داشکته توجه به پیشرفت

است و نیاز روزافزون به توسعه دانش و ابزارهای مکورد اسکتفاده 

های در طراحی وسایل پرنده ماوراءصکوت، مخصوصکاد در برنامکه

ینککی مناسککب، کککالیبره و فضککایی، فقککدان تجهیککزات تسککت زم

گردد. برای هایی به شدت احساس میعملیاتی در چنین جریان

ای بکا دستیابی به انتالپی کل و فشار کل بکالا، تجهیکزات ضکربه

زمان آزمایش کوتاه مانند تونل های شوک انعکاسی و لوله هکای 

 انبساطی مورد استفاده قرار می گیرند.

این پژوهش با طراحی با توجه به مطالعات امکانسنجی در 

توان شرایط لازم و مناسب را برای و توسعه ی: تونل شوک، می

 تست رژیم ماوراءصوت فراهم نمود. 

در مورد مطالعکات وسکایل بازگشکت بکه جکو ماوراءصکوت 

اشاره نمود که تلاش مشترکی بود بین  X-38توان به برنامه می

NASA  و آژانس فضایی اروپا(ESA) رسیدن . هدف این برنامه

بککرای توسککعه وسککیله بازگشککتی  هککای مککورد نیککازآوریبککه فن

 (ISS)المللکی برای ایسکتگاه فضکایی بین (CRV)دار سرنشین

بر  X38/CRVبود. محاسبات آیرودینامی: و آیروترمودینامی: 

های عددی توسکط هکوروات و های زمینی و تحلیلاساس تست

مکککاران [. هککانمن و ه1( انجککام شککده اسککت  2000همکککاران )

ها را در انتالپی مخصوص ککل اولین آزمایش HEG( در 2001)

گیری فشار و شکار برای اندازه MJ/kg 22 m/s) 6000=∞(uتا 

 [. 2به انجام رساندند   X-38حرارتی بر روی 

 یهادیکررو نشد زهتا باهای اخیکر، به طور کلکی در سکال

، فضککاو نگککاه تجککاری بککه  تصو ءوراما وازپر زةحودر  تحقیقاتی

رو  یبیشتر سرعت با تصو ءوراما مایشگاهیآز اتتجهیز توسعة

 سرتاسردر  لغیرفعا اتتجهیز ،همچنین. کندمی حرکت جلو به

 هم سیادر آ .ندایافتککه تقاار هم برخیو شککده  لفعا رهبادویککا ند

 رطو به لیااسترو ا یمالز ،چین ،پنژا ،سیهرو مانند هاییرکشو

 با مخصوصا تصو ءوراما جربیت ینامی:ودیرآ مینهدر ز لفعا

   .کنندمی فعالیت کشو یهاتونلاز  دهستفاا

-های شوک، از جمله زمینکهبررسی الگوی جریان در تونل

سازی تجهیزات تست ماوراءصکوت های جذاب در ایجاد و بهینه

را در ی:  6( رفتار جریان در ماخ 2017است. کیم و همکاران )

( در 2020[. اسکتنننت )3  انکدتونل شوک مورد برسی قکرار داده

دانشگاه کویینزلند به عنوان رساله دکتری خود بر روی توسکعه 

[. 4ی: تونل شوک بزرگ و افزایش زمان تست کار کرده است  

های ( از دانشکگاه آخکن )یککی از دانشکگاه2020گو و هربکرت )

ها فعال در زمینه آیرودینامی: ماواءصوت( نیز به بررسی قابلیت

 [.5انکد  ای تجهیزات ماوراءصوت حاضکر پرداختههو محدودیت

مختلف پرواز ماوراءصوت  هایبرای مطالعه بیشتر پیرامون جنبه

 [ مراجعه نمود.7و  6توان به مرجع  های حاصله میو پیشرفت

در این مقاله ابتدا بکه معرفکی روش طراحکی نکازل مکاوراء 

، پرداخته شده و در ادامکه ARIST 1انعکاسی صوت تونل شوک

ملاحظات طراحی و ساخت ری: فشار کل برای ارزیابی کیفیت 

جریان در مقطع آزمون مورد بررسی قرار گرفته است. در ادامکه 

نحکوه پس از پرداخت به سنسکورین  و سیسکتم داده بکرداری، 

تشکری  شکده و درنهایکت صکحت سکنجی نتکایج  انجام آزمایش

 طراحی با داده های تست انجام شده است. 

 راحی نازل ماوراءصوتملاحظات ط

بکا عکدد شرایط آزمکون تولید  تونل شوک هدف از طراحی

 600بککالا )حککدود و دمککای سکککون  (6ماوراءصککوت )مککاخ مککاخ 

نمایی کلکی آل منبسط شده باشد. است که به طور ایده (لوینک

نشان داده  1در شکل  ، نازل و مقطع آزموناز تجهیز تونل شوک

طور کلی متشکل از ی: لوله تونل شوک انعکاسی به  شده است.

