
  

 

یه
شر

ن
 

س
د

هن
م

 ی
کان

م
ی

 ک
یز

بر
ه ت

گا
ش

دان
، 

ه پ
ار

شم
ی

اپ
 ی

10
0

د 
جل

 ،
5

2
ه 

ار
شم

 ،
3 ،

یز
ای

پ
 ،

14
01

ه 
ح

صف
 ،

19
3

 -
19

7
  

– 
ل

ام
 ک

ی
ش

وه
پژ

- 
10

.2
20

3
4

/j
m

eu
t.

2
0

22
.4

9
8

95
.3

04
5

 -
D

O
I:

  

 am_tahsini@iust.ac.ir نویسنده مکاتبه کننده، آدرس پست الکترونیکی: *

                                                    23/10/00تاریخ دریافت: 

 15/01/01تاریخ پذیرش: 

 صوت ءکاهش نیروي پسا در پرواز ماورانوین  پیشنهادي روش عدديبررسی 

  

، ایران، تهران، دانشگاه علم و صنعت ایران ،دانشکده مهندسی مکانیک ،کارشناسی ارشد  امیرمحمد ناظري
a_m_tahsini@yahoo.com 

  am_tahsini@iust.ac.ir، دانشگاه علم و صنعت ایران، تهران، ایران دانشکده مهندسی مکانیک، ،یاراستاد  *امیرمهدي تحسینی

  

 چکیده

یق قرار گرفته تحقیق حاضر، جدیدترین ایده پیشنهاد شده به منظور کاهش نیروي پسا در پرواز ماوراء صوت با استفاده از شبیه سازي عددي مورد مطالعه دق در

ي زا به عنوان پوشش سطح دماغه جسم بوده که تحت تاثیر دماي بالاي هوا در اطراف ناحیه سکون در حین است. اساس روش مذکور، استفاده از ماده اي انرژ

منجر به دورتر شدن موج ضربه اي از دماغه و کاهش نیروي پسا خواهد شد. اطلاعات ارائه شده در مورد این روش  ،با آزادسازي انرژيو پرواز، طی واکنش با هوا 

، متمرکز بر فیزیک این قبلس بررسی هاي انجام شده قبل، بعضا تناقضاتی در این اطلاعات مشاهده و گزارش شده است. بررسی هاي محدود بوده و بر اسا

کز و به تاثیر این روش در میزان کاهش نیروي پسا نپرداخته اند. در این تحقیق، تمر بودهفرایند و تاثیر روش در میزان افزایش فاصله موج ضربه اي از دماغه 

ه است. نتایج این اصلی بر روي تغییرات نیروي پساي جسم بوده و با استفاده از فرضیات مناسب، تاثیر روش در میزان کاهش نیروي پسا مورد مطالعه قرار گرفت

این روش، میزان کاهش نیروي پسا قابل توجه نبوده و لذا در کنار اثرات منفی جنبی آن، باید بر اساس  گانتحقیق نشان می دهد که بر خلاف ادعاي ارائه دهند

  ، با دقت بیشتري مورد ارزیابی قرار گیرد.و به منظور کاربرد ملزومات طراحی

 .جریان آشفته، روش نوین، کاهش نیروي پسا، پرواز ماوراء صوت، شبیه سازي عددي، پوشش انرژي زا :کلیدي هاي واژه

  

 

Numerical Investigation of New-Proposed Drag Reduction Technique for Hypersonic 
Flight 

  

School of Mechanical Engineering , Iran University of Science and Technology A. M. Nazeri 

School of Mechanical Engineering , Iran University of Science and Technology A. M. Tahsini 

  

Abstract  
The most recent proposed technique for drag reduction in hypersonic flow speeds is using the exothermic coating on the blunt nose. 
This leads the heat addition into the flow field behind the shock wave, and increases the shock-stand-off distance. The variation of 
the drag force on the flying body using this technique is numerically investigated in the present study. The compressible turbulent 
flow is simulated around the body to compute the drag force, and to estimate the drag reduction capabilities of this technique. This 
quantitative analysis makes better insight to evaluate it in operational applications. 

Keywords: Drag reduction, hypersonic flight, numerical study, exothermic coating, new technique, turbulent flow.  

