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ABSTRACT  

The present research has investigated the simulation of the aerodynamic heating of a missile with regard to 

the placement and non-placement of the control block and its connection components. In this research, a 

commercialized missile in four different configurations were investigated (missile without the placement of other 

components, missile with the placement of a control block, missile with the placement of a control block with a 

shaft attached to it and missile with the placement of a control block with a shaft attached to it and considering 

the wedge) and the results have been compared between different configurations. The results showed that the 

presence of control block as an obstacle in the way of air flow has increased the heat flux on the missile surface 

by about 27% compared to the first phase. In the upstream of the shaft, this increase in the amount of heat flux 

is 5 times compared to the case without the shaft. Also, with the simulation of the fourth phase, the effect of the 

presence of the wedge in guiding the fluid flow and reducing the damaging effects of heating around the location 

of the shaft was revealed. The results showed that the presence of the wedge caused the heat flux of the missile 

surface to decrease by about 52% compared to the third phase. Also, the wedge has reduced the maximum heat 

flux created on the shaft surface by about 74% compared to the third phase.  
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1. Introduction 

Today, progress in the space industry and the growing 

need for defense equipment and space exploration have 

led to the development of equipment in the space 

industry such as ballistic missiles, re-entry vehicles, and 

space shuttles [1]. In general, due to the high 

importance of work in the field of air and space, the 

high time it takes to rebuild the object, as well as the 

high cost of air and space equipment, return capsules or 

any other important practical devices are simulated and 

studied at the moment of returning to the Earth's 

atmosphere. Challenges and limitations should be 

revealed [2]. Among the influencing factors of the 

environment that can have the most destructive effect 

on the returning object at the moment of re-entry is the 

aerodynamic heating that affects the device and can 

leave harmful destructive effects on the object and leave 

the desired project unfinished [3]. The design and 

implementation of thermal insulation is one of the 

conventional methods to prevent damage to the body of 

a rocket or an object returning to the Earth's 

atmosphere, which is studied by most of the air and 

space researchers [4]. The discussion of aerodynamic 

heating is of particular importance due to the 

relationship between the generated heat and the third 

power of speed; Therefore, if this produced heating is 

not controlled well, it will cause financial and human 

damages and also cause the destruction of the re-entry 

means [5]. In the present research, the simulation of 

aerodynamic heating of a returnable projectile sample 

with the placement of the control block and the 

components connected to it has been investigated. The 

main question answered by this research is the effect of 

modeling the bulkhead shaft on the aerodynamic 

heating of the body at the place where the bulkhead is 

installed, as well as the effect of using a wedge in front 

of the shaft to reduce heating. In various articles, the 

aerodynamic heating of the body and even the bulks of 

objects returning to the atmosphere have been 

discussed, leading to the effect of the presence of the 

shaft, which leads to the creation of local hot spots on 

the body, and in a way, the problem of heating caused 

by the bulk is the missing piece, in no reference article 

available. It is not addressed in the present research. In 

this research, he investigated four different geometries 

of a commercialized rocket sample. These cases include 

rocket without a block, rocket with a control block, a 

missile with a control block with a shaft connected to it, 

and a missile with a control block and a shaft connected 

to it, considering the wedge in front of the shaft and 

comparing the results between different geometries, has 

taken place. 

 

2. The geometry of the problem  

The missile investigated in this study is Pershing-2, 

which is made in the United States. The Pershing-2 

missile is a two-stage solid fuel missile with a range of 

1,770 km, which has a maximum speed of the last stage 

of Mach 8[6]. Figure 1 shows a picture of the missile 

control beam and the shaft connected to it. 

 

Figure 1. Detailed details of the control wing and the shaft 

connected to it in different views [7] 

3. Governing equations and boundary conditions  

In this research, Fluent software was used to perform 

simulations. The main equations governing the fluid 

flow in this software are the complete Navier-Stokes 

equations, which are used in the present work along 

with the kw SST turbulence model. The described 

boundary conditions are shown in Figure 2. 

 

Figure 2. Schematic of boundary conditions governing the 

problem 

4. Results 

In order to validate the present work, the experimental 

data obtained from the study of Clearly et al. [7] have 

been used. The research of this group is about the effect 

of changes in the angle of attack and changes in the 

radius of curvature of the cone with a spherical nose on 

the heat flux distribution. The conical object studied by 

this group has been investigated in 2 states: spherical 
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nose radius 28 mm (cone length 510 mm) and spherical 

nose radius 9.5 mm (cone length 1270 mm), which can 

be seen in Figure 3. 

 

Figure 3. Geometric characteristics of the studied cone [7] 

Figure 4 shows the heat flux distribution diagram on the 

wall along the length of the cone. 

 
Figure 4. Comparison of the results of aerodynamic heating 

created on the body of a spherical cone with a nose radius of 

28 mm. 

 

Figure 5. Grid on body, shaft and control wing geometry 

wedge 

Figure 6 shows the heat flux distribution on the rocket 

wall for the first to fourth geometries. According to the 

diagram in the range of wedge placement, the maximum 

amount of heat flux was about 4.88E+06 W/m2, which 

has experienced a double increase compared to the 

geometry without wedge. Aerodynamic heating starts 

upstream of the wedge and continues to increase until 

maximum heating is achieved just downstream of the 

reattachment point. The cause of the increase in 

aerodynamic heating on the surface of the wedge can be 

related to the formation of the shear layer that was 

explained earlier. So that this shear layer with the 

expansion of the separation shock causes drastic 

changes in the properties gradient and finally leads to 

aerodynamic heating and loading on the wedge. 

 

Figure 6. Heat flux diagram on the midline of the rocket body 

for the first to fourth geometries 
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  چکیده
با قرارگیری بالک کنترلی و اجزای متصل به آن را مورد بررسی قرار داده  ریپذبازگشتسازی گرمایش آیرودینامیکی یک نمونه پرتابه پژوهش حاضر شبیه

بالک کنترلی، موشک با  ه همراه، موشک بون بالکبدموشک شامل سازی شده مختلف یک نمونه موشک تجاری هندسهدر این پژوهش به بررسی چهار  .است

 هاهندسهاین گوه پرداخته شده و مقایسه نتایج بین  درنظرگرفتنهمراه شفت متصل به آن و موشک با بالک کنترلی و شفت متصل به آن با به بالک کنترلی 

شار حرارتی روی بدنه موشک درصدی  27ه حرکت جریان هوا باعث افزایش مانعی در را عنوانبهکه حضور بالک کنترلی  دهندمیاست. نتایج نشان  گرفتهصورت

بدنه با موج  یرو یمرز هیتداخل لاعلت این موضوع،  .است افتهی شیشفت افزابدنه موشک در بخش جلوی  یرو یشار حرارت ،به واسطه وجود شفتشده است. 

