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 چکیده

بردار تراست به صورت عددی واگرا برای ایجاد قابلیت کنترل -قطرهای مختلف انژکتور جهت پاشش در قسمت واگرای یک شیپوره همگرا

افزار عددی دینامیک سیالات محاسباتی فلوئنت صورت پذیرفته است. کنترل بردار های عددی با استفاده از نرمسازیبررسی شده است. شبیه

-در جو رقیق پرواز میهایی که ها نیروهای آیرودینامیکی ناچیز است، مانند مراحل اولیه پرتاب و سیستمتراست، برای کاربردهایی که در آن

سازی های مکانیکی و سیالاتی است. در این کار شبیههای کنترل بردار تراست شامل روشهای هدایت و کنترل است. سیستمکنند، یکی از راه

همراه مدل  استوکس به-بعدی، معادلات ناویر-سازی سهبعدی حوزه جریان برای یک شیپوره تست نمونه صورت پذیرفته است. در این شبیهسه

𝑘ای معادله-آشفتگی دو − 𝜔 𝑠𝑠𝑡 شوند. سپس نتایج حل عددی با نتایج تست تجربی مقایسه شده است که و معادله حالت گاز کامل حل می

 تور بررسی شده است.     باشند. پس از آن تأثیر قطرهای مختلف برای انژکمقایسه نتایج، نشان دهنده تطابق خوب حل عددی با نتایج تجربی می

 
 m.ghalambaz@iaud.ac.ir :دار مکاتباتعهده * 

 

 کنترل بردار تراست، پاشش ثانویه، قطر انژکتور، فلوئنت.    کلمات کلیدی:
 

 مقدمه -1

هواپیما یا قابلیت تغییر جهت نیروی تراست یک موتور 

های هوافضایی دارد. موتور موشک مزایای زیادی برای شرکت

این قابلیت پتانسیل تولید یک مؤلفه عمودی تراست را دارد که 

های پایین استفاده شود و نیروی برآ تواند مخصوصاً در سرعتمی

-شود تا هواپیما در مسافت کوتاهرا تقویت نماید. این باعث می

گیری نماید. ه بلند شود و با نرخ بالاتری اوجتری از باند فرودگا

تواند در هنگام نشستن نیز مؤلفه عمودی نیروی تراست می

توانند های فرود میموجب افزایش نیروی برآ شود و سرعت

کاهش یابند و مسافت باند لازم جهت نشستن کاهش یابد. از 

ولی  اند.ها تنها مکانیسم برای تولید نیروی برآ بودهقدیم بال

های آیرودینامیکی از قبیل واماندگی ها با بعضی محدودیتبال

)استال( بال مواجه هستند که موجب افت شدید نیروی برآی 

دهد و هر شود و عملکرد ایرفویل را به شدّت کاهش میبال می

هواپیمایی باید به شدّت از نزدیک شدن به محدوده واماندگی 

ن در این شرایط ممکن است بال اجتناب نماید زیرا قرار گرفت

تواند برای منجر به سقوط هواپیما شود. کنترل بردار تراست می

کنترل هواپیما در شرایط واماندگی بال استفاده شود و درنتیجه 

مانورپذیری هواپیما را در تمام شرایط پروازی مهیا نماید. از 

آنجائیکه هواپیماهای جنگنده نسل آینده باید دارای قابلیت 

رل بردار تراست باشند، درنتیجه باید از موتورهای با قابلیت کنت

-کنترل بردار تراست استفاده نمایند که منجر به افزایش قابلیت

های مانورپذیری و کنترل پذیری پرنده خواهد شد. هواپیماهای 

های جدید پیشرفته در جدید و با عملکرد بالا نیاز به تکنولوژی

د. کنترل بردار تراست به عنوان های پیشرانشی خود دارنقسمت

یک تکنولوژی کلیدی برای هواپیماهای کنونی و هواپیماهای 

های مجهز به کنترل بردار آینده پدیدار شده است. شیپوره

توانند بعضی از تراست در همه شرایط پروازی مؤثر بوده و می

های طراحی از قبیل قیمت پایین، سر و صدای کم، محدودیت

کاری های پنهانت برخاستن کوتاه و بهبود ویژگیوزن کم، مساف

 را جبران نمایند.    

