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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 was 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 a control block as an obstacle 
in the way of airflow 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 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 a rocket 
without a block, a 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-
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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.

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.

4- Results
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 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 4 shows the heat flux distribution diagram on the 
wall along the length of the cone.

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 
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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.
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شبیه سازی پرتابه بازگشتی به جو زمین جهت اندازه گیری شار حرارتی اعمال شده بر روی 
اتصالات بالک کنترلی

مصطفی محمودی * ، حمید پرهیزکار، جاماسب پیرکندی

مجتمع هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر تهران، ایران

خلاصه: پژوهش حاضر شبیه سازی گرمایش آیرودینامیکی یک نمونه پرتابه بازگشت پذیر با قرارگیری بالک کنترلی و اجزای متصل 
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مقدمه-  
دفاعی  ادوات  به  روزافزون  نیاز  و  فضایی  صنعت  در  پیشرفت  امروزه 
مانند  فضایی  صنایع  در  تجهیزات  توسعه  به  منجر  فضایی،  اکتشافات  و 
موشک های بالستیک، وسایل نقلیه ورود مجدد1 به جو و شاتل های فضایی 
شده است]1[. یکی از جهش های عظیم تاریخ بشر، فرستادن انسان به ماه 
بود. اکنون تعداد زیادی پژوهش در حال انجام است تا دریابد که آیا حیات 
انسان می تواند در ماه و سیارات باقی بماند یا خیر. یکی از چالش های مهم 
پیش رو در این زمینه بررسی دقیق شرایط حین بازگشت به جو زمین است. به 
طور کل به دلیل اهمیت بالای کار در حوزه هوا و فضا، بالا بودن زمان ساخت 
کپسول های  فضایی،  و  هوا  تجهیزات  بودن  گران  همچنین  و  مجدد جسم 
به جو زمین  بازگشت  یا هر وسیله مهم کاربردی دیگر در لحظه  بازگشتی 
تا چالش ها و محدودیت ها آشکار  شبیه سازی و مورد مطالعه قرار می گیرند 
در  فیزیک جریان  و درک درست  بنابراین شناسایی محدودیت ها   .]2[ گرد 

1  Reentry vehicle

شرایط بازگشتی به جو زمین از آسیب های احتمالی پیش رو کاسته و می تواند 
کمک شایانی به انسان جهت درک بهتر مسائل فضایی بکند.

به  بازگشت  مسأله  هوافضا،  حوزه  در  پیچیده  و  جالب  مسائل  از  یکی 
و  نمی کنند  تجربه  را  جو  به  بازگشت  پدیده  پرنده،  اجسام  اکثر  است.  جو 
مطالعه این پدیده حیاتی تنها در خصوص آن دسته از اجسامی موضوعیت 
دارد که از جو خارج شده و بازگشت به جو آنها به دلایلی اهمیت دارد. به 
انسان  که  بودند  اجسامی  اولین  بالستیک  موشک های  سنگ ها،  شهاب  جز 
سال های  از  قبل  تا  چند  هر   .]3[ نمود  تجربه  را  آنها  جو  به  ورود  مسأله 
1870 در رابطه با موشک ها، فعالیت های تجربی و تئوریک مختلفی در اقصی 
از سال 1914 ظاهر گردید  فعالیت های عمده  اما  بود،  در جریان  دنیا  نقاط 
میان  از  نیرومند  مرحله ای  چند  موشک های  یافتن  تحقق  فنی  و مشکلات 
برداشته شد. همچنین فناوری مورد نیاز برای ورود مجدد به جو، به سرعت 
دنیا،  ابرقدرت های  بین  زمانی  برهه  این  در  رسید.  بلوغ  به   1950 دهه  در 
این  ادامه  در  داشت.  وجود  بالستیک  موشک های  تکنولوژی  سر  بر  جنگی 
سال ها، پیشرفت های قابل توجهی در مطالعه و تحقیق موشک های آزمایشی 
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بالستیک کوتاه برد تحت رهبری فون براون در موسسه پرواز فضایی آلمان به 
دست آمد. موشک مورد آزمایش این موسسه اسمبلی نام داشت که از جمله 
مشخصات پروازی آن می توان به ارتفاع پروازی 80 تا 100 کیلومتر و حداکثر 
سرعت 4 ماخ و برد 320 کیلومتری اشاره کرد. به گفته این گروه تحقیقاتی، 
جنس بدنه این موشک ساخته شده از ترکیب آلیاژهای آلومینیوم و فولاد بود 
که به خوبی توانسته بود گرمایش آیرودینامیکی لحظه ورود به جو زمین را 
تحمل کند ]4[. در ادامه کار تحقیقاتی فن براون، در سال 1953 همین تیم 
بود.  بالاتری  پروازی  ارتفاع  دارای  که  ساخت  دیگر  بالستیک  موشک  یک 
آنها گزارش کردند که در هنگام ورود مجدد، سرعت این موشک به سرعت 
حداکثر حدود 5/5 ماخ رسید. همچنین بعدها این گروه نسخه بهبود یافته ای 
از موشکی با نام مشتری1 را ساختند که تا ارتفاع پروازی آن به 625 کیلومتر 
ثبت  آن  برای  مجدد  ورود  هنگام  در  ماخ   15 سرعت  حداکثر  و  می رسید 
الگوریتم های  از  گونه ای  نیازمند  پیشرفته  بازگشتی  اجسام  امروزه   .]5[ شد 
کنترلی بوده که عملکرد آن را در حضور اغتشاشات دمایی و آیرودینامیکی، 
بهینه نموده و منجر به فرود یا اصابت به هدفی مشخص با ارضای قیودی 
در مسیر پرواز شوند؛ لذا طراح سیستم کنترلی باید قادر به فهم پدیده های 
مختلف مرتبط با ورود به جو، باشد ]6[. از جمله عوامل تاثیر گذار محیطی 
که می تواند در لحظه ورود مجدد بیشترین اثر تخریب را بر جسم بازگشتی 
وارد نماید، گرمایش آیرودینامیکی است که وسیله را تحت تاثیر قرار داده و 
می تواند آثار تخریبی زیان باری بر جسم گذاشته و پروژه مورد نظر را ناتمام 
از این رو مهندسان حرارتی همواره توجه ویژه ای به این  باقی بگذارد ]7[. 
موضوع داشته و سعی می کنند شرایط را به گونه ای رقم بزنند که کمترین 
تنش حرارتی روی بدنه جسم ظاهر گردد. طراحی و پیاده سازی عایق حرارتی 
یکی از روش های مرسوم برای جلوگیری از آسیب رسیدن به بدنه موشک یا 
جسم بازگشتی به جو زمین است که توسط اکثر محققان هوا و فضایی مورد 