، مقطع دیکافراگم اصکلی، دیکافراگم 3، ی: لوله کم فشار2پرفشار

 باشد.واگرا و تان: تخلیه می-ثانویه، نازل همگرا

                                                      
1 Reflected shock tunnel  
2 Driver 

3 Driven  
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  ARIST تونل شوک انعکاسی  -1شکل 

مشخصات کامل و نحوه طراحی این تونل شوک در مرجع 

شار بین گاز دیافراگم اصلی بر اثر اختلاف ف [ ارائه شده است.9 

شککود. ناپیوسککتگی ( پکاره میP1فشککار )( و گککاز کمP4پرفشکار )

شود به صکورت فشاری که پس از فروپاشیدن دیافراگم ایجاد می

فشار و به صورت ی: دسکته ای قائم در بخش کمی: موج ضربه

گکردد. همکانطور ککه موج انبساطی در بخش پرفشار منتشر می

کند، فشکار حرکت می Wموج قائم در بخش متحرک با سرعت 

القکا  Upبرد و ی: سرعت جریکان و دمای پشت خود را بالا می

فشکار نیکز بکا کند. سط  تماس بکین گکاز پرفشکار و گکاز کممی

وقتکی ایکن کنکد. به سمت پایین دست حرککت می Upسرعت 

رسکد، باعکف فروپاشکیدن می لوله شوکای به انتهای موج ضربه

شکود و تقریبکاد بکه طکور کامکل یدیافگرام دوم در ورودی نازل م

گردد. به این ترتیکب در پشکت ایکن مکوج مکنعکس منعکس می

شده، شرایط ی: مخزن حاوی گازی ساکن با انتالپی بکالا را بکه 

آورد. این گاز از طریو نازل تکا مقطکع تسکت منبسکط وجود می

سیستم امواج و نامگذاری نواحی تونل شوک در شککل  شود.می

 ست.نشان داده شده ا 2

 
 )الف(

 
 )ب(

 سیستم امواج پس از فروپاشیدن دیافراگم اصلی الف(  -2شکل 

 پس از برخورد با دیافراگم ثانویه امواج منعکس شدهب( 

ای برقکرار چنین تجهیزاتی که جریان به صورت لحظکهدر 

باید زمان آزمایش کافی در اختیار قرار گیکرد. بنکابراین  شود،می

در شرایط  تونل شوکرفته است که ای صورت گطراحی به گونه

بیشترین زمان آزمکایش را  نسبتاد بالا، و دمای سکون 6 عدد ماخ

بکه ایکن منظکور از طکر  تونکل شکوک . در دسترس قکرار دهکد

های غیرانعکاسکی انعکاسی استفاده شده است که نسبت به تونل

هکای انعکاسکی دهد. در تونلزمان تست بیشتری را به دست می

ای مکوج ضکربهپکس از برخکورد شکود ککه ف میشرایطی تعریک

منعکس شده از انتهای لوله شوک با سط  تماس دو گاز پرفشار 

)گاز ورودی به نکازل( بکه  5موج اغتشاشی در ناحیه  ،فشارو کم

بکرای  شود.گفته می 4. به این حالت، شرط تیلوردآیدوجود نمی

 [4تکوان بکه مرجکع  مطالعه بیشتر پیرامکون ایکن موضکوا مکی

مراجعه نمکود. در کنکار ایکن موضکوا بایکد بکه بازگشکت امکواج 

های دیگکر لولکه تانبساطی ناشی از فروپاشی دیافراگم اصلی از ان

طول لوله بخش  وشوک نیز توجه نمود. طول لوله بخش پرفشار 

ای بایکد با توجه به سرعت امواج انبساطی و موج ضکربهفشار کم

موجکب ککاهش فشکار  آنقدر باشد که بازگشت امکواج انبسکاطی

بیشکترین زمکان نشود و زمان تسکت را ککاهش ندهکد.  5ناحیه 

به  پرفشار)بخش  و نسبت طول بهینه تیلوردآزمایش در شرایط 

البته در عمل، زمان آزمایش از د. آیبه دست می (فشارکمبخش 

کمتر خواهد بود. دلیل ایکن امکر، حاصل از روابط تحلیلی مقدار 

-ل هستند که در طول آزمایش اتفکا  مکیآهای غیر ایدهپدیده

های سکه توان به پدیکدهآل میدهایغیر از جمله این اثرات. افتند

به وجود آمدن ناحیکه  بعدی ناشی از انهدام دیافراگم و همچنین

تماس به جای سط  تماس اشاره کرد. البتکه مهمتکرین پدیکده 

رای . بکباشدای میمرزی پشت موج ضربه لایهآل، رشد غیر ایده

تکوان بکه مطالعه بیشتر پیرامون طراحکی نکازل ماوراءصکوت می

 [ مراجعه نمود.8مراجع  

در زمینه طراحی نکازل ماوراءصکوت از گذشکته تکا امکروز 

بیشتر رویکردهای کلاسکی: در پکیش گرفتکه شکده اسکت ککه 

های محاسکباتی تککرار و اسکتفاده از مکدلمبتنی بر فرایندهای 

های بوده اند. در سال 5هامشخصهغیرلزج و دوبعدی مانند روش 

اخیر با توجه به پیشرفت توان محاسباتی پردازنکده هکا و پکیش 

های طراحی های بهینه سازی و گسترش مکانیزمرفت استراتژی

بهینه، تلاش های محدودی برای استفاده از ایکن رویکردهکا بکه 

                                                      
4 Tailored condition  

5 Characteristics method  
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عنوان رویکردهای مدرن صورت پذیرفته است. در این مسیر، بکا 

ه شککافی ککه در زمینکه طراحکی نکازل ماوراءصکوت بکا توجه ب

استفاده از رویکرد طراحی بهینه و به حداقل رسکاندن فرضکیات 

ساده سازی وجکود دارد، از ایکن رویککرد اسکتفاده شکده اسکت. 

