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 چکیده
ی ماوراءصوت، حل های فناشوندهدماغه یوارهدی و تشعشعی اعمال شده به گرمایش آیروترمودینامیک محاسبه جهتروش  ینترکامل

های تشعشعی و آشفتگی جریان است. ی فنا شونده، مدلهای شیمیایی، مدل احتراق در لایههمزمان معادلات جریان، سنتیک واکنش

بنابراین، هدف از این تحقیق،  ؛داننداولیه، منطقی نمیبه دلیل بالا بودن زمان حل، کاربران این کد، استفاده از آن را جهت اهداف طراحی 

بعد با استفاده از نتایج کد مذکور و روش باکینگهام جهت تعیین مرز بین گرمایش آیروترمودینامیکی و تشعشعی به منظور تدوین عدد بی

توان از گرمایش تشعشعی در مقابل گرمایش می ،بعد کمتر از یک باشدای که اگر عدد بیکاهش زمان حل مربوط به این کد است، به گونه

از  توانمی ،اگر عدد بی بعد بیشتر از دو باشد .مربوط به گرمایش تشعشعی را غیر فعال نمود آیروترمودینامیکی صرفنظر کرد و زیربرنامه

روترمودینامیکی را غیر فعال مربوط به گرمایش آی گرمایش آیروترمودینامیکی در مقابل گرمایش تشعشعی صرفنظر نموده و زیربرنامه

درصد کاهش  15ی با مسیر و پوشش پروازی نوعی به میزان نمود. با لحاظ نمودن این تغییرات روی کد زمان حل آن برای یک دماغه

 . رسدمیدرصد  2و حداکثر میزان خطا در شار حرارتی کل نسبت به کد کمتر از  یابدیم

 .پروازیوششپ ؛تشعشعیگرمایش ؛دینامیکیآیروترموگرمایش ؛ی ماوراءصوتفناشوندههای دماغه ؛مدل احتراق :یدیلکلمات ک
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Abstract 
The most complete method to calculate aerothermodynamics and radiation heating applied to the walls of 

the hypersonic destructible is simultaneous solution of flow equations, chemical reaction kinetics, 

combustion model in the destructible layer, radiation models and flow turbulence. Due to the high solution 

time, the users of this code do not consider it reasonable to use it for preliminary design purposes. Therefore, 

the aim of this research is to compile the dimensionless number RN by using the results of CTCA code and 

Buckingham's method to determine the boundary between aerothermodynamics and radiation heating in 

order to reduce the solution time related to CTCA code, so that in RN smaller than 1.0, it is possible to 

calculate the heating ignore radiation versus aerothermodynamics heating and disable the subroutine related 

to radiation heating, and also in RN greater than 2.0, you can ignore aerothermodynamics heating versus 

radiation heating and disable the subroutine related to aerothermodynamics heating. By considering these 

changes on CTCA code, its solution time for a nose with a typical flight envelope reduce by 15%, the 

maximum amount of error in the total heat flux compared to CTCA code is less than 2%.  

Keywords: Combustion model; Hypersonic ablative noses; Aerothermodynamics heating; Radiation heating; 

Flight envelope. 
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 مقدمه -1
های مختلف گرمایش آیروترمودینامیکی القاء شده به بخش

نرژی های بالای صوت، ناشی از تبدیل ای محمولهدماغه

بخش  1جنبشی به انرژی داخلی گرمایی است. مطابق شکل 

از انرژی گرمایی بیان شده ناشی از شوک  زیادی

ی شوک آیروترمودینامیکی بوده که منجر به ایجاد لایه

گردد و بخش دیگری از آن ناشی از اصطکاک پوسته و رشد می

ی شوک است. از طرف دیگر، لایه مرزی لزج در داخل لایه

شرایط پروازی )عدد ماخ، چگالی محیط و...( باعث تغییر  تغییر

که بطوری     گردد. ی شوک میو دمای جبهه در شار حرارتی

هایی مانند تحریکات نوسانی های ماوراءصوت، پدیدهدر سرعت

ملکولی، فعل و انفعالات شیمیایی )تجزیه/یونیزاسیون هوا و 

اشی ی شوک نهفناشوندگی سطح(، غیر آیزونتروپیک شدن لای

ی مرزی، منجر به پیچیده ی آنتروپی در داخل لایهاز رشد لایه

د. در دماهای شوی شوک میشدن رفتار مخلوط گازی لایه

کلوین، القاء شار حرارتی مذکور ناشی از  1000تر از پایین

ولی در  است،گرادیان دما )انتقال حرارت هدایتی و جابجایی( 

ی شوک مقدار قابل مخلوط گازی لایه هایدماهای بالاتر، المان

صورت تشعشع انتقال توجهی از انرژی گرمایی خود را به

  .[1] دهند که به گرمایش تشعشعی معروف استمی
 

 
 [1] نمایی از کانتور دمایی لایه مرزی و لایه شوک -1شکل 

 

