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و شبيه ساز عددي  FACLايجاد الگوريتم
 دمايي جهت تحليل تنش سازه هاي هوا فضايي

نگاشت كانتورهاي خروجي نرم افزارهاي سيالاتي در فايل متني، بعنوان ورودي نرم 
بالك هاي كنترلي و ريدومهاي افزار تحليل سازه هاي حساس هوافضايي، مانند 

جهت تهيه ي فايل  FACLسراميكي، ضروري است. لذا در اين تحقيق، الگوريتم 
ورودي نرم افزار آباكوس بوسيله نگاشت كانتورهاي خروجي نرم افزار فلوئنت، تهيه 
ميگردد. به دليل لحاظ نشدن، اثرات شيميايي لايه شوك، نتايج دمايي، نرم افزار 

اف زيادي با نتايج تجربي دارد. لذا، ابتدا كد شبيه ساز دمايي، تدوين و فلوئنت، انحر
نتايج آن با نتايج فشار ايروديناميكي فلوئنت، تركيب و فايل ورودي جهت تحليل 
خودكار، سازه بوسيله نرم افزار آباكوس، تهيه مي گردد. نتايج تحليل بالك كنترلي 

نسبت به روشهاي سنتي، به مراتب  FACLنوعي، نشان مي دهد كه نتايج الگوريتم 
  دقيقتر است.

  
تحليل خودكار، سازه هاي حساس هوافضايي، نگاشت، اثرات شيميايي، ، كانتور فشار و دما واژه هاي راهنما:

  لايه شوك
  
  مقدمه -1

جهت تحليل تنش سازه هاي هوافضايي، درك دياگرام آزاد نيرويي وارد بر آن، ضروري است. بارهاي وارد بر 
 گرمايش ايروديناميكي اين سازه ها شامل؛ توزيع فشار ايروديناميكي اطراف سازه، توزيع دماي سطح ناشي از

در اطراف سازه، وزن سازه و ... مي باشد. جهت استخراج توزيع فشار ايروديناميكي مي توان از نرم افزارهاي 
ل افزار فلوئنت در طي مسير پرواز، به دلايسيالاتي مانند فلوئنت استفاده كرد. نتايج توزيع دماي سطح، نرم 

  ):)1((شكل دارد 3زير، انحراف زيادي با نتايج تجربي
  پايا بودن حل معادلات جريان -1

                                                                                                                                                                                          
 mdostdar@ihu.ac.ir  ع امام حسين(ع)، دانشيار، دانشكده مهندسي مكانيك و هوافضا، دانشگاه جاممسئولنويسنده  1

  mme_engine56@yahoo.com  ، دانشكده مهندسي مكانيك و هوافضا، دانشگاه جامع امام حسين(ع)ادانشجوي دكتر 2
  اندازه گيريهاي تله متري 3
 23/08/95، تاريخ پذيرش: 30/07/94تاريخ دريافت:  
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عدم در نظر گرفتن واكنشهاي شيميايي هوا و فناشوندگي سطح(در اين نرم افزار سيال عامل هوا مي باشد،  -2
  ود دارد).وج 2در لايه ي شوك 1گونه اي 14يك مخلوط  در حاليكه به دليل وجود واكنشهاي شيميايي،

  عدم در نظر گرفتن تمركز دمايي روي ديواره ناشي از گام هاي زماني قبلي و ... -3
به دليل عدم دقت در نتايج دمايي نرم افزار فلوئنت و حساسيت اين پارامتر در تحليل هاي سازه اي، جانمايي 

، )1957(ر اين زمينه با آزمايش و خطا صورت گرفت بطوريكه، در سال قطعات حساس و ...، روند تحقيقات د
توسط ناسا جهت اندازه گيري توزيع فشار،  2انواعي از دماغه هاي پخ دار با هندسه هاي متفاوت در عدد ماخ 

انتقال حرارت ناشي از گرمايش ايروديناميكي و ضريب انتقال حرارت هدايتي در لايه ي شوك مورد آزمايش 
ار گرفت. در همين سال رفتار گذراي گرمايش ايروديناميكي و لايه ي مرزي روي دماغه ي انواعي از محموله قر

توسط ناسا اندازه گيري و نتايج آن با نتايج كدهاي مهندسي مقايسه  7/6ها براساس پرواز آزاد آن تا عدد ماخ 
درجه و محدوده ي عدد ماخ  50خروطي آزمايش فوق براي يك دماغه ي با زاويه ي م ،گرديد. در همين سال

دماي داخلي و بيروني دماغه ي پخ دار يك محموله ي  )1970(. در سال ]4-1[نيز تكرار گرديد 7/4تا  7/1
) بر حسب زمان اندازه گيري و منحني تغييرات دماي داخلي و بيروني 20ماخ  (تا نوعي، در پرواز واقعي آن