مطالعه قرار می گیرد]8[. 
بطور کلی اکثر پژوهش های معتبر بیان کرده اند که وسایل بازگشتی به جو 
زمین )موشک، کپسول و شاتل(، هنگام برخورد با لایه های جوی به دلیل دارا 
بودن سرعت ماورای صوت )انرژی جنبشی بالا(، دچار پدیده شاک ضربه ای 
می شوند ]9[. این عمل باعث به  وجود آمدن گرادیان های شدید فشاری شده 
که باعث افت سریع و شدید سرعت جسم می شود. همچنین گزارش ها نشان 
می دهند که به دلیل ایجاد شاک های حرارتی، دمای وسایل در حین بازگشت 
به جو زمین به شدت افزایش یافته و اختلاف دمای بالایی بین موج شاک 

1  Jupiter

معروف  آیرودینامیکی  گرمایش  به  که  ایجاد شده  وسیله  دماغه  و  ضربه ای 
است. بحث گرمایش آیرودینامیکی بخاطر ارتباط حرارت تولید شده با توان 
سوم سرعت از اهمیت خاصی برخوردار است؛ بنابراین، اگر این گرمایش تولید 
شده به خوبی کنترل نشود سبب ایجاد خسارت های مالی و انسانی و همچنین 
باعث از بین رفتن وسیله ورود مجدد خواهد شد ]10[. به عنوان مثال در سال 
2003 ایستگاه فضایی کلمبیا خبر داد که شاتل فضایی این کشور در حین 
بازگشت به جو زمین به دلیل آسیب دیدگی در صفحات کربن، دچار آتش 

سوزی شده و در نهایت منفجر شد ]11[.
وسیله  دماغه  شکل  طراحی  در  مناسب2  منظری  نسبت  از  استفاده 
بازگشتی و همچنین استفاده از لایه های محافظ حرارتی مناسب در سرتاسر 
وسیله بازگشتی از جمله راهکارهایی هستند که می توان به  کار گرفت تا از 
بروز خسارت جلوگیری کرد ]12[. موس و همکاران ]13[ در سال 2006 به 
شبیه سازی تاثیر طراحی دماغه وسایل برگشت پذیر بر پسای آیرودینامیکی 
هندسه  بعدی  دو  تحلیل  به  می توان  شبیه سازی  انجام  شرایط  از  پرداختند. 
این  به  آنها  اشاره کرد.  آپولو و همچنین رژیم جریان ماوراء صوت  کپسول 
آیرودینامیکی  پسای  پخ،  دماغه  از  استفاده  صورت  در  که  رسیدند  نتیجه 
افزایش یافته و سرعت برخورد با لایه های جو کاهش می یابد. در تحقیقي 
گرفت،  2010 صورت  سال  در   ]14[ همکاران  و  استالری  توسط  که  دیگر 
روش متفاوت برای کنترل گرمایش آیرودینامیکي ارائه شد. در این تحقیق 
چگونگي استفاده از یک میله جلوی دماغه وسایل ورود مجدد به خصوص 
دماغه های پخ برای تغییر شکل موج ضربه ای و مقدار پسا ارائه شده است. 
با استفاده از این روش انتقال حرارت به بدنه جسم را مي توان کنترل کرده 
و به خوبی کاهش داد. در پژوهشی مشابه، برزگر و همکاران ]15[ در سال 
در جلوی  میله  از یک  استفاده  یا عدم  استفاده  اثرات  به شبیه سازی   2010
دماغه مخروطی وسایل بازگشتی به جو پرداختند. از شرایط انجام این مطالعه 
و   5/75 ماخ  عدد  اس-اس-تی3،  کی-اومگا  توربولانسی  مدل  به  می توان 
زاویه حمله های 3، 7، 10 و 12 درجه اشاره کرد. نتایج نشان دادند که در 
صورت استفاده از میله باید از نسبت منظری طول به قطر یک استفاده کرد؛ 
زیرا در این حالت بار حرارتی کمتری به سیستم تحمیل می شود و همچنین 
به  منجر  می تواند  کم  این طول  زیرا  کرد  اجتناب  کم  با طول  میله  از  باید 
برخورد مجدد شاک کمان و شاک اتصالی شود و عملکرد سیستم را تحت 

تاثیر قرار دهد. 
تاکور و همکاران ]16[ به شبیه  سازی  عددی کپسول ورود مجدد آپولو 

2  Aspect ratio
3  K-omega SST 
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در عدد ماخ های مختلف و دو زاویه حمله )صفر و 10 درجه( توسط نرم افزار 
انسیس فلوئنت پرداختند. آنها هدف از این بررسی را تاثیر تغییرات عدد ماخ 
و زاویه حمله بر روی خواص آیرودینامیکی، مانند فشار، چگالی و دما بیان 
کردند. نتایج نشان دادند که تاثیر خالص افزایش عدد ماخ در افزایش فشار 
استاتیک، چگالی و دما است، در حالی که تاثیر افزایش زاویه حمله برعکس 
می باشد. افزایش زاویه حمله منجر به کاهش متغیرها می شود، اگر چه نتایج 
افزایش زاویه حمله در جهت عمودی نسبت به مبدا متقارن نیست. در برخی 
زاویه حمله  افزایش  با  ناگهانی  به طور  دما  و  استاتیک، چگالی  نقاط، فشار 
هندسه  که کج شدن  می دهد  رخ  دلیل  این  به  حالت  این  می یابد.  افزایش 
نسبت به جریان، منجر به شکل گیری الگوهای جریان متفاوت در اطراف 
به   ]17[ همکاران  و  ژاو  دیگر،  مطالعه ای  در  می شود.  مجدد  ورود  هندسه 
شبیه سازی بررسی عوامل موثر در کاهش درگ اجسام ورود مجدد پرداختند. 
تا  را  درگ  آئرواسپایک1 می توان  از  استفاده  در صورت  که  کردند  بیان  آنها 
در  آئرواسپایک  شعاع  که  دادند  نشان  نتایج  همچنین  داد.  کاهش  حدودی 

محدوده معینی برای کاهش درگ مفید است. 
نیز  اخیر  سالیان  در  حرارتی  حفاظ های  انواع  از  استفاده  به  رابطه  در 
مطالعات مفیدی صورت گرفته است. سریرام و همکاران ]18[  به تجزیه و 
تحلیل تجربی اثرات آرایه های متعدد میکروجت در مقابل یک تزریق جت 
سیال خنک کننده منفرد در یک تونل باد مافوق صوت پرداختند. آنها روشی 
در یک هندسه  از سوراخ های کوچک  استفاده  پیشنهاد کردند که شامل  را 
گازهای  از  استفاده  به  می توان  آزمایش  انجام  شرایط  از  است.  مخروطی 
نیتروژن و هلیوم به عنوان سیال خنک کننده و میدان جریان با سرعت 5/9 
اشاره کرد. نتایج نشان دادند که وجود آرایه های متعدد میکرو جت منجر به 
کاهش 50 درصدی شار حرارتی در نقطه سکون نسبت به حالت تزریق جت 
منفرد شد. در مطالعه ای دیگر برزگر و همکاران ]19[ یک تحلیل عددی با 
استفاده از کد عددی بر روی عملکرد گاز تزریقی جهت کاهش بار حرارتی 
بدنه مخروطی شکل پرداختند. سیالات خنک کننده انتخاب شده کربن دی 
اکسید و هلیم بودند. آنها بیان کردند که در شرایط فرض گاز تزریقی به عنوان 
گاز ایده آل و همچنین در میدان جریان ماخ 5/75، هر دو گاز بار حرارتی روی 
بدنه مخروطی را کاهش دادند و در نهایت بیان کردند که در صورت استفاده 