های با کنترل بردار تراست یک هواپیمای مجهز به شیپوره

های پروازی نشست و برخاست و پرواز کروز تواند به موقعیتمی

با تراست کمتری دست یابد و به جهت تراست کمتر، هواپیما 
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 ... بر انژکتور مختلف قطرهای تأثیر عددی سازیشبیه
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درنتیجه برد پرواز هواپیما سوخت کمتری مصرف نموده و 

های مجهز به کنترل بردار یابد. هواپیماهای با شیپورهافزایش می

درجه  31توانند زاویه بردار تراست تا زوایای بیش از تراست می

تغییر دهند که این باعث تسهیل در نشست و برخاست عمودی 

 توان به سیستم کنترل بردارشود. به عنوان مثال میهواپیما می

اشاره نمود که یک طرح پیشرانشی  95-تراست هواپیمای اف

 ب-1و  الف-1های در شکل ،پیچیده )و سیستم شیپوره( است

شود. برای پرواز عمودی، نیروی تراست تقریباً باید مشاهده می

به طور کامل به سمت پایین بچرخد، و در پرواز افقی شیپوره 

 95-ر هواپیمای افباید در حالت افقی قفل شود. از این روش د

 [.     2و1استفاده شده است ]

 

  .53-: کنترل بردار تراست مکانیکی هواپیمای افالف-1شکل 

 [.5] 53-: موتور هواپیمای افب-1شکل 

های کنترل بردار تراست در موتورهای هواپیما نیز به روش

شوند. سیستم دو دسته کلی مکانیکی و سیالاتی تقسیم می

-F100شامل دو موتور توربوفن  15-پیشرانشی جنگنده اف

PW-229 باشد که مجهز به سیستم کنترل بردار تراست می

باشند. یک نمونه سیستم کنترل بردار تراست مکانیکی می

-مشاهده می 2در شکل  15-اف مکانیکی برای موتور جنگنده

ساحت شود. سه عملگر در قسمت واگرای شیپوره نسبت م

-مشاهده می 9دهند همانگونه که در شکل شیپوره را تغییر می

ساخته شده توسط شرکت پرات اند  F119[. موتور 4شود ]

دارای قابلیت  شودنصب می 22-ویتنی که بر روی جنگنده اف

 [.     5] باشدمی ±21کنترل بردار تراست با زاویه 

 
نیکی برای : یک نمونه سیستم کنترل بردار تراست مکا2شکل 

 [.  4] 13-اف موتور جنگنده

 

: حرکت قسمت واگرای شیپوره بستگی به موقعیت حلقه 5شکل 

 [. 4متصله دارد ]

شود: در اینجا دو نوع مفهوم کنترل بردار تراست تعریف می

( برای موتوری که 2( برای یک موتور با یک شیپوره تنها؛ و )1)

دارد.کنترل بردار تراست تنها دو و یا تعداد بیشتری شیپوره 

زمانی موثر است که سیستم پیشرانشی در حال عملکرد بوده و 

نماید. برای بازه پروازی، هنگامیکه تولید جت جریان خروجی می

یک سیستم پیشرانش موشکی در حال عملکرد نباشد، درنتیجه 

های سیستم کنترل بردار تراست غیرفعال بوده و نیاز به مکانیسم

دیگری برای کنترل وضعیت وسیله پرنده و کنترل  نهجداگا

های آیرودینامیکی )ثابت و متحرک( باشد. تیغهمسیر پرواز می

وسایل بسیار مناسبی برای کنترل مسیر پرواز وسیله پرنده درون 

های پرواز کننده در هوا، اتمسفر هستند، و تقریباً همه موشک

-ه سطح از این تیغههای هوا بهای ضد هواپیما، و موشکموشک

نمایند. با وجود اینکه سطوح های آیرودینامیکی استفاده می

-کنترل آیرودینامیکی مقداری نیروی پسای اضافی تولید می

های نمایند، ولی میزان تأثیر آنها در کنترل موشک از روش

باشد. دلایل استفاده از سیستم کنترل پروازی دیگر بهتر می

برای تغییر دلخواه مسیر پرواز یا خط ( 1کنترل بردار تراست )

سیر )برای مثال تغییر جهت مسیر پرواز یک موشک که در حال 

( برای دوران وسیله و 2تعقیب و جستجوی یک هدف است(؛ و )

