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 * نویسنده مخاطب

 (6/9/9911، پذیرش: 9/9/9911دریافت آخرین اصلاحات ،91/1/9911)تاریخ دریافت:  

 

 پروفیل حالت دو برای نیوتنی 91 فضایی رانشگر موتور یک فیلمی کاریخنک سازیمدل بررسی به ،مقاله این در :چکیده

 فیلم مدل نوع چهار برای مطالعه .است شده پرداخته دیواره داخل در حرارت انتقال لحاظ نیز و دیواره فرضپیش دمایی

        سازیمدل برای. است شده انجام واکنشی مایع فیلم و غیرواکنشی مایع فیلم واکنشی، گاز فیلم غیرواکنشی، گاز

 شده داده کاهش و گردآوری تتروکسید نیتروژن و هیدرازین متیل مونو برای شیمیایی مکانیزم ،شیمیایی یهاواکنش

  قابلیت شیمیایی واکنش 974 و شیمیایی گونه 49 با شدهداده توسعه مکانیزم که دهدمی نشان نتایج بررسی. است

 سایر با مقایسه در درصد 5 دقت با دمایی و ددار را شوندهخنک مرزی لایه در هیدرازین متیل مونو تجزیه سازیمدل

 در ،کنندهخنک جریان سازیمدل برای. کندمی بینیپیش تتروکسید نیتروژن و هیدرازین متیل مونو احتراق برای مراجع

 قطرات جریان یا و محفظه فشار به مربوط تبخیر دمای در گازی سوخت لایه ،مایع فیلم و گازی فیلم سازیمدل حالت دو

 دبی روی بر. اندشده گزارش دیواره به حرارت انتقال هایپارامتر وشده  تزریق سطح به گوناگون هایدبی در سوخت

 با شدهمحاسبه گرمایی شار پروفیل و است شده بررسی کاریخنک بر آن اثر و گرفته صورت پارامتریک مطالعه کنخنک

 ترینکامل در کاریخنک برای که است آن از حاکی نتایج. است شده مقایسه تحلیلی روابط از حاصل گرمایی شار پروفیل

 با و %25 حدود در گلوگاه شار ،کنخنک عنوانبه سوخت %91 تزریق با( دهندهواکنش مایع فیلم) سازیمدل حالت

 در حرارت انتقال که حالتی برای که دهدمی نشان نتایج ،همچنین .است کاهش قابل %41 حدود در ،سوخت %21 تزریق

 .دهدمی دستهب دیواره تجربی دمای منحنی به را نزدیکی نتیجه سوخت %21 حدود تزریق ،شود لحاظ دیواره ضخامت

 

 فضایی هایرانشگر ،مونومتیل هیدرازین مایع، کنخنک فیلم دوفازی، جریان کاری،خنکواژگان: کلید

 

 قدمه م

 و دما با احتراق ناشی از گازهای با تماس نازل در و احتراق محفظه هایدیواره ،شیمیایی هایرانشگر و مایع سوخت هایموتور در

کاری خنک هایمکانیزم نیازمند هاسیستم این ،. لذاشودمی هاروی دیواره بر شدید حرارتی بارهای ایجاد باعث کهند یبالا رفشا

 و احتراق محفظه شدنخراب یا ذوب از جلوگیری برای که شودمی اطلاق تمهیداتی به مجموعه کاریخنک هایمکانیزم. اندویژه

         ،حرارت دیواره درجه که است این کاریخنک از هدف .[2،9]شوندمی گرفته کاربه، احتراق از ناشی زیاد گرمای علتبه ،نازل

 دهد، افزایشمی ازدست خود را مطلوب ایسازه خواص عملا فلز حرارت درجه آن در که حدی تا بلکه ،شدنذوب حد تا تنهانه

 و مهم علل از فضایی یکی هایرانشگر و سوخت مایع موتورهای ناموفق هایتست و هاآزمایش از بسیاری بررسی نکند. در پیدا

است.  دیواره روی بر دمایی شدید گرادیان ایجاد درنتیجه و کاریخنک سیستم نامناسب موتور عملکرد بودنناموفق در اساسی

      بیان وضوحبه را کاریخنک سیستم اهمیت موضوع شود. اینمی موتور از کارافتادن و دیواره شدنذوب باعث گرادیان این
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حرارت  انتقال را نقش تریناصلی یابد ومی انتقال تشعشعی و جاییجابه روش دو به دیواره به گاز از طرف حرارت. [9]کندمی

 ولی ،دهدمی خود اختصاصبه را کمتری درصد جاییجابه حرارت انتقال بهتنسب تشعشعی حرارت کند. انتقالمی ایفا جاییجابه

 کرد، باید محاسبه درست را حرارت تشعشعی انتقال مقدار بتوان اینکه گرفت. برای درنظر را آن توانمی ترجامع تحلیل برای