همچنین در طراحی تجهیز مورد نظر همکانطور ککه در آخکرین 

آیکد و های این حوزه به صورت ی: کمبود به چشکم میپژوهش

آن اذعان شده است، مطالعه زمکان ناپایکای آغکازش نکازل در  به

نظر گرفته شده است. روش طراحکی بهینکه نکازل مکورد نظکر و 

[ ارائکه شکده اسکت. 9آن در مرجکع  سازی عکددی شبیهنتایج 

 ارائه شده است.  3شکل نهایی این نازل در شکل 

 
 )الف(

 
 )ب(

 6ل بهینه برای ماخ الف( مقایسه هندسه پایه با کانتور ناز -3شکل 

 ب( توزیع عدد ماخ در خروجی نازل برای نازل پایه و نازل بهینه

تغییککرات عککدد مککاخ در صککفحه خروجککی نککازل، بککرای دو 

هندسه اولیه و بهینه در این شکل قابل مشکاهده اسکت. تفکاوت 

مشهودی در توزیع عدد ماخ بین نازل پایه و نازل بهینکه سکازی 

شکود اثکرات انطور که مشاهده میهم شده وجود دارد. همچنین

تجمعی اغتشاشات امواج انبساطی در محکور نکازل نیکز ککاهش 

 یافته است.

 

 برداری سیستم دادهتجهیزات تونل شوک و 

شار پایین، زمان با توجه به ماهیت جریان مورد بررسی، ف

تست کم و فرکانس بالای نوسانات فشار، در این پژوهش از 

شود. با پاسخ سریع استفاده میسنسورهای فشاری با زمان 

توجه به نیاز به حساسیت بالا، نسبت سیگنال به نویز بالا، 

تحمل دمای بالا و قابلیت دینامی: و استاتی: سنسور، 

استفاده خواهد شد. محدوده  102b16سری  PCBسنسورهای 

ها متفاوت است. فشاری این سنسورها بسته به کاربرد آن

حدود  مطابو کاتالوگ محصول این سنسورها غیرخطی خطای

نمایی از  4در شکل بیان شده است. در مقیاس کامل  1/0%

یکپارچه سازی تجهیزات تونل شوک و سیستم داده برداری 

لوله پرفشار با استفاده از کمپرسور و یا  نشان داده شده است.

شود. لوله کم فشار و مجموعه نازل، های گاز شارژ میکپسول

ن: تخلیه به طور جداگانه توسط پمپ خلاء محفظه آزمون و تا

 رسند. برای داده برداری ازای به فشار مورد نظر میدو مرحله

کارت داده و  PCB-481A03تقویت کننده سیگنال مدل 

شود که نرخ بیتی استفاده می NI PXIe-4499 ،24برداری 

 است. kS/s 204.8 برداری آن داده

 
 ARIST ستم داده برداریتجهیزات تونل شوک و سی -4شکل 

ایده طراحی استین  و ری: اندازه گیری فشار و نیز نحوه 

های کالیبراسیون گیری در تستهای اندازهقرارگیری پراب

های مشابه گرفته شده است. نمونه مقطع تست از منابع پژوهش

 5هایی از ری: های فشار در پژوهش های مشابه در شکل 

ملاحظاتی که در طراحی ری:  یکی ازنشان داده شده است. 

فشار در رژیم ماورای صوت باید در نظر گرفته شود، عدد 

اندرکنش لزج بین جریان رینولدز بر حسب قطر پراب است. 

آزاد و جریان در ناحیه سکون جلوی پراب منجر به سطحی از 

شود. انتقال انرژی و بالا رفتن فشار اندازه گیری شده می

فشار اندازه گیری شده بسته به شکل بنابراین لازم است که 
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پراب و رینولدز جریان کالیبره شود. هرچه عدد رینولدز کمتر 

شود به طوریکه برای رینولدزهای زیر باشد این اثر بیشتر می

، فشار اندازه گیری شده دیگر صحی  نیست. این اثر به نام 100

ر [، اگ11شود. بنابراین مطابو مرجع  شناخته می 6اثر بارکر

عدد رینولدز جریان )بر حسب سرعت جریان و قطر پراب( 

باشد نیازی به اصلا  فشار اندازه گیری شده  500بیشتر از 

 است. 3000نیست. در طراحی حاضر این مقدار حدود 

 

 
 [ 10-8گیری فشار سکون در مقطع تست ]ریک اندازه -5شکل 

دلیل استفاده از سنسورهای فشاری به جای سیم داغ، 

جود ذرات احتمالی در جریان )ناشی از فروپاشی دیافراگم( و و

یکی  .استنیز فشار دینامی: بالا و دمای سکون بالا در جریان 

 تواند به خاطر عدم قطعیت در زاویهاز منابع خطای احتمالی می

افقی سنسورها )موازی محور نازل( باشد که اگر این مقدار 

تا  %0.2احتمالی حدود  درجه باشد، میزان خطای 3تا  2حدود 

گیری فشار مخزن نیز از [. برای اندازه11خواهد بود   0.3%

 سنسورهای پیزوالکتری: مشابه استفاده خواهد شد.

ها لازم به توضی  است که در مورد تکرارپذیری تست

سیستم تونل شوک به دلیل اینکه ی: سیستم ایزوله از محیط 

تاثیری در شرایط تست اطراف است، بسیاری از عوامل محیطی، 

طرفی عواملی چون نحوه فروپاشی نخواهد داشت. اما از 

ها تاثیر داشته باشد. در تواند در تکرارپذیری تستدیافراگم می

                                                      
6 Barker effect  

مراجع مختلف با توجه به عوامل مختلف عدم قطعیت برای ی: 

شرایط مشخص، تست را چندین بار تکرار کرده و تکرارپذیری 

[. باید مطابو استاندارد 12دهند  رار مینتایج را مورد تحلیل ق

ها مورد گیری[ خطاهای اتفاقی و بایاس در اندازه13مرجع  

 گیرد.تحلیل قرار 

 طراحی تونل شوک سنجی نتایجصحت

مکورد در این پکژوهش در مراحکل مختلکف صکحت نتکایج 

. اولین مرحلکه پکس از سکاخت و تسکت گرفته استبررسی قرار 

ست که نتایج محاسبات تحلیلی با نتکایج لوله شوک انجام شده ا

بکا بررسکی عوامکل خطکا و  . در این مرحلهاندشدهتست مقایسه 

شرایط جریان در خروج  ،هاعدم قطعیت و به حداقل رساندن آن

از لوله شوک با الزامات مورد نیاز برای ککاربرد در تونکل شکوک 

ن . این الزامات عبارتند از: نزدیک: بکود[18شده است  مقایسه 

جریان مانند فشار ککل و دمکای ککل بکا فرضکیات های مشخصه

ار عدم قطعیت مقدطراحی و نیز یکنواخت بودن شرایط جریان. 