 حضور گوه در جلوی شفت، .استبدون شفت  هندسهبرابر  5 شار حرارتی مقدارافزایش  نیدر بالادست شفت ا کهبطوری .استشفت در جلوی شده  لیتشک شاک

 هندسهسطح شفت را نسبت به  یشده رو جادیا یشار حرارت ممماکزی همچنین گوه. شوددر قسمت پایین دست خود میشار حرارتی درصدی  52کاهش باعث 

 کاسته است.  یبالادست شفت به خوب یکیدر نزد یکینامیرودیآ شیمخرب گرماوجود گوه از اثرات بنابراین  .دهدمیکاهش  %74سوم حدود 
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 مقدمه -1

 اییدر صنایع فض زاتیتجه توسعه به منجر ،فضایی اکتشافاتروزافزون به ادوات دفاعی و  ازین و فضایی صنعت در شرفتیپامروزه 

بشر،  خیتار میعظ یهااز جهش یکی. [1]است شده های فضاییبه جو و شاتل 1های بالستیک، وسایل نقلیه ورود مجددموشک مانند

 یباق اراتیتواند در ماه و سیانسان م اتیح ایآ که ابدیدردر حال انجام است تا  شپژوه یادیز تعدادفرستادن انسان به ماه بود. اکنون 

های مهم پیش رو در این زمینه بررسی دقیق شرایط حین بازگشت به جو زمین است. به طور کل به دلیل یکی از چالش. ریخ ایبماند 

های و همچنین گران بودن تجهیزات هوا و فضایی، کپسول اهمیت بالای کار در حوزه هوا و فضا، بالا بودن زمان ساخت مجدد جسم

ها و گیرند تا چالشسازی و مورد مطالعه قرار میبازگشتی یا هر وسیله مهم کاربردی دیگر در لحظه بازگشت به جو زمین شبیه

ها و درک درست فیزیک جریان در شرایط بازگشتی به جو زمین از آسیب. بنابراین شناسایی محدودیت[2] ها آشکار گردمحدودیت

 تواند کمک شایانی به انسان جهت درک بهتر مسائل فضایی بکند.های احتمالی پیش رو کاسته و می

یبازگشت به جو را تجربه نم دهیپد ،ندهپر اکثر اجسامله بازگشت به جو است. أدر حوزه هوافضا، مس دهیچیاز مسائل جالب و پ یکی

دارد که از جو خارج شده و بازگشت به جو آنها به  تیموضوع یتنها در خصوص آن دسته از اجسام حیاتی دهیپد نیمطالعه ا و کنند

 را تجربه نمود له ورود به جو آنهاأبودند که انسان مس یاجسام نیاول کیبالست یهاها، موشکجز شهاب سنگ به دارد. تیاهم یلیدلا

بود،  انیدر جر اینقاط دن صیدر اق یمختلف کیو تئور یتجرب یهاتیها، فعالدر رابطه با موشک 1870 یهاچند تا قبل از سال . هر[3]

. برداشته شد انیاز م رومندین ایی چند مرحلههاموشک افتنیتحقق  ید و مشکلات فنیظاهر گرد 1914عمده از سال  یهاتیاما فعال

های دنیا، ی بین ابرقدرتزمانبرهه  نی. در ادیبه بلوغ رس 1950به سرعت در دهه  به جو، ورود مجدد یبرا ازیمورد ن یفناورهمچنین 

موشک قیدر مطالعه و تحق توجهیقابل  یهاشرفتیپ ها،در ادامه این سالوجود داشت.  کیبالست یهاموشکجنگی بر سر تکنولوژی 

موشک مورد آزمایش این  آلمان به دست آمد. ییدر موسسه پرواز فضا براون فون یکوتاه برد تحت رهبر کیبالستی شیآزما یها

ماخ و  4 سرعت و حداکثر کیلومتر 100تا  80 پروازی ارتفاعتوان به که از جمله مشخصات پروازی آن می نام داشت یاسمبلموسسه 

 فولاد و ومینیآلوم یاژهایآلاخته شده از ترکیب اشاره کرد. به گفته این گروه تحقیقاتی، جنس بدنه این موشک س کیلومتری 320برد 

در در ادامه کار تحقیقاتی فن براون،  .[4] بود که به خوبی توانسته بود گرمایش آیرودینامیکی لحظه ورود به جو زمین را تحمل کند

در هنگام ورود بود. آنها گزارش کردند که دارای ارتفاع پروازی بالاتری  ساخت که گرید کیموشک بالست کی میت نیهم 1953سال 

نام  موشکی بااز  یاافتهینسخه بهبود  همچنین بعدها این گروه .دیماخ رس 5/5حدود به سرعت حداکثر  ، سرعت این موشکمجدد

 ثبت شدآن برای ماخ در هنگام ورود مجدد  15حداکثر سرعت و  دیرسمی کیلومتر 625 پروازی آن به را ساختند که تا ارتفاع 2مشتری

دمایی و  بوده که عملکرد آن را در حضور اغتشاشات یکنترل یهاتمیاز الگور یاگونه ازمندین شرفتهیپاجسام بازگشتی امروزه . [5]

 یکنترل ستمیلذا طراح س؛ پرواز شوند ریسدر م یودیق یمشخص با ارضا یاصابت به هدف اینموده و منجر به فرود  نهی، بهآیرودینامیکی

تواند در لحظه ورود از جمله عوامل تاثیر گذار محیطی که می .[6] مختلف مرتبط با ورود به جو، باشد یهادهیقادر به فهم پد دیبا

تواند ی است که وسیله را تحت تاثیر قرار داده و میمجدد بیشترین اثر تخریب را بر جسم بازگشتی وارد نماید، گرمایش آیرودینامیک

ای . از این رو مهندسان حرارتی همواره توجه ویژه[7] آثار تخریبی زیان باری بر جسم گذاشته و پروژه مورد نظر را ناتمام باقی بگذارد

ای رقم بزنند که کمترین تنش حرارتی روی بدنه جسم ظاهر گردد. طراحی و کنند شرایط را به گونهبه این موضوع داشته و سعی می

زگشتی به جو زمین است های مرسوم برای جلوگیری از آسیب رسیدن به بدنه موشک یا جسم باسازی عایق حرارتی یکی از روشپیاده

 . [8]گیردکه توسط اکثر محققان هوا و فضایی مورد مطالعه قرار می

د با اند که وسایل بازگشتی به جو زمین )موشک، کپسول و شاتل(، هنگام برخورهای معتبر بیان کردهبطور کلی اکثر پژوهش

. این عمل باعث به [9] شوندای میضربه شاکدلیل دارا بودن سرعت ماورای صوت )انرژی جنبشی بالا(، دچار پدیده های جوی بهلایه

دهند که ها نشان میشود. همچنین گزارشهای شدید فشاری شده که باعث افت سریع و شدید سرعت جسم میوجود آمدن گرادیان

های حرارتی، دمای وسایل در حین بازگشت به جو زمین به شدت افزایش یافته و اختلاف دمای بالایی بین موج شاکجاد به دلیل ای

                                                           
1 Reentry vehicle 
2 Jupiter 
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ای و دماغه وسیله ایجاد شده که به گرمایش آیرودینامیکی معروف است. بحث گرمایش آیرودینامیکی بخاطر ارتباط حرارت ضربه شاک

خاصی برخوردار است؛ بنابراین، اگر این گرمایش تولید شده به خوبی کنترل نشود سبب ایجاد  تولید شده با توان سوم سرعت از اهمیت

 ستگاهیا 2003به عنوان مثال در سال . [10] های مالی و انسانی و همچنین باعث از بین رفتن وسیله ورود مجدد خواهد شدخسارت

در صفحات کربن، دچار آتش  یدگید بیآس لیبه دل نیبازگشت به جو زم نیکشور در ح نیا ییخبر داد که شاتل فضا ایکلمب ییفضا

 .[11]د منفجر ش تیشده و در نها یسوز

های محافظ حرارتی مناسب در طراحی شکل دماغه وسیله بازگشتی و همچنین استفاده از لایه 1ت منظری مناسباستفاده از نسب

و  . موس[12] کار گرفت تا از بروز خسارت جلوگیری کرد توان بهدر سرتاسر وسیله بازگشتی از جمله راهکارهایی هستند که می

سازی تاثیر طراحی دماغه وسایل برگشت پذیر بر پسای آیرودینامیکی پرداختند. از شرایط انجام به شبیه 2006در سال  [13] همکاران

توان به تحلیل دو بعدی هندسه کپسول آپولو و همچنین رژیم جریان ماوراء صوت اشاره کرد. آنها به این نتیجه رسیدند سازی میشبیه

