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Validation of the Aerodynamic Coefficients of Cruise Missile 
Derived from Numerical Calculations and MD Software with 
Experimental Data  

[1] Space artifact or Nazi weapon? Displaying the Smithsonian’s V-2 missile, 1976-2011 [2] 
Experimental and numerical study of a variable-span-sweep morphing wing on the 
aerodynamic characteristics of a UAV [3] Experimental investigation of ground effects on 
aerodynamics characteristics of a delta wing airplane model [4] Experimental investigation 
on aerodynamic coefficients of a flying wing aircraft with different leading edge sweep 
angle [5] Research on integrated optimization design of hypersonic cruise vehicle [6] 
Aerodynamic characteristics of a wrap-around fin rocket [7] Experimental investigations of 
hypersonic flow over highly blunted cones with aerospikes [8] Strakes effects on asymmetric 
flow over a blunt-nosed slender body at a high angle of attack [9] Hydrodynamic 
optimization hull form of high speed planning craft with variable deadrise angle by using 
genetic algorithm [10] Investigation of effective parameters on darrieus wind turbine 
efficiency with aerodynamics models [11] Accuracy evaluation of semi-empirical and 
numerical methods in estimation of aerodynamic coefficients for air-launch-to-orbit delta 
wing [12] Genetic-algorithm optimization of liquid-propellant missile systems [13] 
Numerical investigation of the shock interaction effect on the lateral jet controlled missile 
[14] Design and comparison of autopilots of an air-to-surface antitank missile and its 
terminal guidance study [15] Computational fluid dynamics analysis of a missile with grid 
fins [16] Integrated sliding mode guidance and control for missile with on-off actuators [17] 
Numerical simulation of free-flight rockets air-launched from a helicopter [18] Numerical 
investigations of lateral characteristics of an air-to-air missile

The purpose of this paper is to investigate and compare the aerodynamic coefficients obtained 
from the wind tunnel, numerical solution (Fluent) and engineering software (MD) for a cruise 
missile. The results are obtained in zero deflection of the control surfaces. For this purpose, 
the analysis has been carried out on the aerodynamic coefficients of the three Mach numbers: 
0.6, 0.75, and 0.85, and various angles of attacks. The results of the numerical solution for 
calculating the coefficients of the lift, drag, normal and axial forces are respectively with a 
mean difference of 8.6, 1.7, 8.3 and 8.4 percent, respectively, in comparison with the wind 
tunnel. The results of the MD software for drag and axial forces are acceptable with an average 
error of 11% and 20%, respectively. Also, the existence of errors in the MD software, such as 
taking into account the effects of the air inlet opening only in the axial direction, shows that 
this method is unreliable in the present study. The results show that there is a great similarity 
between the behavior of the aerodynamic coefficients changes relative to the angle of attack in 
all three experimental and numerical methods and the MD software. Also, the pitching moment 
coefficient variation according to the angle of attack indicates that the trim angle varies from 
+6 to + 7 degrees.
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  دهیچک
تونل  جیحاصل از نتا یکینامیرودیآ بیضرا سهیو مقا یمقاله هدف بررس نیدر ا

 جیاست. نتا هیموشک هواپا کیمربوط به  تجربینیمهو روش  یباد، حل عدد
منظور  نیحاصل شده است. بد یبدون انحراف سطوح کنترل یحالت کل یبرا
 یایو زوا ۸۵/۰و  ۷۵/۰، ۶/۰در سه عدد ماخ  یکینامیرودیآ بیضرا یرو لیتحل

رفتار  نیب یادیاز وجود شباهت زنشان  جیحمله مختلف صورت گرفته است. نتا
 ،یحمله در هر سه روش تجرب هینسبت به زاو یکینامیرودیآ بیضرا راتییتغ
در  یحاصل از حل عدد یهاکه پاسخ یطور بهدارد.  تجربینیمهو روش  یعدد

 نیانگیم یبا خطا ترتیببه یو محور  یبرآ، پسا، عمود یروهاین بیمحاسبه ضرا
و قابل قبول است.  کیحاصل از تونل باد نزد جیبه نتا %۴/۸و  ۳/۸، ۷/۱، ۶/۸

