
 

 
 
 

 
 

Recived: 2014.06.24 , Accepted: 2016.01.13 
 

Vol. 8/ No. 3/ 2015 

Aerodynamic Heating Prediction of 
Flying Body Using Fluid-Solid Conjugate 

Heat Transfer 

S. Abdolahi1*, F. Etemadi2 and M. Ebrahimi3 

1, 2 and 3. Aerospace Research Institute, Ministry of Science Research and Technology 
*Postal Code: 14665834, Tehran, IRAN  

sabdolahi@ari.ac.ir 

In this study, the aerodynamic heating of the flying body during powered flight phase 
has been numerically investigated. The conjugate simulation of fluid heat transfer and 
solid heat conduction has been considered. To this aim, the coupling boundary condition 
has been used for body shell that allows the conjugate heat transfer investigation in the 
fluid and solid domains simultaneously. The model has been considered as a circular 
cylinder and spherically blunted cone nose with 350mm in diameter. The investigation 
has been carried out at different Mach number from 1.5 to 4.2 to cover range of 
supersonic flow. The advantage of this method is that the wall temperature and heat flux 
in any part of the nose and body shell with or without axial symmetry, connected 
components and other protuberances could be calculated at different angles of attack. 
Finally, the approach has been validated through the results of analytical and numerical 
methods for aerodynamic heating of axisymmetric vehicles. 
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تخمين گرمايش آيروديناميكي بدنة كاوشگر فضايي با 
 درنظر گرفتن اندركنش گرمايشي سيال و سازه

  3و محمد ابراهيمي 2، فخري اعتمادي*1پور سهيلا عبدالهي
  پژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم، تحقيقات و فناوري -3و  2، 1

  1465774111: تهران، كد پستي*
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در اين مقاله، گرمايش آيروديناميكي توليدشده بر روي بدنة يك كاوشگر فضايي به روش عددي با استفاده از 
به منظور حل همزمان . ه محاسبه شده استافزار فلوئنت و با درنظر گرفتن اندركنش گرمايشي سيال و ساز نرم

كه  ي طور معادلات گرمايش در جامد و سيال، از شرط مرزي كوپلينگ در ديوارة بدنه استفاده شده است؛ به
توان مقادير دما را در هر  مزيت اين روش آن است كه مي. شود مقادير دما و شار حرارتي در آن محاسبه مي

بدون تقارن محوري و حتي اجزاي متصل به آن در زواياي حمله مختلف محاسبه اي از پوسته بدنه با يا  نقطه
سازي عددي با درنظر گرفتن اثرات لايه مرزي و ضخامت ديوارة سازه و  در اين مقاله، نحوة انجام شبيه. كرد

 نتايج در قالب كانتورهاي فشار،. هاي توربولانس، به صورت كامل شرح داده شده است همچنين اثر مدل
در اين تحقيق . سرعت و دما، مقادير شار حرارتي و همچنين فشار و دماي نقطة سكون دماغه ارائه شده است

گذاري مقادير دماي نقطة سكون و شار حرارتي استفاده شده كه دقت  از دو روش عددي و تحليلي براي صحه
  .دهد خوبي را در نتايج نشان مي

  سازي عددي، دماي پوسته، شار حرارتي، روش كوپلينگ شبيهگرمايش آيروديناميكي، : هاي كليدي واژه

 123علائم و اختصارات

  مقدمه
بندي يك كاوشگر فضـايي بـا دو    طراحي آيروديناميكي و پيكره

شود؛ يكي كاهش نيروي پسـا و ديگـري    هدف اصلي انجام مي
_________________________________ 

 )نويسنده مخاطب(مربي . 1

  كارشناس ارشد . 2
 استاديار.  3

در واقع هندسة بدنة كاوشگر به . كاهش گرمايش آيروديناميكي
شود كـه در برابـر حركـت در هـوا      اي طراحي و ساخته مي گونه

ركـت، ايجـاد   كمترين نيروي پسا را، با توجه به مقدار سرعت ح
نمايد تا با حداقل كردن ميزان مصرف انرژي، پرتاب تـا ارتفـاع   

  . پذير شود مورد نظر امكان
صوت براي  هاي مافوق از طرف ديگر، حركت كاوشگر در جريان

. دهد يابي به ارتفاعات زياد، مسائل جديدي را پيش روي قرار مي دست
و دماي بدنه  ترين اين مسائل، گرمايش آيروديناميكي يكي از مهم

 گرمايش آيروديناميكي تابعي از توان سوم سرعت است ،زيرا ؛است

لذا، با افزايش شديد سرعت، اصطكاك بين جسم پرنده و جريان   .]1[
اين موضوع  .شود شود و موجب بالارفتن دماي پوسته مي  هوا زياد مي

هاي  ويژه در دماي نواحي سكون جريان مانند دماغه كه در سرعت به
دهد بيشتر اهميت پيدا  لا مقادير بزرگي از دما را به خود اختصاص ميبا

حركت دماغه در جو غليظ، موجب ايجاد توزيع فشار در سطح . كند مي
خارجي دماغه و اعمال نيروي برشي ناشي از حركت نسبي سيال 

Ts دماي ديواره در مجاورت سيال Tf دماي سيال در مجاورت ديواره Ks ضريب هدايت گرمايي سازه Kf ضريب هدايت گرمايي سيال 
Φ  شار گرمايي CA ضريب نيروي پساي محوري  
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از طرف ديگر، حركت نسبي بين سيال . شود نسبت به سطح دماغه مي
زايش درجه حرارت شده كه اين افزايش دما و سطح دماغه، موجب اف

حتي در مناطقي مثل . دهد استحكام و پايداري سازه را كاهش مي
هاي با ماخ  در جريان. شود نوك دماغه سبب ذوب شدن سازه مي

پايين، انتقال حرارت و پديدة گرمايش آيروديناميكي اهميت چنداني 
مرتبه  برشي ويسكوز همندارد، زيرا انتقال حرارت در لاية مرزي با كار 

هاي با عدد ماخ پايين كار برشي كم و در نتيجه  است و در جريان
اين در حالي است كه در جريان گازها با . انتقال حرارت ناچيز است

 .يابد سرعت بالا اين اثر كاملاً اهميت مي

محيط  از اي ملاحظه قابل طور به كاوشگرهاي فضايي نيز سازة
. پذيرند تأثير مي گردد، مي القا پرواز يرمس خلال در كه حرارتي
 و داده را كاهش كاوشگر فضايي سازة سختي و مقاومت دما، افزايش
 شكل تغيير و ها در تنش موضعي ازدياد سبب حرارتي گراديان