از خنک کننده گاز هلیوم عملکرد حرارتی بهتری بدست می آید. 
پرتابه  نمونه  یک  آیرودینامیکی  گرمایش  شبیه سازی  حاضر  تحقیق  در 
بازگشت پذیر با قرارگیری بالک کنترلی و اجزای متصل به آن را مورد بررسی 

1  Aerospike

قرار داده است. اصلی ترین سؤالی که تحقیق حاضر به آن پاسخ داده است، 
تأثیر مدل سازی شفت بالک بر گرمایش آیرودینامیکی بدنه در محل نصب 
بالک و همچنین تأثیر استفاده از گوه در جلوی شفت برای کاهش گرمایش 
است. در مقالات مختلفی به گرمایش آیرودینامیکی بدنه و حتی بالک های 
اجسام بازگشتی به جو پرداخته شده است منتهی تأثیر حضور شفت که منجر 
به ایجاد نقاط داغ موضعی بر روی بدنه می شود و به نوعی تکه گمشده پازل 
مشکل گرمایش ناشی از بالک است، در هیچ مقاله ای مرجعی موجود نیست 
که در تحقیق حاضر به آن پرداخته شده است. در این پژوهش به بررسی چهار 
هندسه مختلف یک نمونه موشک تجاری سازی شده پرداخته است. این موارد 
شامل موشک بدون بالک، موشک به همراه بالک کنترلی، موشک با بالک 
کنترلی همراه با شفت متصل به آن و موشک با بالک کنترلی و شفت متصل 
به آن و با درنظرگیری گوه در جلوی شفت پرداخته شده و مقایسه نتایج بین 

هندسه های مختلف صورت گرفته است.

هندسه مسئله- 2
یکی از روش های کنترل اجسام هدایت شونده در بازگشت به جو زمین، 
آن،  به  متصل  اجزاء  و  بالک ها  حضور  است.  کنترلی  بالک های  از  استفاده 
باعث افزایش گرمایش آیرودینامیکی موضعی در اطراف محل نصب بالک 
می شوند. مطالعات نشان داده که این افزایش گرمایش آیرودینامیکی ناشی 
از تداخل شاک بالک و شفت آن با لایه مرزی ایجاد شده روی بدنه جسم 
است؛ بنابراین ارائه راهکاری در جهت کاهش این افزایش گرمایش ناخواسته 
اهمیت ویژه ای دارد. بدین منظور یک هندسه بازگشتی به جو زمین در ماخ 
ابر صوت انتخاب شده و در حالت های مختلف مورد بررسی قرار خواهد گرفت 

که در ادامه فصل به معرفی این هندسه پرداخته خواهد شد.
است که ساخت کشور  پرشینگ-2  پژوهش  این  بررسی  مورد  موشک 
مهندسان  توسط   1973 سال  در  بالستیک  موشک  این  می باشد.  آمریکا 
موشک  یک  پرشینگ-2،  موشک  شد.  داده  توسعه  آمریکا  ناسا  هوافضای 
حداکثر  دارای  که  است  کیلومتر   1770 برد  با  جامد  سوخت  دومرحله ای 
سرعت مرحله آخر 8 ماخ  است ]20[. در شکل 1 تصویری کلی از موشک 
پرشینگ-2 و قسمت های مختلف و بخش جدا شونده آن که وارد جو زمین 
بازگشتی  تحقیق مطالعه روی قسمت  این  است. هدف  اشاره شده  می شود 
به جو زمین این موشک است که بالک کنترلی و شفت متصل به آن قرار 
می گیرد. بنابراین مطالعه و شبیه سازی عددی به صورت سه بعدی فقط روی 
این قسمت جداشونده انجام خواهد شد. در این شکل تصویری از بدنه و ابعاد 
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بالک نشان داده شده است )کادر قرمز نشان دهنده ناحیه ورود مجدد به جو 
زمین است(.

همان طور که در شکل 1 مشخص است، فاز ورود مجدد به جو دارای 4 
بالک کنترلی جهت هدایت سر جنگی است. همچنین طبق مطالعات صورت 
گرفته بالک توسط شفتی به ارتفاع 1 سانتی متر به بدنه موشک وصل شده 

است. در شکل 2 تصویری از بالک  کنترلی و شفت متصل به آن آورده شده 
است. همچنین جزئیات دقیق بالک کنترلی و شفت متصل به آن در نماهای 

مختلف این شکل آورده شده است.
 1/4 محاسبات،  زمان  و  هزینه  در  صرفه جویی  جهت  پژوهش  این  در 
بالک کنترلی است، به صورت سه بعدی مورد  برگیرنده یک  هندسه که در 

 
 

 

 

 

 

 

 

  [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] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 1. نمای دو بعدی از فاز ورود مجدد به جو موشک پرشینگ-2 همراه با ابعاد آن  ] 2[ 

Fig. 1. Two-dimensional view of the re-entry phase of the Pershing-2 missile with its dimensions [21]

 

 
 

 [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] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 2. جزئیات دقیق بالک کنترلی و شفت متصل به آن در نماهای مختلف  ] 2[

Fig. 2. Detailed details of the control wing and the shaft connected to it in different views [21]
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مطالعه و شبیه سازی قرار گرفته است.
و  شده  پرداخته  هندسه  چهار  بررسی  و  مطالعه  به  پژوهش  این  در 
مقایسه نتایج موردنظر بین این هندسه ها صورت خواهد گرفت. هندسه های 

موردمطالعه در زیر آورده شده است:
هندسه اول: موشک بدون بالک و شفت 	 
هندسه دوم: موشک به همراه بالک کنترلی بدون شفت متصل به آن	 
هندسه سوم: موشک با جانمایی بالک کنترلی و شفت متصل به آن	 
هندسه چهارم: موشک با جانمایی بالک کنترلی و شفت متصل به آن و 	 

با درنظرگیری گوه در جلوی بالک

معادلات حاکم، فرضیات حل و شرایط مرزی حاکم بر مسئله- 3
در این تحقیق از نرم افزار فلوئنت برای انجام شبیه سازی ها استفاده شده 
است. معادلات اصلی حاکم بر جریان سیال در این نرم افزار، معادلات کامل 
ناویراستوکس است که در کار حاضر از این معادلات به همراه مدل آشفتگی 
برای  استفاده شده  دیگر جزئیات مدل های  است.  استفاده شده   k-wSST

حل به قرار زیر است:
استفاده از فرم سه بعدی معادلات تراکم پذیر ناویراستوکس در حالت پایا	 
مدل آشفتگی کی - امگا )جزئیات مدل: فرم اس - اس - تی با فعال بودن 	 