  

 

  مقدمه - 1

پرواز ماوراء صوت، از دماغه هاي پخ به منظور جدا شدن موج  در

استفاده  وارد شده بر جسم گرماییضربه اي از دماغه و کاهش بارهاي 

می شود. لذا تشکیل موج ضربه اي قوي در بالادست جسم باعث 

افزایش قابل توجه نیروي پسا می شود به طوریکه حدود دو سوم کل 

نیروي پساي وارد شده بر جسم ناشی از همین موج ضربه اي است. 

بنابراین فعالیتهاي زیادي جهت کاهش نیروي پسا در پرواز ماوراء صوت 

وشهاي متعددي به این منظور ارائه و مورد مطالعه قرار انجام شده و ر

  گرفته است. 

این روشها که طی دهه هاي اخیر و با استفاده از ابزارهاي تجربی 

یا عددي مورد مطالعه قرار گرفته اند در سه دسته کلی قابل ارائه 

، تزریق انرژي ]1- 3[هستند: استفاده از جسم نوك تیز در روي دماغه 

 .]6- 7[، و استفاده از جریان جت معکوس ]3- 5[جریان  در بالادست

اساس این روشها کاهش فشار سطح دماغه، ایجاد یک جریان با چگالی 

کمتر در بالادست جسم، و یا تغییر موج ضربه اي قائم به موج ضربه اي 

مایل بوده که نهایتا بر اساس تغییرات ایجاد شده در جریان پیش روي 

  روي پسا در حین پرواز می شوند. جسم، منجر به کاهش نی

روشهاي مذکور هیچ کدام ایده آل نبوده و در کنار کارایی مورد 

انتظار، اثرات منفی جانبی نیز به همراه دارند از جمله اینکه ممکن است 

مانند روش جریان جت معکوس یا تزریق انرژي به پیچیده شدن و 

د و یا مانند روش همچنین افزایش هزینه قابل توجه سیستم منجر شون

این قسمت از سیستم را به  گرماییاستفاده از جسم نوك تیز مشکلات 

همراه داشته باشند. از سویی نیاز به پرواز با سرعتهاي بالا بویژه در 

کاربردهاي هوانوردي در سالهاي اخیر تمرکز بر دستیابی به روشی 

  مناسب براي کاهش نیروي پسا را افزایش داده است. 

ین روش ارائه شده به منظور کاهش نیروي پسا در پرواز جدیدتر

که در  ]8- 9[استفاده از پوشش کروم در سطح دماغه است ماوراء صوت 

پرواز ماوراء صوت و با توجه به افزایش قابل توجه دما در سطح دماغه، 

تبخیر شده و با اکسیژن محیط واکنش داده و آزاد شدن انرژي حاصل 

اي که در جریان بین موج ضربه اي و سطح  از این واکنش در شعله

دماغه قرار گرفته است، نهایتا باعث دور شدن موج ضربه اي و افزایش 
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این فاصله آن از سطح دماغه و کاهش نیروي پساي جسم می شود. 

روش با توجه به سادگی قابل ملاحظه اي که در مقایسه با سایر 

اطلاعات عملکردي روشهاي موجود در این زمینه داشت، و بر اساس 

قابل توجهی که توسط تیم ارائه دهنده آن منتشر شد، به عنوان روشی 

بسیار امیدوارکننده جهت کاربرد در صنعت هوانوردي و پرواز با سرعت 

  بالا مطرح شد.

اطلاعات ارائه شده در مورد این روش که محدود به چند آزمایش 

موج ضربه اي از تجربی بود نشان دهنده افزایش قابل توجه فاصله 

دماغه و کاهش قابل توجه نیروي پساي جسم تحت تاثیر استفاده از 

، اما لازم بود پوشش کروم در سطح دماغه در جریان ماوراء صوت بود

ارزیابی هاي دقیقتري از این روش و پارامترهاي حاکم بر فیزیک مساله 

دد. در و مسائل مرتبط با طراحی مانند میزان نرخ سوزش کروم انجام گر

نشان می داد  ]10-11[در شرایط پایا  دقیقگام نخست، شبیه سازي 

که اطلاعات منتشر شده توسط ارائه دهنده این روش از آزمایشهاي 

تجربی چندان قابل اعتماد نبود به طوري که حتی اطلاعات ارائه شده از 

جریان حول دماغه بدون استفاده از پوشش کروم نیز با سایر اطلاعات 

یق موجود در این حوزه اختلاف قابل توجهی داشت. بعلاوه تحلیل دق

را  ]8[افزایش مورد ادعا در مورد فاصله موج از دماغه  ]10[انجام شده 

  نیز تایید نمی کرد. 