 بیضرآ راتییبا وجود شباهت در تغ تجربینیمهحاصل از روش  جیاما نتا
 یبا خطا ترتیببه یپسا و محور  یروهاین بیضرا یتنها برا یکینامیرودیآ
حاصل از تونل باد از خود نشان داده است  جینسبت به نتا %۲۰و  %۱۱ نیانگیم

 یهوا تنها در راستا یاز اثرات دهانه ورود یناش یوجود خطاها نیو همچن
 نیروش در پژوهش حاضر دارد. همچن نیبر قابل اتکا نبودن ا لیدل یمحور 

 دهندیحمله نشان م هیبرحسب زاو یچشیگشتاور پ بیضر راتییتغ ینمودارها
  است. ریدرجه متغ +۷+ تا ۶ نیمختلف بهای در ماخم یحمله تر هیکه زاو
روش  ،یتونل باد، حل عدد ،میحمله تر هیزاو ،یکینامیرودیآ بیضرا :هادواژهیکل
   یتجربمهین
  
  ۰۹/۰۲/۱۳۹۸ افت:یخ دریتار
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	مقدمه  - ١
های گیر جنگ، تلاشهای در کشور  ،دوم بعد از جنگ جهانی

‐Vموشک  موشکی انجام دادند.های برای توسعه سیستم فراوانی

 V‐1موشک  افتهیتوسعهمدل  ،نمونه موفق عنوانبه توانمیرا  2
معرفی کرد که توانایی بهتری در عدم رهگیری پدافند هوایی دارد. 

رهاورد مسیر توسعه  توانمیکروز امروزی را های موشک
گذشته با هدف بهبود در برد بیشتر های موشکی جنگهای سیستم

  .]1[دانست یزیرگرادار همراه با توان 
ی که در طور به. هستند مرحله پروازی ۴کروز شامل های موشک

به ارتفاع مورد نیاز برای  تا کنندیمابتدا در محور عمودی پرواز 

مرحله بعدی یعنی کروز (جایی که موشک با سرعت ثابت در حال 
رجه با کاهش ارتفاع و در مرحله شی حرکت است) برسند، سپس

گریزی و جلوگیری از ت سمتی موشک شرایط را برای رادار حرک
  تا در نهایت به هدف برسند. کنندیمرهگیری پدافند هوایی فراهم 

های اصلی در طراحی یک موشک، طراحی یکی از گام
آیرودینامیکی یا طراحی پیکربندی آن است. نتایج حاصل از 

ضرایب آیرودینامیکی استخراج  صورتبهطراحی آیرودینامیکی که 
ها، نظیر هدایت، طراحی سایر بخش ای درشوند، نقش عمدهمی

 توانمی صراحتبهو غیره دارند. بنابراین،  رانشپیشکنترل، سازه، 
اهمیت بالای آن،  دلیلبهها، گفت که طراحی آیرودینامیکی موشک

  مستلزم دقت زیادی است. 
های تحلیلی، تجربی و سه روش اصلی شامل روش ،کلی طوربه

دیگر برای  عبارتبهعددی برای تحلیل آیرودینامیکی یک جسم یا 
بررسی جریان گذرنده از روی (یا از درون) آن جسم وجود دارد. 

پایه حل دقیق معادلات حاکم بر جریان بنا شده  روش تحلیلی بر
 دلیلبهردار است. است و به همین سبب از دقت بسیار بالایی برخو

های بسیار پیچیدگی این معادلات، حل تحلیلی تنها برای هندسه
ای از آن برای حل مسائل پیچیده توانمیپذیر است و نساده امکان

	نظیر بررسی جریان روی یک موشک یا هواپیما استفاده کرد.
مدلی  سازی جریان در یک تونل باد رویروش تجربی غالباً با شبیه

 ]5[، وسایل کروز]4	,3[، هواپیماها]2[هاواقعی همانند پهپاداز جسم 
. در این گیردمیابعاد واقعی صورت  گاهاً تر یا در ابعاد کوچک

گیری مختلفی که در روش، با استفاده از حسگرها و ابزارآلات اندازه
تونل باد تعبیه شده است، مقادیری همچون توزیع فشار و ضرایب 

 ]6[ناشی از اثرات دم یروهاینو  گشتاورهاآیرودینامیکی تعیین 
 توانمیرا  ]8[ات بال روی بدنهتاثیر ، ]7[جریان روی دماغه