 به منجر تواند مي طراحي اثرات در اين نادرست ارزيابي .شود مي

 است ممكن حرارت علاوه، به .پرواز شود خلال در سازه شكست

 و پوشش هاي قابليت كه نمايد را القاء شيميايي هاي واكنش

 امكان است ممكن خرابي اين .برد مي بين از را هاي سطح روكش

 هاي ديگر كاوشگر سازه و زيرسامانه مجاز حد از بيش افزايش دماي

  .فراهم آورد پرواز مسير طول در را
هاي  سامانه با رابطه در پيشرو هاي چالش ترين مهم از يكي

سطوح اين  روي آيروديناميكي گرمايش دقيق سرعت بالا، محاسبة
سپر  توان آنها مي حرارتي شار بيني پيش با طوري كه بوده به اجسام
وقوع  از ناشي خطرات احتمالي از و طراحي كرده را مناسب حرارتي

در زمينة محاسبة . كرد آنها جلوگيري روي بر حرارتي هاي ك شو
ديناميكي، تحقيقات زيادي به صورت عددي و تجربي گرمايش آيرو

انجام شده كه شار حرارتي و دما را در نقاط بحراني يك كاوشگر يا 
  . اند پذير به جو محاسبه كرده فضايي بازگشت  يك محمولة

به منظور محاسبة گرمايش آيروديناميكي و طراحي حرارتي اجسام 
يي روي سطح محاسبه جا صوت بايد ضريب انتقال حرارت جابه مافوق
صورت  جايي به محاسبة ضريب انتقال حرارت جابه  ترين روش مهم. شود

البته حل اين ]. 5- 2[دقيق، حل معادلات كامل ناوير استوكس است 
معادلات به زمان كامپيوتري زياد نياز دارد كه در مرحلة طراحي اوليه 

هاي  شكل مقرون به صرفه نيست؛ زيرا در اين مرحله، بازة وسيعي از
  .شوند هاي جريان بررسي مي هندسي و پارامتر
هاي ديگر براي محاسبة ضريب انتقال حرارت  از روش

استوكس  -هاي ساده شدة معادلات ناوير جايي، استفاده از فرم جابه
 - ، معادلات ناوير]9-6[است  PNS 4نظير معادلات سهموي شده

هاي  ترماستوكس با حذف  - استوكس سهموي از معادلات ناوير
_________________________________ 

4. Parabolized Navier-Stokes (PNS) Equations 

مشكلي . آيد لزج كه داراي مشتقات در جهت جريان است به دست مي
وجود دارد اين است كه اين  PNSهاي  كه در رابطه با استفاده از روش

كردن جريان در ناحية زيرصوت در پشت شوك  ها توانايي مدل روش
در نتيجه براي شروع حل . منحني شكل و در جلوي جسم را ندارند

هاي ديگر استفاده كرد و در  ة زيرصوت بايد از روشجريان در ناحي
 VSL 5معادلات لايه شوك لزج. استفاده كرد PNSادامه از روش 

. ]11و  10[استوكس است  - فرم ساده شدة ديگري از معادلات ناوير
استوكس دائم با  - از معادلات ناوير VSLمعادلات لايه شوك لزج 

پارامتر عدد رينولدز هستند، تر از مرتبه دو  هايي كه كوچك حفظ ترم
توان در ناحية نوك اجسام ماوراي  اين معادلات را مي. اند دست آمده به

و  PNSالبته حل معادلات . كار برد صوت، كه جريان زيرصوت است به
VSL  نيز زمان و حافظة كامپيوتري زيادي نياز دارد كه در مراحل

ة طراحي اوليه اولية طراحي مقرون به صرفه نيست؛ زيرا در مرحل
هاي هندسي مختلف در شرايط جريان آزاد مورد مطالعه قرار  شكل
شود تا براي طراحي اوليه و محاسبة  بنابراين، ترجيح داده مي. گيرند مي

هاي تقريب مهندسي لايه نازك استفاده  صوت از روش جريان ماوراي
ن در اين نوع تحليل ميدا. شود كه سرعت بالاتري در محاسبات دارند

جريان سيال اطراف جسم به دو ناحيه جريان در لايه مرزي و جريان 
در اين روش، متداول . شود غيرلزج در بيرون لايه مرزي تقسيم مي

است كه ابتدا، ميدان غيرلزج حل شود و سپس خواص جريان غيرلزج 
زماني . روي بدنه به عنوان شرايط لبه لايه مرزي در نظر گرفته شود

رزي اندك است فشار روي سطح و آنتروپي پشت كه ضخامت لايه م
در اين . شوك قائم براي تعيين خواص لايه مرزي مورد نياز است

حالت ديگر نيازي به حل جريان ناحية غيرلزج خارجي نيست، اين 
دهد كه عدد رينولدز بسيار بالا باشد، در اين هنگام  حالت زماني رخ مي

در تحقيق . ]12[ت ضخامت لايه مرزي از ضخامت شوك كمتر اس
هاي  ديگر، روش عددي براي محاسبة گرمايش آيروديناميكي مخروط

  .]13[پخ در زاوية حمله نيز ارائه شده است 
از ابزار ديگري كه در محاسبة گرمايش آيروديناميكي استفاده 

اشاره كرد كه  7و اينچز 6توان به كدهاي مهندسي ايروهيت شود مي مي
و از مفهوم تشابه تقارن محوري استفاده هاي نسبتاً ساده  از روش

كه  كند استفاده مي 8كد ايروهيت از تئوري نيوتني اصلاح شده. كند مي
، در مقابل اينچز تكنيك ]14[صادق نيست  9نازكبراي اجسام 

  .]16و  15[گيرد  متقارن محوري را به كار مي 10مزلن

_________________________________ 
5. Viscous Shock Layer (VSL) Equations 
6. AEROHEAT 
7. INCHES 
8. Modified Newtonian Theory 
9. Slender Bodies 
10. Maslen Technique 
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 ]10و  1[در ايران نيز تحقيقات زيادي در اين زمينه صورت گرفته  
 آيروديناميكي گرمايش توان به تحليل كه از آن جمله مي

جو اشاره كرد  به بازگشت و خروج فاز پذير در بازگشت هاي محموله
كه هندسه و شرايط پروازي آن تا حد زيادي مشابه با مسئلة مورد 

 .]17[تحقيق در اين مقاله است 

در اين مقاله، محاسبات گرمايشي يك كاوشگر فضايي با 
حل همزمان معادلات گرمايش براي سيال و سازه به روش 

با توجه . افزار تجاري فلوئنت شرح داده شده است توسط نرمعددي، 
تواند روش مناسبي در طراحي  دست آمده، اين روش مي به نتايج به