در تحقیقی دیگر یابد. های جو کاهش می، پسای آیرودینامیکی افزایش یافته و سرعت برخورد با لایهکه در صورت استفاده از دماغه پخ

گرمایش آیرودینامیکی ارائه شد. در این  لبرای کنترفاوت روش مت، ورت گرفتص 2010در سال  [14] ی و همکارانکه توسط استالر

ای و مقدار ربهض موج لهای پخ برای تغییر شکدماغه ورود مجدد به خصوص لدماغه وسای جلوی یک میلهاده از فستتحقیق چگونگی ا

در پژوهشی . ه و به خوبی کاهش دادکردل توان کنتررا می بدنه جسمحرارت به  لاده از این روش انتقاتفاست. با اس پسا ارائه شده

سازی اثرات استفاده یا عدم استفاده از یک میله در جلوی دماغه مخروطی به شبیه 2010در سال  [15] مشابه، برزگر و همکاران

و  75/5، عدد ماخ 2تی-اس-اومگا اس-کی توان به مدل توربولانسیوسایل بازگشتی به جو پرداختند. از شرایط انجام این مطالعه می

طول به قطر  استفاده از میله باید از نسبت منظری شان دادند که در صورتدرجه اشاره کرد. نتایج ن 12و  10، 7، 3های زاویه حمله

شود و همچنین باید از میله با طول کم اجتناب کرد زیرا استفاده کرد؛ زیرا در این حالت بار حرارتی کمتری به سیستم تحمیل مییک 

 ملکرد سیستم را تحت تاثیر قرار دهد. اتصالی شود و ع شاککمان و  شاکتواند منجر به برخورد مجدد این طول کم می

درجه(  10و  صفر) حمله هیدو زاوهای مختلف و در عدد ماخمجدد آپولو  ورودی کپسول عدد یساز هیشببه  [16] تاکور و همکاران

خواص  بر روی حمله هیزاوفلوئنت پرداختند. آنها هدف از این بررسی را تاثیر تغییرات عدد ماخ و  ستوسط نرم افزار انسی

 ک،یفشار استات شیافزا عدد ماخ در شیخالص افزا بیان کردند. نتایج نشان دادند که تاثیرو دما  یچگال فشار، مانند ،یکینامیرودیآ

چه  شود، اگریم رهایحمله منجر به کاهش متغ هیزاو شی. افزاباشدمیحمله برعکس  هیزاو شیافزا تاثیرکه  یو دما است، در حال یچگال

 یو دما به طور ناگهان یچگال ک،ینقاط، فشار استات ی. در برخستینسبت به مبدا متقارن ن یحمله در جهت عمود هیزاو شیافزا جینتا

شکل گیری به  منجرنسبت به جریان، دهد که کج شدن هندسه یرخ م لیدل نیبه ا حالت نی. اابدییم شیحمله افزا هیزاو شیبا افزا

سازی بررسی عوامل به شبیه [17] ای دیگر، ژاو و همکاران. در مطالعهشودیورود مجدد م هندسهمتفاوت در اطراف  انیجر یالگوها

توان درگ را تا حدودی می 3اسپایکآئروموثر در کاهش درگ اجسام ورود مجدد پرداختند. آنها بیان کردند که در صورت استفاده از 

 است.  دیکاهش درگ مف یبرا ینیدر محدوده مع اسپایکشعاع آئروکاهش داد. همچنین نتایج نشان دادند که 

به   [18] نو همکارا رامیسراست.  گرفتهصورتهای حرارتی در سالیان اخیر نیز مطالعات مفیدی از انواع حفاظدر رابطه به استفاده 

تونل باد مافوق  کیکننده منفرد در خنکجت سیال  قیتزر کیدر مقابل  میکروجت متعدد یهاهیاثرات آرا یتجرب لیو تحل هیتجز

از شرایط انجام . در یک هندسه مخروطی استکوچک  یهاکه شامل استفاده از سوراخ ندکرد شنهادیرا پ یروشآنها  .پرداختندصوت 

اشاره کرد. نتایج  9/5میدان جریان با سرعت کننده و توان به استفاده از گازهای نیتروژن و هلیوم به عنوان سیال خنکآزمایش می

نسبت به حالت تزریق جت  سکوندر نقطه  یشار حرارت یدرصد 50جت منجر به کاهش  کرویممتعدد  یهاهیآرا وجودنشان دادند که 

گاز تزریقی جهت  عملکرد یبر رو عددیی با استفاده از کد عدد لیتحل کی [19] ای دیگر برزگر و همکاراندر مطالعه شد.منفرد 

بودند. آنها بیان کردند که  میو هل دیاکس یدکننده انتخاب شده کربن خنک الاتیسکاهش بار حرارتی بدنه مخروطی شکل پرداختند. 

                                                           
1 Aspect ratio 
2 K-omega SST  
3 Aerospike 
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را  یمخروطبدنه  یرو یهر دو گاز بار حرارت، 75/5ماخ  انیجر دانیمآل و همچنین در در شرایط فرض گاز تزریقی به عنوان گاز ایده

  آید.ی بدست میبهتر حرارتی عملکردکننده گاز هلیوم و در نهایت بیان کردند که در صورت استفاده از خنک کاهش دادند

ی متصل به آن با قرارگیری بالک کنترلی و اجزا ریپذبازگشتسازی گرمایش آیرودینامیکی یک نمونه پرتابه در تحقیق حاضر شبیه

سازی شفت بالک بر گرمایش مدل ریتأثکه تحقیق حاضر به آن پاسخ داده است،  یسؤال نیتریاصلرا مورد بررسی قرار داده است. 

است. در مقالات مختلفی  استفاده از گوه در جلوی شفت برای کاهش گرمایش ریتأثو همچنین  آیرودینامیکی بدنه در محل نصب بالک

حضور شفت که منجر به ایجاد  ریتأثهای اجسام بازگشتی به جو پرداخته شده است منتهی دینامیکی بدنه و حتی بالکبه گرمایش آیرو

ای مرجعی موجود مشکل گرمایش ناشی از بالک است، در هیچ مقاله پازلتکه گمشده  ینوعبهشود و نقاط داغ موضعی بر روی بدنه می

سازی مختلف یک نمونه موشک تجاری هندسهدر این پژوهش به بررسی چهار شده است. نیست که در تحقیق حاضر به آن پرداخته 

بالک کنترلی، موشک با بالک کنترلی همراه با شفت متصل  ه همراه، موشک ببالکموشک بدون  پرداخته است. این موارد شامل شده

هندسهپرداخته شده و مقایسه نتایج بین  ی شفتدر جلو گوه یریدرنظرگبه آن و موشک با بالک کنترلی و شفت متصل به آن و با 

 است. گرفتهصورتمختلف  های
 

 مسئلههندسه  -2

ها و اجزاء های کنترلی است. حضور بالکدر بازگشت به جو زمین، استفاده از بالک شوندهتیهداهای کنترل اجسام یکی از روش

شوند. مطالعات نشان داده که این افزایش حل نصب بالک میمتصل به آن، باعث افزایش گرمایش آیرودینامیکی موضعی در اطراف م

ارائه راهکاری در  نیبنابرا ؛ایجاد شده روی بدنه جسم است یمرزهیلابالک و شفت آن با  شاکگرمایش آیرودینامیکی ناشی از تداخل 

به جو زمین در ماخ ابر صوت ای دارد. بدین منظور یک هندسه بازگشتی جهت کاهش این افزایش گرمایش ناخواسته اهمیت ویژه

 های مختلف مورد بررسی قرار خواهد گرفت که در ادامه فصل به معرفی این هندسه پرداخته خواهد شد.انتخاب شده و در حالت

توسط  1973در سال  کیموشک بالست نیاباشد. است که ساخت کشور آمریکا می 2-موشک مورد بررسی این پژوهش پرشینگ

است  لومتریک 1770سوخت جامد با برد  یادومرحلهموشک  کی، 2-نگیتوسعه داده شد. موشک پرش کایاسا آمرن یفضامهندسان هوا

های مختلف و بخش و قسمت 2-نگیاز موشک پرشکلی  یریصوت 1شکل  در .[20] ماخ  است 8خر آحداکثر سرعت مرحله  یکه دارا

ره شده است. هدف این تحقیق مطالعه روی قسمت بازگشتی به جو زمین این موشک شود اشاجدا شونده آن که وارد جو زمین می

بعدی فقط روی این قسمت سازی عددی به صورت سهگیرد. بنابراین مطالعه و شبیهاست که بالک کنترلی و شفت متصل به آن قرار می

)کادر قرمز نشان دهنده ناحیه ورود مجدد  اده شده استدتصویری از بدنه و ابعاد بالک نشان  در این شکلجداشونده انجام خواهد شد. 