 درصد است.  0.5برای فشار و دمای کل کمتر 

تونل صورت می گیرد که  نهاییمرحله دوم پس از طراحی 

هکای عکددی مکورد بررسکی در آن نتایج طراحی با نتایج تحلیل

  .[9  اندتهگرفقرار 

مرحله سوم پس از ساخت و راه اندازی تونل شوک انجکام 

ود که در آن نتایج کالیبراسیون مقطع تست بکا الزامکات و شمی

های عددی مقایسه خواهند شکد. نتایج مراحل طراحی و تحلیل

مهمترین الزام در این زمینه یکنواخت بودن فشار پیتوت اسکت. 

ای در نتایج سرعت موج ضکربه در بخش نتایج تجربی این مقاله،

روش تجربی و روش تحلیلی مقایسه شده است. همچنین توزیع 

بخکش عدد ماخ که با توزیع فشار پیتوت رابطه مستقیم دارد در 

 ارائه شده است.  نتایج

 ریک فشار کل در تونل شوک

برای تعریف دقیو جریان بسکیار  تاندازه گیری فشار پیتو

این پارامتر در تجهیکزات ضکربه ای  . ولی اندازه گیریاستمهم 

معمولاد با نوسانات شدیدی همراه است، اگرچکه مقکدار متوسکط 

پایکدار داشکته باشکد.  یفشار در بازه زمانی تست می تواند حالت

میانگین گیری زمانی در تونل های شوک انعکاسی می تواند راه 

حل مناسبی باشد چون زمان تست آنقکدر هسکت ککه بکیش از 

 ان در این بازه اتفا  بیافتد. پنجاه نوس
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 ملکی پور، بهمن جهرمی، محمدی امین                                                                    یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر    

 1402و زمستان  ییز، شماره دوم، پابیست و پنجمسال    
 

برای محافظکت از سنسکور فشکار در پکراب بایکد از نکوعی 

صفحه محافظ در برابر آن اسکتفاده نمکود ککه ذرات موجکود در 

جریان با المان حسگر برخورد نداشته باشکند. حفکره ای ککه در 

برابر سنسور فشار تشکیل می شود توسط ی: مجرای نازک بکه 

 7ت. این ترکیب شبیه رزوناتور هلمهولتزفضای بیرون مرتبط اس

در  عمل می کند. فرککانس طبیعکی نوسکان رزونکاتور هلمهکولتز

تکابعی از سکرعت صکوت،  (1مطابو رابطه ) جریان مادون صوت

 . [14  حجم حفره، مساحت مقطع گلویی و طول محفظه است
 

(1) 

 
 2آزمایش هایی که در جریان مافو  صوت کمتکر از مکاخ 

حاکی از نوسانات قوی و خودپایدار بوده است که بر  انجام شده،

اثر مقادیر بالای فشار در حفره و حرکت موج کمکانی بکه وجکود 

می آید. فشار در پایین دست حفکره بکه خکاطر تغییکرات فشکار 

دینامی: نوسان می کند. این فشار دینامی: به خکاطر حرککت 

آید. میعقب گاز در داخل حفره در هر دوره نوسان پدید  -جلو 

بنابر این در بخشی از دوره نوسان، فشار بالاتری نسبت به فشکار 

 سکون جریان آزاد اندازه گیری می شود. 

تحقیقککات گسککترده ای در سککرعت هککای ماوراءصککوت در 

برخورد با حفره بر روی دماغه اجسام پرنده بکرای ککاهش نکرخ 

گرمایش و نیروی پسا انجام شده است. ایکن تحقیقکات بکر روی 

یک: حفکره این رزوناتور متمرکز بوده اند.  8وناتورهای هارتمنرز

ای ساده که موجب نوسانات متناوب فشاری در فرککانس استوانه

 :[14  شودمی (2)مود اصلی مطابو رابطه 
(2) 

 
اثکر فاصکله مکوج ، 6مطکابو تعکاریف شککل  در این رابطه

  شده است. لحاظای در مقایسه با رابطه مادون صوت ضربه

                                                      
7 Helmholtz resonator 

8 Hartmann resonator 

 
 تصویر شماتیک رزوناتور هارتمن در جریان ماوراءصوت -6شکل 

بیشتر مطالعات در تجهیزاتی انجام شکده اسکت ککه نکویز 

. اما انگبلام و همکاران رابطکه نکویز و استجریان بالادست زیاد 

رفتکار تشککدید را بکه صککورت عکددی و تجربککی در یک: تجهیککز 

در و، طبکو ایکن تحقیک[. 15اصطلاحاد ساکت بررسکی نمودنکد  

حفره های کوچ: که نسبت طول به قطر کمتکر از یک: اسکت، 

های تشدید در اثر نویز جریان آزاد اتفا  می افتد. اما برای حفره

عمیو که نسبت طول به قطر بالایی دارند، جریان داخل حفکره 

موجب تشدید می شود و نیازی به وجکود نکویز بالادسکت بکرای 

ول به قطکر و عکدد مکاخ ایجاد نوسانات نیست. افزایش نسبت ط

 جریان منجر به مقادیر بالاتر تقویت نویز می شود. 