انتخاب جنس و آيروديناميكي كاوشگر فضايي براي تعيين پخي، 
ين روش آن است كه مزيت ا. ضخامت مناسب پوستة آن باشد

ها كه تنها براي نقاط سكون  تواند برخلاف بعضي از روش مي
صادق است و در شرايط جريان متقارن محوري كاربرد دارد، براي 
تمام نقاط بدنه با يا بدون تقارن محوري، اجزاي متصل به آن و در 

سنجي  براي صحت .زواياي حملة مختلف نيز كاربرد داشته باشد
  .كد عددي و همچنين حل تحليلي استفاده شده استنتايج از يك 

تـر اثـر    علاوه بر اين، در اين تحقيق براي دستيابي به حـل دقيـق  
هـاي مجزاسـازي    اثـر روش  ،ω -κو  ε -κهاي توربولانسـي   مدل

مرتبه اول و دوم و همچنين اثر ارتفاع اولـين سـل از شـبكه عـددي     
جزا مورد بررسي هاي م براي درنظر گرفتن اثرات لايه مرزي در مدل

در پايان، نتايج در قالب كانتورهاي فشار، سرعت و . قرار گرفته است
   .دما و مقادير شار حرارتي ارائه شده است

  سازي عددي مراحل انجام شبيه
سازي عددي و بررسي عملكرد آيرودينـاميكي مـدل مـورد نظـر،      شبيه

بكة سازي هندسي و توليـد ش ـ  اي است كه مدل يك فرايند چند مرحله
محاسباتي از مراحل مهم و اساسي اين فرايند اسـت و دقـت نتـايج را    

در ادامـه پـس از معرفـي هندسـة مسـئله،      . دهـد  تحت تأثير قرار مـي 
افـزار   براي ايـن منظـور از نـرم   . مشخصات شبكه شرح داده خواهد شد

  .افزار فلوئنت است، استفاده شده است پردازنده نرم گمبيت كه پيش

  سازي هندسي مدل
 350اي بــه قطــر  شـكل هندســي كاوشــگر از يــك بدنــة اســتوانه 

. متـر تشـكيل شـده اسـت     ميلي 780اي به طول  متر و دماغه ميلي
متـر از   ميلـي  3متر و ضـخامت پوسـته    ميلي 20شعاع پخي دماغه 

هندسة كاوشگر مطابق شكل . جنس فولاد درنظر گرفته شده است
بـا توجـه بـه     .بعدي مدل شده اسـت  به صورت دو بعدي و سه) 1(

تـر شـدن زمـان     اينكه هندسة جسم اندازة بزرگي دارد، براي بهينه
محاسباتي لازم براي حل ميدان جريـان، تنهـا نيمـي از كاوشـگر     

. فضايي مدل و از خاصيت تقارن آن در حـل اسـتفاده شـده اسـت    
 - باتوجه به موارد گفته شده در مقدمه، هندسه دماغه به شكل كره

هم از نظر ميزان نيروي پسا و هم از نظر  مخروط انتخاب شده كه
ايجاد پخي مناسب با شـعاع  . ترين مقدار است پايداري داراي بهينه

متر در نوك دماغه مخروطي، باعث كاهش اثـرات   سانتي 2كروي 
  .شود ناشي از گرمايش آيروديناميكي بر روي پوسته مي

  
  

   
 بندي ميدان حل اه بلوكبعدي كاوشگر به همر نماي جانبي مدل هندسي سه - 1شكل 

منظور كنترل ريزنمايي  شود، به طور كه در شكل مشاهده مي همان
هايي كه  هاي نزديك سطوح كاوشگر و موقعيت شبكه در موقعيت

حساسيت زيادي دارند، به عنوان مثال روي سطح دماغه كه احتمال بروز 
است كه ميدان  صوت وجود دارد، لازم شوك در جريان مافوق

ها،  ي به تعدادي بلوك تقسيم شود كه در هر يك از بلوكمحاسبات
  .بندي به صورت مجزا و با كيفيت مناسب انجام شود شبكه

براي اينكه بتوان جريان لزج را در لايه مرزي به خوبي 
مدل كرد از شبكه باسازمان و شبكة لاية مرزي استفاده شده 

ديواره، اثر  ها، فاصلة اولين نقطة شبكه تا در نزديك ديواره. است
. زيادي بر دقت محاسبة تنش برشي و اثرات لزجت سيال دارد

همچنين اين عوامل تأثير چشمگيري در ميزان دماي توليد شده 
البته از آنجا كه در . بر اثر گرمايش آيروديناميكي خواهد داشت

توان از توابع ديواره براي حل استفاده كرد،  برنامة فلوئنت، مي
يد شبكه در نزديكي ديواره از بين رفته ضرورت ريزكردن شد

اين توابع، توابعي تجربي هستند كه در نقاط نزديك ديواره . است
با . شوند استفاده مي براي برآورد اثر ديوار بر روي جريان آشفته 

محاسبه ) 1(اين وجود در اين مقاله حد مجاز فاصله از رابطة 
  :شودمي

)1                               (                   
1 1

2 4
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انرژي  pKبه ترتيب لزجت و دانسيته جريان، و كه در آن
جنبشي توربولانس در نقطه مشخص از شبكه در نزديك ديواره،

C 
. فاصلة نقطه مشخص تا ديواره است yو  09/0  ثابت تجربي برابر

اي براي اندازة اولين  فاصله) 1(با توجه به مطالب ذكر شده، رابطة 
بهتر محاسبه  كند تا بتوان مشخصات لايه مرزي را سل پيشنهاد مي

حد مجاز . در رنج مورد نظر قرار گيرد +yاي كه مقدار  به گونه. كرد
دست  نظر گرفتن توابع ديواره و براي به ين مدل با درفاصله براي ا
متر محاسبه شده  ميلي 12/0هاي لايه مرزي، حدود  آوردن ويژگي

  .است
استقلال نتايج حل عددي از شبكه محاسباتي نيز در چند 

در حالت اول سه شبكه با . حالت مورد بررسي قرار گرفته است
ف بدنه كاوشگر ميليون در اطرا 2/3و  05/2، 3/1تعداد سل 

سپس توزيع فشار استاتيك نسبي روي كاوشگر  .توليد شده است
شكل . در هر سه شبكه محاسبه و با يكديگر مقايسه شده است

نمودار توزيع فشار حاصل از حل عددي هر سه شبكه را روي ) 2(
متري از سطح دماغه نشان  05/0سطح دماغه از نوك تا فاصله 

ها از  شود با افزايش تعداد سل ه ميطور كه ملاحظ همان. دهد مي
ميليون فشار نسبي سطح كمي  05/2ميليون شبكه به  3/1

