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In this research, the numerical analysis of the hot separation process of two 

stages of a satellite launcher is carried out and the effects of the height at which 

the separation occurs, as well as the Mach effect of the flow and the angle of 

attack of the launcher during the separation are analyzed and investigated. 

Anasys Fluent software was used for numerical analysis. The problem is solved 

in three dimensions and assuming six degrees of freedom. SST K-ω turbulence 

model has been used to model the flow and triangular unstructured mesh has 

been used to grid the computational domain. For validation, the obtained results 

have been compared with similar research results. The results obtained from the 

simulation show that with the increase of the height above the ground and also 

the increase of the Mach of the flow, the stages after separation become further 

away from each other. Also, with the increase of the angle of attack, the degree 

of deviation of the steps compared to its previous path has increased, which 

consequently makes it mandatory to control the stages after hot separation. 
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در این تحقیق به بررسی عددی فرآیند جدایش گرم دو مرحله از یک پرتابگر ماهواره پرداخته 

افتد و همچنین اثر ماخ جریان و زاویه و اثرات ارتفاعی که در آن جدایش اتفاق می  شده است

. جهت بررسی عددی از نرم  گیردحمله پرتابگر در زمان جدایش مورد تحلیل و بررسی قرار می 

مسئله بصورت سه بعدی و با فرض شش درجه آزادی حل شده و  افزار انسیس فلوئنت بهره گرفته  

جهت مدلسازی جریان و از مش بی سازمان مثلثی جهت    SST K-ωمی شود. از مدل توربولانسی  

مده با نتایج شبکه بندی دامنه محاسباتی استفاده شده است. جهت اعتبارسنجی، نتایج بدست آ

دهد که با افزایش  بیه سازی نشان مینتایج به دست آمده از شپژوهشی مشابه مقایسه شده است.  

یکدیگر دورتر   از  از جدایش  مراحل پس  ماخ جریان،  افزایش  و همچنین  زمین  از سطح  ارتفاع 

بیشتر    شوند. همچنین با افزایش زاویه حمله، میزان انحراف مراحل نسبت به مسیر قبلی خودمی

 کند. شده که بالتبع کنترل مراحل پس از جدایش را نیز الزام آور می

DOI: https://doi.org/10.22075/jme.2025.32862.2602  
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 1مقدمه  -1
در صنعت فضایی برای رسیدن به ارتفاعات بالا از پرتابگرها  

  ایهتوانند بصورت تک مرحلشود. پرتابگرها می استفاده می 

، پرتابگر از ای هباشند. در حالت چندمرحل  ای هیا چندمرحل

حداقل دو مرحله یا بیشتر تشکیل یافته است که این مراحل 

بودن   ای ه شوند. چند مرحلدر طول پرواز از پرتابگر جدا می 

یک پرتابگر و امکان جداشدن جرم های اضافی از آن طی  

مزایایی دارد؛ از جمله    ای هپرواز نسبت به حالت تک مرحل 

رعت  اینکه باعث کاهش سوخت مورد نیاز، امکان افزایش س

نهایی محموله، امکان افزایش جرم محموله و امکان استفاده  

پایین  ویژه  ایمپالس  با  موتورهایی  هزینه از  نتیجه  در  و  تر 

شود. البته معایبی چون پیچیدگی فرآیند جدایش کمتر می 

 
 h.taei@eng.ui.ac.ir * پست الکترونیک نویسنده مسئول: 

 مجتمع دانشگاهی مکانیک، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، اصفهان، ایران. 1

اصفهان،  اصفهان، دانشگاه دانشکده فنی و مهندسی،  ،گروه مهندسی هوافضا . 2

 ایران 
 ایران  ،دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران ،هوافضامجتمع دانشگاهی  . 3

پروازی  اطمینان  قابلیت  کاهش  بالتبع  هزینه   و  افزایش  و 

 ساخت را نیز به همراه دارد. 