در تجهیزات ضربه ای، به علت وجود سیستم امواج ضکربه 

آیکد و پاسکخ امکواج ای، اغتشاش بزرگی در جریان به وجود می

آغازین مربوط به رزونانس آکوستی: در حفره سر پراب موضوا 

اچفسکی و کوپسکتاف ایکن . بوهاستجالبی برای بررسی بیشتر 

موضوا را در ی: حفره بر روی کره به صکورت عکددی بررسکی 

ای در بندی، نوسکانات مکوج ضکربه. در این پیکره[19  کرده اند

لحظات آغازین بسیار زیاد است ولی بعد از چنکد نوسکان، مکوج 

آیکد. لادون و کمانی به حالت پایکدار و نوسکانات متنکاوب درمی

تجربی اثر اغتشاشات بزرگ بالادسکت را  همکاران هم به صورت

. در ایکن مطالعکات، [20  انکدبر روی یک: حفکره بررسکی کرده

رزونانس آکوسکتی: بکه خکاطر اغتشاشکات جریکان آزاد وجکود 

ها نشان دادند که اگرچه در ابتکدا نوسکانات شکدیدی داشت. آن

وجود دارد ولی این نوسانات با نسبت نمایی از فرکانس نوسانات 

قطر بکالا، ایکن میرایکی  بهشوند. برای نسبت طول میرا میاولیه 

ای بکالاتر از حالکت یابد و رزونانس خود اتکا به انکدازهکاهش می

 دهد. طبیعی رخ می
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 طراحی ریک فشار کل برای تونل شوک

پراب باید طوری طراحی شود که پاسخ سریعی در حکدود 

رد ذرات میکرو ثانیه داشته باشکد و سنسکور از برخکو 20تا  10

جامد موجود در جریان محافظت کند. قطر خارجی پراب باید تا 

حد امکان کوچ: باشد تا هکم انسکداد جریکان کمتکری داشکته 

باشیم و هم بتوان تعداد پراب ها را افزایش داد. البته ایکن قطکر 

به ابعاد سنسور هم وابسته است چرا که باید سنسور را در خکود 

 جای دهد. 

در ی: تونل انبسکاطی،  10[ در شرایط ماخ 14در مرجع  

میکرو ثانیه اول یعنکی لحظکات آغکازین اجکرای تسکت،  200تا 

کیلو  100میکرو ثانیه و اندازه فشار  35نوساناتی با دوره تناوب 

پاسکال اتفکا  مکی افتکد. در ایکن تجهیکز بکا حکذف ارتعاشکات 

ه در مکانیکی و نویز الکتریکی، میزان نوسانات از تجهیزات مشاب

این رده بالاتر بوده است. البته با توجه به آنتالپی کل پایین تر و 

چگالی بالاتر، سرعت صوت پایین تر اسکت ککه منجکر بکه دوره 

تناوب نوسان بیشتر می گردد. با توجه بکه زمکان کوتکاه اجکرای 

نوسان اتفا  می افتکد. بنکابراین  15تا  10تست در این تجهیز، 

 شار خطای زیادی به وجود می آید. در میانگین گیری زمانی ف

 2، زمکان اجکرای تسکت حکدود ARISTدر تجهیز حاضر 

نوسان اتفا  می افتد( که مدت  50میلی ثانیه می باشد )حدود 

  زمان مناسبی جهت میانگین گیری فشار به دست می دهد.

در طر  حاضر با ایده برداری از طر  دانشگاه کویینزلنکد، 

میلیمتکر در نظکر گرفتکه شکد ککه  2و طول آن  2.3قطر حفره 

نسبت طول به قطر کمتر از ی: حاصل می شود. بنابر ایکن اثکر 

رزونانس قابل توجه نیست و تنها نوسانات بالادسکت جریکان بکه 

 صورت تقویت شده دیده خواهند شد. 

در طراحی این پراب، ملاحظکه کمتکرین انسکداد جریکان، 

مکوج ضکربه ای و ماژولاریتی، نشت بنکدی، اسکتحکام در برابکر 

کارکرد در دمای بالا مد نظر قرار گرفته اسکت. در نهایکت طکر  

طراحی و ساخته شده است. جانمکایی  7مورد نظر مطابو شکل 

این ری: در داخل مقطع آزمون و در انتهای نازل همگرا واگرای 

 . نیز در شکل نشان داده شده است 6ماخ 

 
 )الف(

 
 

 )ب(

 در انتهای نازل در مقطع آزمون  الف( جانمایی ریک -7شکل 

  سنسور فشار ب( بزرگنمایی سر پراب و

روش انجام آزمایش تجربیدر تست حاضر، از هوای فشکره  

شکده  در شرایط غیر تیلورد اسکتفاده پرفشاربه عنوان گاز بخش 

شکود ولکی دمکای بکالا و است که موجب کاهش زمان تست می

 ند. کمیلی ثانیه را فراهم می 1زمان حدود 

 شود:انجام میهای زیر گام اآزمایش ب مراحل طراحی

بککا توجککه بککه عرفیککت عملکککردی پمککپ خککلاء و تجربککه  -1

 0.1راسیون لوله شوک، فشار محفظکه تسکت حکدود کالیب

(، حکدود 1)ناحیه  فشارکمکیلوپاسکال و فشار اولیه بخش 

 شود.کیلو پاسکال در نظر گرفته می 16

کیلوپاسککال در  0.1حدود  و فشار 6با توجه به هدف ماخ  -2

( از 3بکا اسکتفاده از رابطکه ) 5مقطع آزمون، فشار ناحیکه 

 کیلوپاسکال برسد.  160[ باید به 16مرجع  

(3) 
 