به  05/2كاهش يافته است ولي با افزايش مجدد تعداد شبكه از 
ميليون تغييرات چشمگيري در مقادير توزيع فشار روي  2/3

نيز ضريب نيروي پساي ) 3(در شكل . شود دماغه مشاهده نمي
. اوشگر در هر سه شبكه نشان داده شده استمحوري بدنه ك

 2/3و  05/2شود مقادير در دو شبكه  طور كه مشاهده مي همان
در نتيجه با افزايش تعداد . ميليون بسيار به يكديگر نزديك است

يابد و  ها، تنها حجم محاسبات و زمان محاسباتي افزايش مي سل
شبكه  بنابراين. شود گيري حاصل نمي در نتايج تغيير چشم

البته در . باشد ميليون سلول مناسب مي 05/2محاسباتي با تعداد 
هر سه شبكه سعي شده است كه در نزديكي بدنة كاوشگر، 
ارتفاع اولين سل مناسب انتخاب شود تا ضرايب آيروديناميكي 

همچنين در حالت دوم، . حاصل از دقت خوبي برخوردار باشد
ارتفاع اولين سل شبكه نيز استقلال نتايج از شبكه در بررسي اثر 

ارتفاع اولين سل . شود انجام شد كه در ادامه مقاله شرح داده مي
شبكه بر دقت نتايج گرمايشي و خواص لايه مرزي سيال شامل 
سرعت و فشار روي سطح بدنه و در نقطة سكون اثر زيادي دارد 

علاوه بر اين . كه نتايج آن در بخش بعدي مقاله ارائه شده است
رد، استقلال نتايج از گام زماني نيز بررسي شده است كه در دو مو

  .سازي عددي شرح داده شده است بخش مدل

  
مقايسه توزيع فشار استاتيك نسبي روي دماغه كاوشگر در سه شبكه  - 2شكل 

 M=2/4مختلف به منظور بررسي استقلال از شبكه، 

 

نظور بررسي ضريب پساي محوري كاوشگر در سه شبكه مختلف به م - 3شكل 
  M=2/4استقلال از شبكه، 

بعدي نشان  شبكه باسازمان سه ) 5(شكل و  )4(شكل در 
اين شبكه حدود دو ميليون سلول   تعداد سلول. داده شده است

هاي جداگانه اطراف محموله،  گونه كه گفته شد بلوك همان. است
به منظور افزايش كيفيت شبكه بر روي سطوح مهم در حل، در 

اين حجم جداگانه نتايج بهتري را در ضريب . ته شده استنظر گرف
دهد كه در نتيجه  منظري و نسبت اريبي زوايا و اضلاع سل مي

  .كند هاي يكنواختي را ايجاد مي سل
 صوت در نزديكي سطح از آن جهت كه جريان در رژيم مافوق

جلويي دچار شوك شده و تغييرات شديد مشخصات جريان به 
دهد و همچنين تغييرات  در اين ناحيه رخ مي خصوص فشار و سرعت

شديد مقدار و جهت سرعت از نقطه سكون در سطح جلويي تا روي 
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گيرد، كيفيت شبكه در اين ناحيه حساسيت  سطح بدنة آن صورت مي
  .نشان داده شده است) 5(خاصي دارد كه در شكل 

  سازي عددي مدل
گيرد، معـادلات   از آنجا كه محموله در رژيم مختلف از ماخ قرار مي

پـذير   هاي فيزيكي اين مسئله بر اساس جريان لزج و تـراكم  و مدل
سازي جريان آشفته و انتخـاب   براي شبيه. در نظر گرفته شده است
هاي مختلف  سازي مناسب باشد، بايد مدل مدلي كه براي اين شبيه
ها باعـث   البته شناخت كافي نسبت به مدل. مورد بررسي قرار گيرد

در اين مسئله از دو . تر مدل مطلوب انتخاب شود ه سريعشود ك مي
هـاي   كـه داراي قابليـت   ω -κاسـتاندارد و   ε -κمدل توربولانس 

در . اثبات شده در مسائل مهندسي مشابه است، استفاده شده اسـت 
هاي ذكر شـده بـر روي محاسـبة دمـاي      ادامة اين مقاله، اثر مدل

تـر   مـدل مناسـب   سيال در نقطة سكون دماغه شـرح داده شـده و  
  .انتخاب شده است

همچنين در حل جريان تعيين خواص فيزيكي سيال كه در 
هاي قابل تراكم، قانون  براي جريان. اينجا هوا است ضروري است

  .آل يك رابطة مناسب براي چگالي است گاز ايده
ترين مراحل  تعيين شرايط مرزي و تنظيم آن يكي از اساسي

شرايط . ك سيالات محاسباتي استدر كاربردهاي مختلف دينامي
كنندة جريان و خواص حرارتي در مرزها با توجه به  مرزي تعيين

در اين تحقيق بر اساس هندسه و نوع تحليل، . فيزيك مسئله است
شرط مرزي . اند مرزهاي فشار دوردست، تقارن و ديواره به كار رفته

. ستهاي مختلف تنظيم شده ا ديواره با سه روش متفاوت در مدل
شرط مرزي دماي ثابت، شرط مرزي آدياباتيك و در نهايت شرط 
كوپلينگ كه براي حل همزمان معادلات گرمايش در جامد و سيال 

  .در نظر گرفته شده است
  

 

  بعدي حول كاوشگر از نماي جانبي سه بندي شبكهكيفيت  - 4شكل 

 

  بندي در ناحية لايه مرزي و نقطه سكون دماغه كيفيت شبكه - 5شكل 

. در اين تحقيق، جريان در دو حالت پايا و ناپايا حل شده است
شرايط حل ناپايا همراه با شرط كوپلينگ، بر اساس شرايط پرواز 

گيري، كاوشگر از سرعت صفر  در زمان اوج. واقعي انتخاب شده است
البته زمان بعد . رسد كيلومتري مي 10در ارتفاع  2/4به حداكثر ماخ 

از نظر توليد گرمايش آيروديناميكي  2/4تا ماخ از عبور از ماخ يك 
در حل . كشد ثانيه طول مي 5/11اين فرايند حدود . مورد نظر است

ناپايا استقلال نتايج از گام زماني با مقايسة دما و فشار در نقطه 
ثانيه بررسي  001/0و  0001/0سكون براي دو گام زماني مختلف 

ختلاف دما بين اين دو گام با توجه به اينكه بيشينه ا. شده است
بوده و بيشينه اختلاف فشار بين اين دو گام  ٪ 26/0زماني كمتر از 