فر کلی  طور  شدن  به  روشن  زمان  برحسب  جدایش،  آیند 

گرم و جدایش  دو دسته جدایش سرد  به  تقسیم    2موتور، 

جدایش سرد پس از جدایش کامل دو فرآیند  شوند. در  می 

روشن مرحله دو  مرحله و فاصله گرفتن آنها از یکدیگر، موتور  

، قبل از اینکه  (1و مطابق شکل)  شود. اما در جدایش گرممی 

موتو دهد  رخ  دوجدایش  مرحله  لحظه    ر  روشن    t1در 

شروع به خاموش شدن  همزمان  شود و موتور مرحله یک  می 

کوتاهی،  با روشن شدن  ،  کندمی  بسیار  فاصله  در  و  موتور 

دوم  با  اول  مرحله  ارتباط  و  کرده  عمل  جدایش  مکانیزم 

شود. سپس گازهای داغ خروجی از موتور مرحله گسسته می 
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باعث دور شدن مراحل جدا    t3در لحظه  فعال)مرحله دوم(  

از یکدیگر می  زمان روشن شدن موتور در  .  ]1[  شودشده 

خیلی  موتور  اگر  زیرا  است؛  مهم  بسیار  جدایش  نوع     این 

تر از زمان جدایش روشن شود، گاز داغ خروجی موتور  قبل

رفتن باعث دما  بالا  ازاندازه  مرحله   بین ناحیه در بیش  دو 

شده و موجب آسیب به قسمت های مختلف موتور و سازه  

گردد و چنانچه موتور مرحله مرحله اول و دوم پرتابگر می 

اول و دوم از نوع سوخت مایع باشد و عایق حرارتی خوبی  

  ]2[نیز نداشته باشد، ممکن است باعث انفجار موتور گردد

 ]1[ای فرآیند جدایش گرم یک پرتابگر دو مرحله -1شکل

تاریخچه تحقیقات انجام شده پیرامون جدایش گرم به دهه  

از یک تونل   ]3[  واسکو  1961گردد. در سال  برمی   1960

و  فشار  توزیع  بررسی  برای  آزمایشگاهی  تست  جهت  باد 

در  مراحل  تعادل  بر  آن  اثرات  و  آیرودینامیکی  نیروهای 

به دلیل هزینه و سختی های   هنگام جدایش بهره گرفت. 

دهه   از  آزمایشگاهی،  های  تست  انجام  بعد    1990زیاد  به 

فرآیند   سازی  شبیه  برای  عددی  های  روش  از  استفاده 

 رشد سریعی پیدا کرد.  ،یشجدا

فرآیند جدایش گرم مرحله اول    ]5[  و هاسمن  ]4[  وانگ

را با حل عددی معادله گذرای اویلر شبیه     IVتیتانپرتابگر  

سازی کردند. توزیع فشاری که آنها پیرامون جداره پرتابگر  

محاسبه کرده بودند، در تطابق خوبی با نتایج تست تجربی  

دیگر تحقیقی  در  شده    ]6 [بود.  کوپل  معادلات  وانگ 

و   به    CFDدینامیکی  را  پرتابگر  فرآیند جدایش گرم یک 

در   جریان  توزیع  و  کرده  حل  محدود  حجم  عددی  روش 

ی پرتابگر را بدست آورد. در فرآیند محدوده واسط دو مرحله

از   شدن  دور  درحال  مرحله  دو  که  هرلحظه  در  جدایش، 

توان همچون می  یکدیگرند، گپ ایجاد شده بین دو مرحله را

 
3 Barrel 

ای در نظر گرفت که از آن، جریان گاز داغ موتور یک حفره

می  عبوری  هوای سوپرسونیک  این  وارد جریان  با  که  شود 

توان از نتایج تحقیقاتی که در این موضوع  ساده سازی می

  انجام شده است برای پیش بینی شرایط جریانی بهره گرفت 

پرتابگر، با گذشت  . پس از جدایش گرم دو مرحله از یک  ]7[

اطراف نازل    3ایچند ثانیه از جدایش، قسمت حفاظ استوانه 

  شود. کومار و همکارانموتور مرحله فعال نیز از آن جدا می 

از   ]8[ قسمت  این  پدیده جدایش  بررسی  به  تحقیقی  در 

پرداخته اند و با در نظرگرفتن    )مرحله دو(موتور مرحله فعال

تحلیلی برای محاسبه    پیش فرض هایی به یک مدل ساده

استوانه  بر حفاظ  وارد  های  ممان  و  نازل  نیروها  اطراف  ای 

نتایج   با  آن  نتایج  که  اند  رسیده  فعال  مرحله  موتور 

   آزمایشگاهی و عددی تقریبا یکسان است.