اخیرا مطالعه ، ]9[با ارائه اطلاعات جدیدتري از آزمایشهاي تجربی 

دقیق دیگري بر روي فیزیک جریان حاکم در شرایط گذرا بر روي این 

کاستی هاي قابل توجه ابزار تجربی نشان دهنده روش انجام شد که 

مورد استفاده در آزمایشهاي انجام شده توسط تیم ارائه دهنده این 

روش بوده، که بر ابهامات قبلی می افزود. مطالعه گذراي پدیده هاي 

حاکم بر فیزیک این مساله پیچیده که شامل سه فاز متفاوت گرمایش 

ز گاز، و نهایتا واکنشهاي کروم در فاز جامد، اختلاط کروم و هوا در فا

شیمیایی فاز گاز است نشان می داد که زمان در دسترس در تونل باد 

موج ضربه اي مورد استفاده در تستهاي تجربی جهت مطالعه دقیق این 

سه پدیده و مشاهده نحوه عملکرد کروم کافی نبوده و لذا اطلاعات 

  .]12[ منتشر شده چندان قابل اعتماد نیستندتجربی 

تقل از ابهاماتی که در مورد اطلاعات ارائه شده در مورد روش مس

نوین کاهش نیروي پسا در پرواز ماوراء صوت وجود دارد، سادگی قابل 

توجه آن در مقایسه با سایر روشها انگیزه کافی براي ادامه تحقیق در 

این حوزه را فراهم کرده است. از سوي دیگر، بررسی هاي انجام شده، 

زان کاهش نیروي پسا در صورت استفاده از این روش به موضوع می

نپرداخته اند و لذا در تحقیق حاضر، تاثیر این روش در تغییر نیروي 

پساي جسم با استفاده از شبیه سازي عددي مورد مطالعه قرار گرفته 

  است. 

  

  حاکم و حل عدديعادلات م -2

در تحقیق حاضر و به منظور مطالعه اثر استفاده از یک پوشش 

انرژي زا بر روي دماغه جسم در پرواز با سرعت بالا در کاهش نیروي 

پسا، و با توجه به اینکه پیشتر، مطالعات پدیده شناسی و شبیه سازي 

دقیق مساله انجام شده و تمرکز این کار صرفا بررسی تغییرات ناشی از 

 گرماییضربه اي در نیروي پسا است، از یک منبع جابجایی موج 

جایگزین در جریان بین موج ضربه اي و سطح دماغه استفاده کرده تا 

و سپس  فیزیک اصلی مساله را ایجاد نمایدافزایش دماي متناظر با 

تغییر فاصله موج ضربه اي و نیروي پسا مورد مطالعه قرار گیرد. 

نشان داده شده است.  1شکل مساله و جسم مورد نظر در  طرحواره

جسم مورد نظر، یک جسم استوانه اي با دماغه پخ بوده که در جریان 

ماوراء صوت موج ضربه اي خمیده در بالادست آن ایجاد شده است و در 

براي  گرماییناحیه اي باریک مابین این موج و سطح دماغه پخ، از منبع 

  افزایش دما استفاده شده است. 

  

  
  مساله و جسم مورد نظر ارهطرحو -1شکل 

  

از معادلات جریان تراکم پذیر پایاي آشفته در  بر این اساس

دستگاه مختصات متقارن محوري به منظور شبیه سازي مساله استفاده 

  ارائه می شود:) 4( تا )1( صورت معادلاتشده است که به 
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این معادلات با استفاده از روش حجم محدود گسسته سازي شده 

. ]13[استفاده شده است  AUSMو در محاسبه شارهاي غیرلزج، از متد 

اطلاعات در مرکز سلولها نگهداري شده، و در محاسبه شارهاي لزج از 

جهت اعمال شرایط مرزي نیز از تفاضل مرکزي استفاده شده است. 

در مدلسازي آشفتگی از  سلولهاي مجازي در این کد استفاده شده است.