 گرفت. برای درنظر را پراکندگی )انعکاسی( دیواره و قابلیت نازل و احتراق محفظه مختلف هایقسمت در گاز حرارت درجه

 حرارتی، تشعشعی فیلمی، بازیابی کاریخنک ازقبیل مختلفی هایروش از ،مایع سوخت موتورهای دیواره به حرارتی شار کاهش

 .[4]شودمی استفاده شوندهفنا و

 در .است با نیروی پیشران پایین ایدومولفهکاری رانشگرهای شیمیایی ترین روش خنکفیلم مایع متداولکاری خنک

 دیواره پاشیده روی بر دیوار مجاور انژکتورهای وسیلهبه ،است سوخت عموما که ،کنندهخنک فیلم فیلمی، حرارت روش انتقال

 گازهای مستقیم تماس که از شودمی داغ گاز جریان و دیوار سطح بین پیوسته نازك فیلم یک ایجاد باعث پاشش شود. اینمی

 به که ،حرارتی شار باشد، مایع فیلم که این صورتی . در[5]دهدمی کاهش را دیواره سطح دمای و کرده جلوگیری دیواره با داغ

در و  سوخت فیلم ای درتجزیههای شیمیایی وقوع واکنش، شود. همچنینمی مایع فیلم تبخیر باعث رود،می هادیواره سمت

 و توربینی موتورهای احتراق محفظه در فیلمی کاریخنک روش از .[6]کاری نقش ایفا کندخنکدر  تواندیمنیز  مجاورت دیواره

 .شودمی استفادهنیز  توربین هایپره

 9گاز فشردهکه مدل  ،در نوع اول .است متداولبه سه نحو ( 9)شکل [ 7] براساس اطلاعات مرجعکاری سازی خنکمدل

محفظه مشاهده دیواره بر روی  آن کاری، فیلم گازی در فشاری متناظر با فشار محفظه به داخل محفظه تزریق و اثر خنکاست

        به گاز تبدیل شده و عمل  ،مایع بر روی دیواره تزریق و بر اثر دمای محفظه و پدیده تبخیر فیلم ،شود. در مدل دوممی

سازی لایه کاری فیلمی از طریق پاشش قطرات به دیواره و مدلسازی خنکدهد. در حالت سوم، مدلکاری را انجام میخنک

 .کندمیکاری گیرد که در اثر دمای محفظه تبخیر و محفظه را خنکمتحرك قطرات بر روی دیواره صورت می

 

 
Figure 1- Different models for heat flux calculations [7] 

 [7]کاری فیلمیبرای محاسبه شار حرارتی ناشی از خنکمتداول های مدل -1شکل 

 

های شیمیایی و یات مختلف در مورد واکنشئها کارهای تجربی و عددی متعددی با جزرانشگرفیلمی کاری بر روی خنک

در گذشته  ،چندفازی غیرواکنشی و چندفازی واکنشیغیرواکنشی(، گازی واکنشی، )از گازی سرد اعم ،چندفازی فیلم جریان

 پژوهشهدف خانواده های همارزی( رانشگربر روی شرایط مختلف کارکرد )دبی و نسبت هم ،میاندر این  .انجام شده است

رسیده زمینی به اثبات های آزموندلخواه طراحان در حرارتی ای انجام شده است و عملکرد های تجربی گستردهآزمون جاری

با فشار محفظه بالا  یهادهد که این پدیده در راکتکاری فیلمی نشان مینتایج تجربی و عددی در مورد خنک .]91-1[است

کار و اندرکنش امواج ورود قطرات آن به فضای رانشگر به پایداری لایه خنک یا ای است و نرخ تبخیر مایع ویند پیچیدهافر
                                                             
1. Dense gas 
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بعدی کاری فیلم یکاثر خنک ]94-92[ژانگ و همکاران. ]99[جریان درون محفظه بستگی داردیابنده در آن با میدان گسترش

شده قابلیت محاسبه شار گرمایی و دمای دیواره را سازی انجامو نشان دادند که مدل را در یک رانشگر دوبعدی بررسی کرده

دهد که با فرض توزیع شیمیایی تعادلی در مرز نشان می روابط تحلیلیشده در این مرجع با . مقایسه شار گرمایی محاسبهدارد

ها احتراق کامل شده است )گلوگاه و نازل( از دقت مناسبی برخوردار است. ورودی، نتایج انتقال حرارت برای نواحی که در آن

       کاری را در نواحی توان اثرات پاشش انژکتور بر خنکمیاند که دادههای خود نشان سازیدر شبیه ]95[بتی و همکاران

در تحقیقات خود در  ،]96[مورل سازی کرد.صورت موازی با دیواره مدلبهکار دست ورودی از طریق ورود لایه فیلم خنکپایین

         درصد سوخت برای  95تا  5کاری فیلمی استفاده کرد و نشان داد که با استفاده از آب، آمونیاك و الکل برای خنک ،ناسا