یا تغییر وضعیت وسیله در طی پرواز قدرتی )موتور روشن(؛ و 

( تصحیح مسیر برای انحراف از خط سیر درنظر گرفته شده و 9)

( برای تصحیح 4صحیح وضعیت در طی پرواز قدرتی؛ و )یا ت

نامیزانی تراست یک شیپوره ثابت در سیستم پیشرانش اصلی در 

طی عملکرد آن، هنگامیکه بردار تراست اصلی از مرکز گرانشی 

  کند.  وسیله عبور نمی
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 زاهدزاده و  قلم باز
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پیشینه پژوهش  -2  

کنترل بردار تراست )برداردهی تراست( به طور گسترده در 

ها و سایر وسایل های پیشرانشی هواپیماها، موشکسیستم

های پیشرانشی هوافضایی برای تغییر جهت بردار تراست سیستم

های کنترل گیرد. برخلاف تکنولوژیمورد استفاده قرار می

ها یا شهپرها آیرودینامیکی معمولی که معمولاً توسط دم یا فلاپ

افزار ز سختهای کنترل بردار تراست اپذیرند، روشصورت می

گذر برای تغییر جهت جریان خروجی -اضافی یا جریان کنار

 [.1و9نمایند ]استفاده می

علاوه بر اینکه اجزای نصب شده برای کنترل  TVCروش 

دهی سریعی دهد، همچنین پاسخآیرودینامیکی را کاهش می

های زیادی تواند توسط روش[.کنترل بردار تراست می3و8دارد ]

[، کج 11ای ]از قبیل: کنترل بردار موج ضربهشناخته شود، 

[، یا اثرات 12های خلاف جهت هم ][، جریان11نمودن گلوگاه ]

 [.19] 1کوندا

های تیغه جت برای ، ویژگی[14] چندرا مورتی و دیباسیس

هرای تراکتیکی را بره های کنترل برردار تراسرت موشرکسیستم

-نراویربعردی -انرد. معادلرات سرهصورت عرددی بررسری نمروده

ای معادلره-استوکس رینولدز متوسط به همراه مدل آشرفتگی دو

انرد. سرپس تحلیرل برای شرایط عملکرردی مختلرف حرل شرده

های عددی بره کرار رفتره رگرسیون غیرخطی بر روی پایگاه داده

است تا یک مدل ریاضیاتی برای سیسرتم کنتررل برردار تراسرت 

 بدست آید.   

 
 [.11یک موشک نمونه ] : شماتیکی از قسمت عقبی4شکل 

 

، به بررسی عددی اثر پارامترهای [15] احمد و همکارانعلی

هندسی بر روی سیستم کنترل بردار تراست با موانع جت 

های( جت نوعی از مکانیسم کنترل بردار اند. موانع )زائدهپرداخته

تراست هستند که توسط وارد نمودن یک مانع فیزیکی مانند 

بالک به درون جریان خروجی شیپوره، جهت یک زائده یا یک 

ای عمودی قوی دهند. یک موج ضربهبردار تراست را تغییر می

ای مایل در بالاتر از بالادست در بالادست زائده و یک موج ضربه

شود. گرادیان فشار قبلی در نقطه جدایش از دیواره تشکیل می

 
                                                           
1 Coanda effects  

لایه  معکوس در طول دیواره شیپوره به همراه تداخل پیچیده

نماید. در این ای، یک نیروی جانبی را ایجاد میمرزی موج ضربه

افزار فلوئنت برای مطالعه ساختارهای جریان مطالعه از نرم

استفاده شده است همچنین پارامترهای هندسی که ممکن است 

. وانگ و اندبر روی عملکرد زائده جت اثر بگذارند بررسی شده

راست موتور مرحله بالاتر با یک ، کنترل بردار ت[19] همکاران

بندی شده )گیمبال( در طی انتقال مداری را بررسی تراستر قاب

اند. در پرتاب چند ماهواره با یک وسیله، تراستر اصلی نموده

بندی شده است. در طی محور قاب-مرحله بالاتر بر روی دو

بندی شده باید از انتقال مداری، بردار تراست این تراستر قاب

اظ تئوری از مرکز جرم مرحله بالاتر عبور نموده و با جهت لح

دستور داده شده برای فراهم نمودن نیروی انتقالی تنظیم شود. 