گیری نمود. روش تجربی به طرق دیگری مانند تست پرواز اندازه
. شودمی(چه در ابعاد واقعی و چه در مقیاسی از آن) نیز انجام 
ز آن غالباً روش تجربی دقت بسیار بالایی دارد و نتایج حاصل ا

های سنجی نتایج حاصل از روشهای مرجع در صحتداده عنوانبه
	گیرند. دیگر مورد استفاده قرار می

های ترکیبی از روش( تجربیروش دیگری نیز با نام روش نیمه
تخمین  ارایههدف از این روش، که وجود دارد  )تحلیلی و تجربی

 نسبتاً دقیقی از ضرایب آیرودینامیکی در کمترین زمان را ممکن
ابتدای طراحی استفاده های در گام این روش که معمولاً  سازد.می
افزارها و کدهای مهندسی متنوعی موجود در قالب نرم ،شودمی
	,9[است  1]1[دتکام افزارنرم آنها ، ترین و قدرتمندترینمعروف .]10

افزار و نرم )ضرایب و مشتقات آیرودینامیکی هواپیمادر محاسبه (
برای طراحی اولیه  (MD	DsATCOM;	Missile)میسایل دتکام 

  . است ]12‐14[موشک
 روش عددی که با نام دینامیک سیالات عددی

(Computational	 Fluid	 Dynamics)  بر ، شودمیشناخته
. بدین گیردمیحل عددی معادلات حاکم بر جریان صورت  پایه

حل در یک میدان جریان  منظوربهترتیب که معادلات جریان 
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شوند و سپس با استفاده از سازی می، گسستهشدهبندیشبکه
. امروزه از شودمیپرداخته آنها  های محاسبات عددی به حلروش

موفق برای تعیین ضرایب  سازیشبیهتوانایی  دلیلبهروش عددی 
تا مسائل  ]16[و هدایت موشکی کنترل ]15[آیرودینامیکی موشک

هوا های ناپایا موشک سازیشبیهپیچیده آیرودینامیکی همچون 
  .گیردمیمورد استفاده قرار  ]18	,17[به هوا

حاصل  یکینامیرودیآ بیضرابررسی  ،پژوهش نیهدف از ا
و همچنین بررسی میزان توانایی روش  یعدد ،یتجرب یهاروش
 هیهواپا کروز موشک آیرودینامیکی یکی برای تحلیل تجربمهین

  .گیردمیادامه مورد بررسی قرار  که در است
  
  بندی هندسه و شبکه - ۲

کانارد  ۴قابل مشاهده است، موشک دارای  ۱شکل که در  طورهمان
سطح کنترلی در  ۴بالک در ناحیه انتهایی و  ۴در ناحیه جلویی، 

درجه حول  ۳۰۰و  ۲۴۰، ۱۲۰، ۶۰که در زوایای  استها لبه فرار بالک
 ۰۰۶های مورد استفاده همگی از نوع ناکااند. ایرفویلبدنه قرار گرفته

هستند. همچنین یک دهانه ورودی هوا در قسمت زیرین موشک 
قرار گرفته است که منجر به عدم تقارن موشک نسبت به راستای 

 ارایهک مشخصات هندسی موش ٢شکل در  عمودی شده است.
  شده است. 

در هر سه روش تجربی، عددی و  کاررفتهبهمقادیر مرجع 
نشان داده شده است. از این مقادیر برای  ۱جدول در  تجربینیمه
بعدسازی نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی و نیز محاسبه بی

طور که ملاحظه . همانشودمیعدد رینولدز جریان استفاده 
، برای طول مرجع، مساحت مرجع و مرکز گشتاورگیری شودمی
از قطر بدنه موشک، مساحت مقطع بدنه و مرکز جرم  ترتیببه

  موشک استفاده شده است.
  روش تجربی - ١- ٢

امام  جامع دانشگاه منظورهسهتونل باد برای تحلیل روش تجربی از 
 حدود صوت و مافوق ،صوتاری (زیر کدارای سه رژیم  (ع)نیحس

بهره گرفته شی کمدار باز (با هوای دریافتی از اتمسفر) و م ،صوت)
ی و کرد آیرودینامیکمطالعه عملاین تونل باد توانایی  شده است.