همکاران و  روشنیان  که  تحقیقی  داده  ]9[  در  اند انجام 

ای مورد  جدایش سرد و جدایش گرم یک پرتابگر دو مرحله

بررسی قرار گرفته است. معادلات دینامیکی حاکم بر حرکت 

پرتابگر در هنگام جدایش و نیروهای وارد بر آن با این فرض  

می انجام  خلا  محیط  در  جدایش  نوع  دو  هر  و که  شود 

ن وارد  پرتابگر  بر  آیرودینامیکی  بصورت مینیروهای  شود، 

تحلیلی بدست آمده است. جهت شبیه سازی فشار گاز داغ 

برای  و  تخمینی  رابطه  یک  از  گرم  جدایش  در  خروجی 

بررسی عدم قطعیت پارامترهای موثر بر جدایش پرتابگر، از  

کارلو بهره گرفته شده است. معادلات ارائه شده  -روش مونت

و هیچ گونه  کند  این پژوهش الزامات جدایش را ارضا میدر  

 شود. برخوردی بین مراحل در فرآیند جدایش حاصل نمی

موضوع    ،]10[یقی  تحق  در  همکاران  و  یلیوا بررسی  به 

ای با دو موتور سوخت  مرحله  دو جدایش گرم یک پرتابگر

و به این نتیجه رسیده اند که داشتن زاویه  جامد پرداخته اند 

می جدایش  زمان  در  باعث  حمله  تغییرات تواند  افزایش 

اثرات  زاویه مسیر  ادامه  برای  که  گردد  دوم  مرحله  ای 

تا حد   است  بهتر  لذا  به همراه خواهد داشت؛  را  نامطلوبی 

 امکان در زمان جدایش، زاویه حمله پرتابگر صفر باشد. 

آماری  تحقیقی  و همکاران در  تعداد  ]11[  حیدری   ،335  

پارامترهای  لحاظ  از  را  دنیا  در  موجود  از  م   موشک  ختلف 

جمله نوع جدایش گرم یا سرد، نوع سوخت مراحل موشک،  

مرحله دو به مرحله یک، نسبت وزن جدا شده   نسبت قطر

 به وزن فعال موشک مورد بررسی قرار دادند.  
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موشک های حامل،   در این بررسی مشاهده شد که در تمامی

مراحل اول و دوم استفاده  از فرآیند جدایش گرم تنها در بین  

در اغلب موارد، هر دو مرحله هم قطر  ست، همچنین  شده ا

 است.  ای هباشند و واسط بین مراحل به صورت استوانمی 

موضوع جدایش گرم عددی  به بررسی  قصد دارد  این تحقیق  

تاثیر پارامترهای و  پرداخته  دو مرحله از یک پرتابگر ماهواره  

زمان جدایش، ماخ جریان و زاویه حمله پرتابگر در  ارتفاع  

شبیه   فلوئنت  انسیس  افزار  نرم  کمک  با  را  گرم  جدایش 

تاثیر این پارامترها تاکنون  سازی و مورد تحلیل قرار دهد.

این  نوآوری  و  است  نگرفته  قرار  بررسی  مورد  تحقیقی  در 

 گردد.تحقیق نیز به همین موضوع برمی 

 شرح مسئله -2
جدایش گرم یک سه بعدی  به بررسی فرآیند   در این تحقیق

یش در حال جداآن    که مرحله اولهنگامی ماهواره  پرتابگر  

  شود.است، پرداخته می  از مرحله دوم گرم

کلی   ابعاد  و  مساله  این   ایماهواره پرتابگر  هندسه  در  که 

  آمده است. (  2گیرد در شکل )مورد بررسی قرار می   تحقیق

ماهواره    پرتابگر از دو مرحله مشابه و یک محموله فضایی )که

 است(، تشکیل یافته است. 