 001/0سازي از گام زماني متناظر با  زماني صفر است، در ادامه شبيه
شرايط حل پايا نيز همراه با شرط مرزي دما . ثانيه استفاده شده است

در بخش بررسي  ثابت مورد استفاده قرار گرفته كه از نتايج آن
در اين حالت شرايط . گذاري استفاده شده است ها و صحه سازي مدل

مسير پروازي كاوشگر كه داراي بيشترين فشار ديناميكي بحراني 
است، درنظر گرفته شده است كه عدد ماخ جريان آزاد معادل 

 10پاسكال در ارتفاع  26500و فشار آن نيز برابر با  2/4
در ادامه توضيحات بيشتري ارائه . از سطح زمين استكيلومتري 
 .خواهد شد

بررسي اثر ارتفاع اولين سل از شبكه عددي براي درنظر 
  گرفتن اثرات لايه مرزي

بنـدي   سازي شدة مورد نظر به منظور بررسي تأثير شـبكه  در مدل شبيه
در نتايج گرمايشي، ارتفاع اولين سـل نسـبت بـه بدنـة محمولـه در دو      

در . ررسي شده است تا اثرات لايه مرزي بر نتايج مشاهده شـود حالت ب
 12/0با فاصلة اولين گـره تـا سـطح بدنـه برابـر       1اين دو حالت، مدل 

. متر، كه در بخش قبل محاسبه شد، در نظـر گرفتـه شـده اسـت     ميلي
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استاندارد  ε-κهاي توربولانسي  بررسي اثر مدل
  ω -κو 

سازي جريان آشفته،  براي انتخاب مدل توربولانس مناسب در شبيه
البته شناخت كافي . هاي مختلف مورد بررسي قرار گيرد بايد مدل

تر مدل مطلوب انتخاب  شود كه سريع ها باعث مي نسبت به مدل
سازي با توجه به فيزيك موجود در جريان، ميزان  در اين شبيه. شود

 حاسباتي موجود و زمان موجود براي حل،دقت مورد نياز، منابع م

در اين . انتخاب شد ω -κاستاندارد و  ε-κاي  هاي دو معادله مدل
هاي ذكر شده بر روي محاسبة دماي سيال در نقطة  بخش اثر مدل

  .سكون دماغه مورد بررسي قرار گرفته است
اي مختصرترين  هاي دو معادله از لحاظ تئوريك مدل

توانند اثرات انتقالي جريان آشفته را كاملاً  هايي هستند كه مي مدل
اي به جهت اينكه براي  هاي دو معادله در مدل. سازي كنند شبيه

شود،  هاي طولي و زماني آشفتگي معادلة انتقال نوشته مي مقياس
به . نيازي به داشتن آگاهي قبلي از فيزيك جريان وجود ندارد

توان بدون  تند و ميها كاملاً اتوماتيك هس عبارت ديگر، اين مدل
در اين . كار برد داشتن شناخت از ساختارهاي جريان آنها را به

كه داراي  ω -κاستاندارد و  ε -κاي  مسئله از دو مدل دو معادله
هاي اثبات شده در مسائل مهندسي مشابه اين مسئله است،  قابليت

  .استفاده شده است
ت اي انتقالي حل معادلا پايه مدل دو معادله ε -κمدل 

اين مدل براي . است εو ضريب ميرايي  κضريب انرژي جنبشي 
اعداد رينولدز بالا، بدون جدايش و توربولانس كامل جريان 

  . معتبر است
انرژي جنبشي و  κنيز يك معادلة انتقال براي  ω -κمدل 

ω اين مدل رفتار نزديك ديواره را با . فركانس توربولانس است
ك با فرمول تابع ديواره در عدد استفاده از يك سوئيچ اتوماتي

كند كه بر اساس شبكه با دقت بالاتر،  رينولدز پايين بررسي مي
كاربرد اين مدل براي . كند معادلات را نزديك ديواره حل مي

به . پذير، انتقالي و تنش برشي آزاد خوب است هاي تراكم جريان
اين مدل در شرايط گراديان فشار معكوس نتيجة  ωدليل حل 

همچنين اين مدل از توابع ميرايي استفاده . دهد ري ميبهت
مرزي ديريكله را دارد كه باعث پايداري بهتر حل  كند و شرايط نمي

  .شود عددي مي
 5مقادير دماي استاتيك سيال را در فاصلة ) 9(شكل 

 ω-κو  ε-κمتري از نوك دماغه، در دو مدل توربولانسي  ميلي
 .استز حل پايا در نظر گرفته شده براي اين بررسي ني. دهد نشان مي

مجموع ويسكوزيته (از آنجا كه پخش شوك كاملاً به مقدار ويسكوزيته 

وابسته است، مشخصاً در محل شوك نرمال ) مولكولي و آشفته
بسيار بيشتر از مدل  ω -κويسكوزيته آشفته توليد شده توسط مدل  
ε -κ مدل  براي) 7(به شكلي كه ضخامت شوك نرمال در شكل  است
ω -κ  به مراتب بيشتر از ضخامت مدلε -κ تخمين زده شده است .
دهد  علاوه مقايسة مقادير دماي استاتيك در نقطة سكون نشان مي به

درجه كلوين را براي سيال نشان  1550دمايي بيش از  ω -κكه مدل 
درجه كلوين را نشان  1350دماي  ε -κدر حالي كه مدل . دهد مي
در ادامه مقاله شرح داده (گذاري انجام شده  صحهدهد كه با توجه به  مي

- εرو در اين تحقيق از مدل  از اين. به واقعيت نزديك است) شده است
κ سازي جريان آشفته استفاده شده است استاندارد براي شبيه.  

 
مقايسة مقادير دماي استاتيك سيال در جلوي دماغه با دو مدل  - 9شكل 

  توربولانسي متفاوت 

كوپلينگ براي حل همزمان معادلات شرط مرزي 
  گرمايش در جامد و سيال

منظـور حـل همزمـان معـادلات گرمـايش در جامـد و سـيال، از        به 
و شـرط مـرزي كوپلينـگ در     11محاسبات انتقال حرارت كانجوگيت

براي حل عددي كوپل سيال و سازه حول . ديواره استفاده شده است
وت حـول بدنـه و بـار    ص مدل هندسي بايد يكبار جريان سيال مافوق
در حل جريان سيال حول . ديگر معادلات در سازة كاوشگر حل شود

شود كه در آن نقـش   كاوشگر، از معادلات ناويراستوكس استفاده مي
تر است در حـالي كـه در    پررنگ 12جايي معادلات انتقال حرارت جابه