شرایط پروازی در نترل وسایل مختلف هوایی کمشخصات تعادل و 
این تونل باد در  آزمون همحفظ .دارد، را ۴تا  ۴/۰ماخ  محدوده

  .استمتر مکعب ۴۴/۱×۶/۰×۶/۰ و به ابعاد شکلمربعسطح مقطع 
جهت آورده شده است.  ۲جدول مقادیر خطای ناشی از تونل باد در 

 یجیگنیاستربالانس  کبارهای وارده بر مدل از ی یر یگاندازه
ه از انتها کبوده  مولفه . بالانس دارای شششودمی داخلی استفاده

آدابتور مخروطی به  کمکوارده مدل شده و در نقطه مناسب با 
جریان  - های بالانسجگینبع تغذیه استرینم .شودمی مدل متصل

. اندازه بارهای اعمالی نیرو و است ٦±٠١/٠ پیوسته با ولتاژ ثابت
  .شودمیاور بر اساس روابط زیر مشخص تگش

)١(  C୒ ൌ
୊ొି୛ൈሺଵିୡ୭ୱ∝ሻ

୯ൈୗ౨౛౜
  

)٢(  Cଢ଼ ൌ
୊ౕ

୯ൈୗ౨౛౜
 	

)٣(  C୅ ൌ
୊ఽି୛ൈୱ୧୬∝

୯ൈୗ౨౛౜
  

)٤(  C୑ଢ଼ ൌ
୑ౕ

୯ൈୗ౨౛౜ൈୈ
  

)٥(  C୑୞ ൌ
୑ౖ

୯ൈୗ౨౛౜ൈୈ
 	

)٦(  C୑ଡ଼ ൌ
୑౔

୯ൈୗ౨౛౜ൈୈ
 

  

  
  از موشک هواپایه یبعدسهنمای ) ١شکل 

  

  
	الف

  ب
	نمای جانبی :ب و نمای جلو ؛ الف:مشخصات هندسی موشک) ٢شکل 

  
در هر سه روش تجربی، عددی و روش  کاررفتهبهمقادیر مرجع ) ۱جدول 
  تجربینیمه

	مقدار	مرجعپارامترهای 
  متر۳۶/۰  طول مرجع

  متر مربع۱۰۲/۰  (مساحت مقطع بدنه) مساحت مرجع
  متر۸/۲  مرکز گشتاورگیری (نسبت به نوک دماغه)
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	میزان خطای روش تجربی )٢جدول 
  میزان خطا  پارامتر

FA	۱۸/۰	
FN  ۰۱۳/۰  

Fy  ۰۲۶/۰  

My  ۱۵/۰  

Mz  ۰۶/۰  

Mx	۱۱/۰  

  
مطابق با  ،و گشتاورها جهت مثبت در محورهای مختصات نیروها

 ۹/۱۰به  ۱در تست تونل باد از مدلی با مقیاس است.  ۳شکل 
مشخصات این مدل شامل جرم و قطر در  استفاده شده است.

نشان داده شده است. همچنین، نمایی از مدل موشک  ۳جدول 
نیز  ۴شکل در تونل باد جهت مطالعه روش تجربی را در  شدهنصب
قادیر عدد رینولدز در تونل باد برای مشاهده کرد. م توانمی

   بیان شده است. ۴مختلف در جدول های سرعت
  

	تونل باد مشخصات مدل موشک برای تست) ۳جدول 
	مقدار	مشخصه مدل
  متر٤٧٢/٠  طول

  متر مربع٠٠٠٨٦/٠  سطح مقطع
  متر٠٣٣/٠  قطر
  کیلوگرم٨٨/٠  جرم

  متر٢٥٧/٠  فاصله مرکز جرم از نوک دماغه

  
	شرایط تست تونل باد) ٤ جدول

Re/L	M	
۳۴۶,۷۴۷,۹  ۶/۰	
۳۶۰,۹۰۱,۱۰  ۷۵/۰  
۲۵۹,۳۴۷,۱۱  ۸۵/۰	

  

  
  مختصات در روش تجربیی محورها) ٣شکل 

  

  
امام  جامع در تونل باد دانشگاه شدهنصبنمایی از مدل موشک ) ٤شکل 
  (ع)حسین

  روش عددی  - ۲- ۲
 (Meshing	ANSYS)افزار انسیس مشینگ در روش عددی از نرم

برای تولید شبکه محاسباتی در میدان جریان اطراف مدل و از 
سازی و حل عددی معادلات حاکم بر افزار فلوئنت برای شبیهنرم