کیلو  16(، حدود 1)ناحیه  فشارکمفشار اولیه بخش  -3

 شود.پاسکال در نظر گرفته می

نسبت فشار ، P1، با داشتن P2( و محاسبه 4با حل رابطه ) -4

 آید. بدست می 3.5 ایبهموج ضر

amir
Typewritten text
27 /



 ملکی پور، بهمن جهرمی، محمدی امین                                                                    یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر    

 1402و زمستان  ییز، شماره دوم، پابیست و پنجمسال    
 

(4) 

 
محاسبه  16.6(، 5نسبت فشار دیافراگم هم با استفاده از رابطه )

 شود.می

(5) 

 

بنابراین فشار پشت شکوک و فشکار بارگکذاری بایکد بکه ترتیکب 

 کیلوپاسکال باشد. 264.86و  56.18

ای و سرعت آن با استفاده از رابطه همچنین عدد ماخ موج ضربه

-متر بر ثانیه محاسکبه مکی 616.44و  1.77ترتیب  ( به7و  6)

 335.86ای انعکاسکی شود. به همین صورت، سرعت موج ضربه

 شود.متر بر ثانیه محاسبه می

(6) 

 
(7)  

نسکبت فشکار نکته مهم اینکه جهت جبران اثرات لزجکت، بایکد 

آل در نظر گرفته بیشتر از مقدار ایدهدیافراگم یا فشار بارگذاری، 

ای با سرعت مورد نظر جهت شکرایط طراحکی تا موج ضربهشود 

حرکت کند. مقدار فشار مناسب بکرای قکرار گکرفتن لولکه مکوج 

ای در شرایط طراحی با استفاده از آزمایشات کالیبراسیون ضربه

 د.آیبه دست می

را از هکم  لولکهفشکار دیافراگم اصلی، قسمت پرفشکار و کم

بکا آلومینیکوم گرمادیکده لایه چند کند. این دیافراگم از جدا می

 ای مکورد نظکرسرعت موج ضربهبرای رسیدن به روکش نایلونی 

ساخته شده و ضخامت آن با توجه بکه فشکار انهکدام دیکافراگم، 

دو عککدد تیغککه بککه صککورت صککلیبی در پشککت . شککودتعیککین می

بکه  گیرند. با تنظیم فاصله این تیغه با دیافراگمدیافراگم قرار می

دیکافراگم اصکلی، تیغکه ، 8رسکیم. شککل میظکر نشرایط مورد 

دهکد. انهکدام دیکافراگم را نشکان میو صلیبی، و مکانیزم تنظیم 

چهار پر شود، دیافراگم اصلی به صورت همانطور که مشاهده می

ای متقکارن و باز شده که موجب تشککیل مکوج ضکربه هم اندازه

فراگم و دیکا بلوک دیافراگم اصلی که نگهدارنکدهشود. آل میایده

 .ساخته شده است 7075تیغه صلیبی است، از جنس آلومینیوم 

مطکابو  ی: دیافراگم نازک، بین نکازل و صکفحه انتهکایی تونکل

فشار را از هوای بیکرون جکدا قرارگرفته و گاز مخزن کم 9شکل 

ای منهکدم کند. این دیافراگم نازک بکا برخکورد مکوج ضکربهمی

، ایکن دیکافراگم پکس از شکودهمانطور که مشکاهده می شود.می

ای به طور کامل و مکنظم پکودر شکده اسکت. برخورد موج ضربه

واقع در بالادست نازل در انتهای لوله  PT4تا  PT1سنسورهای 

 نشان داده شده است. 10شوک در شکل 

  

 مقطع دیافراگم اصلی لوله شوک پس از انهدام دیافراگم -8 شکل

  
 شوک پیش و پس از انهدام دیافراگمدیافراگم ثانویه تونل  -9شکل

 
 PT4تا  PT1محل نصب سنسورهای  -10شکل 

تا  P1نیز محل نصب سنسورهای ری: فشار ) 11در شکل 

P4 و موقعیت ری: فشکار در انتهکای بخکش واگکرای نکازل در )

 شود.داخل مقطع تست مشاهده می
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 محل نصب سنسورهای ریک فشار -11شکل 

 اسیونهای کالیبرنتایج تست

 سنسکور فشکار 4گیری شده توسط فشار اندازه ،12شکل 

PT1 تا PT4 ای و رفتار دینامی: امواج ضکربه .دهدرا نشان می

بکا هربکار شکود. شوک به خوبی مشاهده میانبساطی داخل لوله 

هکای انتهکایی و عبکور از محکل ای از دیوارهانعکاس مکوج ضکربه

ا هربکار عبکور امکواج سنسورها، شاهد افزایش ناگهانی فشکار و بک

-این روند آنقدر ادامه مکی انبساطی شاهد کاهش فشار هستیم.

ای و انبساطی میکرا شکده و بکا یککدیگر بکه یابد که امواج ضربه

 رسند. حالت تعادل می

 
 PT4تا  PT1فشار سنسورهای  -12 شکل

با در نظر گرفتن سیکل اول عبکور امکواج از انتهکای لولکه  

عبور موج اولیه، موج انعکاسکی و زمکان  توان به خوبیشوک می

 PT1را مطالعه نمود. این محدوده برای سنسکور  5پایای ناحیه 

نشککان داده شککده اسککت.  13در انتهککای لولککه شککوک در شکککل 

شود، با عبکور مکوج اولیکه شکاهد یک: همانطور که مشاهده می

افزایش فشار ناگهانی هستیم. پس از چند میلی ثانیه، این مکوج 

ای لوله شوک برخورد کرده و دوباره بکا عبکور از سنسکور به انته

PT1یابکد. حکال بکا ، فشار پشت آن به طور ناگهانی افزایش می

توان به واگرا می-انبساط این ناحیه پر فشار از طریو نازل همگرا

ثانیه بکه میلی 3.5های بالا دست یافت. این ناحیه حدود سرعت

 ماند.صورت پایا باقی می

با است.  آمده 14در شکل  PT4تا  PT1ورهای نتایج سنس

توجه به فاصله سنسورها نسبت بکه یککدیگر، زمکان عبکور مکوج 

ای ای از هر سنسور متفاوت است. فاصله زمانی موج ضکربهضربه

اولیه و موج انعکاس یافته در عبور از هر سنسور به خکوبی قابکل 

 دارند.میلیمتر از یکدیگر فاصله  308.4سنسورها مشاهده است. 