  . ]5[دماغه برحسب زمان استخراج گرديد
محاسبات گرمايش ايروديناميكي و دماي سطح وابسته به زمان "، ناسا در تحقيقي با عنوان )1990(در سال 

، تحقيقي با عنوان )1385(در سال  .]6[يك كد كامپيوتري را ارائه نمود "روازي ماوراء صوتبراي شبيه سازي پ
ور توسط رحمانپ "با احتساب واكنشهاي شيميايي غيرتعادلي اطراف يك جسم با دماغه پخ جريان ميدانحل "

اسبه چگالي عددي الكترونهاي آزاد لايه ي شوك و دماي سطح دماغه هاي ماوراء صوت و همكاران، جهت مح
غير فناشونده صورت گرفت. در اين تحقيق از روش ضمني تسخير شوك با فرض گاز حقيقي و جريان محترق 

نده ، مدلسازي عددي بر پايه ي روش اختلاف محدود براي فناشو)2011(در سال  .]7[تعادلي هوا استفاده گرديد
هاي ذغالي با در نظر گرفتن واكنشهاي شيميايي، انتقال جرم و اثرات انتقال حرارت سطح بر روي دماغه هاي 

  .]8[دوبعدي توسط رحيمي و محمديان صورت گرفت

  
  نمايي از ميزان انحراف در نتايج دمايي نرم افزار فلوئنت نسبت به آزمايشات پروازي محموله نوعي -1شكل

                                                                                                                                                                                          
1 Species 
2 Shock layer 
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، كريميان و همكاران، جهت تقريب گرمايش ايروديناميكي و دماي سطح در اطراف موشكهاي )1392(در سال 
 ماد حل جريان ماورا صوت بر روي بدنه موشك با در نظر گرفتن اثرات هواي"ماوراءصوت در تحقيقي با عنوان 

، از روش حل لايه مرزي لزج استفاده كردند. در اين تحقيق اثرات "بالا جهت تعيين گرمايش آيروديناميكي
، مدلسازي عددي ميدان )2014(در سال  .]9[رفته شدتجزيه و يونيزاسيون هوا ناشي از دماهاي بالا در نظر گ
دمايي و دماي روي سطح  با در نظر گرفتن اثرات  جريان دماغه هاي ماوراء صوت جهت محاسبه توزيع

يونيزاسيون هوا با فرض ترموديناميك تعادلي و عدم تعادل شيميايي به روش حجم محدود  فناشوندگي، تجزيه/
  .]01[و همكاران صورت گرفت 1كاملاً ضمني، توسط بنجامين

نگاهي به نتايج تحقيقات تحليل دمايي سطح و گرمايش ايروديناميكي و وجود انحراف در نتايج دمايي،  اب
روي بدنه و لايه مرزي لزج خود  3به روش تركيبي لايه شوك لزج CTCA2حل عددي گام به گام مكاني كد 

طي مسير پرواز با در نظر در نقاط سكون، جهت محاسبه گرمايش ايروديناميكي و كانتور دمايي در  4متشابه
   گرديد.  گرفتن تمام عوامل مذكور تدوين

ريتم ايجاد الگوشبيه ساز دمايي به روش گام به گام مكاني و  كدتدوين بنابراين، هدف از تحقيق فعلي، 
ايل ف جهت نگاشت همزمان نتايج نرم افزارهاي شبيه ساز دمايي و فلوئنت در طي مسير پرواز و تهيه ي 5رابط
  دي مورد نياز نرم افزار آباكوس در راستاي تحليل سازه اي محموله هاي هوافضايي بصورت خودكار است. ورو

  
  روش حل -2
  شبيه ساز دماييكد  -2-1

مختص  ،هستند. روش اختلاف محدود 7و اختلاف محدود 6در حالت كلي روشهاي حل عددي، حجم محدود
است. حل كامل اين معادلات در گذر زمان بسيار وقت گير  شكل كلي معادلات ناويراستوكس يا معادلات اويلر

عات ببه اينكه گرمايش ايروديناميكي و تاست(حل گرهاي نرم افزار فلوئنت مبتني بر اين روش هستند). با توجه 
ناشي از آن در سرعتهاي بالا مطرح است و در اين سرعتها احتمال تجزيه و يونيزاسيون هوا و همچنين فنا 

ماغه بسيار زياد است، از طرف ديگر معادله انتقال حرارت روي پوسته دماغه و داخل دماغه را شدن سطح د
لايه شوك لزج  به منظور حل جريان اطراف  شكلفقط ميتوان با روش اختلاف محدود حل كرد، لذا ميتوان از 