آلماراس که براي جریانهاي خارجی توسعه یافته، -مدل اسپالارت

  استفاده شده است.
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توسعه داده شده در شبیه سازي جریان  خانگی رم افزار محاسباتین

هاي آشفته و واکنشی متعددي مورد استفاده قرار گرفته و با استفاده از 

نتایج تحلیلی و تجربی مختلفی نیز اعتباردهی شده است که جزئیات 

آن به همراه توضیحات بیشتري از معادلات و نحوه حل عددي در 

در دسترس می باشد که از تکرار  ]14-17و  10-12[مراجع مربوطه 

، اما با توجه به اینکه تمرکز این تحقیق بر روي آن خودداري شده است

محاسبه ضریب نیروي پسا و فاصله موج ضربه اي از سطح دماغه است، 

از نتایج موجود در این زمینه به منظور اطمینان مجدد از صحت 

  ستفاده شده است. عملکرد نرم افزار توسعه داده شده ا

این نتایج که مربوط به جریان حول کره در اعداد ماخ مختلف است 

ارائه شده و با استفاده از نرم افزار موجود، شبیه سازي  ]18[در مرجع 

ارائه شده که نشان دهنده صحت و دقت  2شده و نتایج آن در شکل 

  مورد استفاده در تحقیق حاضر است. محاسباتی قابل قبول ابزار

  
  فاصله موج ضربه اي و ضریب نیروي پسا در جریان حول کره -2شکل 

  

  نتایج  - 3

ه منظور بررسی تاثیر روش پیشنهادشده در نیروي پسا، جسم ب

مورد نظر در شرایط متناظر با ارتفاع پرواز بالا و در فشار و دماي 

 6کلوین و با عدد ماخ  216کیلوپاسکال و  5محیطی به ترتیب برابر با 

به حالت مختلف انجام شده است: ابتدا  3مطالعه در گرفته است. قرار 

جریان حل جسم به صورت طبیعی و بدون اعمال عنوان حالت مبنا، 

مورد نظر که جایگزین فرایند استفاده از پوشش انرژي زا  گرماییمنبع 

در ناحیه اي باریک  گرماییاست شبیه سازي شده است. سپس منبع 

این ناحیه مقداري وسعت ل شده، و نهایتا در محل مورد نظر اعما

و اثر آن در محل موج و از سطح دماغه دورتر شده، گسترش یافته 

محل منبع ضربه اي و نیز در ضریب نیروي پسا محاسبه شده است. 

نشان  3در حالتهاي اول و دوم در شکل  طرحوارهبه صورت  گرمایی

  داده شده است.

  
  گرماییمحل اعمال منبع  -3شکل 

لازم به تاکید است که در مطالعات انجام شده، موضوع استقلال 

حل از شبکه مورد توجه قرار گرفته است و بر اساس آن نهایتا حدود 

که هزار سلول در شبکه محاسباتی مورد استفاده قرار گرفته  100

حل از  لحاصل مطالعه استقلاو  مورد استفاده شکل شبکهشمایی از 

ساختار کلی جریان در است. ارائه شده  5و  4 هايشبکه نیز در شکل

حالت مبنا که مطابق انتظار نشان دهنده یک موج ضربه اي خمیده در 

نشان  6بالادست دماغه و جدایش جریان در پشت جسم است در شکل 

  داده شده است.

  

  
  شبکه مورد استفادهشمایی از  -4شکل 

  

  
  بررسی استقلال حل از شبکه -5شکل 

  

  
  میدان سرعت حول جسم -6شکل 

  

بر اساس مطالعات انجام شده بر روي فیزیک جریان واکنشی کروم 

در سطح جسم در صورت استفاده از پوشش مورد نظر که جزئیات آن 

ارائه شده است، حداکثر افزایش دما در ناحیه شعله  ]10[در مرجع 
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درصد بیشتر از دماي سکون اطراف دماغه خواهد بود لذا در  45حدود 

اعمال شده در نواحی  گرماییمطالعه حالتهاي اول و دوم، میزان چشمه 

مورد نظر به گونه اي کنترل شده است که حداکثر افزایش دماي این 

مطابق انتظار، اعمال درصد تغییر کند.  50تا حدود  10نواحی بین 

و افزایش دماي ناحیه باریک بین سطح دماغه و موج  گرماییچشمه 

  ضربه اي منجر به افزایش فاصله موج از جسم شده است.