 
 PT1گیری شده توسط فشار اندازه -13شکل 

 
  PT4تا  PT1فشار سنسورهای  -14 شکل

مقادیر مهم استخراج شده از تست مانند زمان عبکور مکوج 

بکا  ارائکه شکده اسکت. 1ای اولیه و موج انعکاسی در جدول ضربه

از زمکان عبکور مکوج  5تفریو زمان پایان فشار سکون در ناحیه 

زمان در دسترس برای ایجاد جریان پایا بدسکت  انعکاسی، مدت

آید. با دور شدن از انتهکای لولکه شکوک و دیکافراگم ثانویکه، می

شود. بنابراین نباشد بیشتر می 5احتمال اینکه سنسور در ناحیه 

 PT1از سنسکور  5برای محاسکبه زمکان جریکان پایکای ناحیکه 

 استفاده شده است.
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 تست های استخراج شده اززمان -1جدول 

سنسور 

مکککورد 

 استفاده

زمکان عبککور 

مککککککککوج 

ای ضکککککربه

 (s)اولیه 

زمککان عبککور 

ای موج ضربه

 (s)انعکاسی 

زمککان پایککان 

فشار سککون 

 (s) پایا 

زمککان 

جریان 

پایککککا 

(ms) 

PT1 580.9062 580.9073 580.9109 3.5 

PT2 580.9057 580.9081 580.9102 2.1 

PT3 580.9052 580.9091 - - 

PT4 580.9047 580.9102 - - 

با داشتن فاصله سنسورها و زمان عبور موج، سکرعت مکوج 

 616.8 در تسکت ایآید. سرعت مکوج ضکربهای بدست میضربه

متکر برثانیکه  616.4آید که در محاسبات متر بر ثانیه بدست می

درصد خطا( و سرعت موج منعکس شده  0.06بدست آمده بود )

با توجکه بکه فیزیک:  که PT2و  PT1با استفاده از سنسورهای 

متر بر  385.5دهند تری را نشان میحاکم قاعدتاد مقادیر درست

متکر بکر ثانیکه  335.9ثانیه حاصل شده است که در محاسکبات 

 درصد خطا(. 11بدست آمده بود )حدود 

( و فشکار پشکت P2ای اولیه )مقادیر فشار پشت موج ضربه

ی در ( حاصکل از تسکت و محاسکبات تحلیلکP5موج انعکاسکی )

شکود مشکاهده می همکانطور ککهمقایسه شکده اسکت.  2جدول 

تطابو خوبی بین نتایج تست با مقادیر محاسبه شده وجود دارد 

درصد خطا(. یکی از دلایل اختلاف مقکادیر حاصکل  4تا  3)بین 

گیری نسبت به محاسبات، عدم قطعیت در مقدار دقیکو از اندازه

توان به اثکرات گر میهمچنین از دلایل دی. است P1فشار خلاء 

آل جریان در تست اشاره کرد، مانند اثرات لایکه مکرزی غیر ایده

 شود. که موجب اختلاط جریان در دو سمت موج ضربه ای می

 حاصل از تست و محاسبات P5و  P2مقایسه مقادیر  -2 جدول

سنسککککور 

مککککککورد 

 استفاده

P2  انککدازه

گیکککککری 

شکککککککده 

(KPa) 

P2 

محاسکککککبات 

(KPa) 

P5  انککککدازه

ی شکده گیر

(KPa) 

P5 

محاسبات 

(KPa) 

PT1 54.40 56.18 167.23 160.00 

PT2 54.40 56.18 172.80 160.00 

PT3 54.40 56.18 - - 

PT4 54.40 56.18 - - 

-نتایج فشکار سنسکورهای ریک: در انتهکای نکازل همگکرا

(. P4تکا  P1نشان داده شده اسکت ) 15در شکل  6واگرای ماخ 

ای، وم در اثکر برخکورد مکوج ضکربهپس از فروپاشی دیکافراگم د

-واگکرا سکرازیر مکی-امواج آغازین به داخل نازل همگراسیستم 

 15شوند. عبور این امواج و محدوده فشاری پایا در نمودار شکل 

  نشان داده شده است.

 
 نتایج فشارهای سنسورهای ریک -15 شکل

برای شناخت بهتر دینامی: امواج عبکور کننکده در نکازل، 

گیکریم. سیسکتم امکواج آغکازین را در نظر می P2نسور نتایج س

مشکخص شکده  16واگرای تونکل شکوک در شککل -نازل همگرا

 (a)ای با از هم گسیختن دیفکراگم دوم یک: مکوج ضکربه است.

کنکد و شود که به سمت پایین دست نازل حرککت میایجاد می

گکردد. در فشکار موجکود در نکازل میگرفتن گاز کمباعف شتاب

وجود دارد که گکاز  (b)ای ی: سط  تماس ست موج ضربهبالاد

شتاب گرفته در نازل را از گاز مخزن ایجاد شکده در لولکه جکدا 

های واگرای نکازل، باعکف ککاهش سکرعت مکوج سازد. دیوارهمی

شود، در حالیکه گاز مخزن پشکت آن تکا یک: عکدد ای میضربه

اد یک: گردد. این اختلاف فشکار باعکف ایجکماخ بالا منبسط می

شده که نسبت به جریکان میکانی  بکه سکمت  (c)ای موج ضربه

ای بکا کند. اما حرکت مطلو این موج ضکربهبالادست حرکت می

توجه به سرعت زیاد سیال، به سمت پایین دست جریان اسکت. 