  ابعاد پرتابگر مورد مطالعه، از یک پرتابگر ماهواره با عنوان 

VLM-1   اقتباس شده است. علت این اقتباس وجود داده

های پژوهشی پیرامون جدایش گرم این پرتابگر جهت اعتبار  

باشد  ساخت برزیل می   VLM-1سنجی نتایج است. پرتابگر  

آلما شرکت  یک  کمک  با  اخیرا  یک  که  پرتاب  جهت  نی 

 شود. استفاده می III  SHEFEXعنوانمحموله فضایی با 

 

 

 

 

 

 

 

 
   ]12[مورد مطالعه)ابعاد به میلیمتر(  پرتابگرابعاد  -2شکل

 

نیز همانند شکل ) نظر 3دامنه شبکه محاسباتی  با در  و   )

افقی محلی  خط  گرفتن اینکه پرتابگر در هنگام جدایش با  

 بندی شده است. ، مش سازدمیدرجه  30زاویه 

( شکل  در  که  می 3همانطور  مشاهده  مش  (  شبکه  شود، 

زمان  هماستفاده شده از نوع بی سازمان است و برای حل  

از حلگر    فرآیند جدایش،  دینامیکی و آیرودینامیکیمعادلات  

فلوئنت پرتابگر در حالت سه  شود.  می بهره گرفته    انسیس 

شبیه   آزادی  درجه  با شش  یک جسم  صورت  به  و  بعدی 

  ود.شسازی می 

  باشدبصورت زیر می  شش درجه آزادی  معادله کلی حرکت

]9[ : 

𝑚
𝑑𝑽

𝑑𝑡
+m𝝎× 𝑽 = 𝑭𝑡                               (1)  

                                                                                                                

 
 

 
 هندسه مش بندی شده مساله دامنه حل و  -3لشک

که به ترتیب بردارهای    tFو    ωو    Vکه در این رابطه مقادیر  

بصورت زیر  باشند،  سرعت خطی، سرعت زاویه ای و نیرو می

 شوند: تعریف می

(2) 

𝑉 = 𝑢 𝑖 + 𝑣 𝑗 + 𝑤 𝑘 

𝜔 = 𝑝𝑖 + 𝑞𝑗 + 𝑟𝑘 

𝐹𝑡 = 𝐹𝑥𝑖 + 𝐹𝑦𝑗 + 𝐹𝑧𝑘 

مرحله 

 یک
ه دومرحل محمو 

 له
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زاوی  p, q, r  مقادیر سرعت  محورهای   ایهمقادیر  حول 

 باشند. می xyzدستگاه مختصات اینرسی 

می  را  انتقالی  حرکت  معادله  بالا،  روابط  به  توجه  توان  با 

 بصورت زیر بدست آورد:

(3) {

𝑚(𝑢̇ + 𝑞𝑤 − 𝑟𝑣) = 𝐹𝑥
𝑚(𝑣̇ + 𝑟𝑢 − 𝑝𝑤) = 𝐹𝑦
𝑚(𝑤̇ + 𝑝𝑣 − 𝑞𝑢) = 𝐹𝑧

 

 باشد: جسم صلب هم بصورت زیر می   ای همعادله حرکت زاوی

𝑑𝐿

𝑑𝑡
+ω × 𝐿 = 𝑀 (4)                                                                                   

رابطه   این  زاوی  Lدر  مومنتوم  ممان    Mو    ای هبردار  بردار 

بردارهای   بردارهای   k , j , iخارجی است.  در راستای   نیز 

 باشد. محورهای دستگاه مختصات می 

𝑀 = 𝑀𝑥𝑖 + 𝑀𝑦𝑗 + 𝑀𝑧𝑘                              (5)             

نیز از رابطده زیر بده دسدددت   ای همقددار بردار مومنتوم زاوید

 آید.می

(6      ) [

𝐿𝑥
𝐿𝑦
𝐿𝑧

] = [

𝐼𝑥𝑥 −𝐼𝑥𝑦 −𝐼𝑥𝑧
−𝐼𝑦𝑥 𝐼𝑦𝑦 −𝐼𝑦𝑧
−𝐼𝑧𝑥 −𝐼𝑧𝑦 𝐼𝑧𝑧

] [
𝑝
𝑞
𝑟
] 