 شدهدرنظرگرفتهبعدی جریان استفاده شد. دامنه میدان جریان سه
. استمتر ۱۲متر و طول ۵به قطر  یااستوانه صورتبهحول موشک 
شده در این میدان جریان محاسباتی ایجادهای تعداد سلول
، شودمیمشاهده  ۵شکل طور که در عدد است. همان ۶۱۵۰۴۶۸

مرزی) بسیار شده در نزدیکی سطح موشک (لایه اندازه شبکه ایجاد
حل . شودمیتر تا مرزهای دامنه میدان درشت رفتهرفتهریز است و 

رجه و اعداد د ۱۰الی مثبت  ۴عددی برای زوایای حمله در محدوده 
برای حل از پردازش  .انجام شده است ۸۵/۰و  ۷۵/۰، ۶/۰ماخ 

موازی همراه با معادلات جریان با استفاده از حلگر فشارپایه و 
سازی معادلات بر شده است که گسستهپایا بهره گرفته  صورتبه

جریان در  صورت پذیرفته و (SIMPLE) اساس روش سیمپل
	K‐omega) یتاسامگااسیکشریط آشفته و با مدل  SST) 

  . شودمیبررسی 
موشک با شرط مرزی  ،٦شکل در  شدهدادهنشاندر میدان جریان 
با شرط مرزی فشار دوردست  شکلیااستوانهدیواره و میدان 

تعریف شده است. شرایط پروازی حل شامل فشار و دما نیز در 
  بیان شده است.  ٥جدول 

  

	
  الف

	
  ب

 و یکل یالف) نما ؛موشک یشده روجادیا یاز شبکه محاسبات یینما )۵شکل 
  یجانب یاز نما یب) مقطع

  

  
  انیجر دانیم یدر مرزها شدهنییتع یمرز  طیشرا )۶شکل 
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  شرایط مرزی حل عددی) ۵ جدول
	مقدار  پارامتر

  متر۱۰۰۰۰  ارتفاع پروازی
  کلوین۲۸۸  دمای محیط
  پاسکال۶۹۰۰۰  فشار محیط
  ۰  کنترلجابجایی سطوح 

  
	 تجربینیمهروش  - ٣- ٢

درجه و  ۱۶ یال ۴حمله در محدوده  یایزوا تجربینیمهدر روش 
قرار  یشده مورد بررسسرعت ذکر  ۳متر در ۳۰۴۸ یارتفاع پرواز 

 طیشامل شرا ستیل ۸ یکد دارا نیکه ا یطور بهگرفته است. 
 ی، ورودیتقارن محور مرجع، هندسه بدنه های تی، کمیپرواز 

مجموعه  فیتعر یبرا ستیل ٣و  وشکم یروهای هوا، زائده
هندسه ایجادشده حاصل از این کد  .استشامل بال و دم ها بالک
و همچنین نمایی از نتایج ورودی هوا در کد مهندسی  ٧شکل در 
  مشاهده کرد. توانمی ٨شکل را  یدام
  

	

	تجربینیمهدر روش  شدهساختههندسه  )۷شکل 

  

  دتکاملیسایمبخشی از نتایج ورودی هوا در کد مهندسی ) ۸شکل 

  
   بررسی نتایج - ۳

گیرند، ضرایب ضرایبی که در این بخش مورد بررسی قرار می
و پسا و گشتاور پیجشی حول مرکز جرم موشک  نیروهای برآ

مورد بررسی از طریق معادله های ها و روشافزار نرمهستند. دقت 
  .آیددست می، بهاست) که برای تعیین میزان خطای بین نتایج ١(

ݎ݋ݎݎܧ  )٢( ൌ ቀா௫௣ି஼ி஽
ா௫௣

ቁ ∗ 100	 

های مربوط به ماخ ترتیببه، ۱نمودار مقادیر ضریب نیروی برآ در 
است. نتایج حاصل از حل عددی و تست تونل  ۸۵/۰و  ۷۵/۰، ۶/۰

، تطابق خوبی با یکدیگر دارند. %۶/۸باد، همراه با خطای میانیگن 
بودن اثرات دهانه ورودی هوا بالا دلیلبهتنها در زوایای حمله کم 