 13رسـانش  گرمايشي داخل سازة كاوشگر، تأثير معادلات حل مقادير
 .شود گرفته ميدرنظر 

_________________________________ 
11. Conjugate Heat Transfer 
12. Convection 
13. Conduction 
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  .شود اخ يك است كه گرمايش آيروديناميكي آغاز ميشده پس از عبور از م اين زمان، زمان سپري *

   گيري كاوشگر و مشخصات جريان آزاد سازي مسير اوج شبيه  -11شكل 

به ترتيب كانتورهاي فشار استاتيك ) 13(و شكل ) 12(شكل 
ثانيه از پرتاب در  6/1و ماخ جريان را براي دماغه پس از گذشت 

سرعت و دماي . دهد يكيلومتري از سطح زمين نشان م 5/2ارتفاع 
درجه كلوين  272ماخ و  5/1جريان آزاد در اين زمان به ترتيب برابر 

در نگاه اول، بررسي . زاوية حمله كاوشگر نيز صفر درجه است. است
كانتورهاي سرعت و فشار و مشخصات جريان در نواحي حساس 
. بيانگر اين مطلب است كه فيزيك مسئله به خوبي مدل شده است

شود در  ي بيشتر كانتورهاي فشار و سرعت مشاهده ميبا بررس
واسطة اعمال شتاب  صوت به قسمت دماغة كاوشگر، سيال مافوق

منفي ناشي از وجود جسم و سرعت پايين در نقطة سكون، دچار 
مخروط دماغه،  -اين شوك به دليل هندسة كره. شوك شده است

ه كه بوده و در ناحية كوچكي از دماغ 15به صورت شوك منفصل
. كند تبعيت مي 16بعدي كروي شكل است از قوانين شوك كماني سه

صوت به كمترين  در همين ناحيه سرعت جريان از جريان مافوق
فشار . رسد مقدار يعني جريان زيرصوت در محدودة نقطه سكون مي

 74700جريان آزاد نيز بعد از شوك دچار افزايش شده و از مقدار 
پاسكال  185000قدار فشار نسبي پاسكال در جريان آزاد به م

 .پاسكال است 259700رسد كه معادل فشار مطلق  مي

استاتيك سيال و سازة كاوشگر را پس  دمايكانتور ) 14(شكل 
طور كه مشاهده  همان. دهد ثانيه از پرتاب نشان مي 6/1از گذشت 

درجه  272شود دماي سيال در عبور از موج شوك از مقدار  مي
درجه كلوين در نقطة  394آزاد به مقدار حدود كلوين در جريان 

پس از آن بر اثر رسانش، گرمايش . سكون رسيده است
آيروديناميكي توليد شده به سازه منتقل شده و دماي پوسته را 

نقطة (اين دما در ناحية كروي و نوك دماغه . افزايش داده است
_________________________________ 

15. Detached Shock Wave 
16. Bow Shock 

ود آبي نشان داده شده در حد - كه در كانتور به رنگ سبز) سكون
درجة كلوين و روي مخروط دماغه كه با رنگ آبي نشان داده  310

  .درجة كلوين رسيده است 290شده به حدود 
  

  
  )پاسكال(ثانيه  6/1نسبي در نزديكي دماغه زمان  فشاركانتور  -12شكل 

  

  ثانيه  6/1ماخ در نزديكي دماغه زمان  كانتور -13شكل 

  

  )درجه كلوين(ثانيه  6/1ماغه زمان جريان و پوستة د دمايكانتور  -14شكل 

كانتور دماي استاتيك سيال و سازة ) 16( شكلو ) 15(شكل 
ثانيه از پرتاب  55/7و  9/4هاي  كاوشگر را به ترتيب براي زمان

است  5/3و  5/2ها به ترتيب  ماخ جريان در اين زمان. دهد نشان مي
طور  مانه. كيلومتري درنظر گرفته شده است 5/7و  5و در ارتفاع 

كه مشخص است با گذشت زمان، سرعت كاوشگر در مسير 
تري  با افزايش سرعت، شوك كماني قوي. يابد گيري افزايش مي اوج

تر شدن شوك كماني،  با قوي. شود روي دماغة كاوشگر ايجاد مي
مشخصات سيال از جمله فشار، سرعت و دما در عبور از شوك 

  .تغييرات بيشتري خواهد داشت
كانتور دماي استاتيك سيال و سازة كاوشگر را  )15(شكل 

طور كه  همان. دهد ثانيه از پرتاب نشان مي 9/4پس از گذشت 
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شود دماي سيال در عبور از موج شوك از مقدار حدود  مشاهده مي
درجه كلوين در  574درجه كلوين در جريان آزاد به مقدار حدود  256

قال حرارت به سازه، اثر انت برپس از آن . نقطة سكون رسيده است
درجة كلوين و  445دماي پوسته در ناحية سكون و نوك دماغه به 

  .درجة كلوين افزايش يافته است 375در سازه مخروط دماغه به 
، دماي سيال از )16(در شكل  55/7با گذشت زمان در ثانيه 

. درجة كلوين در پشت شوك رسيده است 824درجة كلوين به  239
ي سازه كاوشگر نيز بر اثر انتقال حرارت در ناحيه در اين شرايط دما

درجة كلوين و در قسمت مخروطي  588سكون نوك دماغه به 
  .درجة كلوين رسيده است 455شكل به حدود 

ثانيه از زمان پرتاب  5/11در ادامة مسير، كاوشگر پس از گذشت 
 2/4كيلومتري از سطح زمين به بيشترين سرعت خود برابر  10در ارتفاع 
به ترتيب كانتورهاي فشار ) 18(و شكل ) 17(شكل . رسد ماخ مي

طور كه  همان. دهد استاتيك و ماخ جريان را براي اين شرايط نشان مي
تري در  شود با افزايش سرعت جريان شوك كماني قوي مشاهده مي

شود كه سبب تغييرات زيادي در مشخصات  جلوي دماغه ايجاد مي
شار جريان آزاد پس از عبور از شوك كماني از رو ف از اين. شود جريان مي

 654000پاسكال در جريان آزاد به مقدار فشار نسبي  26500مقدار 
در همين ناحيه سرعت جريان نيز از جريان . رسد پاسكال مي

صوت به جريان زيرصوت و تا حدود صفر در ناحية سكون  مافوق
اني افزايش دماي جريان نيز به همين شكل بر اثر شوك كم. رسد مي

  .چشمگيري روي دماغه خواهد داشت
شود دماي سيال آزاد  مشاهده مي) 19(طور كه از شكل  همان

دليل عبور از شوك در نوك دماغه يعني در ناحية سكون به مقدار  به
پس از آن بر اثر انتقال حرارت . درجه كلوين رسيده است 1000حداكثر 