 به جو زمین است(.
 

 

 

 

 

 

 

  [21]  همراه با ابعاد آن 2-بعدی از فاز ورود مجدد به جو موشک پرشینگ دونمای  .1شکل 
Fig.1. Two-dimensional view of the re-entry phase of the Pershing-2 missile with its dimensions [21] 
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بالک کنترلی جهت هدایت سر جنگی است. همچنین طبق  4مشخص است، فاز ورود مجدد به جو دارای  1 شکلکه در  طورهمان

کنترلی و  تصویری از بالک 2شکل متر به بدنه موشک وصل شده است. در سانتی 1العات صورت گرفته بالک توسط شفتی به ارتفاع مط

آورده  این شکلشفت متصل به آن آورده شده است. همچنین جزئیات دقیق بالک کنترلی و شفت متصل به آن در نماهای مختلف 

 .شده است

هندسه که در برگیرنده یک بالک کنترلی است، به صورت  4/1ی در هزینه و زمان محاسبات، جویدر این پژوهش جهت صرفه

 سازی قرار گرفته است.بعدی مورد مطالعه و شبیهسه
 

 
 [21]  نماهای مختلف و شفت متصل به آن در یبالک کنترل قیدق اتیجزئ.2شکل 

Fig.2. Detailed details of the control wing and the shaft connected to it in different views [21] 
 

صورت خواهد گرفت.  اهاین هندسهبین  موردنظریج پرداخته شده و مقایسه نتا هندسهدر این پژوهش به مطالعه و بررسی چهار 

 در زیر آورده شده است: موردمطالعه هایهندسه

 بالک و شفت موشک بدون  اول: هندسه -

 شفت متصل به آن بدونبالک کنترلی  به همراهموشک دوم: هندسه  -

 موشک با جانمایی بالک کنترلی و شفت متصل به آنسوم: هندسه  -

 گوه در جلوی بالک یریدرنظرگانمایی بالک کنترلی و شفت متصل به آن و با موشک با جچهارم: هندسه  -

 

 مسئلهو شرایط مرزی حاکم بر  حل فرضیاتمعادلات حاکم،  -3

 افزار،در این نرم معادلات اصلی حاکم بر جریان سیالها استفاده شده است. سازیافزار فلوئنت برای انجام شبیهدر این تحقیق از نرم

جزئیات دیگر استفاده شده است.  k-wSST آشفتگیل حاضر از این معادلات به همراه مد است که در کار راستوکسیناو معادلات کامل

 زیر است: قراربههای استفاده شده برای حل مدل

 در حالت پایا راستوکسیناو ریپذتراکممعادلات  یبعدسهفرم استفاده از  -

. برای سایر ضرایب مدل آشفتگی یریپذتراکمگزینه  بودنفعالتی با  - سا - س)جزئیات مدل: فرم ا امگا - یمدل آشفتگی ک -

 اند(تغییر داده نشدهها فرضپیشافزار استفاده شده و های نرمفرضاز پیش

 برای محاسبه دانسیته دئالیافرض گاز  -

 تمتغیر با دما در نظر گرفته شده اس صورتبهظرفیت گرمای ویژه و ضریب انتقال حرارت هوا  -
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 مدل لزجت ساترلند -

 های کنترلصریح برای محاسبه شار گذرنده از سطوح حجم یسازگسستهبا  1روروش بالادست  ازاستفاده  -

 مرتبه دوم برای محاسبه تمامی شارها بادقت یسازگسستهاستفاده از فرم  -

شرط  ،یدر ورود است. در نظر گرفته شده [22] مرزی مسئله شامل فشار و دما و ماخ پروازی و دمای سطح، مشابه با مرجع طیشرا

 بابه ترتیب برابر و  کنواختی الیس یو دما جریان آزاد، فشار جریانسرعت است؛ بطوریکه در نظر گرفته شده  فشار دور دستمرزی 

شده است.  استفادهفشار شرط مرزی  از ،یخروج یدر نظر گرفته شده است. برا کلویندرجه  47پاسکال و  15/132ماخ،  6/10

. با توجه به تقارن هندسی جسم و شده است تهدر نظر گرف کلویندرجه  300دما ثابت  ی دیوارهشرط مرز موشک یبراهمچنین 

 نشان داده شده است. 3شکل داده شده، در  حیتوض یمرز طیشرا شده است. استفاده 2شرط تقارناز  ،یجانب مرزهای یبراجریان، 

 
 شماتیک شرایط مرزی  .3شکل 

Fig.3. Schematic of the boundary conditions 
  

 تحلیل نتایج -4

سازی پژوهش حاضر بتوان اطمینان حاصل به اعتبارسنجی مقاله مرجع پرداخته شده تا از صحت نتایج شبیهدر این بخش ابتدا 

سازی تمام پرداخته شده و در انتها نتایج حاصل از شبیه موردمطالعهکرد. در ادامه بخش به بررسی استقلال حل از شبکه هندسه 

 آورده شده است. موردمطالعههای حالت

 نجیاعتبار س -1-4

گروه  نیا قیاستفاده شده است. تحق [22] و همکاران یرلیحاصل از پژوهش کل یتجرب یهاکار حاضر، از داده یجهت اعتبارسنج

 یاست. جسم مخروط یشار حرارت عیتوز یبر رو با دماغه کروی مخروط یشعاع انحنا راتییحمله و تغ هیزاو راتییتغ ریتاث در مورد

 5/9 کروی دماغه( و شعاع میلیمتر 510)طول مخروط  میلیمتر 28 کروی دماغه عاعحالت ش 2گروه در  نیمورد مطالعه توسط ا

 .قابل مشاهده است 4شکل که در  قرار گرفته است ی( مورد بررسمیلیمتر 1270)طول مخروط  میلیمتر

 20تا  0حمله  هیزاو ،درجه کلوین 300 دیواره موشک یدما ،درجه کلوین 47 یدماپاسکال،  132فشار جریان هوا شامل  طیشرا

 ( میلیمتر 510)طول مخروط میلیمتر  28با شعاع دماغه  دماغه کروی ،ی کار حاضراعتبار سنج یرا. باست 6/10رجه و عدد ماخ د

شده است. لازم به ذکر است که با توجه به متقارن بودن هندسه و  یسازهیحمله صفر درجه شب هیله در زاوأو مس دهیانتخاب گرد

 شده است. یسازهیشب یمحور متقارنبه صورت  کروی هندسه مخروط ،محاسبات نهیو هزدر زمان  ییجو جهت صرفه نیهمچن

                                                           
1 Roe 
2 Symmetry 
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لازم به ذکر است که طول دامنه محاسباتی است.  دهیگرد میترس فلوئنت-سینرم افزار انس دیزاین مدلرهندسه مورد نظر توسط ماژول 

 در نظر گرفته شده است. مخروطجلوی جسم حدود نصف طول 

 

 
  [22] مخروط مورد مطالعه یهندس مشخصات.4شکل 

Fig.4. Geometrical characteristics of the studied cone [22] 

 

 یبندشبکه یهندسه انجام شده است. برا یبندشبکه ،فلوئنت - سیانس افزارنرم نگیماژول مش با استفاده ازهندسه،  میپس از ترس

را  یفشار شاک خاطربهشده  جادیا راتییتا بتوان تغ استفاده شده است هاوارهید یکینزد یبرامناسب )المان(  یمرزهیلاهندسه از 

 مشاهدهقابل 5شکل بندی ایجاد شده در شبکه .و برای باقی دامنه محاسباتی از المان مثلثی استفاده شده استکرد  ییشناسا یخوببه

 است. 