یازمندی های مختلف طراحی های اصللللی گروهیکی از ن

شار محموله ست یابی به مقدار دقیقی از  صوت، د های بالای 

ست شار  ؛حرارتی ا ضوع، بحث  سیت مو بنابراین به دلیل حسا

علوم آیروترمودینامیک و  یتوسلللعه یهاهیپاحرارتی، یکی از 

سوب می شیمی مح گردد، به همین دلیل، روند تحقیقات آیرو

. تحقیقات [2] در این زمینه با آزمایش و خطا صلللورت گرفت

زمینه صللورت گرفته اسللت که به برخی از آنها  زیادی در این

 د.شواشاره می

های آرام و آشفته با در حل تحلیلی جریان 1980در سال 

ساس نظر گرفتن پدیده سطح برا شوندگی  شع و فنا شع های ت

صورت حل عددی جریان غیر لزج لایه سط کومار  شوک تو ی 

تخمین خوبی از میزان گرمایش  1985. در سلللال [3] گرفت

های ماوراءصوت با فرض ی دماغهتشعشعی القاء شده به دیواره

سطح،  شوندگی  شیمیایی هوا و فنا عدم وجود فعل و انفعالات 

صورت گرفت ساتن،  سط  سال [4] تو سازی مدل 2011. در 

های ماوراءصللوت به روش حجم محدود گام به عددی محموله

گام زمانی توسط گولان بدون در نظر گرفتن اثرات فناشوندگی 

شللوک  هایو در همین سللال، لایه [5] سللطح، ارتقاء یافت

سط پوتر، به سیاره مریخ تو سفر زمین و  رت صومربوط به اتم

جامع با در نظر گرفتن اثرات فعل و انفعالات شیمیایی متعادل 

روش حجم محدود گام به گام  هوا و فنا شللوندگی سللطح به

های مخلوط گازی متشعشع بودن المان -زمانی با فرض جاذب

افزار فلوئنت مدل سلللازی گیری از نرمی شلللوک و بهرهلایه

یه ید. در این تحقیق، مخلوط لا لت گرد حا ی شلللوک در دو 

گونه  11و  22فناشوندگی و عدم فناشوندگی سطح به ترتیب 

شده و خروجی آن، یک کد ست فرض  ساس آن می ا که بر ا

 توان نوع اطلاعات تعریف شلللده در یک نرم افزار را تغییر داد

یان مدل 2014. در سلللال [6] یدان جر عددی م سلللازی 

های ماوراءصللوت جهت محاسللبه توزیع دمایی و دمای دماغه

ثرات فنللاشلللونللدگی،  روی سلللطح  بللا در نظر گرفتن ا

تجزیه/یونیزاسلللیون هوا با فرض ترمودینامیک تعادلی و عدم 

سط  ضمنی، تو شیمیایی به روش حجم محدود کاملاً  تعادل 

صورت ،  2016 یهاسالدر  .[7] گرفت بنجامین و همکاران 

ستفاده از روش گام به گام این مدل 2019و  2017 سازی با ا

سیر پرواز  ضمنی در طی م مکانی و الگوریتم اختلاف محدود 

بوسلیله دوسلتدار و همکاران صلورت گرفت و نتایج آن جهت 

سللللازی توزیع دمللایی، مللدل سللللازی گرمللایش شلللبیلله

تالیتیکی دی کا نامیکی، بررسلللی اثرات  ی واره روآیروترمودی

صوت، گرمایش آیروترمودینامیکی دماغه شونده ماوراء  های فنا

بررسللی  2015در سللال  .[8-10]و  [2]گذاری گردید صللحه

گرمایش آیرودینامیکی جسلللم در حال پرواز با اسلللتفاده از 

یال  قال حرارت مزدوج سللل بدالهی و  -انت مد توسلللط ع جا

در این  ،همکارانش به صللورت عددی مورد مطالعه قرار گرفت
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ای با دماغه مخروطی در محدوده تحقیق از یک مدل اسللتوانه

روش این اسللت که اسللتفاده شللد، مزیت این  2/4تا  5/1ماخ 

دمای دیواره و شار حرارتی در دماغه و پوسته با یا بدون تقارن 

. [20]توان محاسبه کردمحوری را در زوایای حمله مختلف می

های پالسلللی جریان مخالف بر عملکرد جت 2016در سلللال 

سول  صوت  Re-Entryآیرودینامیکی یک کپ در جریان مافوق 

در  ،توسللط عبدالهی پور و همکارانش مورد مطالعه قرار گرفت

این روش عملکرد آیرودینامیکی کپسلللول در جریان آزاد ماخ 

شد 5با  48/3 سی  نتایج  ،دبی مختلف جت مخالف جریان برر

توان با افزایش نرخ جریان نشللان داد که دو رژیم جریان را می

لت نفوذ  حا لت نفوذ طولانی و  حا هده کرد،  جرم جت مشلللا

تاه ظاهر می .کو که در دبی جرمی کم  لت نفوذ طولانی  حا

باعث افزایش فاصللله شللوک جداشللدگی، ناپایداری و  ،شللوند

میکه در دبی بالا ظاهر  حالت نفوذ کوتاه نوسللانات جریان و

در . [19] شودباعث کاهش فاصله شوک جداشدگی می ،شود

قاء شلللده روی  2019سلللال  نامیکی ال گرمایش آیروترمودی

سط تاو و همکاران مورد مطالعه قرار بدنه صوت  تو های ماوراء

گرفت. در این مطالعه با اسلللتفاده از تحلیل برخورد ملکولی، 

تئوری گرمایش آیروترمودینامیکی در مقیاس میکروسللکوپی، 

ی های محاسللبهالگوریتم 2020. در سللال [11] تدوین گردید

مایش آیر نهگر بد قاء شللللده روی  نامیکی ال های وترمودی

سط جان  سبات،  تو ستای افزایش دقت محا صوت در را ماوراء

عه،  طال فت. در این م عه قرار گر طال کاران مورد م نگ و هم زا

بات گرمایش  تمیالگور جدیدی جهت افزایش دقت محاسللل

نامیکی، ید آیروترمودی  2021. در سللللال [12] تدوین گرد

ی کپسلللول گرمایش آیروترمودینامیکی القاء شلللده روی بدنه

عه قرار  به مریخ توسلللط کیو لیورود  طال و همکاران مورد م

های تجربی و عددی، گرفت. در این مطالعه، با استفاده از روش

ی گرمللایش ی و محللاسلللبللهروش خوبی جهللت بررسللل

ی کپسلللول ورود به آیروترمودینامیکی القاء شلللده روی بدنه

اثرات جت خروجی  2022. در سال [13]مریخ، تدوین گردید 

شده در  سپایکروی گرمایش آیروترمودینامیکی القاء  جریان و ا

سکون بدنهنقطه سط رینان و همکاران ی  صوت تو های ماوراء

مورد مطالعه قرار گرفت. در این مطالعه، با اسلللتفاده از روش 

ی عددی و با فرض ترموشللیمی غیرتعادلی، الگوریتم محاسللبه

 ها،ی سلللکون این دماغهرمودینامیکی در نقطهگرمایش آیروت

، هدف از این [2-14] ی تحقیقات. در ادامه[14] تدوین، شللد

بعد، جهت تعیین گذاری یک عدد بیتحقیق، تدوین و صلللحه

مرز بین گرمایش آیروترمودینامیکی و گرمایش تشللعشللعی با 

های با اعداد ماخ محمولههای پروازی اسللتفاده از مشللخ لله

اسللتفاده از نتایج کد محاسللبه کانتور دمایی و  و 20کمتر از 

ست.  گرمایش آیرودینامیکی و روش باکینگهام ای که به گونها

بعد از ای از این عدد بیتوان در محدودهبا اسللتفاده از آن، می

گرمایش تشعشی در برابر گرمایش آیروترمودینامیکی صرفنظر 

بعللد، ی دیگری از این عللدد بیهمچنین در محللدوده ؛کرد

یش می گرمللا بر  برا یش تشللللعشللللی در  گرمللا توان از 

 . آیروترمودینامیکی صرفنظر کرد

به الگو که منجر  یان شلللده  عادلات ب عددی م حل  ریتم 

تدوین کد محاسلللبه کانتور دمایی و گرمایش آیرودینامیکی 

 آمده است. [2]شده است، در مرجع 

 

 معادلات حاکم -2

    محاسبه کانتور دمایی و گرمایش آیرودینامیکی کد-2-1

[9,2] 

هایی مانند بیان شد، به دلیل پدیده 1همانطور که در بخش 

ی هلای ( درفعل و انفعالات شیمیایی هوا )تجزیه/یونیزاسیون

شوک و فناشوندگی سطح، مخلوط لایه شوک ترکیبی از 

مختلف است. در این کد فرض بر این است که های گازی گونه

زیر  صورتهای گازی ناشی از فعل و انفعالات شیمیایی بهگونه

 :است
 

(1 )          𝑂,𝑂2, 𝑁𝑂,𝑁,𝑁𝑂
+, 𝑁2, 𝐶𝑂, 𝐶𝑁, 𝐶3, 𝐶2, 𝐶    

  

( و با 2) یبا استفاده از فعل و انفعالات شیمیایی معادله

-های سنتیک شیمیایی ماینراز مدل گیری از ترکیبیبهره

عنوان یکی از ها بهای گونهلویس و پارک، غلظت لحظه

های اصلی الگوریتم شار حرارتی، محاسبه شده است. ورودی

ی مورد ای نقطهها، دما و فشار لحظههای اصلی این مدلورودی

 بررسی است.

