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 چکیده 

نرم  آیرودینامیکی  نتایج تحلیل  یمقایسهبه    پژوهشدر این   افزار استار  دو 

ماوراء  ی  و فلوئنت با نتایج تجربی تونل باد برای یک مدل نمونه  امسیسی

از معادلات جریان مغشوش  در این شبیه  است.  شده  پرداخته  صوت سازی 

  مبنای  بر کننده حل، روش حجم محدود، بعدیپذیر سهاویراستوکس تراکمن 

کی امگا اس اس تی   مدل آشفتگی  ،ایده آل گاز چگالی با هوا چگالی، سیال

ها  ی روی جسم و اطراف جسم از نوع شبکه ترکیبی که نزدیک دیوارهشبکهو  

  شده استفادهسازمان(  ( و اطراف آن چهاروجهی )بیبا سازمان منشوری )شبه  

افزار با نتایج آزمایشگاهی مقایسه شده  از هر دو نرم  شدهاستخراجنتایج    است.

نرمگردید  مشاهده  است.   دو  هر  زمینه  که  این  در  و    اعتمادابلقافزار  بوده 

افزار فلوئنت به نتایج  نتایج ضرایب برآ در نرمدهند.  نتایج قابل قبولی ارائه می

نتایج ضریب برآ  بوده و  ترنزدیکتجربی   نسبت به    در تمامی زوایای حمله 

.  تر استنزدیکبه نتایج تجربی  درصد    4/4  با اختلاف ر  حداکث  ام سیسیاستار  

در اکثر زوایا به نتایج    امسیسیافزار استار  همچنین نتایج ضرایب پسا در نرم

به  درصد    1/3  با اختلاف  بوده و نسبت به فلوئنت حداکثر  ترنزدیکتجربی  

نتایج برآ    موردنظراگر در پژوهش    درنتیجه . پس  است  ترنتایج تجربی نزدیک

افزار فلوئنت  است از نرم  تری برخوردار باشد بهتربرای تحلیل از اهمیت بیش

و    استفاده  مورد گیرد  نتقرار  مهمااگر  پسا  از  یج  باشد  استار    افزار نرمتر 

 .استفاده گردد ام سیسی

 

کلیدی:واژه عددی  های  ماوراء    دلم   -  آیرودینامیکی  ضرایب   –  تحلیل 
 فلوئنت  -  امسیسیاستار  - صوت 

 

 مقدمه  -1

دینامیک و مباحث مطرح در آن کاربردهای  وهای موجود در علم آیرتئوری

بر    مختلفی در صنایع امروزی دارند در صنعت هوافضا محاسبه نیروهای وارد

سازی پروازی  محاسبه عملکرد و شبیه  ، طراحی اولیه  منظور بهجسم پرنده  

برخوردار است  ،آن بالایی  اهمیت  به پیشرفت    .از  با توجه    روزافزون امروزه 

  کار آیی تی و افزایش سرعت محاسبات و همچنین عدم  های محاسباپردازنده

مدلهروش در  تحلیلی  روشای  بالای  هزینه  و  پیچیده  تجربی،  های  های 

محاسباتی   سیالات  از    قرارگرفتهفراوان    موردتوجه دینامیک  یکی  است. 

ویژهنرم جایگاه  محاسباتی  سیالات  دینامیک  در  که  و  افزارهایی  داشته  ای 

افزار  نرم  استهای پردازش موازی را دارا  کارکرد در شبکههمچنین قابلیت  

افزار مطرح دیگری که در این  . همچنین نرم[1]  باشد می  (Fluent)  فلوئنت 

می قرار  فلوئنت  با  ارزیابی  و  قیاس  مورد  نرمپژوهش  استار  افزار  گیرد، 

 .  باشدمی( +Star CCM) ام سیسی

  ماوراء صوت در رژیم  مدل نمونه    آیرودینامیکیدر این پژوهش ضرایب  

با نتایج    درنهایتآمده و  بدست امسیسیافزار فلوئنت و استار نرم دو توسط

مقایسه   مورد  دقت،  است.    قرارگرفته تجربی  سرعت،  لحاظ  به  همچنین 

ه و  افزار در روند حل مورد مشاهدزنی و کاربری پسندتر بودن هر دو نرممش

 قرار گرفته است. ارزیابی

 