تواند انحرافات بردار تراست از جهت دستور گرفته شده می

خطاهای سرعت زیادی را ایجاد نماید. این تحقیق کنترل بردار 

 .نمایدی را بررسی میانتقال مدارتراست مرحله بالاتر در طی 

یک مکانیزم برداردهی تراست با قابلیت جداشدنی  [11] چیترا

را بررسی نموده است. این مکانیزم شامل یک سیستم پیشرانشی 

اضافی )کمکی( است که توسط وسایل ارتباطی به صورت لولایی 

 . شودبه موشک متصل می

 

 روش حل عددی -5

افزار ستفاده از نرمشیپوره مورد بحث در این تحقیق با ا

سازی شده است. دینامیک سیالات محاسباتی فلوئنت شبیه

افزار گمبیت تولید شده شبکه ایجاد شده نیز با استفاده از نرم

افزار فلوئنت از روش بر مبنای حجم کنترل که برای است. نرم

ای که به صورت عددی تبدیل معادلات حاکم به معادلات جبری

نماید که به بل حل باشند، استفاده میبر روی حوزه حل قا

سازی شده است در اینجا از های کنترل محدود گسستهحجم

مبنا برای حل معادلات استفاده شده است. در -روش چگالی

-پذیر حل میاستوکس برای جریان تراکم-اینجا معادلات ناویر

𝑘شوند. همچنین از مدل توربولانس  − 𝜔 𝑠𝑠𝑡  برای مدل

 اده شده است.استفآشفتگی 

 

مدل هندسی  -4  

[ درنظر گرفته شده 18مشخصات مدل هندسی از مرجع ]

است. در این قسمت شیپوره تست توسط ماسویا و کو مورد 

 4بررسی قرار گرفته است. مدل هندسی مورد نظر در شکل 

𝑃0نمایش داده شده است. شرایط مرزی ورودی ) = 2 𝑀𝑃𝑎  ،

𝑇0 = 616 𝐾  و𝑀 = پاشش جت ثانویه به  باشد.( می0.2

صورت صوتی )با سرعت صوت( است و منبع تغذیه آن هم همان 

منبع تغذیه ورودی شیپوره است. انژکتور جت ثانویه عمود بر 

میلیمتری از گلوگاه  91دیواره شیپوره است و در موقعیت 

باشند و نرخ دبی شیپوره واقع شده است. هر دو سیال هوا می

] نرخ دبی جرمی جریان  %4/2بر جرمی جت پاشش ثانویه برا
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های توزیع عدد ماخ در های تجربی شامل دادهاصلی است. داده

 11میلیمتر و  51طول خطوط متقارن در صفحات واقع شده در 

های تجربی عدد باشد. بنابراین دادهمیلیمتر از گلوگاه شیپوره می

گذاری نتایج حل عددی مورد استفاده قرار ماخ برای صحه

 اند. گرفته

 
 [.   11شماتیکی از شیپوره مورد بررسی همراه با ابعاد ] -4شکل 

 

 شرایط مرزی -1جدول 

 مقادیر شرط مرزی

 2/1 عدد ماخ ورودی به شیپوره

 مگا پاسکال  2 فشار سکون ورودی به شیپوره 

 کلوین   919 دمای سکون ورودی

 

 خواص گاز )هوا( -2جدول 

 مقادیر خاصیت

 31/28 وزن مولکولی 

 5-11 × 1834/1 (kg/m-sلزجت )

 1242/1 (w/m-kضریب هدایت گرمایی )

 1119 (j/kg Kگرمای ویژه در فشار ثابت )

 

 معادلات -5-2

معادلات حاکم شامل معادلات بقای جرم، بقای مومنتوم 

استوکس(، معادله انرژی، و معادلات مدل -)معادلات کامل ناویر

این معادلات آشفتگی به همراه معادله حالت گاز کامل هستند. 