 

 هندسه مخروط مورد مطالعه یشبکه بند .5شکل 
Fig.5. Grid layout of the studied cone geometry 

 

 باشد،ی. همانطور که در شکل مشخص مدهدیطول مخروط را نشان م یدر راستا ی روی دیوارهشار حرارت عینمودار توز 6شکل 

 یجیاز صحت نتا توانیم بیرتت نیو به ا کندیو همکاران را دنبال م یرلیکل جیروند نتا یانجام شده، به خوب یسازهیحاصل از شب جینتا

مقاله مرجع نشان  جیحاضر و نتا یسازهیشب جینتا نیب سهیحاصل کرد. مقا نانیحاضر، ارائه شده است، اطم قیتحق یکه در ادامه برا

 خطای قابل قبول ،که برای محاسبه شار حرارتی است %16 حدود رحاض یسازهیمرجع و شب جینتا نیاختلاف ب نیانگیکه م دهدیم

 قبولی به حساب می آید. 
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 میلیمتری 28با شعاع دماغه  یکرومخروط  ایجاد شده روی بدنه یکیمقایسه نتایج گرمایش آیرودینام .6شکل 

 Fig.6. Comparison of aerodynamic heating results generated on a spherical cone body with a nose radius 

of 28 mm. 

 

 استقلال حل از شبکه یبررس-2-4

سازی اول شبیه هندسهبرای  حاضر مسئلهاستقلال حل از شبکه مقاله مرجع، در این قسمت به بررسی با اعتبارسنجی  زپس ا

 )هندسه موشک ساده بدون بالک و شفت متصل به آن( پرداخته شده است.

شیپ بدنه موشک جهت کینزد ی(شش وجههای المان) مناسب یمرز هیهمراه با لا 1یوجه 4 یهاسازمان با المانیشبکه ب کی 

استقلال از شبکه مطابق با بررسی  یها براتعداد کل سلول ها در نظر گرفته شده است.آن انیسرعت و گراد، دما ریمقاد قیدق ینیب

 ی ایجاد شدهمرز هیشبکه لاو  باشدیبرابر شبکه قبل از خود م 5/1که هر شب یهاتعداد المانبا توجه به جدول . باشدیم 1جدول 

 نشان داده 7شکل شده در  جادیشبکه ا اویرتص .باشدیم 2/1رشد  بیبا ضر و هیلا 20درمتر  0001/0اول شبکه با اندازه  هیشامل لا

 .شده است
 موشک ساده بدون بالک و شفت متصل به آن(استقلال حل از شبکه برای نرخ انتقال حرارت برای هندسه اول ) .1جدول 

Table 1. Grid independence of the solution for the heat transfer rate for the first geometry (simple rocket 

without control wing and shaft connected to it) 

 اندازه وجوه تعداد المان 
 نرخ انتقال حرارت

(W) 

 اختلاف نسبت به %

 شبکه قبل

 - 4220416 01220/0 805526 اولشبکه 

 57/1 4285993 01000/0 1144917 دومشبکه 

 5/2 4175844 00820/0 1648651 سومشبکه 

 2/0 4187590 0067/0 2348613 چهارم شبکه

 

                                                           
1 Tetrahedral 
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 بدنه موشک یشده رو جادیا یمرز هیشبکه لا .7شکل 
Fig.7. Boundary layer mesh created on the missile body 

 

 جیمختلف شبکه برقرار است. با استفاده از نتا هایهندسه نیب یکم اریبس یخطا کلاًکه در جدول بالا مشخص است  طورهمان

. خطا وجود داردمقدار  نیکمتر شبکه سوم و چهارم نیدر بیابد و از شبکه سوم به بعد خطا کاهش میکه  افتیدر توانیم آمدهدستبه

 .سازی استفاده کردبرای ادامه شبیهالمان  1648651از شبکه سوم با تعداد  توانیم جهیتپس در ن

 موشک بدون جانمایی اجزاء متصل به آناول:  هندسه-3-4

است و پارامترهای مهم  گرفتهصورت اجزاء متصل به آنبالک کنترلی و  ییبدون جانما 2-پرشینگ موشک، مطالعه بر روی ابتدادر 

خ انتقال حرارت روی بدنه موشک، توزیع فشار روی بدنه و شار حرارتی در قالب نمودار استخراج شده است که در ادامه به از جمله نر

در بخش قبلی اشاره  موردمطالعهو سایر ابعاد هندسه  استمتر  1/4شود. طول موشک در فاز برگشتی به جو زمین ها پرداخته میآن

پس از  آورده شده است. 8شکل که در  دهیگرد میفلوئنت ترس - سیانس افزارنرممدلر  نیزایول دتوسط ماژ موردنظرهندسه شده است. 

. برای این هندسه تعداد هندسه انجام شده است یبندشبکه ،فلوئنت - سیانس افزارنرم نگیماژول مش با استفاده ازهندسه،  میترس

برای دامنه محاسباتی ایجاد شده است.  یوجه 4 یهاالمانمناسب برای بدنه و  یمرزهیلاسازمان با در نظرگیری ان بیالم 1648651

همچنین برای محیط  .است 2/1رشد  بیبا ضر و هیلا 20 درمتر  0001/0اول شبکه با اندازه  هیشامل لا ایجاد شده یمرزهیلاشبکه 

متر استفاده شده است. بدین ترتیب پس از انجام  008/0ر و برای بدنه موشک از سایز المان مت 1/0سیال پیرامون از سایز المان 

 است. 82/0حدود  در معیار عمود بودن خطوط شبکه آنایجاد شده که  تیفیباکای بندی، شبکهشبکه

 

 

 هندسه اول: )الف( نمای ایزومتریک و )ب( نمای بغل .8شکل 
Fig.8. First geometry: (a) isometric view and (b) side view 
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 دماغه یجلوشده در  یلتشک شاک دهد. با توجه به شکل،را نشان می هندسه اولعدد ماخ در اطراف موشک برای  توزیع 9شکل 

ماخ است که به عنوان  6/10ط به عدد ماخ مشخص شده در شکل مربوقرمز رنگ  هیناح باشد.می دهیخم یاضربه شاکاز نوع  موشک

مشابه با تمامی دماغه هایی که در ماخ هایپرسونیک پرواز می کنند، در این شکل نیز مشاهده می شود که شود. شناخته میجریان آزاد 

 .است به بدنه نزدیکبسیار به خمیدگی زیادی دارد و شده  یلک تشکشا

ای در اثر این پدیده به ضربه شاکاز است. این مقدار بعد  6/10 جریان عدد ماخ شاکایجاد از  لقب 9شکل  بهباتوجههمچنین 

بنابراین  است. به صفر رسیده سکون نقطهاین مقدار در و است  موشک دماغه یهش در جلواک شترینیماخ کاهش یافته که ب6/0حدود 