یابد. البته این اختلاف افزایش می ،بر جریان گذرنده از زیر موشک
افزایش فشار دینامیکی و  دلیلبهبا افزایش عدد ماخ نیز 

شدن اثر جریان بر دهانه ورودی هوا، خطای موجود در تر پررنگ
  .کندمیزوایای حمله پایین بیشتر نمود پیدا 

اختلاف  ،در زوایای حمله پایین تجربینیمهروش نتایج حاصل از 
. علت آن کندمی سبت به نتایج تونل باد تجربهدرصدی را ن ۲۰

اثرات دهانه ورودی هوا تنها در  تجربینیمهروش است که در 
و به همین سبب با  شودمیمحاسبه ضریب نیروی محوری لحاظ 

خطای بالایی ایجاد  ،وجود دهانه ورودی هوا در ضریب نیروی برآ
افزایش اثر  ،آن تبعبهحمله و . البته با افزایش زاویه شودمی

ضریب نیروی محوری در ضریب نیروی برآ و نیز کاهش اثرات 
  یابد.جریان بر دهانه ورودی هوا، این اختلاف تا حدی کاهش می

در  ژهیوبه ٢نمودار از آنجایی که مقادیر ضریب نیروی عمودی در 
زوایای حمله پایین، بسیار نزدیک به ضریب نیروی برآ است، 
نمودارهای این بخش شباهت زیادی به نمودارهای ضریب نیروی 

تفسیر نمودارهای این بخش نیز همانند  ،برآ دارد. به همین دلیل
ضریب  با مقایسه نتایج سه روش، نمودارهایشوند. آن بیان می

ی نسبت به حل تجربی با خطای ، حل عدد۳نمودار نیروی پسا در 
، حال آنکه مقایسه دهدمیدقت بالایی را نشان  ،%۷/۱میانگین 

 %۱۱برای ضریب پسا با خطای میانگین  تجربینیمهروش نتایج 
های تونل باد، نشان از دقت پایین این روش نسبت نسبت به داده

  .کندمیبه حل عددی را بیان 
از  حاصل( ۴نمودار با بررسی نمودارهای ضریب نیروی محوری در 

، )های تونل بادنسبت به داده %۴/۸حل عددی با خطای میانگین 
اما نتایج مربوط به حل  ؛انددادهایج قابل قبولی از خود نشان نت

  نشان از دقت کم این کد دارد.  ،پایینهای در سرعت تجربینیمه
ارهای این بخش مربوط به روند تغییرات نکته قابل توجه در نمود

نسبت به زاویه  تجربینیمهروش ضریب نیروی محوری حاصل از 
، روند این شودمیطور که مشاهده است. همان ۸۵/۰حمله در ماخ 

تغییرات نسبت به دو عدد ماخ دیگر متفاوت است. علت آن است 
 گذر ۲/۱تا  ۸/۰، جریان در اعداد ماخ بین تجربینیمهروش که در 

و نحوه انجام محاسبه ضرایب آیرودینامیکی  شودمیصوتی فرض 
؛ حال آن که محدوده گذر صوتی به هندسه بستگی کندمیتغییر 

 هنوز گذر ۸۵/۰جریان در واقعیت در ماخ  که دارد و ممکن است
شامل  ،٩شکل  با بررسی توانمیصوتی نشده باشد. این موضوع را 

مشاهده کرد، جایی  ۸۵/۰حل عددی در ماخ  کانتور ماخ حاصل از
نرسیده  ۱ای از جریان عدد ماخ به مقدار که هنوز در هیچ نقطه

  است و جریان کاملاً زیرصوت است.
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  ج                                                                   ب                                                               الف

  
  ج)( ٨٥/٠ و ب)( ٧٥/٠ ،الف)( ٦/٠ ماخ برآ در یروین بیضر تجربینیمهو  یعدد ،یتحرب جینتا سهیمقا )١نمودار 

  

  
  ج                                                                   ب                                                               الف

  
  ج)( ٨٥/٠ و ب)( ٧٥/٠ ،الف)( ٦/٠ در ماخ یعمود یروین بیضر تجربینیمهو  یعدد ،یتحرب جینتا سهیمقا )۲نمودار 

  

	 	  
  ج                                                                   ب                                                               الف