گزینه تراکم پذیری. برای سایر ضرایب مدل آشفتگی از پیش فرض های 
نرم افزار استفاده شده و پیش فرض ها تغییر داده نشده اند(

فرض گاز ایدئال برای محاسبه دانسیته	 
ظرفیت گرمای ویژه و ضریب انتقال حرارت هوا به صورت متغیر با دما 	 

در نظر گرفته شده است
مدل لزجت ساترلند	 
استفاده از روش بالادست رو1 با گسسته سازی صریح برای محاسبه شار 	 

گذرنده از سطوح حجم های کنترل
تمامی 	  محاسبه  برای  دوم  مرتبه  بادقت  گسسته سازی  فرم  از  استفاده 

شارها
دمای سطح،  و  پروازی  ماخ  و  دما  و  فشار  مسئله شامل  مرزی  شرایط 
مشابه با مرجع ]22[ در نظر گرفته شده است. در ورودی، شرط مرزی فشار 
دور دست در نظر گرفته شده است؛ بطوریکه سرعت جریان آزاد، فشار جریان 
و دمای سیال یکنواخت و به ترتیب برابر با 10/6 ماخ، 132/15 پاسکال و 
مرزی  شرط  از  خروجی،  برای  است.  شده  گرفته  نظر  در  کلوین  درجه   47
فشار استفاده شده است. همچنین برای موشک شرط مرزی دیواره دما ثابت 
300 درجه کلوین در نظر گرفته شده است. با توجه به تقارن هندسی جسم 
از شرط تقارن2 استفاده شده است. شرایط  و جریان، برای مرزهای جانبی، 

مرزی توضیح داده شده، در شکل 3 نشان داده شده است.
 

1  Roe
2  Symmetry

 
 شماتیک شرایط مرزی  .3شکل 

Fig.3. Schematic of the boundary conditions 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3. شماتیک شرایط مرزی 

Fig. 3. Schematic of the boundary conditions
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تحلیل4نتایج-4 
در این بخش ابتدا به اعتبارسنجی مقاله مرجع پرداخته شده تا از صحت 
نتایج شبیه سازی پژوهش حاضر بتوان اطمینان حاصل کرد. در ادامه بخش 
به بررسی استقلال حل از شبکه هندسه موردمطالعه پرداخته شده و در انتها 

نتایج حاصل از شبیه سازی تمام حالت های موردمطالعه آورده شده است.

اعتبار سنجی- 1- 4
پژوهش  از  حاصل  تجربی  داده های  از  حاضر،  کار  اعتبارسنجی  جهت 
کلیرلی و همکاران ]22[ استفاده شده است. تحقیق این گروه در مورد تاثیر 
تغییرات زاویه حمله و تغییرات شعاع انحنای مخروط با دماغه کروی بر روی 
توزیع شار حرارتی است. جسم مخروطی مورد مطالعه توسط این گروه در 2 
حالت شعاع دماغه کروی 28 میلیمتر )طول مخروط 510 میلیمتر( و شعاع 
دماغه کروی 9/5 میلیمتر )طول مخروط 1270 میلیمتر( مورد بررسی قرار 

گرفته است که در شکل 4 قابل مشاهده است.
کلوین،  درجه   47 دمای  پاسکال،   132 فشار  شامل  هوا  جریان  شرایط 
دمای دیواره موشک 300 درجه کلوین، زاویه حمله 0 تا 20 درجه و عدد ماخ 
10/6 است. برای اعتبار سنجی کار حاضر، دماغه کروی با شعاع دماغه 28 
میلیمتر )طول مخروط 510 میلیمتر(  انتخاب گردیده و مسأله در زاویه حمله 

صفر درجه شبیه سازی شده است. لازم به ذکر است که با توجه به متقارن 
محاسبات،  هزینه  و  زمان  در  و همچنین جهت صرفه  جویی  هندسه  بودن 
است.  شده  شبیه سازی  محوری  متقارن  صورت  به  کروی  مخروط  هندسه 
هندسه مورد نظر توسط ماژول دیزاین مدلر نرم افزار انسیس-فلوئنت ترسیم 
گردیده است. لازم به ذکر است که طول دامنه محاسباتی جلوی جسم حدود 

نصف طول مخروط در نظر گرفته شده است.
پس از ترسیم هندسه، با استفاده از ماژول مشینگ نرم افزار انسیس - 
از  هندسه  شبکه بندی  برای  است.  شده  انجام  هندسه  شبکه بندی  فلوئنت، 
لایه مرزی مناسب )المان( برای نزدیکی دیواره ها استفاده شده است تا بتوان 
تغییرات ایجاد شده به خاطر شاک فشاری را به خوبی شناسایی کرد و برای 
ایجاد  المان مثلثی استفاده شده است. شبکه بندی  از  باقی دامنه محاسباتی 

شده در شکل 5 قابل مشاهده است. 
شکل 6 نمودار توزیع شار حرارتی روی دیواره در راستای طول مخروط 
از  نتایج حاصل  را نشان می دهد. همانطور که در شکل مشخص می باشد، 
دنبال  را  همکاران  و  کلیرلی  نتایج  روند  خوبی  به  شده،  انجام  شبیه سازی 
می کند و به این ترتیب می توان از صحت نتایجی که در ادامه برای تحقیق 
حاضر، ارائه شده است، اطمینان حاصل کرد. مقایسه بین نتایج شبیه سازی 
حاضر و نتایج مقاله مرجع نشان می دهد که میانگین اختلاف بین نتایج مرجع 

 
 

  [22] مخروط مورد مطالعه یهندس مشخصات.4شکل 
Fig.4. Geometrical characteristics of the studied cone [22] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل  . مشخصات هندسی مخروط مورد مطالعه ]22[ 

Fig. 4. Geometrical characteristics of the studied cone [22]
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 هندسه مخروط مورد مطالعه یشبکه بند .5شکل 
Fig.5. Grid layout of the studied cone geometry 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 5. شبکه بندی هندسه مخروط مورد مطالعه

Fig. 5. Grid layout of the studied cone geometry

 
 میلیمتری 22با 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. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 6. مقایسه نتایج گرمایش آیرودینامیکی ایجاد شده روی بدنه مخروط کروی با شعاع دماغه 28 میلیمتری

Fig. 6. Comparison of aerodynamic heating results generated on a spherical cone body with a nose radius of 28 mm.
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و شبیه سازی حاضر حدود 16% است که برای محاسبه شار حرارتی، خطای 
قابل قبول قبولی به حساب می آید. 