 𝑂2
𝐾𝐹1,𝐾𝐸1
↔     = 2𝑂 

 𝑁2 + 𝑂
𝐾𝐹2,𝐾𝐸2
↔     = 𝑁𝑂 +𝑁 

 𝑁2
𝐾𝐹3,𝐾𝐸3
↔     = 2𝑁 

 𝑁𝑂
𝐾𝐹4,𝐾𝐸4
↔     = 𝑁 + 𝑂 
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 𝑁 + 𝑂
𝐾𝐹3,𝐾𝐸3
↔     𝑁𝑂+ + 𝑒− 

(2) 𝐶(𝑠) + 𝑂
𝐾𝐹6,𝐾𝐸6
↔     𝐶𝑂 

 3𝐶(𝑠)
𝐾𝐹7,𝐾𝐸7
↔     𝐶3 

 𝐶(𝑠) + 1 2⁄ 𝑂2
𝐾𝐹8,𝐾𝐸8
↔     = 𝐶𝑂 

 𝐶(𝑠) + 2𝑁
𝐾𝐹9,𝐾𝐸9
↔     𝐶𝑁 + 𝑁 

 𝑁𝑂 + 𝑂
𝐾𝐹10,𝐾𝐸10
↔      = 𝑁 + 𝑂2 

 𝑁2 +𝑁
𝐾𝐹11,𝐾𝐸11
↔      = 𝑁 + 𝑁 + 𝑁 

 

ی نشان داده شده در ها براساس شبکهبنابراین این مدل

ی حالت، مدل شوک لزج، معادله هیلابا معادلات  2شکل 

 ها،ی پیوستگی گونهادلهلومکس، مع-آشفتگی بالدوین

 یهای محاسبهی فناشونده، مدلی تعادل انرژی در لایهمعادله

مدل ویلک(، شوک )ی ها و مخلوط لایهخواص انتقالی گونه

ی شار ی دماغه، معادلهی انتقال حرارت در پوستهمعادله

 مدل) یگازی گرمایش تشعشعی مخلوط حرارتی کل و معادله

-مدل رنگینشوک )شرایط مرزی  جسم شفاف(، معادلات

هیوگونیت( و شرط مرزی دیواره، کوپل شده است. این 

 عبارتند از: 2 معادلات براساس شکل

 

 
 [2]یاهیرومحاسباتی و  یهاستمیسنمایی از  -2ل کش

 ی شار حرارتی القاء شده بر دیوارهمعادله -1
 

(1) 

𝑞𝑤 = 𝐶𝑜𝑛𝑑𝑢𝑐𝑡𝑖𝑜𝑛 + 𝐶𝑜𝑛𝑣𝑒𝑐𝑡𝑖𝑜𝑛 +

𝑅𝑎𝑑𝑖𝑎𝑡𝑖𝑜𝑛 = −𝐸2 (𝐾
𝜕𝑇

𝜕𝑦
+

∑
𝜇

𝑃𝑟
𝐿𝑒𝑖ℎ

𝜕𝐶𝑖

𝜕𝑦

𝑛𝑠
𝑖=1 +

𝑢𝑠ℎ
2 𝜇𝑤𝑢𝑤

𝜕𝑢

𝜕𝜂

𝑇𝑠ℎ
)
𝑤

+

𝑞𝑟𝐸 =
1

𝑅𝑒
  

 معادلات جریان -2

 معادله پیوستگی -2-1

(4) 
𝜕

𝜕𝑦
((𝑟 + 𝑦𝑐𝑜𝑠𝜃)𝑗𝜌𝑢) + (

𝜕

𝜕𝑦
(1 + 𝛾𝑦)

(𝑟 + 𝑦𝑐𝑜𝑠𝜃)𝑗𝜌𝑢) +𝑀𝑐𝑔 = 0
  

 

 مماسی() یامعادله ممنتوم رویه -2-2

 

(5) 

1

1+𝛾𝑦
𝜌𝑢

𝜕𝑢

𝜕𝑠
+𝜌𝑣

𝜕𝑢

𝜕𝑦
+ 𝜌𝑢𝑣

𝛾

1+𝛾𝑦
+

1

1+𝛾𝑦

𝜕𝑃

𝜕𝑠
= 𝐸2

𝜕

𝜕𝑦
(𝜇 (

𝜕𝑢

𝜕𝑦
−

𝛾𝑢

1+𝛾𝑦
)) +

𝐸2𝜇(
𝛾

1+𝛾𝑦
+

𝑗𝑐𝑜𝑠𝜃

𝑟+𝑦𝑐𝑜𝑠𝜃
)(
𝜕𝑢

𝜕𝑦
−

𝛾𝑢

1+𝛾𝑢
)  

 

 معادله ممنتوم در جهت عمود بر سطح -2-3
 

(6) 𝜕𝑃

𝜕𝑦
= 𝜌𝑢2

𝛾

1 + 𝛾𝑦
 

 

 معادله انرژی -2-4

 

(7) 

𝛾

1+𝛾𝑦
𝜌𝑢𝐶𝑃

𝜕𝑇

𝜕𝑠
+ 𝜌𝑢𝐶𝑃

𝜕𝑇

𝜕𝑦
−

1

1+𝛾𝑦
𝑢
𝜕𝑃

𝜕𝑠
−

𝑣
𝜕𝑃

𝜕𝑦
= 𝐸2

𝜕

𝜕𝑦
(𝐾

𝜕𝑇

𝜕𝑦
) + 𝐸2 (

1

1+𝛾𝑦
+

𝑗𝑐𝑜𝑠𝜃

𝑟+𝑦𝑐𝑜𝑠𝜃
)𝐾

𝜕𝑇

𝜕𝑦
− 𝐸2∑ 𝐽𝑖

𝑛3
𝑖=1 𝐶𝑃𝑖

𝜕𝑇

𝜕𝑦
+

𝐸2𝜇 (
𝜕𝑢

𝜕𝑦
−

1

1+𝛾𝑦
)
2

− ∑ ℎ𝑖
𝑛3
𝑖=1 𝑤𝑖  

 