طور چشمگيري افزايش يافته  رسانايي در سازه، دماي پوستة كاوشگر به
) ناحيه زرد رنگ(اين افزايش در ناحية سكون يعني در نوك دماغه . است

ناحيه سبز (درجه كلوين رسيده است و در ناحية مخروطي دماغه  790به 
درجه كلوين رسيده و هرچقدر از نوك دماغه دورتر  550به حدود ) رنگ
اني است كه بيشترين اين زم. شود از دماي پوسته كاسته شده است مي

  .شار حرارتي بر اثر گرمايش آيروديناميكي توليد شده است
  

  

  )درجه كلوين(ثانيه  9/4كانتور دماي جريان و پوستة دماغه زمان  -15شكل 

 

  )درجه كلوين(ثانيه  55/7كانتور دماي جريان و پوستة دماغه زمان  -16شكل 

  

  )پاسكال(ثانيه  5/11زمان  كانتور فشار نسبي در نزديكي دماغه -17شكل 

  

   ثانيه 5/11كانتور ماخ در نزديكي دماغه زمان  -18شكل 

  
  )درجه كلوين( 5/11كانتور دماي جريان و پوستة دماغه زمان   -19شكل 

نيز نمودار توزيع دماي سازة كاوشگر را از نوك ) 20(شكل 
فاوت هاي مت هاي مختلف در زمان دماغه تا قسمتي از بدنه، براي ماخ

شود با  طور كه مشاهده مي همان. دهد از مسير پروازي نشان مي
صوت نيز افزايش يافته و ميزان  گذشت زمان پرواز، سرعت مافوق

توليد گرمايش آيروديناميكي و در نتيجه انتقال حرارت از سيال به 
، نقطه )20(در نمودار شكل  x=0مكان . سازه نيز افزايش يافته است

دهد كه حداكثر دما را به خود  را نشان ميسكون نوك دماغه 
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با پيشروي روي دماغه كاوشگر، از بخش كروي . اختصاص داده است
، كاهش 1/0كمتر از  xدماغه به ناحيه مخروطي دماغه، يعني در بخش 

اين كاهش دما . شود ها حس مي دماي محسوسي در تمامي سرعت
البته . ن ناحيه استبدليل انحراف جريان و ايجاد امواج انبساطي در اي

اين افت دما در ماخ بالا بسيار شديدتر است زيرا جريان با ماخ بالاتر، 
موج شوك قويتر و در نتيجه دماي سيال و شار حرارتي بالاتري توليد 

مجدداً .  در ناحيه مخروطي دماغه، دما تقريباً ثابت است. كرده است
زيرا بار ديگر جريان  شود دماي سازه بعد از ناحيه دماغه دچار كاهش مي

صوتي از روي دماغه مخروطي به روي بدنه منحرف شده و امواج  مافوق
  .دهد انبساطي ايجاد نموده است كه دماي سيال را كاهش مي

هاي مختلف براي دماي  نتايج حل ناپايا را در زمان) 1(جدول 
نيز نمودار ) 21(شكل . دهد سيال و سازه بطور جداگانه ارائه مي

اي دماي سيال و سازه در نقطه سكون واقع در نوك دماغه  مقايسه
طور كه مشاهده  همان. دهد كاوشگر را در ماخ مختلف نشان مي

ها،  شود انتقال حرارت از سمت سيال به سازه، در تمامي ماخ مي
دماي سازه را افزايش داده است و همواره در فاصله زماني مورد نظر، 

ميزان افزايش دما در سازه به عوامل . دماي سازه از سيال كمتر است
. مختلفي از جمله جنس سازه، ضخامت پوسته و زمان بستگي دارد

توان نتيجه گرفت كه در اين  مي) 21(با توجه به نمودارهاي شكل 
هاي مختلف، بطور  كاوشگر دماي سازه نوك دماغه در سرعت

اين . باشد درصد دماي سيال مجاور خود مي 76متوسط معادل با 
گيري، تخمين سريع و مناسبي را براي دماي نوك دماغه كه  نتيجه

هاي سازه است، با توجه به دماي سيال  ترين بخش يكي از حساس
تواند به عنوان معيار طراحي در  دهد كه مي در پشت شوك ارائه مي

محاسبات سپر حرارتي كاوشگرهاي مشابه در فاز طراحي اوليه قرار 
  .گيرد

  
توزيع دماي سازة كاوشگر از نوك دماغه تا قسمتي از بدنه  نمودار  -20شكل 

  )درجه كلوين(گيري  هاي مختلف از مسير اوج در سرعت و زمان

  
دماي سيال و دماي سازه محاسبه شده در حل ناپايا براي  ةمقايس  -21شكل 

  نقطه سكون واقع در نوك دماغه كاوشگر

  گيري در مسير اوجا حل ناپاينتايج از  دماغة كاوشگر ايدم -1جدول 

دماي نقطه   ماخ  (s)*زمان
 (K)سكون سيال 

دماي نقطه سكون 
 (K)پوسته 

6/1  5/1 394 310 

9/4  5/2  574  445  
55/7  5/3  824  588  
5/11  2/4  1000  790  

  .شود آغاز مي آيروديناميكيشده پس از عبور از ماخ يك است كه گرمايش  اين زمان، زمان سپري *

 ديگذاري روش عد صحه

گذاري و اعتبارسنجي نتايج گرمايشي  در اين قسمت، به منظور صحه
اغزار فلوئنت، از دو روش تحليلي و كد عددي استفاده  حاصل از نرم
در روش تحليلي از حل تحليلي معادلات مومنتوم، . شده است

پيوستگي و انرژي روي خط جريان نزديك بدنه و نقطة سكون 
روش با توجه به اينكه عدد ماخ در اين . ]18[شود  استفاده مي

تر از يك، باعث ايجاد موج شوك منفصل در جلوي دماغه بزرگ
شود، جريان بين موج شوك و سطح بدنه را به دو مخروط مي -كره

ناپذير، غيرلزج و منطقة يك، محدودة تراكم. كندمنطقه تقسيم مي
فاقد هدايت گرمايي است اما، منطقة دوم، ناحية سرعت پايين، 

با اين فرضيات و با . پذير، لزج و با رسانش گرمايي است تراكم
ميزان شار گرمايي در  ]18[از مرجع ) 4(استفاده از روابط تحليلي 

محدودة نوك دماغه محاسبه نموده و با نتايج حاصل از حل عددي 
  .فلوئنت مقايسه شده است