 شكلماغه به جاي خودمتشابه به منظور حل جريان در نقاط سكون د -لايه مرزي لزج شكلبدنه ي دماغه و 
كلي معادله ناوير استوكس استفاده كرد. لازم به ذكر است كه از تركيبي از الگوريتم هاي اصلاح شده ي 

گيري، فناشوندگي مدل پارك، برازش منحني گرماهاي ويژه ي گونه هاي  )، انتگرال9(الگوريتم ضمني 8ديويس
  منظور حل معادلات فوق استفاده خواهد شد.  و الگوريتم اختلاف محدود انتقال حرارت به مختلف مخلوط

                                                                                                                                                                                          
1 Benjamin 
2 Computing of Temperature Counter and Aero heating 
3 Viscous Shock Layer 
4 Viscous Boundary Layer- Similar Solution  
5FACL algorithm: Fluent, Abaqus, and CTCA linkage 
6 Finite Volume 
7 Finite Difference 
8 Davis Algorithm, Revised 
9 Implicit 
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نمي توان استفاده كرد.  UDF2نت با كد نويسي از حل گرهاي فلوئو در اين شرايط،  است 1سازمان نوع شبكه با
است، لذا بايد معادلات در اين سيستم  3در ضمن، با توجه به اينكه لايه ي مرزي در راستاي مختصات رويه اي

به شبكه ي  4وهمچنين، بايدشبكه ي مبتني برمختصات رويه اي ازطريق نگاشت ردندمختصاتي نوشته وحل گ
 كدوين جهت تد با توجه به توضيحات فوق، د و اين كار كدنويسي را پيچيده تر خواهد كرد.مكعبي تبديل گرد
مني م ضمتشابه با الگوريت هاي عددي لايه شوك لزج و لايه ي مرزي خودروشتركيبي از از  شبيه ساز دمايي
   استفاده مي گردد. اختلاف محدود

  
  تحليل و طراحي سازه هاي هوافضايي -2-2
  روشهاي سنتي -2-2-1

تحليل تنش سازه هاي هوافضايي، با مشخص بودن توزيع هاي فشار ايروديناميكي(خروجي نرم افزار فلوئنت) 
روشهاي مختلفي صورت  اطراف سازه به )CTCA كددماي سطح ناشي از گرمايش ايروديناميكي(خروجي و 

  : ميگيرد. اين روشها عبارتند از
 5تقسيم بندي سطوح خارجي سازه بر حسب مقادير توزيع دما و اعمال متوسط مقدار دماي هر قسمت -1

 ايروديناميكي و اعمال آنها بر گشتاورهايتقريب مركز ايروديناميكي سازه، محاسبه ي نيروها و و بر سطح آن 
خطاهاي ناشي از تقريب مركز ايروديناميكي و وجود  به دلايلاين روش،  .تقريب زده شدهمركز ايروديناميكي 

و  خطاي ناشي از اعمال متوسط مقدار دماي مربوط به هر قسمت، گشتاورهامحاسبات مربوط به نيروها و 
ركز بر م فرض همپوشاني تبديل توزيع فشار و نيروهاي ايروديناميكي و اعمال آنها مربوط بهخطاي همچنين 

  .از دقت كافي برخوردار نيست، واقعي نبودن دما در تمام المانها و ايروديناميكي
قسمت بندي سطوح خارجي سازه بر حسب مقادير توزيع دما و اعمال متوسط مقدار دماي هر قسمت  -2

ط متوس بر حسب مقادير توزيع فشار و اعمال ليقبقسمت بندي  مجدد هركدام از بخش هاي هاي ، بر سطح آن
با توجه به ايجاد قسمت هاي ثانويه جهت اعمال فشار متوسط در اين روش،   .مقدار فشار هر قسمت بر سطح آن

ن يز به هميدر هر قسمت دمايي، حجم فعاليتهاي اضافي توسط كاربر افزايش يافته و احتمال خطاي كاربر ن
مال متوسط مقدار دما و فشار مربوط به هر خطاي ناشي از اعميزان افزايش مي يابد و همچنين، در اين روش، 
  نيز وجود دارد.   قسمت و واقعي نبودن دما و فشار در تمام المانها

بطوريكه، تعداد المانهاي سطوح خارجي سازه  ،از همان شبكه بندي نرم افزار فلوئنت استفاده مي گردد -3
 .نرم افزار سيالاتي و سازه اي دقيقاً مثل هم باشدبا المانهاي فلوئنت برابر بوده و هندسه و سطح هر المان در دو 