بررسی استقلال حل از شبکه- 2- 4
پس از اعتبارسنجی با مقاله مرجع، در این قسمت به بررسی استقلال 
حل از شبکه مسئله حاضر برای هندسه اول شبیه سازی )هندسه موشک ساده 

بدون بالک و شفت متصل به آن( پرداخته شده است.
 یک شبکه بی سازمان با المان های 4 وجهی1 همراه با لایه مرزی مناسب 
)المان های شش وجهی( نزدیک بدنه موشک جهت پیش بینی دقیق مقادیر 

1  Tetrahedral

دما، سرعت و گرادیان آن ها در نظر گرفته شده است. تعداد کل سلول ها برای 

بررسی استقلال از شبکه مطابق با جدول 1 می باشد. با توجه به جدول تعداد 

المان های هر شبکه 1/5 برابر شبکه قبل از خود می باشد و شبکه لایه مرزی 

ایجاد شده شامل لایه اول شبکه با اندازه 0/0001 متر در20 لایه و با ضریب 

رشد 1/2 می باشد. تصاویر شبکه ایجاد شده در شکل 7 نشان داده شده است.

کمی  بسیار  خطای  کلًا  است  مشخص  بالا  جدول  در  که  همان طور 

بین هندسه های مختلف شبکه برقرار است. با استفاده از نتایج به دست آمده 

می توان دریافت که از شبکه سوم به بعد خطا کاهش می یابد و در بین شبکه 

سوم و چهارم کمترین مقدار خطا وجود دارد. پس در نتیجه می توان از شبکه 

سوم با تعداد 1648651 المان برای ادامه شبیه سازی استفاده کرد.

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

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)

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

 نرخ انتقال حرارت اندازه وجوه تعداد المان 
(W) 

اختلاف نسبت به  %
 شبکه قبل

 - 2002228 22002/2 625508 اولشبکه 
 51/2 2065444 22222/2 2222421 دومشبکه 
 5/0 2215622 22602/2 2826852 سومشبکه 

 0/2 2261542 2281/2 0426824 چهارم شبکه

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

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

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 7. شبکه لایه مرزی ایجاد شده روی بدنه موشک

Fig. 7. Boundary layer mesh created on the missile body
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هندسه اول: موشک بدون جانمایی اجزاء متصل به آن- 3- 4
در ابتدا، مطالعه بر روی موشک پرشینگ-2 بدون جانمایی بالک کنترلی 
و اجزاء متصل به آن صورت گرفته است و پارامترهای مهم از جمله نرخ انتقال 
حرارت روی بدنه موشک، توزیع فشار روی بدنه و شار حرارتی در قالب نمودار 
استخراج شده است که در ادامه به آن ها پرداخته می شود. طول موشک در 
فاز برگشتی به جو زمین 4/1 متر است و سایر ابعاد هندسه موردمطالعه در 
مدلر  دیزاین  ماژول  توسط  موردنظر  هندسه  است.  شده  اشاره  قبلی  بخش 
نرم افزار انسیس - فلوئنت ترسیم گردیده که در شکل 8 آورده شده است. 
پس از ترسیم هندسه، با استفاده از ماژول مشینگ نرم افزار انسیس - فلوئنت، 
شبکه بندی هندسه انجام شده است. برای این هندسه تعداد 1648651 المان 
بی سازمان با در نظرگیری لایه مرزی مناسب برای بدنه و المان های 4 وجهی 
برای دامنه محاسباتی ایجاد شده است. شبکه لایه مرزی ایجاد شده شامل 
لایه اول شبکه با اندازه 0/0001 متر در 20 لایه و با ضریب رشد 1/2 است. 
بدنه  برای  و  متر   0/1 المان  سایز  از  پیرامون  سیال  محیط  برای  همچنین 
از  ترتیب پس  بدین  است.  استفاده شده  متر  المان 0/008  از سایز  موشک 
انجام شبکه بندی، شبکه ای باکیفیت ایجاد شده که معیار عمود بودن خطوط 

شبکه آن در حدود 0/82 است.
نشان  را  اول  برای هندسه  اطراف موشک  در  ماخ  توزیع عدد  شکل 9 
از  دماغه موشک  در جلوی  تشکیل شده  به شکل، شاک  توجه  با  می دهد. 
نوع شاک ضربه ای خمیده مي باشد. ناحیه قرمز رنگ مشخص شده در شکل 

مربوط به عدد ماخ 10/6 است که به عنوان ماخ جریان آزاد شناخته می شود. 
مشابه با تمامی دماغه هایی که در ماخ هایپرسونیک پرواز می کنند، در این 
شکل نیز مشاهده می شود که شاک تشکیل شده خمیدگی زیادی دارد و به 

بسیار نزدیک به بدنه است.
ایجاد شاک عدد ماخ جریان 10/6  از  باتوجه به شکل 9 قبل  همچنین 
0/6ماخ  به حدود  پدیده  این  اثر  در  از شاک ضربه ای  بعد  مقدار  این  است. 
کاهش یافته که بیشترین کاهش در جلوی دماغه موشک است و این مقدار 
در نقطه سکون به صفر رسیده است. بنابراین سرعت جریان در نقطه سکون 
صفر است و علت آن تشکیل لایه مرزی و شاک ضربه ای خمیده عمود بر 
جریان بالادست در جلوي دماغه موشک است. همچنین با توجه به شکل، با 
دور شدن از نقطه سکون شاک ضربه ای به تدریج خمیده تر شده و ضعیف تر 

مي شود و سرانجام در فاصله ای دور از بدنه به موج ماخ تبدیل مي گردد. 
 10 شکل  در  اول  هندسه  برای  موشک  اطراف  استاتیک  دمای  توزیع 
آورده شده است. با توجه به شکل، بیشترین دما مربوط به نقطه سکون است 
و  مقدار آن برابر با 1051 درجه کلوین است. همچنین با توجه به شکل 10، 
با دورتر شدن از نقطه سکون و حرکت به سمت پایین دست جریان به  علت 

کاهش قدرت شاک و تبدیل آن به موج ماخ از میزان دما کاسته مي شود.
توزیع شار حرارتی روی بدنه هندسه اول در شکل 11 آورده شده است. 
با بررسی شکل به وضوح مشخص است که در نقطه سکون جلوی دماغه 
ماکزیمم گرمایش آیرودینامیکی رخ داده است و با دور شدن از نقطه سکون 

 

 هندسه اول: )الف( نمای ایزومتریک و )ب( نمای بغل .2شکل 
Fig.8. First geometry: (a) isometric view and (b) side view 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 8. هندسه اول: )الف( نمای ایزومتریک و )ب( نمای بغل

Fig. 8. First geometry: (a) isometric view and (b) side view
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 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 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

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

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

 

 هندسه اولتوزیع دمای استاتیک حول میدان حل اطراف جسم برای . 11ل شک
Fig.10. Static temperature distribution around the solution field around the object for the first geometry 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 10. توزیع دمای استاتیک حول میدان حل اطراف جسم برای هندسه اول

Fig. 10. Static temperature distribution around the solution field around the object for the first geometry
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و حرکت به سمت پایین دست جریان به علت کاهش قدرت شاک و تبدیل 
آن به موج ماخ از میزان گرمایش آیرودینامیکي و دما کاسته مي شود.