 های پیوستگی گونهمعادله -3
 

(8) 

𝛾

1+𝑥𝑦
𝜌𝑢

𝜕𝐶𝑖

𝜕𝑠
+ 𝜌𝑣

𝜕𝐶𝑖

𝜕𝑦
= 𝑤𝑖 − 𝜀

2 𝜕𝐽𝑖

𝜕𝑠
−

𝜀2 (
𝑥

1+𝑥𝑦
+

𝑗𝑐𝑜𝑠𝜑

𝑟+𝑦𝑐𝑜𝑠𝜑
) 𝐽𝑖  ،  𝐽𝑖 =

𝜇

𝑃𝑟
𝐿𝑒𝑖

𝜕𝐶𝑖

𝜕𝑦
  ،  𝐶𝑖

𝜌𝑖

𝜌
  

 

 ی فناشوندهی تعادل انرژی در لایهمعادله -4

(9) 

−(𝐾𝑥𝜁𝑥 + 𝐾𝑌𝜁𝑦)
𝜕𝑇

𝜕𝜁
− (𝐾𝑥𝜂𝑥 +

𝐾𝑌𝜂𝑦)
𝜕𝑇

𝜕𝜂
− 𝐾𝑧

𝜕𝑇

𝜕𝑧𝑔𝑎𝑠,𝑤
−

∑ ℎ𝑖
𝑛𝑠1
𝑖=1 𝑇𝑤𝑤𝑖 + 𝛼𝑞𝑟 − 𝜎𝑇𝑤

4 = 0  
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 ی دماغهی انتقال حرارت پوستهمعادله -5

 

(10) 
𝜕

𝜕𝑥
(𝐾𝑥

𝜕𝑇

𝜕𝑥
) +

𝜕

𝜕𝑦
(𝐾𝑦

𝜕𝑇

𝜕𝑦
) +

𝜕

𝜕𝑧
(𝐾𝑧

𝜕𝑇

𝜕𝑧
) = 𝜌𝐶𝑃

𝜕𝑇

𝜕𝑡
𝛼𝑖 =

𝐾𝑖

𝜌𝐶𝑃
  

 

 -مدل الستند) یگازی گرمایش تشعشی مخلوط معادله -6

 جسم شفاف(

 

(11) 

𝑞𝑟
∗ = 𝑞𝑝,𝑟𝐴𝑖

=
1

4𝜋
∑∑

𝐸𝑖,𝑗𝑠𝑖𝑛𝛽𝑖

𝑥𝑛𝑖,𝑗

𝑖𝑒

𝑗=1

𝑖𝑒𝑛𝑑

𝑖=1

𝐴𝑖
2𝑑𝑛𝑖,𝑗   ,

𝐴𝑖 = 𝜋(𝑆𝑖
2 − 𝑆𝑖−1

2 )  ,

𝑉𝑖,𝑗 = 𝐴𝑖𝑑𝑛𝑖,𝑗 , 𝜔 =
𝜋

2
− 𝛽 , 𝐽𝑖,𝑗

= 𝐾𝑃∫ 𝛽𝑣𝑖,𝑗𝑑𝑣
∞

0

  ,   𝐸𝑖,𝑗 = 4𝜋𝐽𝑖,𝑗  , 𝛽𝑣𝑖,𝑗

=
2ℎ𝑣3

𝐶2exp (
ℎ𝑣

𝐾𝑇𝑖,𝑗
− 1)

 

 بعدعدد بی -2-2

توان گفت که [، می15-18[ و ]5] با استفاده از نتایج تحقیقات

انتقال حرارت هدایتی و جابجایی با شعاع نوک دماغه رابطه 

شعشی با شعاع نوک همچنین انتقال حرارت ت ؛مستقیم دارند

توان گفت که شار بنابراین می ؛دماغه رابطه معکوس دارد

 حرارتی کل، تابعی از متغیرهای زیر است:

 

(12) 

𝑞 = 𝑓(𝑉, 𝑅, 𝜇, 𝐾, 𝜌, 𝑇, 𝐶𝑃 , 𝜃), 𝑃1 =

𝑅(𝐿) , 𝑃2 = 𝜇(𝑀𝐿
−1𝑇−1)  , 𝑃3 =

𝐾(𝑀𝐿−3𝜃−1)  , 𝑃4 = 𝑇(𝜃) , 𝑃5 =

𝜇(𝑀𝐿−1𝑇−1)  , 𝑃1
′ =

𝑞(𝑀𝐿2𝑇−3)  , 𝑃2
′ = 𝑉(𝐿𝑇−1)  , 𝑃3

′ =

𝜌(𝑀𝐿−3)  , 𝑃4
′ = 𝐶𝑃(𝐿

2𝑇−2𝜃−1)  

, P4،12یمعادله در P3 , P2 , P1   به ترتیب بیانگر، شعاع

هدایتی و دمای مخلوط  حرارتدماغه، لزجت، ضریب انتقال 

باکینگهام،  πاستفاده از قضیه با لایه شوک است. گازی 

 از ها عبارتندگردند. این گروهبعد استخراج میهای بیگروه
[1](13:) 

 𝜋1 = 𝑃1
𝑎𝑃2

𝑏𝑃3
𝑐𝑃4
𝑑𝑃1

′ ⇒
𝐿𝑎(𝑀𝐿−1𝑇−1)𝑏(𝑀𝐿𝑇−3𝜃−1)𝑐(𝜃)𝑑(𝑀𝐿2𝑇−1) =
𝑀0𝐿0𝑇0𝜃0 ⇒ 𝑎 = 1 , 𝑏 = 0 , 𝑐 = −1 , 𝑑 =

−1  , 𝜋1 =
𝑞

𝐾𝑅𝑇
=

𝑞

𝐾𝑅
𝑎𝑠
2

𝛾𝑅

=
𝑞

𝐾𝑅
𝑎𝑠
2

𝐶𝑃(𝛾−1)

 , 𝑃𝑅 =

𝐶𝑃
𝜇

𝐾
 ⇒  𝜋1 =

𝑞

𝜇𝑅𝑎𝑠
2  𝑃𝑅(𝛾 − 1), 𝑃𝑅(𝛾 − 1) ≈

𝐶𝑜𝑛𝑠𝑡 ⇒   𝜋1 =
𝑞

𝜇𝑅𝑎𝑠
2  

 

(14): 
𝜋2 = 𝑃1

𝑎𝑃2
𝑏𝑃3

𝑐𝑃4
𝑑𝑃2

′

= 𝐿𝑎(𝑀𝐿−1𝑇−1)𝑏(𝑀𝐿𝑇−3𝜃−1)𝑐(𝜃)𝑑(𝑀𝐿−1)