 يل تنش به نوع بهتري ازممكن است جهت دقيق بودن نتايج تحل است كه نيكي از ضعفهاي روش فعلي اي
ي نرم افزار سيالاتي نياز باشد و يا به شبكه ي ريزتري در نرم افزار سازه اي نسبت به شبكه نسبت به شبكه 

                                                                                                                                                                                          
1Structural 
2User Defined Fluent 
3Curvature Coordinate 
4Mapping 
5Partition 
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خطاي ناشي از ايجاد شبكه ي نرم افزار سيالاتي در نرم و همچنين در اين روش  از باشدنرم افزار سيالاتي ني
  افزايش مي يابد.  خطاي كاربر ناشي از حجيم شدن فعاليتهاي دستيوجود دارد و  افزار سازه اي

    
  روش خودكار -2-2-2

 شار و دماي اطراف سازه را به يكايجاد الگوريتم رابط بين نرم افزار سيالات و سازه، بطوريكه بتوان توزيع ف
فايل  ورودي نرم افزار سازه اي تبديل نمود و توزيع هاي فشار و دما بر سطوح خارجي سازه اعمال و در نرم 

كاهش حجم فعاليتهاي دستي و از نوع شبكه دلخواه استفاده كرد. از مزاياي اين روش، مي توان به  ،افزار سازه
اعمال دقيق فشار و دماي هر نقطه از سازه بر آن و حذف خطاهاي ناشي از ، هاحذف خطاي ناشي از اين فعاليت

فزايش اشبكه بندي تحميلي نرم افزار سيالاتي،  حذف خطاي ناشي از، تقسيم بندي و متوسط گيري فشار و دما
  اشاره كرد. وروديها و ... 1سرعت تحليل به دليل كاهش حجم فعاليتهاي دستي و خودكاري نمودن

    

  معادلات حاكم -3
  ]1[ميدان جريانمعادلات اصلي  -3-1

  شكل كلي معادلات پيوستگي، ناويراستوكس و انرژي حاكم بر ميدان جريان، در اين نرم افزار بصورت زير است:
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  ]12-10[شبيه ساز دمايي كدمعادلات اصلي  -3-2
 معادله پيوستگي -1
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و  1براي بدنه هاي سه بعدي متقارن برابر  jاره گونه داخل لايه شوك است. مقدار معرف شم iدر معادله فوق 

,௜݄برابر با صفر است.  براي بدنه هاي دوبعدي పሶݓ , و آنتالپي  1معرف حرارت مخصوص، عبارت چشمه ௣೔ܥ
  هركدام از گونه هاي سيال لايه شوك ميباشد. 

 ه شوكبقاء گونه هاي در لايمعادله  -5
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نظيم ت بودن سطح فناشونده اين معادلات براساس واكنشهاي شيميايي زير بسته به ذغالي بودن يا غيرذغالي
  گونه هاي زير در لايه ي شوك حضور خواهند داشت: فرض مي شود  مي شوند.

 )8   (                          
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23
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
  

  
گونه ي شيميايي داخل لايه ي  14مجموعه واكنشهاي شيميايي هوا و فنا شوندگي سطح جهت ايجاد 

   ، عبارتند از:ندساز دمايي در نظر گرفته شده ا شبيه كدشوك كه در تدوين 
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  ]13[تحليل سازهمعادلات اصلي  -3-3

كه در نرم افزار آباكوس مورد استفاده قرار  است، مجموعه ماتريس معادلات سازه اي تحليل سازهمعادله اصلي 
  .گرفته است
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jiCدر معادله فوق  jijiماتريس سختي المان سازه اي است و به خصوصيات مواد آن بستگي دارد., ES ,, به  ,

كه بصورت ضمني با همديگر حل مي  ترتيب ماتريس تنش و كرنش هر كدام از المانهاي سازه مي باشد
         . ]13[گردند

                                                      

  FACLالگوريتم  -4
كانتورهاي دماي سطح و فشار ايروديناميكي اعمال شده بر سازه(خروجي هاي ، FACLبا استفاده از الگوريتم 

م افزار وارد نرم افزار آباكوس شده و در اين نر INP.*نرم افزار فلوئنت و شبيه ساز دمايي) بصورت فايل متني 
  مي گردد. نصب د. سازه ي مدلسازي و شبكه بندي شده در داخل غشاء نبصورت غشاء نشان داده مي شو

 ,Steady state static, Heat transferمانند  مراحل الگوريتم فوق در حالت هاي مختلف تحليل سازه اي

Coupled displacement  .التهاي بيان شده در پيوست جزييات مراحل الگوريتم مذكور براي حمتفاوت است
  آمده است. 3-1هاي 
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  نتايج -5
  شبيه ساز دمايي كدنتايج  -5-1