دست در جلوی ای خمیده عمود بر جریان بالاضربه شاکآن تشکیل لایه مرزی و علت و  است صفر سرعت جریان در نقطه سکون

شود و تر میفتر شده و ضعیای به تدریج خمیدهضربه شاکبا دور شدن از نقطه سکون همچنین با توجه به شکل، است. موشک  دماغه

 . گرددمی لبه موج ماخ تبدی بدنهای دور از صلهسرانجام در فا

 

 
 هندسه اولتوزیع عدد ماخ در میدان حل حول موشک برای  .9شکل 

Fig.9. Mach number distribution in the solution field around the rocket for the first geometry 
 

دما مربوط به نقطه  شترینیب ،آورده شده است. با توجه به شکل 10شکل ی هندسه اول در برا موشکاطراف  کیاستات یدما عیتوز

ه با دورتر شدن از نقطه سکون و حرکت ب، 10شکل همچنین با توجه به است.  کلویندرجه  1051 برابر با آنسکون است و  مقدار 

 .شودمیدما کاسته  زانیآن به موج ماخ از م لو تبدی شاککاهش قدرت  علت هبدست جریان  نیسمت پای
 

 

 هندسه اولتوزیع دمای استاتیک حول میدان حل اطراف جسم برای . 10شکل 
Fig.10. Static temperature distribution around the solution field around the object for the first geometry 
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آورده شده است. با بررسی شکل به وضوح مشخص است که در نقطه سکون  11شکل در اول  هندسهبدنه  یرو یشار حرارت عیتوز

علت ه سمت پایین دست جریان به با دور شدن از نقطه سکون و حرکت بجلوی دماغه ماکزیمم گرمایش آیرودینامیکی رخ داده است و 

 شود.ا کاسته میآن به موج ماخ از میزان گرمایش آیرودینامیکی و دم لکاهش قدرت شاک و تبدی

 

 

 اول مطالعه هندسهتوزیع شار حرارتی روی بدنه موشک   .11شکل 
Fig.11. Heat flux distribution on the rocket body of the first geometry of the study 

 

همانطور که  .اول آورده شده است ی هندسهطول یدر راستا موشکخط وسط بدنه ی روی شار حرارت عینمودار توز 12در شکل 

میزان گرمایش یابد. بنابراین توضیح داده شد با تشکیل موج شوک قوی در نقطه سکون، دمای جریان جلوی دماغه به شدت افزایش می

سپس با حرکت به سمت پایین دست جریان و با  (2W/m 710×87/3سد)رنیز در این نقطه به ماکزیمم مقدار خود می آیرودینامیکی

، در x3/0≥≤7/0یابد. همچنین با توجه به شکل در بازه یزان گرمایش آیرودینامیکی روی بدنه نیز کاهش میکاهش قدرت شوک، م

دهد، شار سطح مقطع هندسه بعلت تفاوت در شعاع پرتابه رخ می رییتغ یی کهجانقطه مشترک قوس اولیه و ثانویه پرتابه یعنی در 

ثابت  تقریباً تا انتهای هندسه ، این مقدار زاویه سطحه و در نهایت با ثابت ماندن حرارتی افزایشی بوده و بعد از آن روند نزولی شد

 الیخواص س انیگراد توان با به هم ریختن لایه مرزی و افزایشماند. علت افزایش مقادیر در نقطه مشترک قوس اولیه و ثانویه را میمی

 ه بیان کرد. وارید یکیدر نزد

 

 در هندسه اول بدنه موشکخط وسط روی شار حرارتی نمودار . 12شکل 
Fig.12. Heat flux diagram on the centerline of the missile body in the first geometry 
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 شفت متصل به آن بدونبالک کنترلی  ه همراهموشک بدوم:  هندسه-4-4

است و  گرفتهصورت متصل به آن با جانمایی بالک کنترلی و بدون در نظرگیری شفت موشک، مطالعه بر روی بخش این در

 موردمطالعه، نمودار و جدول استخراج شده است. لازم به ذکر است که هندسه بالک کنترلی توزیعپارامترهای مهم عملکردی در قالب 

است. بدین متری از بدنه موشک قرار گرفته سانتی 1متر بوده و در فاصله  6/0در ابتدای این فصل آورده شده است. طول بالک کنترلی 

لازم به ذکر است که ابعاد میدان حل دقیقاً مشابه با هندسه قبل در نظر شده است.  نشان 13شکل در  دومترتیب شماتیک هندسه 

 گرفته شده است.

برای دامنه  یوجه 4 یهاالمانبرای بدنه و  سازمان با در نظرگیری لایه مرزی مناسبالمان بی 2984410تعداد  ،هندسهاین برای 

متر  0001/0اول شبکه با اندازه  هیشامل لاو بالک کنترلی  ی ایجاد شده برای بدنه موشکمرز هیشبکه لاشده است.  ایجادمحاسباتی 

بدنه موشک و بالک متر و برای  1/0همچنین برای محیط سیال پیرامون از سایز المان  .باشدیم 2/1رشد  بیبا ضر و هیلا 16ر د

متر تنظیم شده است.  004/0متر استفاده شده است و برای سطح پایینی بالک کنترلی المان با سایز  008/0کنترلی از سایز المان 

 است. 77/0 در حدود  معیار عمود بودن خطوط شبکه آنای با کیفیت ایجاد شده که بندی، شبکهبنابراین پس از انجام شبکه

 

 

 دسه دومهن .13شکل 

Fig.13. Second geometry 

 

تا حوالی محل  ترسیم شده توزیعدهد. با توجه به را نشان می هندسه دومعدد ماخ در اطراف موشک برای  توزیع 14شکل 

باشد. تنها تفاوت در محدوده اول می هندسهتشکیل شده در  شاکای تشکیل شده عین رفتار ضربه شاکقرارگیری بالک کنترلی رفتار 

متری از بدنه به عنوان یک سدی در راه حرکت سیال عمل کرده و سانتی 1رارگیری بالک کنترلی است که حضور بالک در فاصله ق

 باعث کاهش نسبی سرعت جریان در زیر بالک کنترلی شده است. 
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 در هندسه دومحل حول موشک  دانیعدد ماخ در م عیتوز .14شکل 
Fig.14 Mach number distribution in the solution field around the rocket in the second geometry 

 

برای مشاهده بهتر . اول و دوم آورده شده است هایهندسهبرای  موشکخط وسط بدنه ی روی شار حرارت عینمودار توز 15شکل در 

با توجه به شکل بیشترین گرمایش آیرودینامیکی مربوط به دماغه موشک ترسیم شده است. تفاوت مقادیر، نمودار به صورت لگاریتمی 

در محل قرارگیری 15شکل بوده و پس از آن تا ابتدای محل حضور بالک تفاوتی در مقادیر شار حرارتی وجود ندارد ولی با توجه به 

سطح پایینی  اثرات شاکتداخل  ک افزایش پیدا کرده است.( مقدار گرمایش آیرودینامیکی روی بدنه موشx5/3≥≤1/4بالک کنترلی )

توان بیان کرد باعث ایجاد اثرات مخرب گرمایش آیرودینامیکی روی بدنه موشک شده است. با بررسی نتایج می با لایه مرزی بدنه بالک

دی گرمایش آیرودینامیکی نسبت درص 30/25به طور میانگین باعث افزایش  )به واسطه شاک ناشی از بالک(، که حضور بالک کنترلی

 شده است.  x5/3≥≤1/4بدون بالک کنترلی در حد فاصل  هندسهبه 

 

 

 بدنه موشکخط وسط  یرو هندسه اول و دوم یشار حرارتمقایسه  .15شکل 
Fig15. Comparison. of heat flux of the first and second geometries on the centerline of the missile body 
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و دوم آورده شده است. با توجه به جدول به  اول هایهندسه یبدنه موشک برا ینرخ انتقال حرارت رو 2دول جدر همچنین 