  
  ج)( ٨٥/٠ و ب)( ٧٥/٠ ،الف)( ٦/٠ در ماخپسا  یروین بیضر تجربینیمهو  یعدد ،یتحرب جینتا سهیمقا )۳نمودار 
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  ج                                                                   ب                                                               الف

  ج)( ٨٥/٠ و ب)( ٧٥/٠ ،الف)( ٦/٠ در ماخ یمحور  یروین بیضر تجربینیمهو  یعدد ،یتحرب جینتا سهیمقا )۴نمودار 

  

  
  ۸۵/۰در ماخ  یکانتور ماخ حاصل از حل عدد) ۹شکل 

  
 ۵نمودار مقادیر ضریب گشتاور پیچشی حاصل از حل عددی در 

اختلاف بالایی نسبت به نتایج حاصل از تونل باد دارد. از آنجایی 
که ضریب گشتاور پیچشی از مقادیر ضرایب نیروهای عمودی و 

پذیرد، خطاهای موجود در هر می تاثیرمحوری و محل مرکز فشار 
ر مقدار ضریب گشتاور پیچشی تجمیع یک از این مقادیر د

 تجربینیمهروش در  .کنندیمشوند و خطای زیادی را تولید می
اثرات دهانه ورودی هوا تنها در محاسبه ضریب نیروی محوری 

و به همین سبب با وجود دهانه ورودی هوا در  شودمیلحاظ 
خطای  ،ضریب نیروی عمودی و در نتیجه ضریب گشتاور پیچشی

   .شودمیبالایی ایجاد 
ای است در آن موشک با شرایط زاویه حمله تریم، زاویه حمله

 .و در آن مقدار گشتاور پیچشی صفر است کندمیپایدار پرواز 
دیگر، نیروهای آیرودینامیکی گشتاوری حول مرکز جرم  عبارتبه

یچشی که گشتاور پ شودمی. دو اتفاق منجر به آن کنندمیایجاد ن
که نیروهای آیرودینامیکی صفر باشند که تنها صفر شود؛ نخست آن

که مرکز فشار بر مرکز جرم و دوم آن دهدمیدر اجسام متقارن رخ 
واقع بازوی گشتاور صفر شود. در اینجا، با  منطبق شده باشد و در

پیکربندی نامتقارن موشک، شرایط تریم زمانی اتفاق توجه به 
، زاویه ٦نمودار در  مرکز جرم منطبق شود.افتد که مرکز فشار بر می

های مختلف در ماخ عددی تجربی،های حمله تریم تنها در روش
. با توجه به آنچه ذکر شد، نتایج روش ترسیم شده است

بنابراین در این بخش از بیان آن  ؛قابل اتکا نیست تجربینیمه
، شودمی مشاهده ٦نمودار  طور که درهمانخودداری شده است. 

و در  درجه ۶به زاویه حمله تریم در روش تجربی تقریباً نزدیک 
  . است درجه ۷روش عددی نزدیک به 

  

  
  الف

  
	ب

 
  ج

در  یچشیگشتاور پ بیضر تجربینیمهو  یعدد ،یتحرب جینتا سهیمقا )۵نمودار 
  ج)( ٨٥/٠ و ب)( ٧٥/٠ ،الف)( ٦/٠ ماخ
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   ۱۳۹۹ فروردین، ۴، شماره ۲۰دوره                                                                                                                                                         پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس - ماهنامه علمی

  
های های تجربی، عددی در ماخاز روش آمدهدستبهزاویه حمله تریم ) ٦نمودار 
  مختلف

  
  گیریجهنتی - ٤

هدف از این پژوهش، بررسی و مقایسه ضرایب آیرودینامیکی 
مربوط به  تجربینیمهروش حاصل از نتایج تونل باد، حل عددی و 

یک موشک هواپایه بود. نتایج برای حالت کلی بدون انحراف 
سطوح کنترلی حاصل شد. بدین منظور، تحلیل روی ضرایب 
نیروهای برآ، پسا، عمودی و محوری و نیز گشتاور پیچشی در سه 

صورت گرفت. همچنین، برای بررسی  ۸۵/۰و  ۷۵/۰، ۶/۰عدد ماخ 
وایای حمله مختلف قرار داده اثرات زاویه حمله، هندسه مدل در ز