ارزی طراحی در ناحیه ابتدای گرفتن از نسبت همسبب فاصلهدرصد )به 4شده کمتر از های بررسیکاری، ضربه ویژه راکتخنک

کار مایع سازی فیلم خنکبعدی برای مدلنشان داد که مدل یکدر تحقیقات تجربی  ]97[گریسون کند.محفظه( افت می

هاگلر و دهد. های بالا کاهش آن را در دبی یبازدهتواند میکار گسترش امواج در لایه خنکاما  ،مناسب است

کاری فیلمی، احتراق محفظه را با مکانیزم شیمیایی کلی مورد بررسی قرار دادند و نشان سازی خنکدر شبیه ،]91،91[همکاران

میراندا و است. دستیابی  قابلدادند که تطبیق مناسبی با نتایج تجربی برای دمای دیواره داخل محفظه با کمک این روش 

اند و به این نتیجه طور موازی با محفظه استفاده کردهکار بهکاری فیلمی از تزریق فیلم خنکدر بررسی خنک ]21[همکاران

ممانعت از گسترش امواج ناپایداری در آن  تواند برایمیکار به جریان آزاد اند که بررسی نسبت سرعت بهینه فیلم خنکرسیده

های شیمیایی اولیه در و بدون لحاظ وقوع واکنش کارفیلم خنکساده سازی غالب این تحقیقات محدود به یک مدل باشد.موثر 

وقوع  ، هرچنداند استفاده کردهکاری شیمیایی بر خنکبررسی اثر سینتیک برای های شیمیایی کلی و از مکانیزم بوده آن

 فیلم بر روی رفتار ،این مقاله در. دهدرا بیشتر نشان میی ئهای شیمیایی جز مکانیزم کردنلحاظ اهمیتای تجزیههای واکنش

کار در چهار حالت مختلف فیلم گازی بدون واکنش شیمیایی )سرد(، در همین راستا، فیلم خنکتمرکز شده است.  کاریخنک

مایع بدون واکنش شیمیایی )سرد( و با واکنش شیمیایی )گرم( مدنظر قرار گرفته است. از با واکنش شیمیایی )گرم(، فیلم 

         فیلم شود.صورت مجزا مشخص میکاری بهو تبخیر بر روی خنک های واکنشها اثر هرکدام از پدیدهمطالعه این حالت

 محفظه بر اثر شرایطدر حالت مایع شود و می پاشیده احتراق سطح محفظه روی بر دیواره مجاور هایتوسط انژکتور کنندهخنک

 سرد و و کننده گازی و مایع در دو حالت واکنشیخنک فیلم رفتار عددی و تحلیلی بررسیآید. می در گاز صورتهب مدتی از پس

  .اندو دمای آن از اهداف این تحقیق رانشگر به دیواره شار حرارتی بر میزان کاریخنکاثر  تخمین

 

 سازیمدل
و  [ را دارد1]به ایرباس شدهنسبت دادهنیوتنی  91فضایی  شگرنرامشخصاتی مشابه رانشگر مورد مطالعه در مقاله جاری 

و شبکه  رانشگر و میدان محاسباتی هندسه 2شکل . اطلاعات تجربی منتشرشده برای رانشگر نیز مورد استفاده قرار گرفته است

هندسه مورد نظر از محفظه احتراق، نازل و ناحیه  ،گونه که مشخص استهمان .دهدمنظم تولیدشده بر روی آن را نمایش می

احتراق در محفظه نشان  وها گذار مواد پیشران به انژکتور باتشکیل شده است.  (9های خروجیگازسازی شبیهبرای دست )پایین

شده در مسیر خروجی از گلوگاه و نازل شتاب گرفته و به . گاز اشارهگیردفشار و دمای بالا صورت میگاز در تولید  ،شدهداده

 رسد.صوت می های ماوراءسرعت

         ( از شبکه گازهای خروجینازل و برای خارج از نازل ) و محفظه یافته در داخلمش سازمانتحقیق کنونی از برای 

سازمان از نوع چهارگوش بهره برده شده است. با توجه به اینکه تعداد زیادی معادلات شیمیایی بر روی شبکه در هر تکرار بی

است. انتخاب این شبکه پس از شده سلول چهاروجهی برای محاسبات استفاده  51111با تعداد شبکه ، از یک شودمیحل 

                                                             
1. Plume 
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که در ادامه نتایج آن  سلول چهاروجهی صورت گرفته است 212111و  959111، 16111های اندازهمطالعه بر روی شبکه با 

نزدیکی نواحی در که تراکم بالای شبکه  است رانشگرتولیدشده در داخل گلوگاه شبکه دهنده نشان 9 شکل. ارائه خواهد شد

 .دهدرا نشان میاز شبکه لایه مرزی دلیل استفاده به هادیواره

    دبی جرمی )مقدار نامی پیشران برابر ارکمرزی، در ورودی جریان محفظه و ورودی فیلم گاز خنکبرای اعمال شرایط 

g/s 5/9 نای اطلاعات ببر م کنندهخنک لمیف یورود ضخامت ( مشخص شده است.شودمیکن از آن کسر که مقدار خنک است