= 𝑀0𝐿0𝑇0𝜃0 ⇒ 𝑎 = 0 , 𝑏 =
1

2
 , 𝑐 =

1

2
 , 𝑑

=
1

2
  ⇒ 𝜋2 = 𝑉√

𝜇

𝐾𝑇
  ,
𝜇

𝐾𝑇
=

𝜇

𝐾
𝑎𝑠
2

𝛾𝑅

=
𝑃𝑅

𝐶𝑃
𝑎𝑠
2

𝛾𝑅

=
𝑉

𝑎𝑠
√𝑃𝑅(𝛾 − 1) , 𝑃𝑅(𝛾 − 1) ≈ 𝐶𝑜𝑛𝑠𝑡 ⇒ 𝜋2

= 𝑀𝑎 = 𝑀𝑎∞ 𝑓1(𝜃) ⇒ 𝜋2 = 𝑀𝑎∞ 𝑓1(𝜃) 
 

(15): 
𝜋3 = 𝑃1

𝑎𝑃2
𝑏𝑃3

𝑐𝑃4
𝑑𝑃3

′ =

𝐿𝑎(𝑀𝐿−1𝑇−1)𝑏(𝑀𝐿𝑇−3𝜃−1)𝑐(𝜃)𝑑(𝑀𝐿−3) =

𝑀0𝐿0𝑇0𝜃0 ⇒ 𝑎 = 1 , 𝑏 =
−3

2
 , 𝑐 =

1

2
 , 𝑑 =

1

2
  ⇒ 𝜋3 =

𝜌𝑅

𝜇
√
𝐾𝑇

𝜇
  ,

𝜇

𝐾𝑇
=

𝜇

𝐾
𝑎𝑠
2

𝛾𝑅

=
𝑃𝑅

𝐶𝑃
𝑎𝑠
2

𝛾𝑅

 , 𝑅𝑒 =

𝜌𝑉𝑅

𝜇
 ⇒ 𝜋3 =

𝑅𝑒

𝑀𝑎

1

√𝑃𝑅(𝛾−1)
 ⇒ 𝜋3 =

𝑅𝑒

𝑀𝑎
=

𝑅𝑒

𝑀𝑎∞
𝑓2(𝜃𝑎𝑣𝑒) ⇒ 𝜋3 =

𝑅𝑒

𝑀𝑎∞
𝑓2(𝜃𝑎𝑣𝑒)                 

 

(16): 
𝜋4 = 𝑃1

𝑎𝑃2
𝑏𝑃3

𝑐𝑃4
𝑑𝑃4

′ =

𝐿𝑎(𝑀𝐿−1𝑇−1)𝑏(𝑀𝐿𝑇−3𝜃−1)𝑐(𝜃)𝑑(𝐿2𝑇−2𝜃−1) =

𝑀0𝐿0𝑇0𝜃0 ⇒ 𝑎 = 0 , 𝑏 = 1 , 𝑐 = −1 , 𝑑 ==

0   ⇒ 𝜋4 =
𝜇𝐶𝑃

𝐾
 ⇒ 𝜋4 = 𝑃𝑟  

 شود:می ی زیر حاصل، رابطه16تا  12با توجه به روابط    

(17): 

𝜋1 = 𝑓(𝜋2, 𝜋3, 𝜋4,𝜃) ⇒
𝑞

𝜇𝑅𝑎𝑠
2 =

𝑓(𝑀𝑎∞, 𝑅𝑒, 𝑃𝑟∞, 𝜃) ⇒  
𝑞

𝜇𝑅𝑎𝑠
2 =

𝑀𝑎∞
𝑐1(

𝑅𝑒∞

𝑅𝑒∞,𝑠1
)𝑐2𝑃𝑟∞

𝑐3𝑃𝑟∞ ≈ 0.7  
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 تحقیق الگوریتم و روش حل، اتیفرض -3
محاسبه کانتور دمایی  فرضیات این تحقیق مانند فرضیات کد

 و گرمایش آیرودینامیکی بوده است و شامل موارد زیر است:

معادلات جریان در یال دماغه سهموی است و ضخامت لایه  -1

 مرزی در نقطه سکون نازک است.

فناشوندگی شوک )ی فعل و انفعالات شیمیایی در لایه -2

 هوا(، نامتعادل هستند. یونسطح، تجزیه/یونیزاس

ی شوک تابعی از دما خواص ترمودینامیکی و انتقالی لایه -3

ی آنها از برازش منحنی مبتنی بر تئوری بوده و جهت محاسبه

 گردد.ملکولی قطبی و نتایج آزمایشات طیف نگاری استفاده می

جهت در نظر گرفتن اثرات فناشوندگی سطح از تئوری  -4

 گردد.پارک استفاده می یگذاری شدهصحه

انتقال حرارت جابجایی آزاد داخل دماغه با انتقال حرارت  -5

 سازی شده است.هدایتی، معادل

های ناشی از آشفتگی به دلیل بالا بودن سرعت، گردابه -6

 لومکس-جریان، رفتار دوبعدی دارند و با مدل بالدوین

 گردند.سازی میمدل

طه سکون نسبت به پایین دست به دلیل بالا بودن دمای نق -7

ی جریان، فرض بر این است که مسیر صدور تشعشع در لایه

 شوک از بالادست به پایین دست جریان است.

جهت محاسبه عبارات چشمه از قانون اثر جرم وابسته به  -8

 گردد.زمان استفاده می

فرض بر این است که محیط گازی لایه شوک پیوسته است،  -9

با معرفی شعاع دماغه به عنوان طول معیار، عدد  به عبارت دیگر

 است. 001/0نادسن کمتر از 

با نگاهی به تحقیقات صلللورت گرفته در زمینه گرمایش 

توان گفت که تحقیقات آیروترمودینامیکی و تشلللعشلللعی، می

ست ولی روش  صورت گرفته ا سیعی در این زمینه  جامع و و

گام مذکور حجم محدود  قات  عددی اکثر تحقی گام  حل  به 

توان به بالا بودن حجم زمانی اسلللت. از معایب این روش، می

شبیه  شاره کرد و این عیب در  سباتی و زمان حل ا ضای محا ف

های برد بلند در سلللازی گرمایش آیروترمودینامیکی محموله

خواهد شللد و همچنین از  ترپررنگطی مسللیر پرواز بسللیار 

متشلللعشلللع  -توان به جامع بودن فرض جاذبمزایای آن می

ی شللوک به دلیل هذلولی بودن معادلات های لایهبودن المان

جریان در روش حل عددی گام به گام زمانی، اشللاره نمود. در 

کد محاسلللبه کانتور دمایی و گرمایش آیرودینامیکی، جهت 

کاهش زمان حل معادلات جریان از روش ترکیبی گام به گام 

شوک لزج و لایه مرزی لزج خود ستفاده مکانی لایه  شابه، ا مت

شللده اسللت. اسللتفاده از روش ترکیبی مذکور باعث سللهموی 

شللدن معادلات جریان شللده و الزام عدم انتشللار اطلاعات از 

پایین دسللت به بالادسللت جریان را به دنبال دارد. یعنی، الزام 

های لایه شوک را به طراح، استفاده از فرض شفاف بودن المان

 [.10-8[ و ]2کند ]دیکته می

عللدد  شللامل ، اطلاعللات ورودی(3شللکل ) آلگللوریتمدر 

مللاخ جریللان آزاد، دانسللیته ارتفللاع پللروازی، شللیب دماغلله و 

,Ri) شلللعاع نلللوک دماغللله θi, ρ∞,i, M∞,i را بللله عنلللوان )