موشک  بدنه  وسط  خط  روی  حرارتی  شار  توزیع  نمودار   12 شکل  در 
داده  توضیح  که  همانطور  است.  شده  آورده  اول  هندسه  طولی  راستای  در 
شد با تشکیل موج شوک قوی در نقطه سکون، دمای جریان جلوی دماغه 
به شدت افزایش می یابد. بنابراین میزان گرمایش آیرودینامیکي نیز در این 

نقطه به ماکزیمم مقدار خود می رسد) W/m2 107×3/87( سپس با حرکت 
گرمایش  میزان  شوک،  قدرت  کاهش  با  و  جریان  دست  پایین  سمت  به 
آیرودینامیکی روی بدنه نیز کاهش می یابد. همچنین با توجه به شکل در بازه 
اولیه و ثانویه پرتابه یعنی در جایی  x≥0/7≤0/3، در نقطه مشترک قوس 
که تغییر سطح مقطع هندسه بعلت تفاوت در شعاع پرتابه رخ می دهد، شار 
حرارتی افزایشی بوده و بعد از آن روند نزولی شده و در نهایت با ثابت ماندن 

 

 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 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 11. توزیع شار حرارتی روی بدنه موشک هندسه اول مطالعه

Fig. 11. Heat flux distribution on the rocket body of the first geometry of the study

 

 در هندسه اول بدنه موشک خط وسطشار حرارتی روی نمودار . 12شکل 
Fig.12. Heat flux diagram on the centerline of the missile body in the first geometry 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 12. نمودار شار حرارتی روی خط وسط بدنه موشک در هندسه اول

Fig. 12. Heat flux diagram on the centerline of the missile body in the first geometry
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زاویه سطح، این مقدار تا انتهای هندسه تقریباً ثابت می ماند. علت افزایش 
مقادیر در نقطه مشترک قوس اولیه و ثانویه را می توان با به هم ریختن لایه 

مرزی و افزایش گرادیان خواص سیال در نزدیکی دیواره بیان کرد. 

هندسه دوم: موشک به همراه بالک کنترلی بدون شفت متصل به آن- 4- 4
در این بخش، مطالعه بر روی موشک با جانمایی بالک کنترلی و بدون 
مهم  پارامترهای  و  است  صورت گرفته  آن  به  متصل  شفت  نظرگیری  در 
عملکردی در قالب توزیع، نمودار و جدول استخراج شده است. لازم به ذکر 
است که هندسه بالک کنترلی موردمطالعه در ابتدای این فصل آورده شده 
از بدنه  است. طول بالک کنترلی 0/6 متر بوده و در فاصله 1 سانتی متری 
در شکل 13  دوم  هندسه  ترتیب شماتیک  بدین  است.  گرفته  قرار  موشک 
نشان شده است. لازم به ذکر است که ابعاد میدان حل دقیقاً مشابه با هندسه 

قبل در نظر گرفته شده است.
برای این هندسه، تعداد 2984410 المان بی سازمان با در نظرگیری لایه 
مرزی مناسب برای بدنه و المان های 4 وجهی برای دامنه محاسباتی ایجاد 
شده است. شبکه لایه مرزی ایجاد شده برای بدنه موشک و بالک کنترلی 

شامل لایه اول شبکه با اندازه 0/0001 متر در 16 لایه و با ضریب رشد 1/2 
می باشد. همچنین برای محیط سیال پیرامون از سایز المان 0/1 متر و برای 
بدنه موشک و بالک کنترلی از سایز المان 0/008 متر استفاده شده است و 
برای سطح پایینی بالک کنترلی المان با سایز 0/004 متر تنظیم شده است. 
معیار  ایجاد شده که  با کیفیت  انجام شبکه بندی، شبکه ای  از  بنابراین پس 

عمود بودن خطوط شبکه آن  در حدود 0/77 است.
شکل 14 توزیع عدد ماخ در اطراف موشک برای هندسه دوم را نشان 
می دهد. با توجه به توزیع ترسیم شده تا حوالی محل قرارگیری بالک کنترلی 
رفتار شاک ضربه ای تشکیل شده عین رفتار شاک تشکیل شده در هندسه 
اول می باشد. تنها تفاوت در محدوده قرارگیری بالک کنترلی است که حضور 
راه حرکت  در  به عنوان یک سدی  بدنه  از  فاصله 1 سانتی متری  در  بالک 
سیال عمل کرده و باعث کاهش نسبی سرعت جریان در زیر بالک کنترلی 

شده است. 
در شکل 15 نمودار توزیع شار حرارتی روی خط وسط بدنه موشک برای 
هندسه های اول و دوم آورده شده است. برای مشاهده بهتر تفاوت مقادیر، 
بیشترین  شکل  به  توجه  با  است.  شده  ترسیم  لگاریتمی  صورت  به  نمودار 

 

 هندسه دوم .13شکل 
Fig.13. Second geometry 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 13. هندسه دوم

Fig. 13. Second geometry
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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 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل  1. توزیع عدد ماخ در میدان حل حول موشک در هندسه دوم

Fig. 14. Mach number distribution in the solution field around the rocket in the second geometry

 

 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 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 15. مقایسه شار حرارتی هندسه اول و دوم روی خط وسط بدنه موشک

Fig. 15. Comparison. of heat flux of the first and second geometries on the centerline of the missile body
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گرمایش آیرودینامیکی مربوط به دماغه موشک بوده و پس از آن تا ابتدای 
محل حضور بالک تفاوتی در مقادیر شار حرارتی وجود ندارد ولی با توجه به 
گرمایش  مقدار   )3/5≥x≥4/1( کنترلی  بالک  قرارگیری  شکل 15در محل 
آیرودینامیکی روی بدنه موشک افزایش پیدا کرده است. تداخل اثرات شاک 
گرمایش  اثرات مخرب  ایجاد  باعث  بدنه  مرزی  با لایه  بالک  پایینی  سطح 
آیرودینامیکی روی بدنه موشک شده است. با بررسی نتایج می توان بیان کرد 
از بالک(، به طور میانگین  که حضور بالک کنترلی )به واسطه شاک ناشی 
باعث افزایش 25/30 درصدی گرمایش آیرودینامیکی نسبت به هندسه بدون 

بالک کنترلی در حد فاصل x≥4/1≤3/5  شده است.
برای  موشک  بدنه  روی  حرارت  انتقال  نرخ   2 جدول  در  همچنین 
هندسه های اول و دوم آورده شده است. با توجه به جدول به واسطه حضور 

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

هندسه سوم: موشک با جانمایی بالک کنترلی و شفت متصل به آن- 5- 4
در بخش سوم مقاله، مطالعه بر روی موشک با جانمایی بالک کنترلی 
بر گرمایش  تأثیر حضور شفت  تا  به آن صورت گرفته است  و شفت متصل 
آیرودینامیکی و پارامترهای مهم از جمله نرخ انتقال حرارت روی بدنه موشک 
و توزیع فشار آشکار گردد )شکل 16(. لازم به ذکر است که شفت متصل به 