عايق كامپوزيتي، در آزمايشگاه حرارت داده شد و سنسورهاي دمايي  mm 5يك دماغه نوعي فولادي با  الف)
مايي يل هاي د، تحلشبيه ساز دمايي كدد، سپس براساس شار حرارتي با استفاده از يموقعيت نصب گرد 8در 

  آمده است.  )2(و نتايج مقايسه در شكل  گرفت صورت
كيلومتر) با دماغه سراميكي، مقادير دما 60و حداكثر ارتفاع پروازي  5/6ب) دريك محموله نوعي(حداكثر ماخ 

  در موقعيت هاي مختلف اندازه گيري گرديد. 
  مقايسه شده است.  شبيه ساز دمايي كد، نتايج اندازه گيري با محاسبات )3(در شكل 

  
  

  
  گاهيآزمايشبا نتايج  كد شبيه ساز دماييمقايسه نتايج  -2شكل

  

  
  آزمايش پروازي ريدوم سراميكي نوعيبا نتايج  كد شبيه ساز دماييمقايسه نتايج  -3شكل
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  FACLنتايج الگوريتم  -5-2
، )19(، )12(تورهاي تنش و جابجايي بالك كنترلي يك محموله ي نوعي در لحظات ، كان)6-4(در اشكال  -الف

 FACL, Coupled displacementثانيه از زمان پرواز آمده است. در اين تحليل ها از الگوريتم  )228(و  )108(
  ، مقايسه و صحه گذاري گرديد.سنتيروش  ج آن با نتايج تحليل انجام شده بهاستفاده شده و نتاي

 وتراژكتوري پروازي محموله نوعي در آخرين لحظه پرواز  هرلي مذكور، تحت بارگذاري مربوط ببالك كنت -ب
  آمده است.   )7شكل (نتايج اين تحليل ها، در  ،گرديد تحليل Heat transfer و Static, steady stateدوحالت در
 با استفاده از روشهاي سنتي )VCNولاد محل اتصال ريدوم سراميكي يك محموله ي نوعي(با نشيمن گاه ف -ج

  آمده است. )1(تحليل گرديد. نتايج مربوط به ضريب اطمينان اين تحليل ها در جدول  FACLو الگوريتم 
  
  

  
  FACL, Coupled displacement پرواز محموله نوعي 19و  12توزيع تنش و جابجايي بالك نوعي ثانيه هاي  -4شكل

  
  

  
  FACL, Coupled displacement پرواز محموله نوعي 228و  108توزيع تنش و جابجايي بالك نوعي ثانيه هاي  -5شكل
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  FACL, Coupled displacement محموله نوعي منحني تغييرات حداكثرتنش و جابجايي بر حسب زمان -6شكل

  

  
  Heat transfer و Static, steady stateي در حالتها توزيع تنش و جابجايي بالك نوعي -7شكل

  
  اطمينان ريدوم با دو نوع روش تحليلضريب  -1جدول                  

 نوع روش حل FACLالگوريتم   سنتيروش 
 ضريب اطمينان 5/1  9/0

  
، بايد جنس نشيمن گاه ريدوم تغيير )5/1(ت تحقق ضريب اطمينان ، جهسنتيدر صورت استفاده از روش 

اين و  پشت سر گذراند، قطعه ي مورد نظر آزمايشات پروازي را FACLيابد، ولي با اعتماد به نتايج الگوريتم 
  صرفه جويي ارزي قابل توجهي را به دنبال خواهد داشت. در مراحل توليد محموله، كار 

  
  يجه گيرينت -6

ي ناشي از گرمايش ايروديناميك سطح، سند، الگوريتمي جهت انتقال توزيع فشار ايروديناميكي و دماي در اين
 رديد.گ تدوين به نرم افزار آباكوس دمايي، و كد شبيه ساز در اطراف سازه هاي هوافضايي از نرم افزار فلوئنت

مبتني  CTCAكد ، سطحماهاي خروجي نرم افزار فلوئنت به د جبهه ي شوك مربوط بهتبديل دماهاي  جهت
حه مقايسه و ص زمينيبر روشهاي حل عددي گام به گام مكاني تدوين و نتايج آن با نتايج آزمايشات پروازي و 
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يا اطلاعات دما و فشار اعمال شده بر سازه،  FACLدر نرم افزار آباكوس، خروجي الگوريتم  گذاري گرديد.
ر د ميزز و جابجايي -ل سازه اي و استخراج كانتورهاي تنش ونجهت تحلي بصورت غشاء نشان داده مي شود و

نتايج تحليل نشان داد كه انطباق  هندسه ي شبكه بندي شده در داخل غشاء نصب مي گردد.گذرا، حالت 
در تحليل تنش سازه اي وجود دارد. همچنين بطور سنتي خوبي بين نتايج الگوريتم فعلي و نتايج روشهاي 