و کلللد را  ،در فایلللل ورودی وارد CTCAهلللای کلللد ورودی

های نسللبتبللا اسللتفاده از نتللایج کللد، . کنللیم اجللرا مللی

هشللار ،، عللدد لللویسشللی، آیروترمودینللامیکیگرمللایش تشع

آیرودینللللللامیکی و تشعشللللللعی  هللللللای حرارتللللللی

(qr,i, qc,i, Lsei, Rhri, Rcri) ی بللللا اسللللتفاده از معادللللله

RNi) گللردد و مقللدار( محاسللبه مللی18) = Lsei )قللرار مللی

را ( ci,j) (، ضلللرایب17ی )دهلللیم. بلللا اسلللتفاده از معادلللله

مللللورد بررسللللی،  i,j. بللللرای گللللرددمحاسللللبه مللللی

,ci,j )اطلاعللات RNi,j, Rhri,j, Rcri,j)گللردد. اگللرذخیللره مللی  

j< N باشد ،j=j+1 در صورتی که: و گیردقرار می 

 
𝑗 < 11: 𝑖 = 11, 𝑗 < 101: 𝑖 = 2, 𝑗 < 10001: 𝑖 =

3, 𝑗 < 1000001: 𝑖 = 4  
 

و در پایان بانک اطلاعاتی زیر استخراج  ،الگوریتم تکرار باشد،

 د.گردمی

 
ci,j, RNi,j, Rhri,j, Rcri,j: i =  1…4, j = 1…10

6  
 

ها متفاوت از منظرهای شعاع با اجراهای مختلفی که با هندسه

ارتفاعات مختلف ، (N1=10, N2=10) ی شیب دماغهو زاویه

اعداد ماخ مختلف در  ،(N3=100) پروازی از منظر دانستیه

صحه گذاری  که روی کد (N4=100) 20تا  1ی محدوده

ی محاسبه کانتور دمای و گرمایش آیرودینامیکی صورت شده

 𝑐4و 𝑐1،𝑐2،𝑐3اجراء(، بانک اطلاعاتی مقادیر 106مجموعاً گرفت )

استخراج می (3) مطابق الگوریتم نشان داده شده در شکل

آلگوریتم بیان شده بعنوان نوآوری تحقیق بوده و توسط  .گردد

 توسعه یافته است. ،(RN) بعدتدوین عدد بی ن جهت امحقق
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فاده از اطلاعات خروجی آلگوریتم،  عد عدد بیبا اسلللت ب

(RN) ( 17) یمعادلهلگاریتم سمت چپ  صورت حاصلضرببه

 Rhr,Rhc عباراتهمچنین  ؛گرددتعریف می 286/0و عدد ثابت 

بت یانگر نسللل یب ب مایش تشلللعشلللی و به ترت های گر

 آیروترمودینامیکی است:

 (18) 

𝑅𝑁 = 𝐿𝑠𝑒 = 0.268𝐿𝑜𝑔 (
𝑞

𝑎𝑠,𝑤
2 𝜇𝑤𝑅

)

= 0.268𝐿𝑜𝑔 (
𝑞𝐶 + 𝑞𝑟
𝑎𝑠,𝑤
2 𝜇𝑤𝑅

) , 𝑅ℎ𝑟

=  
𝑞𝑟
𝑞
 , 𝑅𝑐𝑟 =

𝑞𝑐
𝑞
  

         
 3 با استفاده از بانک اطلاعاتی بدست آمده از فلوچارت شکل

 ملاحظه گردید که:

(19) 

{

2.98 ≤ 𝐶1 ≤ 3.03 ⇒ 𝐶1 ≈ 3
0.20 ≤ 𝐶2 ≤ 0.212 ⇒ 𝐶2 ≈ 0.206
0.025 ≤ 𝐶3 ≤ 0.031 ⇒ 𝐶3 ≈ 0.028
0.69 ≤ 𝐶4 ≤ 0.81 ⇒ 𝐶4 ≈ 0.75

⇒ 𝑅𝑁 =

𝐿𝑠𝑒 = 0.268𝐿𝑜𝑔 (
𝑞

𝑎𝑠,𝑤
2 𝜇𝑤𝑅

) =

0.268𝐿𝑜𝑔 (𝑀𝑎∞
3 (

𝑅𝑒∞

𝑅𝑒∞,𝑠𝑖
)
0.206

0.70.028𝜃0.75)      

 
(20) 

𝑅ℎ𝑐 = {
0.03,max  𝑅𝑁 < 1
98,min   𝑅𝑁 > 2

 

 

𝐶ℎ𝑐 = {
97,min  𝑅𝑁 < 1
0.02,max   𝑅𝑁 > 2

 

               

 ( نشان داد که:20ی )نتایج بدست آمده در معادله

است، یعنی از  03/0برابر  Rhr، حداکثر مقدار RN<1در -1

 توان صرفنظر کرد.مقدار گرمایش تشعشعی می

است، یعنی از  02/0برابر  Rcrقدار ، حداکثر مRN>2در -2

 توان صرفنظر کرد.مقدار گرمایش آیروترمودینامیکی می

 

 

 

 
,𝐜𝐢لاعاتیطابانک  استخراجالگوریتم  -3شکل 𝐑𝐍𝐢, 𝐑𝐡𝐫𝐢, 𝐂𝐡𝐫𝐢 

 نتایج و بحث -4
در این بخش، برخی از اجراهای صورت گرفته شده روی کد 

نتور دمای و گرمایش ی محاسبه کاگذاری شدهصحه

 معادلات"آیرودینامیکی جهت استخراج نتایج بدست آمده در 

آورده شده است  4تا  1تحت عنوان مطالعات موردی  (20 ,19)

[ صحه3و نتایج بدست آمده در این معادلات با نتایج مرجع ]

همچنین جهت معرفی میزان خطای ناشی  ؛گذاری شده است

های مختلف عدد ی در محدودهاز اغماض مربوط به شار حرارت
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ی (، نتایج اصلی شار حرارتی کد صحه گذاری شدهRNبعد )بی

محاسبه کانتور دمای و گرمایش آیرودینامیکی با نتایج فرعی 

ی خروجی شار حرارتی کد صحه گذاری شده) یحرارتشار 

محاسبه کانتور دمای و گرمایش آیرودینامیکی با در نظر گرفتن 

 (،RN)بعد های مختلف عدد بی از محدوده میزان اغماض ناشی

کانتورهای مرتبط جهت اعتبارسنجی کیفی مقایسه شده است.