 افزایش پیدا کرده است. % 8/3اول حدود  هندسهدوم نسبت به  هندسهواسطه حضور بالک کنترلی، نرخ انتقال حرارت در 

 

 و دوم اول هایهندسه یبدنه موشک برا ینرخ انتقال حرارت رو .2دول ج

 (%) اختلاف نتایج (W) نرخ انتقال حرارت موشک 

 - 4175844 هندسه اول

 %8/3 4328938 هندسه دوم

 

 و شفت متصل به آن کنترلی بالک یینماابا جموشک سوم:  هندسه-5-3

حضور شفت  ریتأثتا  است گرفتهصورتو شفت متصل به آن  کنترلی بالک یینماموشک با جا ی، مطالعه بر روبخش سوم مقالهدر 

لازم به . (16شکل ) آشکار گرددفشار  عیتوزو  بدنه موشک یمهم از جمله نرخ انتقال حرارت رو یو پارامترهابر گرمایش آیرودینامیکی 

 متری است. یلیم 15/20متری و قطر سانتی 1شفت متصل به بالک دارای ارتفاع ذکر است که 

 یوجه 4 یهابدنه و المان یمناسب برا یمرز هیلا یریسازمان با در نظرگیالمان ب 2998180تعداد  ،هندسهبندی این ی شبکهبرا

ی ایجاد شده برای مجموع بدنه موشک، بالک کنترلی و شفت متصل به آن مرز هیشده است. شبکه لا جادیا یدامنه محاسبات یبرا

همچنین برای محیط سیال پیرامون از سایز المان  .باشدیم 2/1رشد  بیبا ضر و هیلا 16ر دمتر 0001/0بکه با اندازه اول ش هیشامل لا

متر استفاده شده است و برای سطح پایینی بالک کنترلی و شفت  008/0متر و برای بدنه موشک و بالک کنترلی از سایز المان  1/0

معیار ای با کیفیت ایجاد شده که بندی، شبکهتنظیم شده است. بدین ترتیب پس از انجام شبکهمتر  004/0متصل به آن المان با سایز 

 است. 7657/0برابر با  1عمود بودن خطوط شبکه آن

 

 

 هندسه سوم. 16شکل 
Fig.16. Third geometry 

                                                           
1 Orthogonal Quality 
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 در 

با توجه به شکل . اول تا سوم آورده شده است هایهندسهبرای  موشک وسط بدنه خطی روی شار حرارت عینمودار توز 17شکل 

بطوریکه بیشترین  گردد.که محل حضور بالک کنترلی و شفت متصل به آن است، آشکار می x5/3≥≤1/4تفاوت اصلی در فاصله 

حرارتی در این دو نقطه )دماغه موشک و گرمایش آیرودینامیکی پس از دماغه موشک، مربوط به سطح جلویی شفت است و مقادیر شار 

(، مقدار گرمایش x77/3≥≤79/3محل شفت )نتایج در با توجه به  هستند. (≈107)سطح جلویی شفت( تقریبا در یک مرتبه 

 توضیح داده شد.  17شکل آیرودینامیکی روی خود بدنه شفت افزایش شدیدی پیدا کرده است که این موضوع در 

، گرادیان شاکهای مرزی و موج لایه کنشبرهمره شده قبلی، در جلوی شفت به واسطه وجود شفت و همچنین طبق موارد اشا

باعث اثرات  شاکروی بدنه با موج  یمرزهیلادهد تداخل است که نشان می افتهیشیافزاخواص و به طبع آن شار حرارتی مقداری 

هندسهییرات شار حرارتی ایجاد شده روی بدنه موشک برای تمامی مختلف و تغ هایهندسهمخرب گرمایشی شده است. مقایسه نتایج 

 در قالب جدول آورده خواهد شد.  بعددر انتهای بخش  ها

هندسهدر ناحیه پایین دست شفت )پشت شفت( مقادیر شار حرارتی روی بدنه نسبت به سایز  17شکل نمودار  بهباتوجههمچنین 

کاهش سرعت ناشی از شفت باعث افت ن ناشی از گردابه جریان در پشت شفت است. کاهش سرعت جریاکمتر است که دلیل آن  ها

 شده است. در قسمت پشت به باد شفت مایش آیرودینامیکی بدنهگر
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 تا سوم اول هایهندسهبرای  بدنه موشکخط وسط  یرو ینمودار شار حرارت .17شکل 

Fig.17. Heat flux diagram on the centerline of the missile body for the first to third geometries 

 

تا سوم آورده شده است. با توجه به جدول به واسطه حضور  اول هایهندسه یبدنه موشک برا ینرخ انتقال حرارت رو 3جدول در 

افزایش  %26/3و  %8/3اول به ترتیب  هندسهدوم و سوم نسبت به  هندسهبالک کنترلی و شفت متصل به آن، نرخ انتقال حرارت در 

ای در کاهشی است که دلیل آن ایجاد ناحیه %4/0دوم حدود  هندسهسوم نسبت به  هندسهپیدا کرده است. همچنین انتقال حرارت در 

 بدون شفت دارد.  هندسهرا نسبت به  گرمایش آیرودینامیکیپشت شفت است که افت 

 

 تا سوماول  هایهندسه یبدنه موشک برا یخ انتقال حرارت رونر .3جدول 
Table 3. Heat transfer rate on the rocket body for the first to third geometries 

 (W) نرخ انتقال حرارت موشک 
نسبت به  راتییتغ

 (%) اول هندسه

نسبت به  راتییتغ

 (%) دوم هندسه

 - - 4175844 هندسه اول 

 - %85/3 4328938 م هندسه دو

 %4/0 %26/3 4311893 هندسه سوم 

 

 بالک یگوه در جلو یریو شفت متصل به آن و با در نظرگ کنترلی بالک ییبا جانما موشکچهارم:  هندسه-6-3

 یگوه در جلو یریو شفت متصل به آن و با در نظرگ کنترلی بالک ییموشک با جانما یپژوهش، مطالعه بر رو نیا چهارم بخشدر 

حضور گوه در هدایت جریان سیال و کاهش اثرات مخرب گرمایشی در اطراف محل حضور شفت آشکار  ریتأثتا  است گرفتهصورتبالک 

متری است سانتی 20آورده شده است. با توجه به شکل، گوه دارای ارتفاع انتهایی 18شکل در  موردمطالعهگردد. شماتیک هندسی گوه 

 الک کنترلی روی بدنه موشک سوار شده است. متر جلوتر از بسانتی 10و 

 4 یهابدنه و المان یمناسب برا یمرز هیلا یریسازمان با در نظرگ یالمان ب 3542002تعداد  چهارم، هندسهبندی ی شبکهبرا

متصل به آن ی ایجاد شده برای مجموع بدنه موشک، بالک کنترلی، شفت مرز هیشده است. شبکه لا جادیا یدامنه محاسبات یبرا یوجه
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. برای محیط سیال پیرامون از سایز المان باشدیم 2/1رشد  بیبا ضر و هیلا 16ر دمتر  0001/0اول شبکه با اندازه  هیشامل لاو گوه 

متر استفاده شده است و برای سطح پایینی بالک کنترلی و شفت  008/0متر و برای بدنه موشک و بالک کنترلی از سایز المان  1/0

متر استفاده شده است. بدین ترتیب پس از  002/0متر تنظیم شده است و برای گوه از سایز المان  004/0ن المان با سایز متصل به آ

شکل شبکه با بزرگنمایی  است. 76/0برابر با  معیار عمود بودن خطوط شبکه آنای با کیفیت ایجاد شده که بندی، شبکهانجام شبکه