ها دمای مشخص شده است. برای دیواره) pa)911  خلافشار نزدیک به  ،در خروجی ت.اس شده گرفته درنظر 92/1    تجربی

متیل مونو سوخت و اکسنده و شرط عدم لغزش اعمال شده است. [ 29]از مرجع  4شکل  پروفیل منطبق بر نتایج تجربی

بر علاوه. است 6/9و نسبت اکسنده به سوخت برابر  g/s 5/9 با برابر کلی سوخت دبی جرمیبا هیدرازین و نیتروژن تتروکسید 

در حالت  احتراق محصولات پیشران ورودی به محفظه شامل بودن جریان، فرض شده است که جریانفرض پایا و تقارن محوری

، استکه سوخت مورد نظر  ،متیل هیدرازین مونو . از خواصاست( 9)جدول  bar 1در شرایط آدیاباتیک و فشار شیمیایی  تعادل

 . [22]کننده بهره برده شده استخنکسازی لایه در فاز گازی و مایع برای مدل

 

 
Figure 2- Structured grid used in this study 

 شده برای محفظه و نازلمدل هندسی و نمای شبکه تولید -2شکل

 

 
Figure 3- Structured grid used in the throat region 

 شبکه ایجادشده در ناحیه گلوگاه رانشگر -3شکل
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Figure 4- The temperature profile of the thruster used in CFD solver [21] 

افزار دینامیک سیالات شده به نرمهای قرمز( دیواره دادهشده بر روی دیواره پایین در دایرهتوزیع دمای )اعداد نوشته -4شکل 

 [21]از روی دمای متناظر رانشگر UDFمحاسباتی با کمک 
 

تعادلی مرز ورودیهای شیمیایی گونه -1جدول   
Table 1- Chemical composition at inlet from equilibrium assumption 

Species Mole Fraction 

CO 0.13 

CO2 0.037 

H 0.02 

H2 0.154 

H2O 0.331 

N2 0.314 

OH 0.016 

 

 و تولید های شیمیایی و نیزمعادله انتقال گونه انرژی، ، بقایتکانه جرم، بقای بقای معادلات ،برای محاسبات کنونی

برای انجام محاسبات  91 فلوئنتانسیس  9محدود-حجم تجاری افزارو نرم شوندمیدر میدان محاسباتی حل  اغتشاشاضمحلال 

دوم در سازی مرتبه های گسستههمبستگی کامل معادلات فشار و سرعت و روش کار رفته است.بهمحاسباتی دینامیک سیالات 

 اند.این پژوهش استفاده شده

 :[29]استبه شکل زیر  شدهحل معادله پیوستگیبرای فاز پیوسته 
𝜌𝜕

𝜌 
   (𝜕 )     

(9) 

شده عبارت چشمه حاصل از تبخیر یا هر منبع تولید جرم تعریف    زمان و  بردار سرعت،   چگالی سیال،   که در آن 

 :[29]استها به شکل زیر استفاده شده های شیمیایی، معادله بقای جرم گونهدر محاسبات انتقال گونه. استدیگر 

(2) 𝜌(𝜕  )

𝜌 
   (𝜕   )              

نرخ تولید گونه    ، )حاصل از گرادیان نسبت جرمی و دما(  جرمی گونه  شار نفوذ   ،   نسبت جرمی گونه    که در آن 

 .استاز تبخیر فاز گسسته و یا منابع دلخواه دیگر   نرخ تولید گونه    های شیمیایی و توسط واکنش  

 :[29]برای گاز در یک دستگاه اینرسی به شکل زیر قابل بیان است شدهحل تکانهمعادله بقای 
𝜌

𝜌 
(𝜕 )      (𝜕  )          𝜕    

(9) 

                                                             
1. Finite Volume 
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 .استتنسور تنش   و  استنیروی گرانشی، نیروی بدنی و یا نیروی دلخواه دیگر    گرانشی، شتاب   فشار استاتیک،  آن  در که

(4)    (       
 

 
    ) 

 .استتنسور همانی   در این رابطه 

 ویراستوکسامعادلات ن جرمیگیری متوسط روش از در تحقیق کنونی
جریان استفاده شده  آشفتگی سازیمدل برای9

ی در فواصل مختلف انجام گرفته که دقت بالای 2انتقال تنش برشی اغتشاشی مدل از استفاده با کارخنک فیلم رفتار است. بررسی

 :[29]از دیواره دارد و معادلات انتقالی آن به شکل زیر قابل بیان است

(5) 𝜌

𝜌 
(𝜕 )  

𝜌

𝜌  
(𝜕   )  

𝜌

𝜌  
(  

𝜌 

𝜌  
)           

(6) 𝜌

𝜌 
(𝜕 )  

𝜌

𝜌  
(𝜕   )  

𝜌

𝜌  
(  

𝜌 

𝜌  
)              

عبارت تولید انرژی جنبشی آشفتگی     ،نرخ اضمحلال ویژه آشفتگی  انرژی جنبشی آشفتگی،    ،در این معادلات

و    نهایت در و  و   موثر  نفوذضرایب    و    نرخ تولید نرخ اضمحلال ویژه آشفتگی،     توسط گرادیان سرعت متوسط و

در مدل     و     عبارت دیفیوژن حاصل از اتصال همزمان دو مدل    . انددر اثر آشفتگی  و   رفتن نرخ ازبین   

SST  ندکاربرعبارات چشمه مورد نظر    و    . استو ناشی از توابع ترکیب این دو مدل. 