 آید:( بدست می4بالا در رابطه )از جاگذاری روابط 

(7) 

{
 
 
 

 
 
 
𝐼𝑥𝑥𝑝̇ − 𝐼𝑥𝑦𝑞̇−𝐼𝑥𝑧𝑟̇ + 𝑞(−𝑝𝐼𝑥𝑧 − q𝐼𝑦𝑧 + 𝑟𝐼𝑧𝑧)

−𝑟(−𝑝𝐼𝑥𝑦 + 𝑞𝐼𝑦𝑦 − r𝐼𝑦𝑧) = 𝑀𝑥

−𝐼𝑥𝑦𝑝̇ + 𝐼𝑦𝑦𝑞̇ − 𝐼𝑦𝑧𝑟̇ − 𝑝(−𝑝𝐼𝑥𝑧 − q𝐼𝑦𝑧 + 𝑟𝐼𝑧𝑧)

+𝑟(p𝐼𝑥𝑥 − 𝑞𝐼𝑥𝑦 − 𝑟𝐼𝑥𝑧) = 𝑀𝑦

−𝐼𝑥𝑧𝑝̇−𝐼𝑦𝑧𝑞̇ + 𝐼𝑧𝑧𝑟̇ + 𝑝(−𝑝𝐼𝑥𝑦 + q𝐼𝑦𝑦 − r𝐼𝑦𝑧)

−𝑞(𝑝𝐼𝑥𝑥 − q𝐼𝑥𝑦 − 𝑟𝐼𝑥𝑧) = 𝑀𝑧

 

  Mx , My , Mzو    Fz , Fy , Fxمقادیر  (  7)  در رابطه

ترتیب مقادیر نیرو و ممان خارجی وارد بر جسم هستند.  به

ها همگی به واسطه نیروهای خارجی وارد  این نیروها و ممان

تراست، نیروی    بر جسم مثل نیروهای آیرودینامیکی، نیروی 

 آیند.   گرانش و ... به وجود می

تن   27تقریبا  ماهواره بر مورد مطالعه  جرم    در تحقیق حاضر

مرحله تشکیل یافته است که مرحله اول و    دواز    باشد ومی 

کار می با موتور سوخت جامد  کند. سوخت جامد  دوم آن 

زینه و پیچیدگی ساخت آنها  بودن موتورها باعث کاهش ه

. مشخصات موتور سوخت جامد به کار گرفته  ]13[  شودمی 

 باشد. شده به قرار زیر می 

 شود:استفاده می سازی فرضیات زیر نیز جهت شبیه

 
4 Staging Coordinate 

بسیار کوتاهی  در زمان  جدایش گرم یک پرتابگر  چون    -1

می  می رخ  کهدهد،  کرد  فرض  موتور    توان  سوخت  مقدار 

کند و مرکز جرم مرحله دوم در این فاصله کوتاه تغییری نمی

 ماند. مجموعه در حین جدایش گرم ثابت می 

و    همچنین در این فاصله بسیار کوتاه، تغییرات گرانش-2

 شود. چرخش زمین نیز در طول فرآیند در نظر گرفته نمی

 پرتابگر مورد مطالعهاحل مشخصات موتور مر -1جدول 

 HTPBجامد از نوع  نوع سوخت 

 400 (KNنیروی تراست)