های حاصل از حل شد. اعتبارسنجی نتایج نشان داد که پاسخ
عددی در محاسبه ضرایب نیروهای برآ، پسا، عمودی و محوری، 

به نتایج  ۴/۸و % ۳/۸ ،۱/۷ ،۶/۸با خطای میانگین  ترتیببه
. مقادیر است حاصل از تونل باد نزدیک و در نتیجه قابل قبول

 عددی، اختلاف زیادی نسبتضریب گشتاور پیچشی حاصل از حل 
به نتایج حاصل از تونل باد دارد. از آنجایی که ضریب گشتاور 
پیچشی از مقادیر ضرایب نیروهای عمودی و محوری و محل مرکز 

پذیرد، خطاهای موجود در هر یک از این مقادیر در می تاثیرفشار 
شوند و خطای زیادی را ی تجمیع میمقدار ضریب گشتاور پیچش

 ،تجربینیمهروش نتایج حاصل از  ،. اما از سوی دیگرکنندیمتولید 
اگرچه رفتار تغییرات این ضرایب نسبت به زاویه حمله در هر سه 

اما تنها برای ضرایب نیروی  ،روش شباهت زیادی با یکدیگر دارند
نسبت به نتایج حاصل از تونل باد قابل  %۱۱پسا با خطای میانگین 

، اثرات دهانه تجربینیمهروش پذیرش است. از آنجایی که در 
، بنابراین نتایج شودمیورودی هوا تنها در راستای محوری دیده 
ضریب گشتاور آن، تبع آن برای ضرایب نیروهای برآ و عمودی و به

در این مقاله پیچشی با درصد خطای بالایی همراه است. بنابراین 
برای تعیین ضرایب  تجربینیمهنشان داده شد که استفاده از روش 

 ،که در مقدمه ذکر شد طورهمانآیرودینامیکی قابل اتکا نبوده و 
 .گیردمیمورد استفاده قرار  ضرایب اولیه طراحی عنوانبه عموماً 

حالت خاص تریم مورد بررسی قرار گرفت و نمودارهای  ،همچنین
نشان دادند  پیچشی برحسب زاویه حملهتغییرات ضریب گشتاور 

+ ۷+ تا ۶ پایین در محدودههای که زاویه حمله تریم در سرعت
  درجه متغیر است.

  
ک مجتمع ینامیرودیت گروه آیریسندگان از مدینوتشکر و قدردانی: 

ن مرکز تونل یمالک اشتر تهران و همچن یدانشگاه صنعت یهوافضا
لات لازم در یجاد تسهیبابت ا (ع)نیامام حسجامع باد قدر دانشگاه 

  .ندینمایمانجام پروژه تشکر 
کامل  طوربهاین مقاله تاکنون در نشریه دیگری ( تاییدیه اخلاقی:
) به چاپ نرسیده است. همچنین برای بررسی یا آن یا بخشی از

محتویات علمی  دیگری ارسال نشده است. ضمناً چاپ به نشریه 
مقاله حاصل فعالیت علمی نویسندگان بوده و صحت و اعتبار 

  نتایج بر عهده نویسندگان است.
 هاسازمانبا  یتعارض منافع گونهچیهمقاله حاضر تعارض منافع: 
  .گر نداردیو اشخاص د

وهشگر ژ)، پسنده اولینوفرد (ییمحمدرضا تولا سهم نویسندگان:
سنده دوم)، یزکار (نوید پرهی)؛ حم%۴۵(/نگارنده بحث یاصل

 یگرشاسب ی)؛ مصطف%۴۰( یلگر آمار یتحل/یپژوهشگر کمک
   )%۱۵)، نگارنده مقدمه (سنده سومینو(

  است. هگزارش نشداز سوی نویسندگان  یمورد منابع مالی:
  

	فهرست علایم - ٥
Mach  عدد ماخ	
C୐   ضریب نیروی برآ	
Cୢ		 نیروی پساضریب	

C୒	  ضریب نیروی عمودی	
C୅   ضریب نیروی محوری	

C୑   ضریب گشتاور پیجشی	
α   زاویه حمله	

Exp.  حل تجربی	
CFD  حل عددی	
MD   تجربینیمهحل	

Error		میزان خطا  

q	فشار دینامیکی  

xM	 ممان حول محورx	

yM	 ممان حول محورy	
Mz	 ممان حول محورz	
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