ای و جریان پایای منبسکط شکده در گلوگکاه بین این موج ضربه

( بکه وجکود dتکا  cاز ، ی: سری امواج انبساطی ناپایا )(e)نازل 

به صکورت مطلکو  u-aآید. این امواج انبساطی هم با سرعت می

کنند. تمام این امکواج از نکازل به سمت پایین دست حرکت می
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شکوند و زمکان تسکت پکس از عبور کرده و وارد مقطع تست می

 [.17شود  عبور کامل این امواج آغاز می

 
 )الف(

 
 )ب(

-یستم امواج آغازین نازل همگراسالف( نمای شماتیک  -16 شکل

 گیری شده؛ ب( تفسیر رفتار ناپایای فشار اندازهواگرای تونل شوک

تکا  P1نتایج فشارهای میانگین بر اساس سنسورهای فشار 

P4  روبکروی  در جریان سرعت بالا،ارائه شده است.  3در جدول

-ای قائم تشککیل مکیهای ری:، ی: موج ضربههر ی: از پراب

خوانکد، فشکار پشکت مکوج راین فشاری که سنسور میشود. بناب

بکا فشکار  P01(. با فرض برابر بکودن فشکار P02) استای ضربه

توان عدد ماخ جریان را با استفاده از رابطکه ، می5سکون ناحیه 

عکدد مکاخ بالادسکت  M1[. در این رابطه 16( محاسبه کرد  8)

 ای است.موج ضربه

(8) 

 

 حاسبه عدد ماخ در مقطع تستمقادیر فشار و م -3 جدول

سنسککور 

مککککورد 

 استفاده

P02  انکککککدازه

گیکککری شکککده 

(KPa) 

P01=P5 

(KPa) 

P01/P02  عدد

ماخ 

 جریان

P1 4.2 167.23 0.0251 6.24 

P2 4.9 167.23 0.0293 6.02 

P3 4.8 167.23 0.0287 6.04 

P4 4.7 167.23 0.0281 6.05 

سکت بکا مقایسه مقادیر عدد ماخ حاصکل از ت 17در شکل 

مقادیر شبیه سکازی عکددی نکازل بهینکه مقایسکه شکده اسکت. 

خوبی بین نتکایج تجربکی و شود تطابو همانطور که مشاهده می

، تفکاوت 3. در شککل (خطکا درصکد3)حدود  عددی وجود دارد

توزیع عدد ماخ در نازل بهینه و نازل اولیه نشان داده شد. لذا بکا 

اخ به روش تجربکی بکا تطابو توزیع عدد میکنواختی و توجه به 

بکر روش و  گذاریصکحه، ضکمن 17در شکل  سازینتایج شبیه

سازی توان نتیجه گرفت که روش بهینهنتایج تحلیل عددی، می

  روشی موفو و کارآمد بوده است.نیز 

 
  مقایسه مقادیر عدد ماخ حاصل از تست با شبیه سازی -17شکل 

 بندیگیری و جمعنتیجه

بتدا مروری بر ملاحظات طراحی نکازل در مقاله حاضر در ا

( صورت ARISTو مقطع آزمون تونل شوک پژوهشگاه هوافضا )

گرفککت. در ادامککه الزامککات طراحککی و سککاخت و نصککب ریکک: 

گیری فشار درون محفظه آزمون تونل ارائکه شکد. طراحکی اندازه

هکای مکاورای صکوت از جریانصفحه محافظ سنسکور فشکار در 

خوردار است که در صورت عدم طراحکی ای برالعادهاهمیت فو 

مناسککب، نوسککانات آکوسککتی: و همچنککین جریککان سککیال در 

فراینکد طراحکی و  ادامکهبرداری اخلال ایجاد می کننکد. در داده

ساخت صفحه محافظ سنسور ارائه شد. در مقاله حاضر تجربیات 

به دست آمکده جهکت نصکب و قرارگیکری ریک: درون تونکل و 

ککاربری آسکان ریک: از  ی شده جهکتچنین اتصالات طراحهم

هککای ارتبککاطی و عبککور مناسککب کابلجهککت نصککب سنسککورها 
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در ادامکه بکه برداری ارائه شکده اسکت. سنسورها با سیستم داده

ای اولیه و موج انعکاسی پرداخته شد و بررسی تجربی موج ضربه

پس از سیستم امواج آغازین در نازل مورد مطالعه قکرار گرفکت. 

نکازل  فشار پیتوت و توزیع عدد ماخ در خروجکیایج نت پایاندر 

ماوراءصوت ارائه شده است. نتایج حاصل شده، حاکی از کیفیت 

مناسب جریان، یکنواختی عدد ماخ در خروجکی نکازل بهینکه و 

برای اولکین  در این مقاله. استهای عددی تطابو نتایج با تحلیل

بهینکه ، ی: نازل ماوراءصوت که بکه روش جدیکدی طراحکی بار

مکورد آزمکایش قکرار گرفتکه تونل شوک انعکاسکی شده در ی: 

امککان  برای اولین بار در کشکور این تونل شوک همچنین. است

 10کلوین و ماخ  3000ایجاد شرایط تست ماوراءصوت تا دمای 

با استناد بکه نتکایج، کارامکدی روش طراحکی  .فراهم کرده است

 .بهینه نازل ماوراءصوت نیز اثبات شده است
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