 معادلات حاکم  -2

معادلات حاکم بر جریان سیال شامل معادلات پیوستگی، مومنتوم و انرژی  

توان سرعت، فشار و سایر متغیرهای جریان  هستند با حل این معادلات می

ب را  آورد.ه  سیال  برای    دست  ناویراستوکس  معادلات  دیفرانسیلی  فرم 

 : [1] باشدشرح زیر می پذیر بههای تراکمجریان
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مختصات  ، لازم است که یک سیستم  پرندهحرکت یک  برای توصیف  

برای فرمول بندی معادلات حرکت تعریف کنیم. سیستم مختصات  مناسب 

قرار    مورداستفادهیک سیستم مختصات بدنی    عنوان بهثابت و  پرنده  روی  را  

  zو  yدر راستای محور طولی و محورهای  xدر این دستگاه محور  گیرد.می

 . [2](، 1 عمود بر آن هستند )شکل

 

 
 [ 2] نمحور مختصات بدنه و گشتاورهای وارده بر آ  -1شکل 

 

سازیبیجهت   بدنه    بعد  قطر  ماکزیمم  از  آیرودینامیکی،     استفادهضرایب 

 شده است. 
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 سازی عددی شبیه -3

نرم از  مطالعه  این  استار  در  فلوئنت    امسیسیافزار  روش  و  اساس  بر  که 

مدل اطراف  جریان  تحلیل  برای  است  محدود  حجم    نمونه   محاسباتی 

های مختلفی را  سازی جریانقابلیت شبیه  افزاراین دو نرماست.    شدهاستفاده

های میدان  های توربولانسی مختلف با توجه به ویژگیتوان از مدلد و مین دار

کرد.   استفاده  شبیهجریان  این  مغشوش در  جریان  معادلات  از    سازی 

و برای حل عددی از روش    شده استفادهبعدی  پذیر سهستوکس تراکمااویرن 

 ،ایده آل  گاز  چگالی   با  هوا   چگالی، سیال  مبنای  بر   کنندهحل،  حجم محدود

آشفتگی اس  مدل  امگا  تی  کی  در    (k-ω-SST)  اس  آن  توانایی  دلیل  به 

است. مدل کی امگا اس اس    شدهاستفاده  بالاسرعتهای  سازی جریانشبیه

تی برای جریاناتی که دارای عدد رینولدز پایین و نیز دارای جدایش جریان  

 کند.به دلیل گرادیان فشار معکوس هستند بهتر عمل می

می آن  هندسی  مشخصات  به  نیاز  پرنده  عددی  تحلیل  باشد.  جهت 

  1ل  است. در جدو  ایجادشده   (CATIA) افزار کتیاهندسه پرنده توسط نرم

-HGVکه یک مدل اچ جی وی )  ل نمونهمشخصات اصلی مد  2و شکل  

Hypersonic Cruse Vehicle  بوده شبیه(  است برای  شده  آورده    سازی 

[3]. 

 نمونه ابعاد هندسی مدل  -1جدول 

 متر سانتی  4/25 طول بدنه 

 متر سانتی  6/10 حداکثر عرض بدنه 

 متر سانتی  12/2 حداکثر ضخامت بدنه 

 مربع  مترسانتی  3/178 دید از بالا مساحت 

 متر مربع سانتی  5/15 دید از پشت مساحت 

 

 
 نهنمو مشخصات هندسی مدل -2 شکل

 

 شرایط مرزی -4

باشد.  با توجه به نوع معادلات حاکم، تعداد و نوع شرایط مرزی متفاوت می

بدنه موشک از شرط    شده دادهنشان    3طور که در شکل  همان است، برای 

است.    شدهاستفادهو شرط عدم لغزش سرعت روی دیوار    ( Wallر )مرزی دیوا

  (Pressure-Farfield)  برای میدان جریان از شرط مرزی میدان دور فشار 

آزاد  برای مدل کردن جریان از مرزهای جامد    پذیریتراکمهای  بسیار دور 

است. در این شرایط باید عدد ماخ و فشار جریان آزاد    شده استفادههستند  

و    موردنظرماخ    سازی از و شرایط استاتیک آن را تعیین کرد. در این شبیه

است. برای صفحه خروج از شرط مرزی    شده  استفادهفشار استاندارد سطح  

طور که در شکل  است. همان  شدهاستفاده  (Pressure Outlet)  خروجی فشار

در یک میدان جریان که فاصله آن از مرز ورودی،  کنید پرنده  مشاهده می  3

باشد  ر طول پرنده میبراب  10و    20،  10خروجی و مرزهای آزاد به ترتیب  

 است. شده دادهقرار 

 
شرایط مرزی حل میدان جریان  -3شکل   

 