واکنش در بخش  شودمیبهره برده شده است که در آن فرض  9مدل مفهوم اضمحلال گردابهسازی احتراق از برای مدل

ξهای ریز نسبت ساختار ، ایندر این مدل دهد، انجام شود.که در آن اختلاط ملکولی رخ می ،کوچکی از هر سلول
 

از دامنه  

 که در آن: [29]دهندمحاسباتی را تشکیل می

(7) ξ (
    

    
 
)

 
 

(
  

 
 
)

 
  

 . استضریب لزجت سینماتیک   نرخ اضمحلال انرژی جنبشی آشفتگی و   ت ، بضرایب ثا     و     ،این رابطهدر 

آید که مقیاس زمانی آن در این روش دست میهنرخ اختلاط ملکولی از انتقال جرم میان ساختار ریز و فضای اطراف آن ب

 :[29]شودبه شکل زیر تخمین زده می

(1)   (
   
 
)

 
 
(
 

 
)

 
  

PSRفرض راکتور  و شیمیایی سینتیک روابط زمانی مقیاس این طی در
 :[29]کنندنرخ واکنش را در ساختار ریز تعیین می 4

(1)    
𝜕𝜉

 

 

  
∗    

  𝜉
  

به متوسط ساختار ریز و  بدون ستاره مربوطهای کمیتبه ساختار ریز و  های دارای ستاره مربوطکمیت ،در این رابطه

 .استفضای اطراف آن 

استفاده شده است که در آن برای قطرات معادلات  5فاز گسستهشده به دیواره از مدل سازی قطرات مایع پاشیدهبرای مدل

گسسته حل به حل معادلات فاز پیوسته، معادله تکانه زیر برای فاز  های مربوطتکرار همزمان باد. نشوحرکت لاگرانژی حل می

 :[29]شودمی

(91)    

  
 
   

𝜕   
 

    

  
(    )  

 (𝜕  𝜕)

𝜕 
   

                                                             
1. Reynolds Averaged Navier Stokes 

2. Shear Stress Transport 
3. Eddy Dissipation Concept 

4. Perfectly Stirred Reactor 
5. Discrete Phase Model 
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  ، پساضریب    چگالی ذرات فاز گسسته،   ��بردار سرعت فاز پیوسته،   بردار سرعت ذرات فاز گسسته،     ،که در آن
قطر   

نسبی  صورتبه شده. رینولدز درنظر گرفتهاستنیروی دلخواه دیگر   لزجت دینامیکی سیال فاز پیوسته و   ذرات فاز گسسته، 

 :[29]شودمیزیر محاسبه  شکلو به  است

(99)    
𝜕  |    |

 
 

       افزار استفاده شده است. این شرط بیشتر مناسب نرم 9سازی شرایط دیواره دوفازی از روش جت دیوارهبرای مدل

مدل شرط مرزی جت دیواره . [29]شودترین لایه مجاور آن تبخیر میهایی است که دمای دیواره جامد بالاست و نزدیکحالت

کند. براساس اینکه میبینی پیش ،کندای که به دیواره برخورد میهای متناظر را برای قطرهای از زوایای بازتاب و سرعتبازه

برای تخمین ضخامت  ،توانند به آن بچسبند و یا بازتاب داده شوند. در این روشمی ،این قطرات با چه شرایطی به دیوار برسند

شود و توزیع این متغیر برحسب قطرات روی دیواره از آنالوژی برخورد جت غیرلزج با دیواره استفاده میشدن حاصل از جمع

 :[29]آیددست میه( از رابطه تحلیلی زیر ب5شکل شده در شان دادهن)  Ψزاویه 

(92)  ( )     
 (  

 
 
) 

Ψ جهت درمقدار ضخامت قطرات     ،که در آن        دست هبا کمک تحلیل احتمال از رابطه زیر ب Ψ. توزیع زاویه است   

 :[29]آیدمی

(99)    
 

 
  [   (     )] 

( از رابطه زیر 5شکل شده در نشان داده)  برحسب زاویه   است و  ]9-1[عدد تصادفی با توزیع یکنواخت در بازه    ،که در آن

 :[29]شودمحاسبه می

(94)    ( )  
    