درصد از تنش اعمال شده بر بالك هاي كنترلي و دماغه هاي محموله هاي بالاي  70كه ضمني مي توان گفت 
درصد آن سهم توزيع دمايي ناشي از گرمايش ايروديناميكي است. در  30صوت، ناشي از توزيع فشار بوده و 

روي  كيبراي قطعات مذكور و حذف اثرات ناشي از گرمايش ايرودينامي مناسبصورت استفاده از پوشش عايق 
   درصد افزايش مي يابد. 50تنش، ضريب اطمينان سازه اي به مقدار 

مي توان به طراحي محل اتصال ريدوم سراميكي محموله  FACLاز سايركاربردهاي مهم مربوط به الگوريتم 
نشان مي دهد كه انطباق  FACLراداري اشاره كرد، نتايج تحليل الگوريتم  1هاي مجهز شده به ردياب هاي

و كد شبيه  FACLبنابراين از مزاياي بارز الگوريتم  بين نتايج آن و نتايج آزمايشات پروازي وجود دارد. خوبي
ميتوان به بالا بودن دقت نتايج تحليل سازه اي قطعات هوافضايي و كاهش چشمگير خطاي تحليل  ساز دمايي،

وابسته به زمان قطعات مربوط به  گر جهت طراحي قطعات مذكور اشاره كرد و اين مزيت ها در تحليل سازه ي
  محموله هاي با زمان پرواز طولاني بسيار چشمگيرتر است.
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   ي انگليسينمادهافهرست 
C :تمركز جرمي گونه ها در واكنشهاي شيميايي  
jiC   ماتريس سختي المانهاي سازه اي: ,
jiE   ماتريس كرنش المانهاي سازه اي: ,
h :آنتالپي  
j :ه از منظر دوبعدي بودن يا سه بعدي متقارنغپارامتري جهت تعيين نوع هندسه دما  
J :ضريب نفوذ  
k :شمارنده تكرارها جهت حل معادلات جريان  
K :ضريب انتقال حرارت هدايتي  
N :تعداد المانها در جهت عمود بر رويه ي دماغه  
nr :ن هواوتعداد واكنشهاي شيميايي تجزيه/يونيزاسي  
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ns :كتعداد گونه ها در مخلوط لايه ي شو  
P :فشار استاتيكي  
q :فشار ديناميكي  
q∗ :ميزان گرمايش ايرويناميكي  

r :شعاع مقاطع دماغه در مختصات قطبي  
Rഥ :ثابت جهاني گازها  
R୬ : شعاع نوك  

s :فاصله رويه اي در مختصات رويه اي  
jiS   ماتريس تنش المانهاي سازه اي: ,
t :زمان  

T :دما  
U: سرعت جريان آزاد  

u, v :عمود بر رويه ي دماغه هاي محوري وسرعت جريان در جهت  
yୱ୦ :ضخامت لايه ي شوك  
∆h୧

୤آنتالپي تشكيل گونه ها :  
  : زاويه حمله�
i :تنش محوري المانهاي سازه اي  
i :كرنش محوري المانهاي سازه اي  
  سبت گرماي ويژه در فشار ثابت و حجم ثابتن: �
Ji, :كرنش زاويه اي المانهاي سازه اي  
ϵ :شاخص عدد رينولدز  
θ :زاويه يال دماغه نسبت به محور افقي  
μ :ضريب لزجت  

ζ, η : محورهاي مختصات نرماليزه  
ρ :چگالي  
Ji, : ايتنش برشي المانهاي سازه  
χ :ميزان انحناء  
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   Steady state, static در حالت FACLالگوريتم  -1پيوست 
در اين حالت از اثرات دماي سطح مربوط به گرمايش ايروديناميكي القاء شده به قطعه بر روي تنش، صرفنظر 

  . بصورت زير استآن  و روند )5/1(سازه ي محموله هاي با ماخ كمتر از  مي گردد
در لحظات مختلف پرواز با استفاده از نرم افزار  محاسبه ي توزيع دما و فشار ايروديناميكي اطراف سازه -1

 Gambitميليمتر در محيط 1/0(يعني سازه در تمام جهت به اندازه ي  سازه ميليمتر1/0 1با جابجاسازي فلوئنت
  به طرف بيرون جابجا ميگردد) فلوئنت، 

  مطابق روند زير: دماي اطراف سازه در لحظات تعريف شدهفشار و توزيع  INP2ايجاد فايلهاي -2
  