 سازیمدل -5

باکیفیتاولین گام تحلیل عددی ایجاد مدل و شبکه با رژیم    ، ای  متناسب 

 ترین زمان را بیش  تقریباًباشد که  جریان و پارامترهای خروجی مربوطه می
  ماوراء صوت سازی موشک با توجه به بعد از مدل  .دهدبه خود اختصاص می

هایی  شکل که بتواند شوک  Cیک فضای محاسباتی از نوع    ،بودن رژیم جریان

برگیرد و اثرات شوک به مرزهای  که در نوک موشک ایجاد می شود را در 

میدان جریان اطراف موشک در نظر    عنوانبهدور نرسد را ایجاد و    نهایتبی

   تقارن موشک و برای کاهش زمان حل نیمی از موشک  به دلیلگیریم  می

  .[1] گیردمورد تحلیل و بررسی قرار می 4طبق شکل 

 
 نیم بدنه بعدی دو  نمای -4 شکل

 

 بندی شبکه -6

از   میمهمیکی  شبکه  تولید  تحلیل،  مراحل  شبکه    5در شکل    باشد.ترین 

روی  تولیدشده م  بر  نشان  میدان  مناسب    ،است  شدهدادهحاسباتی  شبکه 

های شدید و پدیده شوک  هایی که در آن گرادیانای است که در مکانشبکه

کافی ریز    اندازه  بههای محاسباتی  افتد مانند دماغه موشک، سلولاتفاق می

های شدیدی وجود  ها گرادیانکه در نزدیکی دیوارهشده باشد با توجه به این

باید در کنار دیواره باشد. هماندارد، شبکه  نقاط  از سایر  ریزتر  طور که  ها 

ترین زمان،  برای دست یافتن به پاسخی با دقت مناسب در کم  ، شده  اشاره

یافته باشد، اما  کاملاً سازمان  تصور بهبندی ناحیه حل  شود تا شبکهسعی می

شبکه امکان  پیچیده  هندسه  به  توجه  با  دیگر  سوی  کاملاً  از  بندی 

ی  شبکه  شود،مشاهده می  5طور که در شکل  همان  یافته وجود ندارد،سازمان
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ها منشوری  روی جسم و اطراف جسم از نوع شبکه ترکیبی که نزدیک دیواره

 ( است.Tetrahedral Mesherو اطراف آن چهاروجهی )

 

 
 

 

 
روی مدل و میدان  بر  مرزیلایهبا  تولیدشدهنمایی از شبکه  -5 شکل

 ( Symmetric) نیم بدنهدر حالت  جریان

 

 استقلال حل از شبکه -7

حصول اطمینان از درستی روش حل عددی، نتایج    منظور بهدر این پژوهش 

مقایسه شده    [3]سازی عددی با نتایج تجربی مرجع  آمده از شبیه  به دست

ی اچ جی وی در  است. بدین منظور، میدان جریان اطراف یک مدل نمونه

ها  به روش عددی حل و نتایج آن  2/5و عدد ماخ    ماوراء صوترژیم جریان  

 .مقایسه شده است منتشرشدهبا تحقیقات معتبر 

درجه    55/6تا    45/0جریان حول مدل نمونه با زوایای حمله مختلف از  

شود. ابتدا جهت بررسی استقلال حل از شبکه،  سازی میطبق مرجع شبیه

  Mو    k  116  ،k  208  ،k  410  ،k  820  ،M  6/1های   شبکه با تعداد شبکه  6

  55/6ترین زاویه حمله یعنی  و در بیش  شده   ایجاد  نیم بدنهبرای حالت  3/3

پردازیم. برای این منظور  میتری مواجه است  درجه که احتمالاً با خطای بیش

 است. شده   دادهقرار  2جسم در یک میدان جریان طبق جدول  
 

 [ 3]شرایط تست تونل باد مدل نمونه  -2جدول 

2 /5 𝐌∞ 

Pa 689480 P0∞ 

Pa 1035 P∞ 

K 394 T0∞ 

K 5 /61 T∞ 

 