(    )(  (
 
 
)
 

)

 

 

 
[23] Figure 5- “Wall Jet” Boundary Condition for the Discrete Phase 

 [23]برای فاز گسستهشرط مرزی جت دیواره  -5شکل 

 

درجه  55و زاویه پاشش  97    برابر [ 24]شده برای سوخت با استفاده از روابط مرجع قطر متوسط قطرات تزریق

عنوان مقادیر متوسط قطر قطرات، برای توزیع قطر قطرات حول مقادیر به ،با درنظرگرفتن این مقادیر .شده استتخمین زده 

 کنخنک قیتزر یدماسازی صحیح تبخیر قطرات و همچنین استفاده شده است. برای مدل 2رملر-روزینمتوسط از توزیع 

مقدار فشار  6تخمین زده شده است. شکل  [25]مقدار فشار بخار در دماهای گوناگون با کمک روابط تحلیلی مرجع  ،یگاز

 [25] 9دهد. برای تولید این نمودار از روابط تحلیلی ریدلآن نشان می یافتهبخار مونومتیل هیدرازین را برحسب دمای کاهش

                                                             
1. Wall jet 

2. Rosin Rammler 

3. Riedel 
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 شده منتشر شده بود، مقایسه شده استگیریای که اطلاعات اندازهدر بازه ،[22]استفاده شده است و با اطلاعات تجربی مرجع 

 .است K 421 دمای تبخیر مونومتیل هیدرازین تزریقی در فشار محفظه در حدودبر اساس این نمودار، 

آن گازی )واکنشی و  اول و دوم حالتپردازد که دو کن میسازی لایه خنکمدلحالت پنج این مقاله به نتایج حاصل از 

ها از طریق یک سازی واکنشمدل. است( واکنش غیرفعالآن مایع )واکنشی و  سوم و چهارم حالت( و دو واکنش غیرفعال

ای در لایه مرزی را های تجزیهکه انرژی مورد نیاز واکنش (9گیرد )پیوست شده صورت میدادهتوسعه یئجز مکانیزم شیمیایی

 محفظه فشار به مربوط تبخیر دمای در واکنشی یا سرد فیلم ،گازی حالت کند. درهای شیمیایی لحاظ میبا جزئیات گونه

 دیواره به حرارتی شار و دما گرادیان کاهش کند که بهشده و یک لایه میانی بین گاز حاصل از احتراق و دیواره ایجاد می تزریق

و های گازی ( به شکل فاز جداگانه تزریق شده و برای حالت واکنشی، واکنش9برای حالت مایع، قطرات مایع )شکل  انجامد.می

  کنند.کاری نقش ایفا میتبخیر قطرات همزمان در خنک

نیز مدل  رانشگرکاری در حالت درنظرگرفتن انتقال حرارت هدایت در ضخامت دیواره سازی، خنکمدلپنجم در حالت 

و انتقال حرارت از گاز به دیواره  رانشگربا درنظرگرفتن انتقال حرارت هدایت در داخل دیواره  ،شده است. برای این حالت

مورد نظر در خلا  رانشگربه مربوطهای ه تستآید. با توجه به اینکدست میه، توزیع دما در راستای ضخامت دیواره برانشگر

گرفته  درنظر 95/1کنندگی جامد تنها انتقال حرارت تشعشعی با مقدار ضریب ساطع دیوارهگیرد، برای مرز بیرونی انجام می

و مجرای  دیوارهشبکه تولیدشده برای  7شکل از پلاتین درنظر گرفته شده است.  رانشگر دیوارهجنس  ،شده است. همچنین

شده و برای انتقال  حل باهم صورتبه آن درون سیال و دیواره انرژی دهد. از طریق این شبکه، معادلاتسیال را نشان می

 شده در مقاله جاری را در خود دارد.های درنظر گرفتهحالت 2جدول  .شودمیشرایط تعیین  دیوارهحرارت در مرز 

 

 کاریبرای خنکشده های درنظر گرفتهحالت -2جدول 

Table 2- Considered film cooling situations  

Percent of  fuel  used as coolant Model type Case ID 

20% Non-reactive gas 1 

20% Reactive gas 2 

20% Non-reactive liquid 3 

20%, 10%, 5%, no coolant Reactive liquid 4 

25%, 20%, 10%, 5% Reactive liquid + solid conduction 5 

 

 
 

Figure 6- Analytical computation of the MMH vapour pressure at different temperatures 

 [22گیری تجربی مرجع ][ و مقایسه با اندازه25محاسبه مقدار فشار بخار در فشار محفظه از طریق روابط تحلیلی] -6شکل 
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Figure 7- Used grid for the solid parts and gas flow inside the thruster 

 شده برای دیواره فلزی و مجرای سیال داخلیشبکه تولید -7شکل 

 

 :است شده اعمال ،2 شکل طبق بر ،[94]مشابه مطالعات و مسئله کیفیز به توجه با ،ذیل مرزی شرایط ،در این پژوهش