در بازه تغییرات اعمال شده مورد نظر، میزان افزایش فاصله موج 

م مورد ضربه اي از دماغه و نیز میزان تاثیر آن در نیروي پساي جس

ارزیابی قرار گرفته است. خلاصه مطالعات انجام شده نهایتا به صورت 

نکته قابل توجه اینکه میزان ارائه شده است.  7متمرکز در شکل 

افزایش فاصله موج ضربه اي از دماغه علیرغم ساده سازي فیزیک 

داشته و  ]11[تطابق قابل قبولی با تحلیل جریان واکنشی  ،مساله

درصد و  45در حالت دوم، و با افزایش دما به میزان مشخص است که 

درصد از جسم افزایش  10مطابق با فیزیک پدیده، فاصله موج در حدود 

  یافته است که کاملا مطابق با واقعیت فیزیکی است. 

بر این اساس، می توان با قطعیت بیشتري در مورد تاثیر استفاده از 

ا در پرواز ماوراء صوت ارزیابی روش مورد نظر در میزان تغییر نیروي پس

علیرغم تطابق لازم را انجام داد. نتایج حاصله نشان می دهد که 

تغییرات دمایی اعمال شده با مقادیر مورد انتظار بر اساس مطالعات 

پیشین، و همچنین علیرغم سازگاري تغییرات القا شده در فاصله موج 

نیروي پساي جسم در  ضربه اي از دماغه، میزان تغییرات ایجاد شده در

 3کمتر از تنها مقداري مساله مورد نظر بسیار کم بوده و کاهش آن 

این در حالی است که ارائه دهندگان این روش ادعاي درصد است. 

درصد را در ابتدا مطرح کرده بودند  47کاهش نیروي پسا در حدود 

هایی مطالعه حاضر نشان می دهد که در کنار سایر ابهامات و تناقض. ]8[

که در اطلاعات ارائه شده توسط تیم مذکور، پیش از این مشاهده و 

گزارش شده است، تاثیر این روش در کاهش نیروي پسا نیز بسیار کمتر 

  از ادعاي ارائه شده می باشد.

از طرفی باید به این نکته توجه نمود که استفاده از این روش با 

دیک سطح جسم طبیعتا توجه به افزایش دماي قابل توجه جریان در نز

وارد شده بر جسم شده و ملزومات حفاظت  گرماییمنجر به افزایش بار 

را افزایش خواهد داد و بنابراین با توجه به تاثیر کمی که در  گرمایی

میزان کاهش نیروي پسا خواهد داشت، استفاده از آن چندان عملیاتی و 

نیروي موجه نیست مگر اینکه در یک هدف مشخص طراحی، کاهش 

  پسا در حد جزئی نیز بتواند تاثیرگذار و مثبت باشد.

  

  
تاثیر روش مورد نظر در فاصله موج ضربه اي و نیروي پساي  -7شکل 

  جسم

  

  گیري نتیجه - 4

بررسی جدیدترین روش پیشنهاد شده به منظور در این مقاله به 

شبیه . کاهش نیروي پسا در پرواز ماوراء صوت پرداخته شده است

سازي عددي جریان حول جسم مورد نظر با استفاده از نرم افزار توسعه 

داده شده بر اساس روش حجم محدود و با حل معادلات جریان تراکم 

نتایج حاصل پذیر آشفته در مختصات متقارن محوري انجام شده است. 

نشان می دهد که استفاده از این روش علیرغم ادعاي تیم ارائه دهنده 

یر قابل ملاحظه اي در کاهش نیروي پساي جسم نداشته است. آن تاث

این نتایج در کنار ابهامات قبلی که در مورد روش مورد نظر مطرح شده 

 گرماییبود استفاده عملیاتی از آن را بویژه با توجه به افزایش شار 

اعمال شده به سطح جسم به دلیل افزایش دماي جریان در نزدیک 

د مگر اینکه در یک هدف طراحی مشخص، دماغه، موجه نمی دان

کاهش جزئی میزان نیروي پسا نیز تاثیر قابل قبولی در موفقیت طرح 

  داشته باشد.

  

  نمادها -5

Cv ویژه ظرفیت گرمایی (J/kgK)  

e  انرژي داخلی (J/kg) 

h  انتالپی )J/kg(  

k گرمایی رسانایی )W/mK(  

p ) فشارPa(  

T ) دماK(  

u  ) سرعت محوريm/s(  

v ) سرعت شعاعیm/s(  

effµ  ) لزجت موثرkg/ms(  

r ) چگالیkg/m3(  
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