برای شبکه  3شکل   های مختلف در  نمودار نتایج نسبت برآ به پسا را 

مقایسه نسبت برآ به پسا در شبکه با  دهد.  مقایسه با نتایج تجربی نشان می

و برای دیگر  میلیون سلول اختلاف کمتری با مقادیر تجربی دارد  6/1تعداد 

میلیون    6/1ی با تعداد  زیرا در شبکه  قرار گرفت،  مورداستفادهزوایای حمله  

تغییرات نسبت برآ به پسای آن  میلیون    3/3ی ریزتر  سلول نسبت به شبکه

با تعداد شبکه کم  2حداکثر   تری  مدت زمان کمتر  درصد است. همچنین 

هم شبیهجهت  میگرایی  صرف  از  سازی  مطالعه  این  در  بنابراین  گردد؛ 

 است.  هشداستفادهسازی میلیون سلول برای شبیه 6/1بندی با تعداد شبکه

 

 
  2/5درجه و ماخ  55/6ی نتایج عددی نسبت برآ به پسا در زاویه  -6شکل 

( نیم بدنهدر حالت های مختلف )برای شبکه   

 

 بحث و نتایج  -8

استار    های افزارسنجی نتایج توسط نرمصحتژوهش  پهدف    که اینبا توجه به  

به همین دلیل از مش یکسان  با نتایج تجربی بوده است.    و فلوئنت  ام سیسی

 است. شدهاستفادهافزار برای تحلیل در هر دو نرم

شبیه نرمدر  دو  هر  کمک  به  مدل  این  و  پسا  ،  برآ  ضرایب  افزارسازی 

درجه به   55/6و  18/4، 2/ 75، 75/1، 0/ 47برای زوایای حمله ها نسبت آن

 آمده است. 9و  8  ،7  هایدست آمد که نتایج آن در شکل

 

 
های  مقایسه نمودار ضریب پسا با نتایج تجربی تحت زاویه حمله  -7 شکل

 2/5مختلف در ماخ 

 

شکل  همان در  که  می  7طور  در  مشاهده  آمده  دست  به  نتایج  کنید 

با افزایش زاویه حمله   2/5در عدد ماخ  ذکرشدهمحدوده زاویه حمله خالص 

 کند. خطی افزایش پیدا می صورت بهمقدار ضریب برآ 
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های  مقایسه نمودار ضریب پسا با نتایج تجربی تحت زاویه حمله  -8 شکل

 2/5در ماخ  مختلف
 

روند آن    5/2تا حدود    5/0ضریب پسا در زوایای    8با توجه به شکل  

 روند آن افزایشی است.  5/6تا   5/2کاهشی و در زوایای 

 

مقایسه نمودار نسبت برآ به پسا با نتایج تجربی تحت زاویه   -9 لشک

 2/5های مختلف در ماخ حمله

 

نرم  همچنین دو  هر  کمک  نیروی  ضرایب    افزاربه  و  پیچشی  گشتاور 

به    6/ 55و    4/ 18،  75/2،  1/ 75،  47/0یای حمله  برای زوا عمودی    درجه 

 آمده است.  11و   10های  دست آمد که نتایج آن در شکل
 

 
با نتایج تجربی تحت   گشتاور پیچشی ضریب مقایسه نمودار -10 شکل

 2/5های مختلف در ماخ زاویه حمله 

 

پ  10شکل  در   گشتاور  حمله  شییچتغییرات ضریب  زاویه    های تحت 

ماخ    مختلف )نشان  8در  پرنده  پایداری  منفیدهنده  در  CM<0  شیب   )

 زوایای حمله ذکر شده است. 