گردد. به عنوان نمونه، نمودار معرفی می 12تا  4در نمودارهای 

همگرایی و زمان اجراء مربوط به مطالعه موردی چهارم در شکل 

نشان داده شده و میزان کاهش در زمان همگرایی کد  12

CTCA گیری از عدد بی بعد با بهرهRN.قابل توجه است ، 

صحه 1مطالعه موردی ) ستفاده از کد  (: در این حالت، با ا

سبه کانتور دمای و گرمایش آیرودینامیکیگذاری شده  ی محا

ک ی سکون یگرمایش آیروترمودینامیکی و تشعشعی در نقطه

فنولیک و با -ی سللهموی، پوشللش فناشللوندگی کربندماغه

عاع  عداد بی 45نوک شللل عد سلللانتیمتر در ا  (RN)مختلف ب

به  ناشلللی از با در نظر گرفتن اغماض) دیگردمحاسللل های 

و نتایج آن با نتایج  (RN)مختلف های اعداد بی بعد محدوده

نان از 3مرجع ] عه جهت اطمی طال ید. این م قایسللله گرد [ م

صحه شدهانطباق نتایج کد  سبه کانتور دمای و گذاری  ی محا

( RNبعد )[ با عدد بی3یرودینامیکی و نتایج مرجع ]گرمایش آ

 انجام شد.

شکل   شان می 4نتایج  سبی الگوریتم ن دهد که خطای ن

با لحاظ نمودن میزان اغماض مربوط  CTCAشار حرارتی کد 

ی گرمایش (، جهت محاسلللبهRNهای مختلف )به محدوده

ی سللکون، در مقایسلله با آیروترمودینامیکی و تشللعشللی نقطه

 درصد است. 11و  8[ به ترتیب کمتر از 3ع ]مرج

 

 
ی نتایج گرمایش آیروترمودینامیکی و مقایسه -4ل کش

نوعی مربوط به کد  یدماغهی سکون یک تشعشعی نقطه

 [ بر حسب عدد بی بعد3با مرجع ] شدهگذاری صحه

نسلللبللت مقللدار گرمللایش تشلللعشلللی و  ،RN<1در  

وان از ت، پس میکندآیروترمودینامیکی به سمت صفر میل می

مقللدار گرمللایش تشلللعشلللی در مقللایسلللله بللا گرمللایش 

صرفنظر کرد سبت RN>2همچنین در  ؛آیروترمودینامیکی  ، ن

سمت  شی به  شع  01/0مقدار گرمایش آیروترمودینامیکی و ت

توان از مقدار گرمایش آیروترمودینامیکی کند، پس میمیل می

د یدر مقایسلله با گرمایش تشللعشللی صللرفنظر کرد. جهت ت ی

، درصلللد میزان گرمایش "5 شلللکل"ی فوق الذکر، در یافته

ی بیان شده نسبت به ی سکون دماغه محمولهتشعشعی نقطه

نشان داده شده  (RN)بعد انتقال حرارت کل، برحسب عدد بی

 .[ مقایسه شده است3و نتایج آن با نتایج مرجع ]

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

انتقال  درصد میزان گرمایش تشعشعی نسبت به -5ل کش

 RNحسب حرارت کل بر 

 

شکل  شان می 5نتایج  سهم  ،RN<1دهد که در ن صد  در

گرمایش تشعشی در شار حرارتی کل صفر است، همچنین در 

RN>2،  درصلللد سلللهم گرمایش آیروترمودینامیکی در شلللار

 کند.حرارتی کل به سمت صفر میل می

شکل 2مطالعه موردی ) شعی مدل  6(: در  شع گرمایش ت

شوندگی کربنیسفینه1/0 شش فنا یک فنول-، های بوزا با پو

صله رویه سب فا شده و  RN=1.92 در (s) ایبرح شان داده  ن

[ و نتایج تسللت تونل باد، مقایسلله شللده 6نتایج آن با مرجع ]

 است.
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برای سفینه  1/0گرمایش تشعشعی با مقیاس  -6شکل 

 92/1بعد بی  و عدد( S)هایباسا بر حسب فاصله 
 

 دهد که:نشان می "6شکل "نتایج 

در مقایسه با نتایج تست تونل باد، منحنی تغییرات گرمایش  -1

ای در تحقیق فعلی، رفتار تشعشعی بر حسب فاصله رویه

 [ دارد.6تری نسبت به نتایج مرجع ]منطقی

بالا بودن میزان گرمایش تشعشعی در نقاط نزدیک به  -2

ونل باد، ج تست تی سکون در تحقیق فعلی نسبت به نتاینقطه

 است. های مخلوط گازیبه دلیل فرض شفاف بودن المان

[ نسبت به نتایج 6خطای نسبی تحقیق فعلی و مرجع ] -3

 درصد است. 2/7و  93/10 تست تونل باد، به ترتیب

پوشلللش پروازی یک  7(: در شلللکل 3مطالعه موردی )

ی با سلللاختار هندسلللی جناغی و ی نوعی با دماغهمحموله

شش فن شهپو شی شوندگی الیاف  شان داده -ا رزین فنولیک، ن

منحنی تغییرات شللار حرارتی کل  8در شللکل  اسللت.شللده

شعی( ن ف النهار رو به باد  شع  یدماغه)هدایتی/جابجایی و ت

درجه بر حسللب  10ی در زاویه حمله 7بیان شللده در شللکل 

نشللان داده شللده و  (RN) و عدد بی بعد (S) ایفاصللله رویه

 است.میزان گرمایش تشعشعی مقایسه شده مقادیر آن با
 

 

 

 

 
 ی موردی سومپوشش پروازی مطالعه -7ل کش

 

شکل  شان می 8نتایج  دهد که به دلیل پایین بودن عدد ن

، مقدار گرمایش تشللعشللی در طول پرواز پایین (RN)بعد بی 

ست )کمتر از  شار حرارتی کل( و در تحلیل دمایی  5ا صد  در

سته دماغه می ست توان اپو صرفنظر کرد. لازم به ذکر ا ز آن 

شعی کد که در این حالت می شع شار حرارتی ت توان الگوریتم 

ی محاسلللبه کانتور دمای و گرمایش صلللحه گذاری شلللده

عث  با کار  جام این  عال کرد. ان نامیکی را غیرف  3/12آیرودی

درصللد کاهش زمان حل مطالعه موردی سللوم در طول پرواز 

 گردید.