 3 /135 ( kg/s)  نرخ سوزش

در زمان پرتاب    1مرحله کل جرم 

(kg) 
12900 

 11500 ( kg) 1جرم سوخت مرحله 

در  و محموله    2مرحله  کل جرم 

 ( kgزمان پرتاب )
14104 

  11500 ( kg) 2جرم سوخت مرحله 

 استقلال شبکه و اعتبارسنجی نتایج  -3
شکل با  4)  در  پروازی  شرایط  به  مربوط  که   )M=2.6، 

h=15.8 km   باشد، چهار شبکه  و زاویه حمله صفردرجه می

پارامتر   با تعداد سلول های متفاوت مورد بررسی قرار گرفته و

محور   راستای  در  اول  مرحله  دستگاه  در    yجابجایی 

پس   ثانیه  16/0و در بازه زمانی صفر تا    4مختصات جدایش

است.  شده  مقایسه  یکدیگر  با  جدایش  فرآیند  شروع    از 

سلولی    480000شود، مقادیر مش  مشاهده می همانطور که  

لذا با مش های ریزتر بعد از خود تقریبا انطباق بالایی دارد؛ 

محدودیت و  مش  این  قبول  قابل  دقت  به  توجه  های  با 

شبیه جهت  مش  این  حاضر محاسباتی،  تحقیق  در  سازی 

 مورد استفاده قرار گرفت. 

 
 بررسی استقلال از شبکه  -4شکل 
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، دستگاهی است  دستگاه مختصات جدایشلازم به ذکر است  

که با سرعت ثابت اولیه پرتابگر در زمان جدایش )همان ماخ 

می  حرکت  جدایش(  مراحل زمان  جابجایی  مقادیر  و  کند 

در راستای y شود. محور  نسبت به این مختصات محاسبه می

در راستای عمود بر پرتابگر    zو    xطولی پرتابگر و محورهای  

شده گرفته  نظر  )شکلدر  این3اند  در  مقادیر   (.  تحقیق 

و   محاسبه  مختصات جدایش  دستگاه  در  مراحل  جابجایی 

 گزارش شده است. 

برای حالتی که در آن جدایش   ها نیزجهت اعتبارسنجی داده

ه  با زاویه حمل  M=2.6و ماخ پروازی    h=15.8 kmدر ارتفاع  

تحقیق لی و دهد، نتایج تحقیق حاضر با نتایج  صفر رخ می 

همانطور   .( مقایسه شده است5)  در شکل  ]10 [همکاران

ثانیه از زمان   16/0پس از    ،شودمی مشاهده  (  5)  شکلکه در  

در    شروع فرآیند جدایش، میزان جابجایی مرحله یک و دو

خوبی  تطابق  در  دستگاه مختصات جدایش   yراستای محور  

 باشد.  می   ]10[ مرجع با مقادیر

میزان جابجایی مرحله یک و دو تحقیق حاضر با نتایج   -5لشک

 ]10[مرجع

 بررسی اثر ارتفاع  -4
در این تحقیق اثرات ارتفاع جدایش بر میزان جابجایی هر 

 گیرد. گرم مورد بررسی قرار می مرحله در هنگام جدایش

شکل در  که  می 6)  همانطور  مشاهده  تغییرات (  شود، 

کیلومتری   20و  8/15،  10جابجایی هر مرحله در ارتفاعات  

 نشان داده شده است. 

 

 
در   yمیزان جابجایی مراحل یک و دو در راستای  -6شکل

 ارتفاعات مختلف از سطح زمین 

از    شود( مشاهده می6)  توجه به شکل با   ارتفاع  افزایش  با 

زمین، میزان جابجایی که دو مرحله پس از جدایش سطح  

می افزایش  در  یابد.  دارند،  توان  می  را  موضوع  این  علت 

کاهش چگالی و رقیق تر شدن هوا با افزایش ارتفاع و بالتبع  

کاهش نیروی درگ وارد بر مراحل پس از جدایش دانست  

ند جابجایی بیشتری که باعث می شود مراحل یک و دو بتوان 

 در راستای حرکت خود داشته باشند. 