بالک دارای ارتفاع 1 سانتی متری و قطر 20/15 میلی متری است. 
در  با  بی سازمان  المان  تعداد 2998180  هندسه،  این  برای شبکه بندی 
المان های 4 وجهی برای دامنه  نظرگیری لایه مرزی مناسب برای بدنه و 

جدول 2. نرخ انتقال حرارت روی بدنه موشک برای هندسه های اول و دوم

Table 2. Heat transfer rate on the rocket body for the first and second geometries و دوم اول هایهندسه یبدنه موشک برا یانتقال حرارت رو نرخ .2جدول 

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

 - 2215622 هندسه اول
 %8/3 2406446 هندسه دوم

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 هندسه سوم. 16شکل 
Fig.16. Third geometry 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 16. هندسه سوم

Fig. 16. Third geometry
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محاسباتی ایجاد شده است. شبکه لایه مرزی ایجاد شده برای مجموع بدنه 
موشک، بالک کنترلی و شفت متصل به آن شامل لایه اول شبکه با اندازه 
0/0001متر در 16 لایه و با ضریب رشد 1/2 می باشد. همچنین برای محیط 
سیال پیرامون از سایز المان 0/1 متر و برای بدنه موشک و بالک کنترلی از 
سایز المان 0/008 متر استفاده شده است و برای سطح پایینی بالک کنترلی 
و شفت متصل به آن المان با سایز 0/004 متر تنظیم شده است. بدین ترتیب 
پس از انجام شبکه بندی، شبکه ای با کیفیت ایجاد شده که معیار عمود بودن 

خطوط شبکه آن1 برابر با 0/7657 است.
در شکل 17 نمودار توزیع شار حرارتی روی خط وسط بدنه موشک برای 
اصلی  تفاوت  شکل  به  توجه  با  است.  شده  آورده  سوم  تا  اول  هندسه های 
به  متصل  و شفت  کنترلی  بالک  که محل حضور   3/5≥x≥4/1 فاصله  در 
پس  آیرودینامیکی  گرمایش  بیشترین  بطوریکه  می گردد.  آشکار  است،  آن 
از دماغه موشک، مربوط به سطح جلویی شفت است و مقادیر شار حرارتی 
در این دو نقطه )دماغه موشک و سطح جلویی شفت( تقریبا در یک مرتبه 
)107≈( هستند. با توجه به نتایج در محل شفت )x≥3/79≤3/77(، مقدار 

1  Orthogonal Quality

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

همچنین طبق موارد اشاره شده قبلی، در جلوی شفت به واسطه وجود 
شفت و برهم کنش لایه های مرزی و موج شاک، گرادیان خواص و به طبع 
آن شار حرارتی مقداری افزایش یافته است که نشان می دهد تداخل لایه مرزی 
روی بدنه با موج شاک باعث اثرات مخرب گرمایشی شده است. مقایسه نتایج 
هندسه های مختلف و تغییرات شار حرارتی ایجاد شده روی بدنه موشک برای 

تمامی هندسه ها در انتهای بخش بعد در قالب جدول آورده خواهد شد. 
همچنین باتوجه به نمودار شکل 17 در ناحیه پایین دست شفت )پشت 
شفت( مقادیر شار حرارتی روی بدنه نسبت به سایز هندسه ها کمتر است که 
دلیل آن کاهش سرعت جریان ناشی از گردابه جریان در پشت شفت است. 
در  بدنه  آیرودینامیکی  گرمایش  کاهش  باعث  شفت  از  ناشی  سرعت  افت 

قسمت پشت به باد شفت شده است.
در جدول 3 نرخ انتقال حرارت روی بدنه موشک برای هندسه های اول 
تا سوم آورده شده است. با توجه به جدول به واسطه حضور بالک کنترلی و 
شفت متصل به آن، نرخ انتقال حرارت در هندسه دوم و سوم نسبت به هندسه 

 

 

 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 

 

 

 

 

 

 

شکل 17. هندسه سوم

Fig. 17. Third geometry
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انتقال  همچنین  است.  کرده  پیدا  افزایش   %3/26 و   %3/8 ترتیب  به  اول 
حرارت در هندسه سوم نسبت به هندسه دوم حدود 0/4% کاهشی است که 
دلیل آن ایجاد ناحیه  ای در پشت شفت است که افت گرمایش آیرودینامیکی 

را نسبت به هندسه بدون شفت دارد. 

هندسه چهارم: موشک با جانمایی بالک کنترلی و شفت متصل به آن - 6- 4
و با در نظرگیری گوه در جلوی بالک

جانمایی  با  موشک  روی  بر  مطالعه  پژوهش،  این  چهارم  بخش  در 
بالک  با در نظرگیری گوه در جلوی  بالک کنترلی و شفت متصل به آن و 

صورت گرفته است تا تأثیر حضور گوه در هدایت جریان سیال و کاهش اثرات 
مخرب گرمایشی در اطراف محل حضور شفت آشکار گردد. شماتیک هندسی 
گوه موردمطالعه در شکل 18 آورده شده است. با توجه به شکل، گوه دارای 
بالک کنترلی  از  انتهایی20 سانتی متری است و 10 سانتی متر جلوتر  ارتفاع 

روی بدنه موشک سوار شده است. 
با  المان بی سازمان  تعداد 3542002  برای شبکه بندی هندسه چهارم، 
در نظرگیری لایه مرزی مناسب برای بدنه و المان های 4 وجهی برای دامنه 
محاسباتی ایجاد شده است. شبکه لایه مرزی ایجاد شده برای مجموع بدنه 

جدول 3. نرخ انتقال حرارت روی بدنه موشک برای هندسه های اول تا سوم

Table 3.  Heat transfer rate on the rocket body for the first to third geometries
 تا سوماول  هایهندسه یبدنه موشک برا یال حرارت رونرخ انتق .3جدول 

Table 3. Heat transfer rate on the rocket body for the first to third geometries 
 

 (W) نرخ انتقال حرارت موشک 
ه نسبت ب راتییتغ

 (%) اول هندسه
نسبت به  راتییتغ

 (%) دوم هندسه
 - - 2215622 هندسه اول 

 - %65/4 2406446 هندسه دوم 

 %2/2 %08/4 2422644 هندسه سوم 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  چهارم هندسههندسه  کیزومتریا ینما .12شکل 
Fig.18. Isometric view of the fourth geometry 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 18. نمای ایزومتریک هندسه هندسه چهارم 

Fig. 18.  Isometric view of the fourth geometry
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موشک، بالک کنترلی، شفت متصل به آن و گوه شامل لایه اول شبکه با 
اندازه 0/0001 متر در 16 لایه و با ضریب رشد 1/2 می باشد. برای محیط 
سیال پیرامون از سایز المان 0/1 متر و برای بدنه موشک و بالک کنترلی از 
سایز المان 0/008 متر استفاده شده است و برای سطح پایینی بالک کنترلی 
برای  و  است  تنظیم شده  متر  با سایز 0/004  المان  آن  به  و شفت متصل 
گوه از سایز المان 0/002 متر استفاده شده است. بدین ترتیب پس از انجام 
شبکه بندی، شبکه ای با کیفیت ایجاد شده که معیار عمود بودن خطوط شبکه 
آن برابر با 0/76 است. شکل شبکه با بزرگنمایی روی بخش های مختلف در 