ݍ                  )4(  = ቀ௞ಮ ಮ்ோ್ ቁ ቂ ଷ଼(ఊೞିଵ)ቃଵ ସൗ ቀோ್ோೄቁ ൬ఊಮோଶ஼೛ ൰೙మାଵ
  

          ோ௘ಮభమெಮ೙శమ௡ାଵ ൤1 − ቀ்್்బ ቁ௡ାଵ൨   
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  :كه در آن
:q  ،شار حرارتي بر واحد مساحتft-lb/ft2-sec  
  شرايط در جريان آزاد :∞
k  : گرمايي،  هدايتضريبft-lb/ft-sec °R  
T:  ،دماي استاتيك°R  

Rb:  ،شعاع انحناي بدنه در نقطه سكونft  
γs  : ،تابعي از تغييرات چگالي در طول موج شوكቀ஡౩ ஡ಮൗ ቁାଵቀ஡౩ ஡ಮൗ ቁିଵ 

Rs : ،شعاع انحناي موج شوك در ناحيه سكون روي خط جريانft  
γ:  ثابتنسبت گرماي ويژه در فشار ثابت به گرماي ويژه در دماي  
R:  ،ثابت گازft-lb/slug °R  

Cp:  ،گرماي ويژه در فشار ثابتft-lb/slug °R 

M: عدد ماخ 

n : نماي از دما در توابع رسانش گرمايي و لزجت 

S  :شرايط دقيقاً پشت موج شوك روي خط جريان ناحيه سكون  
Tb  : ،دماي بدنه°R  
T0:  دما در سطح مشترك X=0 ،در نقطه سكون°R،  ୘బ୘ಮ = ൬ஓಮୖଶେ౦ ൰ Mஶଶ 

صورت پايا با   هافزار فلوئنت ب مقدار شار گرمايي در حل عددي نرم
نتايج شار . درجه كلوين محاسبه شده است 300شرايط دماي جريان آزاد 

مقايسه ) 22(هاي مختلف با نتايج حل تحليلي در شكل  حرارتي در ماخ
زان شار حرارتي محاسبه شده شود مي طور كه مشاهده مي همان. شده است

با دقت خوبي با مقادير حل تحليلي  5و  2/4در حل عددي حاضر در ماخ 
، مقدار محاسبه شده توسط 6منطبق است ولي با افزايش سرعت تا ماخ 

اين . درصد بيشتر از روش حل تحليلي است 10نرم افزار فلوئنت در حدود 
و  5هاي بالاتر از ماخ  رعتافزار فلوئنت براي س دهد نرم موضوع نشان مي

  .رژيم جريان ماوراي صوت دقت كمتري دارد

  
مقايسه نتايج شار حرارتي در نقطه سكون با نتايج محاسبه شده به   -22شكل 

  )k 300دماي جريان آزاد (روش تحليلي 

گذاري نتايج از يك كد عددي با  در اين مقاله، براي صحه
، مرزي معادلات لايه با استفاده از روش حلكه   BLAC17نام 

تقارن محوري را محاسبه بعدي  دوآيروديناميكي اجسام گرمايش 
افزار در پژوهشگاه هوافضا  اين نرم. كند، استفاده شده است مي

توسعه يافته و به عنوان يك روش سريع و كارآمد براي 
محاسبات گرمايش آيروديناميكي بر روي اجسام تقارن محوري 

جزئيات روش محاسبات اين كد عددي، . اعتبارسنجي شده است
. ارائه شده است] 21- 19[نتايج و اعتبارسنجي آن در مراجع 

مقايسه نتايج دما و فشار حل عددي تحقيق حاضر با نتايج كد 
و با فرض  2/4در نقطه سكون سيال براي ماخ  BLACعددي 

ارائه شده ) 2(درجه كلوين، در جدول  300دماي جريان آزاد 
دهد نتايج حل عددي تحقيق حاضر با  نشان مي مقايسه. است

همخواني دارد و  BLACدقت خوبي با نتايج حل عددي كد 
  .درصد است 1اختلاف نتايج در فشار و دما زير 

دماي جريان ( BLACگذاري نتايج حل پايا با نتايج كد عددي  صحه -2جدول 
 )k 300آزاد 

  گيري نتيجه
كاوشگر  ةبدن آيروديناميكيتخمين گرمايش  ،در اين تحقيق

فضايي با درنظر گرفتن اندركنش گرمايشي سيال و سازه بررسي 
افزار  سازي عددي با استفاده از نرم براي اين منظور شبيه. شده است

ت و با درنظر گرفتن ضخامت پوستة سازه در جريان ناپايا انجام فلوئن
منظور حل همزمان معادلات گرمايش در جامد و  به. شده است

سيال، از محاسبات انتقال حرارت كانجوگيت و شرط مرزي كوپلينگ 
فلوئنت از   سنجي مدل منظور اعتبار به. در ديواره استفاده شده است

نتايج . استفاده شده است BLAC دو روش تحليلي و كد عددي
استخراج شده از فشار، دماي نقطة سكون و شار حرارتي سيال در 

سازي  بنابراين، مدل. مقايسه با هر دو روش دقت بسيار خوبي دارد
افزار فلوئنت براي تخمين گرمايش  عددي به كمك نرم

آمد  صوت بسيار كار هاي باريك در جريان مافوق آيروديناميكي بدنه
تواند دماي ناشي از گرمايش  مزيت اين روش آن است كه مي. است

_________________________________ 
17. Boundary Layer Aeroheating Code 

 BLAC كد عددي
 ]19[ 

  مقادير  حل فلوئنت

دماي نقطه سكون سيال   1350  1365
 )كلوين(

  )پاسكال(فشار نقطه سكون   660000  665200
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هاي ديگر، در تمامي نقاط  آيروديناميكي را بر خلاف برخي روش
بدنة كاوشگر و اجزاي متصل به آن و همچنين در زواياي حملة 

   .مختلف ارائه دهد
همچنين در اين تحقيق، اثر ارتفاع اولين سل از شبكة عددي 

هاي مجزاسازي  ثرات لايه مرزي، اثر روشبراي درنظر گرفتن ا
هاي توربولانس نيز مورد تحليل قرار  مرتبة اول و دوم و اثر مدل

  . گرفته است
دليل اينكه دماي نقطة سكون سازه بر اثر گرمايش  به

يابد،  درصد دماي سيال مجاور افزايش مي 76آيروديناميكي تا حدود 
دماغه از جنسي بهتر است براي اطمينان بيشتر، قسمت نوك 

متفاوت و مقاوم به دماي بالا و با ضخامت بيشتر يا حتي به صورت 
توپر ساخته شود تا از تغيير شكل و ذوب شدن تحت تأثير گرمايش 
آيروديناميكي ممانعت شود و استحكام كافي را در مقابل گرمايش 

 .آيروديناميكي داشته باشد
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