زمانهاي تعريف شده و تبديل هاي فايلهاي مذكور به در  INPبراي هر كدام از فايل هاي  2تكرار مرحله ي  -3
  كلي INPيك فايل 

  فايل اول به داخل يك فايل متني جديد كپي و سپس ذخيره مي گردد. -3-1
 ,Coupled Temperature Displacement, creep none* فايل دوم از قسمت  ،End Step*بعد از  -3-2

steady state فايل تكرار خواهد شد. نيز براي ساير فايلهاو اين مرحله  ، كپي مي گردد1-3، به داخل فايل 
INP ه ي موجود، حاوي اطلاعات هندسي غشاء و كانتورهاي فشار ايروديناميكي از لحظه ي پرتاب تا لحظ

  باشد. برخورد به زمين مي
   ، مطابق روند زير:محيط آباكوسبه  INPفايل  3وارد كردن -4

  
  نرم افزارهاي مدلسازي  سايرمدلسازي مجموعه سازه در محيط مدلسازي آباكوس يا در  -5

 ااز فايل ايجاد شده، بصورت گرفته باشد،  در صورتيكه مدلسازي سازه، در محيط نرم افزارهاي مدلسازي
  .گردد Import، گرفته شود و به داخل فايل اصلي 4ذخيره ي مجدد، stepپسوند 

 وارد شده است.   ،Mid 2،  با عنوان INPاصلاح مشخصات مواد سازه كه از طريق فايل -6

 Shell، به صورت است ، وارد شدهINPها كه از طريق فايل Sectionضخامت تعريف شده در  -7

thickness=0.0001 m شود.مي  اصلاح  
و اختصاص دادن مشخصات موادي  Section 2, solid homogeneousتحت عنوان  Section Solidايجاد  -8 

Mid 2  .به آن  
  قرار دادن سازه در داخل قطعه ي پوسته اي(غشاء)   بامونتاژ قطعات مربوطه در محيط اسمبلي  -9

  باشد. Type steady state ,static ها گاماز منظر اينكه نوع حل تمام  ،گام هاي پروازيبررسي  -10
  تعريف دماي مربوط به شرايط اوليه براي گره هاي غشاء(همان دماي محيط بر حسب درجه ي كلوين) -11
   History output Request Field outputتعريف  -12

                                                                                                                                                                                          
1Offset 

  پسوند فايلهاي ورودي نرم افزار آباكوس 2
3Import  
4Save as 
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 uplingco solid to shell: اتصال بين سطوح خارجي سازه و سطوح داخلي غشاء بصورت 1تعريف قيود-13
  تعريف مي گردد.

به ازاي تعداد المانهايي كه در محيط فلوئنت براي غشاء ايجاد بايد از نمودار درختي( Loadsمشاهده ي  -14
  ).بار فشاري وجود داشته باشدشده بود، 

  Initialي مكانيكي در استپ  Boundary conditionتعريف  -15
  زير مخفي گردد: ي سازه، بايد غشاء از طريق مسير جهت مشاهده ي كانتور تنش و جابجايي مجموعه -16

 
 

   Heat transferدر حالت  FACLالگوريتم  -2پيوست 
در اين حالت از اثرات اختلاف فشار روي قطعه بر تنش اعمال شده، صرفنظر شده و فقط اثرات ناشي از دماي 

  بصورت زير است: ن) و روند آمحموله هاي سرعت بالا ،2غير برآزا (سازهسطح لحاظ مي گردد
  1پيوست از  2و 1تكرار موارد  -1
  ي ايجاده شده تغييرات زير، اعمال و سپس ذخيره مي گردد. INPروي فايل  -2

   Temperature, op=new* حذف عبارت -2-1
   Temperature, creep=none, steady state* به Static stepتبديل واژه ي -2-2
 , "ميباشد) بعد از عبارت 11شرايط مرزي در نرم افزار آباكوس عدد  3DOF( ,,11 افزودن عبارت  -2-3

نرم افزار  4در لايه ي مرزي وروديو قبل از مقادير دماي سطح (جهت قرار دادن دماهاي  "شماره المان
  آباكوس).

دماي روي جبهه  شده ي المانها در لحظات مختلف پروازي توسط نرم افزار فلوئنت، محاسبهدماهاي  -2-4
 5هندسه سازه و تراژكتوريبا تعريف شوك است و از آن جهت تحليل سازه اي نمي توان استفاده كرد.  ي

سطح دماي منحني تغييرات دماهاي شوك و ، CTCAكد دلخواه (معرف شبكه) براي  dsو  پروازي محموله
   .ديواره، بر حسب زمان محاسبه مي گردد

  1پيوست از  9تا  4تكرار مراحل  -3
به  steadyباشد و نوع حل از  Heat transfer گام هااز منظر اينكه نوع حل تمام  ،گام هاي زماني بررسي -4

transient تكرار مي گردد  1پيوست از  13...11ود و مرحله تغيير داده مي ش  
از نمودار درختي (به ازاي  Boundary conditionمشاهده ي  ،از نمودار درختي Loadsمشاهده ي  -5

 Boundary، گام هاتعداد  و تعداد المانهايي كه در محيط فلوئنت براي غشاء ايجاد شده بودحاصلضرب 

condition تكرار مي گردد1پيوست از  16و15مراحل  دمايي وجود دارد) و سپس.  
  