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 
 

 

تغییرات شار حرارتی کل و شار تشعشی دماغه -8ل کش

ای و عدد مطالعه موردی سوم برحسب فاصله رویه

 RNبعد بی

 

شان داده  (r, z) (: مشخ ات هندسی4مطالعه موردی ) ن

-ی با پوشش فناشوندگی الیاف شیشهدماغه 1 شده در شکل

همراه پوشللش ی نوعی بهرزین فنولیک مربوط به یک محموله
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شکال پروازی آ شده 10 و 9ن در ا شان داده  شکلن ست. در   ا

منحنی تغییرات شللار حرارتی کل و گرمایش و تشللعشللی  11

شکل یدماغه شده در  شان داده  صفر در زاویه حمله 9 ن ی 

صله رویه شان  (RNبعد )و عدد بی  (S) یادرجه بر حسب فا ن

داده شللده و مقادیر آن با میزان گرمایش تشللعشللعی مقایسلله 

 شده است.

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

ی ی مربوط به مطالعهمشخصات هندسی دماغه -9ل کش

 چهارم موردی

 

 

 

 

 

 

 

 

 ی موردی سومپوشش پروازی مطالعه -10ل کش

 

دهد که به دلیل پایین بودن نشلللان می 11 نتایج شلللکل

ست RNعدد  شی در طول پرواز پایین ا شع ، مقدار گرمایش ت

شار حرارتی کل در  7کمتر از )  (RN=0.9یا  t=370 secدرصد 

سته دماغه می صرفنظر کرد. و در تحلیل دمایی پو توان از آن 

توان الگوریتم شلللار لازم به ذکر اسلللت که در این حالت می

را غیرفعال کرد. انجام این کار  CTCAحرارتی تشللعشللعی کد 

درصلللد کاهش زمان حل مطالعه موردی چهارم در  14باعث 

 طول پرواز گردید.

نمودارهای  براسللاسدهد که ینشللان م 12نتایج شللکل 

کد  مان CTCAهمگرایی  مان همگرایی برحسلللب ز مدت ز  ،

عهپرواز در  بدون  CTCAموردی چهارم در دو حالت  یمطال

RN  و ترکیبCTCA  وRNاست. در ، با همدیگر مقایسه شده

، کاهش RNانتهای پرواز، در صللورت اسللتفاده از عدد بی بعد 

 .توجه است درصدی در زمان همگرایی، قابل 14

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
تغییرات شار حرارتی کل و شار تشعشی دماغه  -11ل کش

ای و عدد مطالعه موردی چهارم برحسب فاصله رویه

 RNبعد بی

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 CTCA روی زمان اجرای کد RN تأثیر عدد بی بعد -12شکل 

 در مطالعه موردی چهارم

 نتیجه گیری -5

جویی بیشتر در زمان حل کد صحهدر این تحقیق، جهت صرفه

ی محاسبه کانتور دمای و گرمایش آیرودینامیکی، گذاری شده
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شار حرارتی کلی مرزبندی گردید. جهت تعیین مرز گرمایش 

شد.  استخراج ،(RN)بعد آیروترمودینامیکی و تشعشعی عدد بی

، 20از  ها نشان داد که در اعداد ماخ کمترنتایج این تحلیل

توان از میزان گرمایش تشعشعی در برابر می RN<1برای 

 RN>2 گرمایش آیروترمودینامیکی صرفنظر کرد، همچنین در

توان از میزان گرمایش آیروترمودینامیکی در برابر گرمایش می

بعد تشعشعی صرفنظر کرد. با این کار، بسته به مقدار عدد بی

(RN)، توان یکی از زیربرنامه های گرمایش می

نامیکی یا تشعشعی را غیرفعال کرد. نتایج تحقیق آیروترمودی

فعلی برای معالعات موردی سوم و چهارم نشان داد که استفاده 

 ،(RN)بعد از مرزبندی صورت گرفته شده براساس عدد بی 

درصدی در زمان همگرایی کد  3/12و  14 جوییباعث صرفه

ی محاسبه کانتور دمای و گرمایش گذاری شدهصحه

ی شده است. لازم به ذکر است که استفاده از عدد آیرودینامیک

تواند کاربری مهندسی در تخمین میزان شار می ،(RN)بعد بی

تواند، موضوع حرارتی کل را نیز داشته باشد و این موضوع می

پیشنهادی خوبی جهت تحقیقات آتی متعاقب این تحقیق 

 باشد.
 

 فهرست علایم -6

 علائم اصلی -6-1

A 2سطح مقطعm 

sa سرعت صوت
s

m 

C غلظت یا کسر جرمی 

PC گرمای ویژه در فشار ثابت
K.kg

J
  

E انرژی تشعشعیJ 

h  ضریب انتقال حرارت جابجایی
K.m

w

2
 

h  آنتالپی مخ وص
kg

J 

j ( 1یا  0شاخص شناسایی نوع بدنه) 

J ضریب نفوذ جرمی 

K  ضریب انتقال حرارت هدایتی
K.m

w 

PK میانگین ضریب جذب پلانک 

K ضریب تابش 

Le عدد لویس 

Ma عدد ماخ 

cg

.

M سطح  دبی جرمی گازهای ناشی از فناشوندگی
s

kg 

sn هاتعداد گونه 

P  فشارPa 

PR عدد پرانتل 
q 

شار حرارتی 
2m

w
 

r اغه تا محور افقی ی هر نقطه از دمفاصلهm 

R  شعاع نوک دماغهm 

Re عدد رینولدز 

t  زمانs 

T  درجه حرارتK 

s ای محور رویه -ای تا نقطۀ سکونی رویهفاصلهm 

u ای سرعت جریان در راستای محور رویه
s

m 

v  عمود بر نرمال )سرعت جریان در راستای محور

رویه(
s

m
  

.

w ها نرخ غلظت گونه
s

mol 

n
X ی نرمالیزه شدۀ هر نقطه تا جبهۀ شوکفاصله 

y  عمود بر رویه( در هر نقطه از دماغهنرمال )محور 

z ی افقی فاصلهm 

 علاتم یونانی -6-2

  زاویۀ حملهrad 

 
ضریب پخش حرارت 

s

m2

 

  زاویۀ دیدrad 

  زاویۀ رویه با محور افقیrad 
 نسبت گرمای ویژه در فشار به حجم ثابت 
 میزان انحناء بدنه 
 

دانستیته 
3m

kg
 

 شاخص عدد رینولدز 
, دۀ بردارهای نرمالیزه شy,s در مخت ات دکارتی 

  فرکانس تابشHz 

 هاسیرنویز -6-3

 جریان آزاد 

 نقطۀ سکون 0

ave میانگین 

i شمارۀ گونه 

r تشعشع 

s صوت 
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sh جبهۀ شوک 

W دیواره 

x  مشتق نسبت بهx 
y  مشتق نسبت بهy 
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