شکل های 19 تا 22 آورده شده است. 
برای  موشک  دیواره  روی  حرارتی  شار  توزیع  نمودار   23 در ششکل 
در محدوده  نمودار  به  توجه  با  است.  آورده شده  تا چهارم  اول  هندسه های 
قرارگیری گوه، ماکزیمم مقدار شار حرارتی حدودW/m2  106×4/88  بوده 
که نسبت به هندسه بدون گوه، افزایش حدوداً دو برابری را تجربه کرده است. 
بطوریکه گرمایش آیرودینامیکی در بالادست گوه شروع می شود و تا زمانی 
که حداکثر گرمایش درست در پایین دست نقطه اتصال مجدد حاصل شود به 
افزایش ادامه می دهد. علت افزایش گرمایش آیرودینامیکی روی سطح گوه 
را می توان به تشکیل لایه برشی که قبلا توضیح داده شد مربوط دانست. 

 
 هندسه چهارمنمای کلی شبکه حل عددی  .19 شکل

Fig.19. Overview of the numerical solution network for the fourth geometry 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 19. نمای کلی شبکه حل عددی هندسه چهارم

Fig. 19. Overview of the numerical solution network for the fourth geometry

تغییرات شدید  باعث  با گسترش شاک جداسازی  برشی  این لایه  بطوریکه 
در گرادیان خواص و در نهایت منجر به گرمایش آیرودینامیکی و بارگذاری 

ساختاری روی گوه می شود.
سطح  روی  آیرودینامیکی  گرمایش  کاهش  می توان  شکل  باتوجه به 
گرمایش  کاهش  این  علت  کرد.  درک  را  موشک  سطح  و  شفت  جلویی 
به حضور گوه در مسیر  را می توان  نزدیکی شفت  آیرودینامیکی در  مخرب 
حرکت جریان هوا مرتبط دانست طور یکه حضور گوه باعث شده تا جریان با 
سرعت کمتری در فضای خالی بین سطح پایین بالک کنترلی و سطح بالایی 
موشک به سمت شفت حرکت کند. ماکزیمم مقدار شار حرارتی در نزدیکی 
 W/m2 برای هندسه چهارم حدود  بدنه موشک  دیواره جلویی شفت روی 
106×6/15 است که نسبت به هندسه سوم حدود 68/9% کاهش داشته است. 

پس می توان نتیجه گرفت که حضور گوه، اثرات مخرب گرمایشی ایجاد شده 
اطراف شفت کنترلی را به خوبی کاهش می دهد.

در جدول 4 مقایسه شار حرارتی روی سطح جلویی و پشتی شفت برای 
هندسه های مختلف آورده شده است. با توجه به نتایج در سطح جلویی شفت 
شار حرارتی حدود W/m2  107×1/98  است که این مقدار در هندسه چهارم 
با یک تحلیل ساده می توان  بنابراین  W/m2  106×5/11 رسیده است.  به 
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 لک و شفت و گوه هندسه چهارمشبکه روی بدنه با .21شکل 

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

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 20.شبکه روی بدنه بالک و شفت و گوه هندسه چهارم

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 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 21. شبکه هندسه چهارم با بزرگنمایی روی گوه

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 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 22. شبکه هندسه چهارم با بزرگنمایی روی شفت بالک

Fig. 22. Fourth geometry grid with zoom on wing shaft
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 تا چهارم اول هایهندسهبرای  بدنه موشکخط وسط  یرو یدار شار حرارتنمو .23شکل 
Fig. 23. Heat flux diagram on the centerline of the missile body for the first to fourth geometries 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 23. نمودار شار حرارتی روی خط وسط بدنه موشک برای هندسه های اول تا چهارم

Fig. 23. Heat flux diagram on the centerline of the missile body for the first to fourth geometries

جدول  . مقایسه شار حرارتی روی سطح جلویی و پشتی شفت برای هندسه های سوم و چهارم

Table 4. Comparison of heat flux on the front and back surfaces of the shaft for the third and fourth geometries

 

 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 
 
 شار حرارتی  خوانیمکان داده ردیف

 سوم هندسه
 هندسهشار حرارتی 
 چهارم

چهارم  هندسهدرصد تغییرات 
 نسبت به سوم

𝑿𝑿 (𝒎𝒎)   


 

2 11284/4 
 )متناظر با سطح جلویی شفت(

 درصد 18/44 22/5×822 46/2×122

0 14284/4 
 )متناظر با سطح پشتی شفت(

 درصد 05/2 15/4×522 6/4×522
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نتیجه گرفت که حضور گوه بر کاهش ماکزیمم شار حرارتی ایجاد شده روی 
سطح خود شفت نیز اثر مفیدی گذاشته و این مقدار را تا حدود 74% کاهش 

داده است.
بهتر  به دست آمده می توان گفت جهت کارکرد  نتایج  باتوجه به  بنابراین، 
برای  و مهم  نقاط حساس  از  یکی  زمین،  به جو  بازگشت  در حین  موشک 
استفاده از لایه های حفاظت حرارتی، سطح شفت است. طور یکه برای این 
سطح باید از لایه های حفاظت حرارتی باضخامت بیشتر استفاده کرد. همچنین 
ناحیه بالادست شفت که فاصله بسیار نزدیکی به آن دارد از دیگر نقاط مهم 

برای استفاده از لایه های حفاظت حرارتی باضخامت بیشتر است.  

نتیجه4گیری-54
باتوجه به توضیحات ارائه شده، مهم ترین نتایج حاصل از انجام تحقیق را 

می توان به صورت زیر بیان نمود:
	.حضور بالک کنترلی باعث افزایش شار حرارتی در حدود 27% شده  است
	 حضور شفت باعث افزایش شار حرارتی در نزدیکی سطح جلویی شفت

شده است. طور یکه در این محل شار حرارتی روی بدنه نسبت به هندسه 
بدون شفت حدود 5 برابر شده است. 

	 علت افزایش شار حرارتی در حضور شفت بر همکنش لایه مرزی بدنه و
موج شاک بالک است که این عمل باعث افزایش گرادیان خواص شده 

است.
	 به نسبت  را  شفت  سطح  روی  شده  ایجاد  حرارتی  شار  ماکزیمم  گوه، 

هندسه سوم حدود 74% کاهش داده است.
	 علت کاهش گرمایش آیرودینامیکی در نزدیکی شفت در هندسه چهارم

هوا  جریان  حرکت  مسیر  در  گوه  به حضور  می توان  را  سوم  به  نسبت 
مرتبط دانست.

	 حرارتی حفاظت  لایه های  از  استفاده  برای  مهم  و  حساس  نقاط  از 
فاصله  است که  بالادست شفت  ناحیه  و  بیشتر سطح شفت  باضخامت 

بسیار نزدیکی به آن دارد.  
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