 
تحت   افزارنرم در هر دو   نیروی عمودی ضریب مقایسه نمودار -11 شکل

 2/5های مختلف در ماخ زاویه حمله 

 

ضریب نیروی عمودی رفتاری همانند ضریب نیروی برآ از   11در شکل 

 .یابدو به صورت کاملا خطی افزایش می دهدخود نشان می
 

مشاهده کردید، نتایج ضرایب برآ،    11تا    7های  طور که در شکلهمان

در هر دو    و نیروی عمودی  ضریب گشتاور پیچشی،  نسبت برآ به پسا،  پسا

نتایج تجربی مطابقت خوبی دارد.  نرم با  نتایج  درنتیجهافزار    شده استخراج، 

نرم دو  هر  است.    اعتماد قابلافزار  توسط  برخوردار  خوبی  دقت  از  و  بوده 

افزار دقت و  همچنین در موضوع این پژوهش مشاهده گردید که هر دو نرم

  ام سیسیافزار استار یکسانی دارند، اما نرم تقریباًسرعتی مشابه و زمان حل 

 تری دارد.به دلیل کاربری پسندتر بودن تولید مش راحت

افزار با نتایج تجربی  عددی به دست آمده از هر دو نرمنتایج    3در جدول  

 و درصد خطای آن محاسبه گردیده است. قرارگرفتهمورد مقایسه 

 

 افزار با نتایج تجربی درصد خطای نتایج عددی هر دو نرم  -3جدول 

 CFD نتایجدرصد خطا 

  CL-STAR زاویه حمله 

CCM+ 

CD-STAR 

CCM+ 
CL-Fluent CD-Fluent 

47/0   %3/7   %6/0   %3/7   %0  

75/1   %4/31   %2/1   %9   %6/1  

75/2   %5/16   %2/1   %7/41   %0  

18/4   %8/6   %3   %4/6   %1/6  

55/6   %2/1   %8/3   %9/0   %8/4  

 

کنید درصد خطای ضرایب برآ  مشاهده می  3طور که در جدول  همان

استار   به  نسبت  فلوئنت  تجربی    ام سیسیدر  نتایج  ولی    تر نزدیکبه  است 

نسبت به فلوئنت به نتایج    امسیسینتایج ضرایب پسا در اکثر زوایا در استار 

 است.  ترنزدیکتجربی  

 

درجه    55/6در اطراف پرنده در زاویه حمله  کانتور عدد ماخ    12  در شکل

سرعت در لایه مرزی و نوک و پشت جسم نزدیک به  ،  نشان داده شده است

 .شوددیده میشوک   افزایش فشار سطح  محل و باشد یمصفر 

 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 5صفحه: 

 

 
درجه به   55/6عدد ماخ بر سطح جسم در زاویه حمله  کانتور-12 شکل

 2/5ازای عدد ماخ ورودی 
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افزار استار  نرمهر دو  توسط  نمونه  مدل    برایپژوهش نسبت برآ به پسا    نی در ا

  د ی قرار گرفت و مشاهده گرد  سهیمورد مقا  یتجرب   ج یبا نتا   و فلوئنت   ام سیسی

نتا تجربیبا    یتطابق خوب   جی که  م  نتایج  و  نرمبه    توانیدارند  دو  افزار  هر 

 اعتماد کرد.

یکسانی دارند،    تقریباًن حل  افزار دقت و سرعتی مشابه و زماهر دو نرم

نرم سیاما  استار  مش  سیافزار  تولید  بودن  پسندتر  کاربری  دلیل  به  ام 

 تری دارد.راحت
برآ در نرم   بوده و   ترنزدیکبه نتایج تجربی    افزار فلوئنت نتایج ضرایب 

همچنین نتایج    درصد اختلاف دارد.  4/4حداکثر    امسیسینسبت به استار  

  تر نزدیکدر اکثر زوایا به نتایج تجربی    امسیسیافزار استار  ضرایب پسا در نرم

اگر    درنتیجهدرصد اختلاف دارد. پس    1/3بوده و نسبت به فلوئنت حداکثر  

تری برخوردار باشد  نتایج برآ برای تحلیل از اهمیت بیش  موردنظر در پژوهش  

تر  پسا مهم  نتایجاگر  قرار گیرد و    مورداستفاده افزار فلوئنت  بهتر است از نرم

 .استفاده گردد امسیسیاستار  افزارنرمباشد از  
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