  کارلایه خنکشرط مرزی  -

  مونومتیل هیدرازین کنندهخنکفیلم (: 9ورودیدبی جرمی ) یگازحالت (MMH) کل از  21 و 91 ،1های صددر با

 شود.میوارد محفظه احتراق  (K 421)تبخیر در فشار محفظه  و با دمای دبی جرمی سوخت

  کنندهفیلم خنک (:2مدل فاز گسستهمایع )حالت (MMH با استفاده از )از دیواره  جت شرط مرزی دیواره

با و  µ 92 میانگین قطر قطرات  کل دبی جرمی سوخت،از  21و 95 ،1های درصد با ،DPM زیرمجموعه مدل

 .شوداز نزدیکی دیواره به آن پاشیده می K 911دمای 

 کاری محفظه ورودی سیالشرط مرزی  -

 تعادلی های شیمیایی گونه و احتراق است محفظهاین ناحیه ورودی اصلی  :ورودی جرم گاز دارای تعادل شیمیایی

         شوند.وارد محفظه احتراق می bar 1فشار و  K 9151ترکیب سوخت و اکسنده در دمای تعادلی  حاصل از

 شرط مرزی خروجی -

 خلانزدیک به فشار  (2در این مرز )شکل : فشار خروجی (pa911و دما ) K 911 .است 

 شرط مرزی دیواره -

 :شود، توزیع دمای تجربی )شکل سازی نمیانتقال حرارت در داخل دیواره مدلدر حالتی که  پروفیل دمای دیواره

 .افزار اعمال شده استو تشعشع از گاز داغ به دیواره در نرم شودبرای دیواره درنظر گرفته می( 4

 انجام  های رانشگر در خلاتشعشع: برای حالتی که انتقال حرارت در دیواره مدل شده است، با توجه به اینکه آزمون

 .است شده گرفته درنظر دیواره برای بیرون به( 95/1 کنندگیساطع ضریب با) تشعشع مرزی پذیرد، شرطمی

 شرط تقارن محوری -

  نشان داده شده است. 2محل محور در شکل 
 

                                                             
1. Mass flow inlet 

2. Discrete Phase Model (DPM) 
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 ییایمیش یهازمیمکان
 و MMH های مخلوط گازی حاصل از احتراقسازی صحیح واکنشمدل

2 4N O سازی همزمان تعداد زیادی نیازمند مدل

حل همزمان این معادلات شیمیایی بر روی هزاران  .[21-26]استهای شیمیایی )بیش از چهارصد واکنش شیمیایی( واکنش

 ،. به این منظوراستهای معمول بسیار پرهزینه سیال در زمانحاکم بر متصل با معادلات محاسباتی سلول دینامیک سیالات 

های فیزیکی برحسب اینکه کدام پدیده ،توانداند که میهکردتعداد معادلات شیمیایی پیشنهاد هایی برای کاهش محققین روش

 را حذف کنند. تراهمیتهای کمواکنشبرای کاربران مهم باشد، تعداد معادلات را کاهش دهند و 

کن، دمای احتراق و زمان تاخیر در اشتعال مرزی خنکهای لایه سازی صحیح واکنشکنونی نیاز به مدلتحقیق برای 

داده شده کاهش  کمکینافزار نرم وسیلهبه آوری وجمع[ 21-26]های مورد استفاده از منابع مرتبطواکنش ،. به این منظوراست

 DRGEPبرای کاهش مکانیزم در این تحقیق از روش  (.9 پیوست) [21]است

استفاده شده است که بین هر دو گونه شیمیایی  9

کاهش مکانیزم  فرایندند را تا پایان اهایی که برای تولید یک گونه دیگر مهمکند و گونهاز مکانیزم مادر یک ارتباط برقرار می

 گونه 16 شامل مکانیزماست، یک  شده تولید یافتهکاهش مکانیزم آن از که ،اصلی در این پروژهشیمیایی دارد. مکانیزم می هنگ

در این راستا، به عنوان ورودی بسته نرم افزاری طراحی مکانیزم، برای زمان تاخیر بوده است. واکنش شیمیایی  911و شیمیایی 

 در شدهاشاره مکانیزم کاهش روش حساسیت، میزان این با. % تنظیم شده است5در شعله و دمای احتراق مقدار حساسیت 

 بازتولید برای را (9 پیوست در شده)ارائه شیمیایی واکنش 979 و شیمیایی گونه 49 شامل شیمیایی مکانیزم حالت، ترینبهینه

را برای ها مکانیزمنتایج حاصل از  1شکل . است کرده پیشنهاد مادر مکانیزم احتراق از حاصل دمای و اشتعال در تاخیر زمان

دهد. است که نتایج نزدیکی را برای دما و زمان تاخیر در اشتعال نشان میمقایسه کرده  [21]تا  [26]راکتور حجم ثابت مرجع 