 حاکم به صورت زیر هستند:  

 معادله پیوستگی:  

(1) 𝜕𝜌

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑢)

𝜕𝑥
+

𝜕(𝜌𝑣)

𝜕𝑦
+

𝜕(𝜌𝑤)

𝜕𝑧
= 0   

 :  xمعادله مومنتوم در راستای 

(2) 𝜕(𝜌𝑢)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑢2+𝑃)

𝜕𝑥
+

𝜕(𝜌𝑣𝑢)

𝜕𝑦
+

𝜕(𝜌𝑤𝑢)

𝜕𝑧
−

𝑑𝑖𝑣(𝜇 𝑔𝑟𝑎𝑑 𝑢) = 𝑆𝑀𝑥  

 :  yمعادله مومنتوم در راستای 

(9) 𝜕(𝜌𝑣)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑢𝑣)

𝜕𝑥
+

𝜕(𝜌𝑣2+𝑃)

𝜕𝑦
+

𝜕(𝜌𝑤𝑣)

𝜕𝑧
−

𝑑𝑖𝑣(𝜇 𝑔𝑟𝑎𝑑 𝑣) = 𝑆𝑀𝑦  

 

 : zمعادله مومنتوم در راستای 

(4) 𝜕(𝜌𝑤)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑢𝑤)

𝜕𝑥
+

𝜕(𝜌𝑣𝑤)

𝜕𝑦
+

𝜕(𝜌𝑤2+𝑃)

𝜕𝑧
−

𝑑𝑖𝑣(𝜇 𝑔𝑟𝑎𝑑 𝑤) = 𝑆𝑀𝑧   
 

 معادله انرژی:   

(5) 𝜕(𝜌𝑒)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑒+𝑃)𝑢

𝜕𝑥
+

𝜕(𝜌𝑒+𝑃)𝑣

𝜕𝑦
+

𝜕(𝜌𝑒+𝑃)𝑤

𝜕𝑧
−

𝑑𝑖𝑣(𝑘 𝑔𝑟𝑎𝑑 𝑇) − 𝛷 = 𝑆𝑒  
 

 معادله حالت گاز کامل: 

(9) 𝑃 = 𝜌𝑅𝑇  

 

 

  نتایج -3

در این کار جریان سیال در یک شیپوره خروجی موتور 

-موشک با استفاده از حل عددی شبیه سازی شده است. شبیه

سازی جریان در قسمت واگرای شیپوره صورت پذیرفته است. 

-دانیم عدد ماخ در گلوگاه یک شیپوره همگراهمانگونه که می

همین دلیل عدد ماخ در گلوگاه واگرا برابر عدد یک است. به 

شیپوره برابر یک درنظر گرفته شده است. دما و فشار جریان 

آیند. زاویه گازها در شیپوره نیز از روابط آیزنتروپیک بدست می

درجه است و انژکتور به صورت عمود  9/3واگرایی شیپوره برابر 

نماید به طوریکه مرکز انژکتور در بر دیواره شیپوره پاشش می

میلیمتری از گلوگاه شیپوره قرار گرفته است.  91فاصله افقی 

میلیمتر در نظر گرفته شده  4قطر خروجی انژکتور نیز برابر 

هر دو سیال جریان اصلی و سیال پاشش شونده از  است.

باشند. سیال پاشش شونده از انژکتور با سرعت انژکتور، هوا می

 شود.صوت یعنی با عدد ماخ یک پاشش می

 

        بررسی استقلال از شبکه -1-3

سازی عددی بررسی یکی از کارهای مورد نیاز برای شبیه

استقلال از شبکه است. بدین منظور استقلال از شبکه برای 

 1211111سلول تا  15111های با تعداد سلول مختلف از شبکه

های محور افقی تعداد سلول 5شده است. در شکل  سلول بررسی

دهد و محور عمودی عدد ماخ متوسط نشان میشبکه را 

 دهد.  های مختلف نشان میخروجی از شیپوره را برای شبکه
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 .نمودار بررسی استقلال از شبکه -6شکل 

 

 گذاری نتایج حل عددی   صحّه -2-3

سازی عددی با نتایج در این قسمت نتایج حاصل از شبیه

نتایج نشان دهنده شوند که مقایسه آزمایشگاهی مقایسه می

باشد. تطابق خوب نتایج حل عددی با نتایج آزمایشگاهی می

مقایسه تغییرات عدد ماخ حاصل از حل عددی  1و  9های شکل

 11میلیمتری و  51و نتایج آزمایشگاهی را به ترتیب در فواصل 

 دهند.    میلیمتری از گلوگاه شیپوره نشان می

 