  

                                                                                                                                                                                          
1Constraints 
2No lifting  
3Degree of Freedom  
4Boundary Condition 
5Trajectory 
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   Coupled displacementدر حالت  FACLالگوريتم  -3پيوست
است و در اين  CTCAم افزارهاي فلوئنت، آباكوس و اين حالت كاملترين و جامعترين فرآيند ارتباط دهي نر

حالت اثرات اختلاف فشار بر روي قطعه و همچنين دماي سطح بر روي تنش اعمال شده بر قطعه بصورت 
  حالت بصورت زير است. اين در FACLهمزمان در حالت ناپايا لحاظ مي گردد. روند الگوريتم 

  1پيوست از  2و 1تكرار موارد  -1
 Coupled Temperature به Static stepبا اين تفاوت كه واژه ي  ،2پيوست  از 4مرحله تكرار  -2

Displacement, creep=none, steady state .تبديل مي گردد  
زمانهاي تعريف شده و تبديل هاي فايلهاي مذكور به  INPبراي هر كدام از فايل هاي  2تكرار مرحله ي  -3

  كلي  INPيك فايل 
   2 پيوستاز  3له تكرار مرح -4
 steadyباشد و نوع حل از  Coupled ,displacement آنهااز منظر اينكه نوع حل  ،گام هاي زمانيبررسي  -5

رفته گ ي كه اطلاعات آن از فلوئنتيبه ترتيب برابر با گام ها گام هاي زمانيو  داده مي شودتغيير  transientبه 
  تكرار مي گردد. 1پيوست ز ا 14...12مراحل  .داده مي شود، تغيير شده

پيوست از  5اولين گام زماني و سپس مرحله در  تعريف دماي مربوط به شرايط اوليه براي گره هاي غشاء -6
  تكرار مي گردد. 2
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Abstract 
 
Because of irrational behavior of the load contours applied to aerospace structures, mapping 
the output contours of fluid software at text file as input file for structural software with respect 
to requirements of it is most accurate method to analysis and design of aerospace structures. 
The most applicable of design's software of those, are Fluent and Abacus, therefor in this 
research, the FACL algorithm, to create of the comprehensive input file of Abacus, is 
introduced by mapping of the output contours of fluent software. Induced aerodynamic -heating 
on the surface of the supersonic and hypersonic vehicles is one of the principal parameters of 
their design in aerodynamic, structural, and other terms, and because of the deviation of it and 
surface temperature from empirical results due to steady state of solution and unspooling of 
shock layer chemical reactions at Fluent software, the temperature result files of CTCA 
software which written by these researchers is combined with the aerodynamic pressure results 
of Fluent during the flight trajectory, and the input file to structural automotive analysis by 
Abacus is created. Designing the attachment structure of ceramic ray dome of the vehicles 
which equipped to a radar seeker, using the FACL algorithm is essential. The flight test results 
of a typical vehicle equipped to ceramic ray dome and the structural analysis results of a 
controller wing of a typical vehicle show, to design and structural analysis of aerospace 
structures during flight trajectory, the FACL algorithm results is very accurate in comparison 
with other methods. 
To create the temperature simulator, the finite difference method is used, and governing partial 
difference equations are translated to curvature coordinate by mapping terms. With this 
translation, the space marching solvers are used to solve the partial difference equations. The 
requirements of selection space marching solver are: 1. Parabolizing flow equation on the nose 
body. 2. No propagation of data to flow upstream from downstream. The combination of 
viscous shock layer at body nose and similarity of viscous boundary layer at stagnation point 
methods are passing the mentioned requirements. On the other hand, shock layer chemical 
process such as dissociation, ionization of air and surface ablation are reducing the aero heating, 
and these factors are changing the body geometry, flow grid, and concentration of species at 
shock layer mixture. Therefore, in this research, the more accurate estimation of temperature 
contours for 3-D nose of supersonic and hypersonic vehicles is presented by numerical space 
marching solution such as viscous shock layers and viscous boundary layer methods, so that, 
the effects of shock layer chemical process, geometry changes and changing at concentration 
of mixture species are spotted.          
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