 آورده شده است.  22تا  19های مختلف در شکل های روی بخش

 

 

  چهارم هندسههندسه  کیزومتریا ینما .18شکل 
Fig.18. Isometric view of the fourth geometry 

 

 
 هندسه چهارمنمای کلی شبکه حل عددی  .19 شکل

Fig.19. Overview of the numerical solution network for the fourth geometry 
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 دنه بالک و شفت و گوه هندسه چهارمشبکه روی ب .20شکل 

Fig.20. Grid on block body and shaft and wedge of fourth geometry 
 

 
 شبکه هندسه چهارم با بزرگنمایی روی گوه .21شکل 

Fig.21. Fourth geometry grid with zoom on the wedge 

 
 شبکه هندسه چهارم با بزرگنمایی روی شفت بالک .22شکل 

Fig. 22. Fourth geometry grid with zoom on wing shaft 
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 در 

با توجه به نمودار در . های اول تا چهارم آورده شده استهندسهبرای  ی روی دیواره موشکشار حرارت عینمودار توز 23شکل 

افزایش حدوداً دو  ،بدون گوه هندسهبوده که نسبت به   2W/m 610×88/4 ودمحدوده قرارگیری گوه، ماکزیمم مقدار شار حرارتی حد

درست در  شیکه حداکثر گرما یشود و تا زمانیدر بالادست گوه شروع م آیرودینامیکی شیگرما برابری را تجربه کرده است. بطوریکه

توان به مایش آیرودینامیکی روی سطح گوه را میعلت افزایش گر .دهدیادامه م شیدست نقطه اتصال مجدد حاصل شود به افزا نییپا

ی باعث تغییرات شدید در جداساز شاکگسترش  تشکیل لایه برشی که قبلا توضیح داده شد مربوط دانست. بطوریکه این لایه برشی با

 شود. یگوه م یرو یساختار یو بارگذار یکینامیرودیآ شیگرماگرادیان خواص و در نهایت منجر به 

 

 

 تا چهارم اول هایهندسهبرای  بدنه موشکخط وسط  یرو ینمودار شار حرارت .23شکل 
Fig. 23. Heat flux diagram on the centerline of the missile body for the first to fourth geometries 
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علت این کاهش  توان کاهش گرمایش آیرودینامیکی روی سطح جلویی شفت و سطح موشک را درک کرد.شکل می بهباتوجه

حضور  کهی طورتوان به حضور گوه در مسیر حرکت جریان هوا مرتبط دانست گرمایش مخرب آیرودینامیکی در نزدیکی شفت را می

گوه باعث شده تا جریان با سرعت کمتری در فضای خالی بین سطح پایین بالک کنترلی و سطح بالایی موشک به سمت شفت حرکت 

است  mW610×15/6/2  حدودحرارتی در نزدیکی دیواره جلویی شفت روی بدنه موشک برای هندسه چهارم کند. ماکزیمم مقدار شار 

توان نتیجه گرفت که حضور گوه، اثرات مخرب گرمایشی ایجاد کاهش داشته است. پس می %9/68که نسبت به هندسه سوم حدود 

 دهد.خوبی کاهش میشده اطراف شفت کنترلی را به

های مختلف آورده شده است. با توجه به نتایج در مقایسه شار حرارتی روی سطح جلویی و پشتی شفت برای هندسه 4جدول در 

رسیده است.  2W/m  610×11/5 است که این مقدار در هندسه چهارم به  2W/m 710×98/1 سطح جلویی شفت شار حرارتی حدود 

توان نتیجه گرفت که حضور گوه بر کاهش ماکزیمم شار حرارتی ایجاد شده روی سطح خود شفت نیز ک تحلیل ساده میبنابراین با ی

 کاهش داده است. %74اثر مفیدی گذاشته و این مقدار را تا حدود 
 

 های سوم و چهارمهندسهمقایسه شار حرارتی روی سطح جلویی و پشتی شفت برای  .4جدول 
Table 4. Comparison of heat flux on the front and back surfaces of the shaft for the third and fourth geometries 

 

 خوانیمکان داده ردیف
 شار حرارتی 

 سوم هندسه

 هندسهشار حرارتی 

 چهارم

چهارم  هندسهدرصد تغییرات 

 نسبت به سوم

 
'' 2

3
( / )q W m '' 2

4
( / )q W m 

'' ''

4 3

''

3

( )
100

q q

q


 

1 
77469/3 

 )متناظر با سطح جلویی شفت(
 درصد 18/74 11/5×610 98/1×710

2 
79469/3 

 )متناظر با سطح پشتی شفت(
 درصد 25/1 75/3×510 8/3×510

 

ن بازگشت به جو زمین، یکی از نقاط حساس و توان گفت جهت کارکرد بهتر موشک در حیمی آمدهدستبهنتایج  بهباتوجه ن،یبنابرا

 باضخامتهای حفاظت حرارتی برای این سطح باید از لایه کهی طورهای حفاظت حرارتی، سطح شفت است. مهم برای استفاده از لایه

های تفاده از لایهبیشتر استفاده کرد. همچنین ناحیه بالادست شفت که فاصله بسیار نزدیکی به آن دارد از دیگر نقاط مهم برای اس

  . بیشتر است باضخامتحفاظت حرارتی 

 

 یریگجهینت -5

 زیر بیان نمود: صورتبهتوان ترین نتایج حاصل از انجام تحقیق را میتوضیحات ارائه شده، مهم بهباتوجه

  است. شده %27حضور بالک کنترلی باعث افزایش شار حرارتی در حدود 

  در این محل شار حرارتی روی  کهی طوردر نزدیکی سطح جلویی شفت شده است. حضور شفت باعث افزایش شار حرارتی

 برابر شده است.  5بدون شفت حدود  هندسهبدنه نسبت به 

  است که این عمل باعث افزایش بالک  شاکو موج  بدنه یمرزهیلا همکنش برعلت افزایش شار حرارتی در حضور شفت

 گرادیان خواص شده است.

 کاهش داده است. %74سوم حدود  هندسهحرارتی ایجاد شده روی سطح شفت را نسبت به  ماکزیمم شار ،گوه 

  توان به حضور گوه در مسیر چهارم نسبت به سوم را می هندسهعلت کاهش گرمایش آیرودینامیکی در نزدیکی شفت در

 حرکت جریان هوا مرتبط دانست.
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 بیشتر سطح شفت و ناحیه بالادست شفت است  باضخامتارتی های حفاظت حراز نقاط حساس و مهم برای استفاده از لایه

  . که فاصله بسیار نزدیکی به آن دارد
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ABSTRACT  
The present research has investigated the simulation of the aerodynamic heating of a missile with regard to 

the placement and non-placement of the control block and its connection components. In this research, a 

commercialized missile in four different configurations were investigated (missile without the placement of other 

components, missile with the placement of a control block, missile with the placement of a control block with a 

shaft attached to it and missile with the placement of a control block with a shaft attached to it and considering 

the wedge) and the results have been compared between different configurations. The results showed that the 

presence of control block as an obstacle in the way of air flow has increased the heat flux on the missile surface 

by about 27% compared to the first phase. In the upstream of the shaft, this increase in the amount of heat flux 

is 5 times compared to the case without the shaft. Also, with the simulation of the fourth phase, the effect of the 

presence of the wedge in guiding the fluid flow and reducing the damaging effects of heating around the location 

of the shaft was revealed. The results showed that the presence of the wedge caused the heat flux of the missile 

surface to decrease by about 52% compared to the third phase. Also, the wedge has reduced the maximum heat 

flux created on the shaft surface by about 74% compared to the third phase.  

KEYWORDS  

Re-entry Vehicle, Numerical Simulation, Heat Flux, Control Wing Connections. 
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