حل عددی با نتایج تجربی : مقایسه تغییرات عدد ماخ 7شکل 

 .[11] متری از گلوگاه شیپورهمیلی 35در موقعیت 

 

: مقایسه تغییرات عدد ماخ حل عددی با نتایج تجربی 1شکل 

 .[11] متری از گلوگاه شیپورهمیلی 75در موقعیت 

 تأثیر قطر انژکتور   -6

پردازیم. زاویه جریان انژکتور می تأثیر قطرحال به بررسی 

زاویه بین سرعت عمودی و سرعت افقی تعریف شده به صورت 

است و زاویه بردار تراست به صورت زاویه بین نیروی افقی و 

 شود.نیروی عمودی تعریف می

𝜃𝑣 = tan−1 (
𝑉𝑦

𝑉𝑥
)      (1)  

𝜃𝐹 = tan−1 (
𝐹𝑦

𝐹𝑥
)        (2)  

   در اینجا تأثیر قطرهای مختلف انژکتور بررسی شده است 

فرض شده است که فشار استاتیک خروجی در همه این شرایط 

یک است.  از انژکتور ثابت و عدد ماخ خروجی از انژکتور نیز برابر

سیال پاشش شده از انژکتور نیز هوا است. در همه موارد مرکز 

میلیمتری از گلوگاه شیپوره قرار  91انژکتور در فاصله افقی 

ردار مقادیر زاویه جریان و زاویه ب 9گرفته است. در جدول 

     تراست برای قطرهای مختلف از انژکتور نشان داده شده است.

  

 
 میلیمتر 1

 
 میلیمتر  2

 
 میلیمتر  4

 
 میلیمتر  9

 
 میلیمتر  8

 
 میلیمتر  11

 
 میلیمتر  12

 
 میلیمتر  14

 
 میلیمتر  19

 
 میلیمتر  18

 
 میلیمتر  21

 
 میلیمتر  22

: مقایسه کانتورهای تغییرات فشار استاتیک برای 9شکل 

 قطرهای مختلف انژکتور.  
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: مقادیر زاویه جریان و زاویه بردار تراست برای قطرهای 5جدول 

 مختلف انژکتور. 

قطر خروجی 

 انژکتور 

 )میلیمتر( 

زاویه جریان 

 )درجه(
𝜽𝒗 

زاویه بردار 

تراست 

 )درجه(
𝜽𝑭 

متوسط عدد 

ماخ خروجی 

 شیپورهاز 
𝑴𝒆 

1 1318/1- 111/1- 191/9 

2 9112/1- 928/1- 111/9 

4 2812/1- 299/1- 394/2 

9 112/1 258/1 849/2 

8 133/9 281/9 159/2 

11 111/5 343/5 952/2 

12 455/8 911/8 591/2 

19 929/3 819/3 491/2 

14 215/3 911/3 412/2 

15 913/8 419/8 991/2 

19 819/1 841/1 942/2 

18 531/1 413/1 911/2 

21  513/1 981/1 282/2 

22      599/1 291/1 244/2 

25  485/1 111/1 135/2 

 

 

 : تغییرات زاویه جریان نسبت به تغییرات قطر انژکتور. 15شکل 

 

 گیری  نتیجه -7

در این تحقیق پاشش ثانویه گاز داغ درون قسمت واگرای 

-افزار فلوئنت با حل معادلات ناویرشیپوره موشک به کمک نرم 

𝑘ای معادله-استوکس به همراه مدل آشفتگی دو − 𝜔 𝑠𝑠𝑡  و

سازی شده است. شبکه ایجاد شده معادله حالت گاز کامل شبیه

افزار گمبیت تولید شده و استقلال از شبکه برای حل توسط نرم

نیز بررسی شده است. درنهایت نتایج بدست آمده از حل عددی 

اند که مقایسه نتایج نشان نتایج آزمایشگاهی مقایسه شده با

-دهنده تطابق خوب نتایج حل عددی و نتایج آزمایشگاهی می

باشد. پس از آن نیز تأثیر قطرهای مختلف انژکتور بر روی زاویه 

 جریان جهت کنترل بردار تراست بررسی شده است.   

تراست افزایش با افزایش قطر انژکتور در ابتدا زاویه بردار 

یافته سپس اندکی کاهش یافته و پس از آن تقریبا ثابت می 

 ماند.
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