 بررسی اثر ماخ جدایش -5

  ماخ پروازی پرتابگر در زمان جدایش گرم دو مرحله در شکل 

برای سه ماخ  7) و  قرار گرفته    3و    6/2،  2(  بررسی  مورد 

کیلومتر    15  است. ارتفاع پروازی پرتابگر در لحظه جدایش

 و با زاویه حمله صفردرجه در نظر گرفته شده است. 
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-در ماخ  yمیزان جابجایی مراحل یک و دو در راستای  -7شکل

 ای جریانی مختلفه

شود با افزایش عدد  ( مشاهده می 7)  همانطور که در شکل

میزان جابجایی مرحله یک    2/3تا    2جریان در محدوده    ماخ 

می افزایش  ماخ  افزایش  مرحله با  جابجایی  میزان  اما  یابد 

با دوم، کاهش می  بین دو مرحله  یابد و در مجموع فاصله 

چون  ماخ،    شیبا افزادر واقع    .یابدافزایش ماخ افزایش می 

افزا  وارد بر  درگنیروی   در   لذا  ابدی  یم  شیهر دو مرحله 

 وارده نیز  درگماخ بیشتر باشد نیروی  هر چه    کی مرحله  

اما    بوده و بالتبع جابجایی آن نیز بیشتر شده است.  شتریب

در مرحله دو چون علاوه بر نیروی درگ، نیروی تراست ثابت  

نیز وجود دارد لذا برآیند این دو نیرو در ماخ بالاتر، باعث  

مرحله دو    نیاو بنابرنیروی خالص جلوبرنده کوچکتری شده  

 جلو حرکت کرده است. سمت کمتر به  در ماخ بالاتر،

 ( نیز توزیع ماخ جریان های مختلف پیرامون هر 8در شکل)

ثانیه پس از شروع فرآیند   32/0دو مرحله پرتابگر در زمان  

است. همانطور که مشاهده می شود  جدایش نشان داده شده  

باشد،  با توجه به اینکه در هر سه حالت، ماخ بیشتر از یک می

مایل   های  مرحله شوک  دو  هر  روی  بر  حالات  تمامی  در 

 تشکیل یافته است. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

ثانیه پس   32/0های مختلف در زمان توزیع ماخ جریان -8شکل

 از شروع جدایش 

 بررسی زاویه حمله -6
زاویه حمله صفر مطلوب   قطعا داشتن  در هنگام جدایش، 

می باشد تا از ایجاد اغتشاشات و شرایط کنترلی نامطلوب  

پرتابگر  بر  وارد  نیروهای  و  جریانها  تقارن  عدم  واسطه  به 

قطعیت   عدم  به  توجه  با  واقعیت  در  البته  شود.  جلوگیری 

ز بودن  بررسی  صفر  به  نیاز  جدایش،  لحظه  در  حمله  اویه 

بر فرآیند جدایش همچون فاصله دو  تغییرات زاویه حمله 

مرحله و عدم تصادم دو مرحله به یکدیگر پس از جدایش، 

 باشد. می

ره بر میزان تغییرات زاویه حمله پرتابگر ماهوا  (9)  در شکل

مورد بررسی      M=2.6 , h=15.8 kmجابجایی مراحل برای  

 قرار گرفته است. 
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در زاویه    yمیزان جابجایی مراحل یک و دو در راستای  -9شکل

 متفاوت( αهای حمله) 

  4شود تغییر زاویه حمله از صفر تا  می همانطور که مشاهده  

هر دو مرحله پرتابگر     yدرجه، میزان جابجایی در راستای  

( 10)  کند. اما با توجه به شکلسی نمی را دچار تغییر محسو

هر دو مرحله با افزایش زاویه   xمیزان جابجایی در راستای  

افزایش   عبارتی میحمله،  به  مرحله  یابد  دو  از   هر  پرتابگر 

به مقدار ک   xبه سمت منفی محور  میراستای مسیر خود 

به دلیل زاویه گرفتن جریان شود. این موضوع  منحرف می 

نیرویی درگی   مولفه  وارد شدن  بالتبع  و  پرتابگر  به  نسبت 

دهد و پرتابگر را غیرهمراستا با محور طولی پرتابگر رخ می 

 کند. اندکی از مسیر خود منحرف می 

( زاویه  (11در شکل  در  را  ماخ جریان  کانتورهای  های که 

ز شروع فرآیند ثانیه پس ا 32/0و برای زمان    حمله متفاوت

  xدهد، انحراف مراحل در راستای محور  نشان می  جدایش

وجود زاویه حمله غیرصفر نیز باعث  به خوبی مشهود است.  

شود و هرچقدر توزیع جریان نامتقارن حول هر دو مرحله می

ها و نیروهای وارد  این زاویه حمله بیشتر باشد توزیع جریان

نامتقارن مرحله  هر  مرحله بر  هر  روی  پیش  حرکت  و  تر 

 شود.تر میپیچیده

 
 

 

در   xمیزان جابجایی مراحل یک و دو در راستای  -10شکل

 های حمله متفاوتزاویه
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 های حمله متفاوت کانتور ماخ جریان در زاویه  -11شکل

 گیرینتیجه  -7
فرآیند جدایش گرم مراحل یک ماهواره بر    ،در این تحقیق

با فرض شش درجه آزادی و بصورت سه بعدی    ای هدو مرحل

اینشبیه  بر  موثر  و  مهم  پارامترهای  و  است  شده   سازی 

ارتفاع از سطح زمین، ماخ پروازی و زاویه   رخداد همچون 

 حمله ماهواره بر مورد بررسی قرار گرفته است. 

 ر تحقیق حاضر عبارتند از:ترین نتایج بدست آمده دمهم

با افزایش ارتفاع از سطح زمین، میزان جابجایی هر دو   -1

راستای مسیر پروازی خود    مرحله پس از جدایش گرم در

زمانی  می افزایش  ،  (y)محور   بازه  یک  در  عبارتی  به  یابد؛ 

از  جدایش  از  پس  مرحله  دو  ارتفاع،  افزایش  با  مشخص 

 شوند. مییکدیگر دورتر 

زمان جدایش مشاهده    -2 در  پروازی  ماخ  عدد  افزایش  با 

که  می  یک  شود  مرحله  جابجایی  میزان میزان  و  افزایش 

پروازی جابجایی مرحله دوم   راستای مسیر  ،  (y)محور    در 

اما در مجموع فاصله بین دو مرحله با افزایش   یابدمی   کاهش

 یابد. ماخ افزایش می 

دو    -3 هر  جابجایی  میزان  پرتابگر،  زاویه حمله  افزایش  با 

باشد  می یکسان   (y)محور    مرحله در راستای مسیر پروازی 

جابجایی هر  (x)محور  اما در راستای عمود بر مسیر پروازی 

می مرحله  دو   جهت  افزایش  در  پرتابگر  عبارتی  به    xیابد 

شود؛ در این حالت بالتبع کنترل مرحله دو پس منحرف می 

 یابد. از جدایش بیش از پیش اهمیت می

در رابطه    9و    7،  6با توجه به نتایج حاصله در شکل های    -4

با میزان فاصله دو مرحله پس از جدایش، می توان نتیجه  

ب ارتفاع  تاثیر  که  فاصلهگرفت  و  گرم  جدایش  فرآیند  ی  ر 

مراحل از یکدیگر، بیش از تاثیر ماخ جدایش بوده و تاثیر 

 باشد. ماخ جدایش نیز بیشتر از تاثیر زاویه حمله می

 تعارض منافع 
گونه تعارض منافع  کنند که هیچنویسندگان مقاله تایید می

یا تفسیر پژوهش )مالی، حرفه نتایج  بر  ای یا شخصی( که 

 تاثیر بگذارد، وجود ندارد.

 تاییدیه اخلاقی 
شوند که این مقاله را در هیچ  نویسندگان مقاله متعهد می

 اند. مجله دیگری به چاپ نرسانده

 های نویسندگان مشارکت
نصیری: جمعروش  داود  دادهشناسی،  انجام  آوری  ها، 

 نویس مقاله ها، تحلیل نتایج، نگارش و تهیه پیشسازی شبیه 

عدمی: و    محمود  تخصصی  ویرایش  علمی،  راهنمایی 

 نگارشی مقاله، ارزیابی و تفسیر نتایج

طائی: ویرایش   حجت  علمی،  راهنمایی  مسئله،  تعریف 

 تخصصی و نگارشی مقاله، اعتبارسنجی نتایج 

ها، مشاوره علمی، ویرایش بررسی تحلیل حمید پرهیزکار:

 تخصصی و نگارشی مقاله، اعتبارسنجی نتایج 

 بع مالی منا
 ندارد.
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