 . هستندمتیل هیدرازین و اکسایش محصولات حاصل از تجزیه آن مونوهای جداگانه برای تجزیه شده دارای واکنشمراجع اشاره
 

 
Figure 8- Temperature evolution and ignition delay time of the main and reduced mechanisms [26, 28] 

 [28]و  [26]جع اشده برای احتراق راکتور حجم ثابت مرمکانیزم اصلی و ساده بینی دما و زمان تاخیر در جرقهپیشمقایسه  -8شکل 
 

 جینتا لیتحل
شار به مقایسه  ،سنجی نتایجصحتبرای ، کاریعملکرد خنککن بر روی پیش از تحلیل اثر میزان خنک در این بخش،

کن بر روی شار حرارتی و اثرات تغییر دبی خنک ،سپس .شودپرداخته می تجربی(-)تحلیلی تحلیلینیمهشده با روابط محاسبه

                                                             
1. Directed Relation Graph with Error Propagation 
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شکل شده در )آوردهدمای دیواره توزیع تجربی سازی، در نوع اول مدل .شودمیمجزا بررسی سازی دمای دیواره در دو نوع مدل

سازی دوم، معادلات انتقال شود. در مدلبررسی میرانشگر افزار داده شده و شار گرمایی به دیواره به نرم( ]22[مرجع از  4

  گیرد.حل شده و دمای دیواره مورد بررسی قرار میصورت همزمان بهحرارت گاز و دیواره 
 

 و اثر اندازه شبکه تحلیلی بارتزنیمهمقایسه با رابطه 
 ویژه گرمای ضریب و پرانتل عدد بودنثابت فرض با شود کهاستفاده می [91]تجربی بارتز-تحلیلیرابطه از  ،برای این منظور

 دارد: را زیر شکل و است مدهآ دستهب جریان بودنبعدییکشبه و مرزی لایه در ثابت فشار

(95)                               
0.10.8 0.90.2

0 0 * *

0.2 0.6 *

*

0.0225

Pr

p

w w

c

c p g D A
q T T

D c r A




       
                

 

  .اندتوضیح داده شده 9شده در جدول کار بردهههای بمتغیر

 

 شده در رابطه تحلیلی شار گرماییکار بردهههای بمتغیر -3جدول 

Table 3- Variables in the Bartz equation 

Description Variable 

Heat flux wq  

Viscosity and density correction factor   

(in)Radius of curvature at throat   
cr  

(ft/s)Characteristic velocity of the thrust chamber   *c  

(in)Throat diameter  *D  

(2in)Cross section area   A  

(2in)Throat area   *A  

(psi)Thrust chamber pressure    (     ) 

(2lbf-sec/ft)Dynamic viscosity   0  

(BTU/lb-R)Heat capacity            

(R)Freestream temperature  T  (isentropic nozzle equation) 

(R)Wall temperature   
wT (Fig. 4 Profile) 

Prandtl number   (    ) 

 

 K 9151 ورودی در دمای تعادلی برای مخلوط 1شکل در محاسباتی دینامیک سیالات  با کمکشده شار گرمایی محاسبه

          در طول قسمت همگرای نازل افزایش  دهد، شار گرماییمی نشان شکل این طور کههمان با رابطه بارتز مقایسه شده است.

حداکثر شار حرارتی  یابد.میرسد و سپس در قسمت واگرا مجددا کاهش میحداکثر مقدار خود  یابد تا اینکه در گلوگاه بهمی

شده توسط دو روش وجود دارد بین شار گرمایی محاسبه% اختلاف 95رخ خواهد داد و حدود )مبدا مختصات مکانی( در گلوگاه 

 ذکر این نکته لازم .است( در رابطه بارتز ]91[از مرجع  9گرفتن ظرفیت حرارتی )در جدول خاطر فرض ثابتکه بخشی از آن به

ه داد ئبی خود را اراتجر-های موتورهای راکتی، روابط تحلیلیکاری نازلهای متعددی بر روی خنکبا انجام تست ،تزراست که با

مینه بسیار مورد زبینی رفتار شار حرارتی در نازل یک موتور راکتی بوده و با توجه به کمبود اطلاعات در این که قادر به پیش

        گرفته بر روی تغییر تجربی فشار محفظه و رینولدز جریان حاصل از آن نشان کارهای تجربی انجام، همچنین. استتوجه 

این موضوع  تجربی بارتز فاصله بگیرد.-شده توسط رابطه تحلیلیبینیتواند از مقدار پیشکه ضریب انتقال حرارت میدهد می

های با شکل و شرایط کارکردی متفاوت از نازلی که رابطه برای آن استخراج موجب کاهش دقت این رابطه تحلیلی برای نازل

کاررفته در تحقیق بارتز هاکسنده تحقیق جاری با سوخت و اکسنده ب اگرچه خوشبختانه سوخت و، ]91[شودشده است می

 دو از حاصل گرمایی شار ملاحظه قابل اختلاف ،نیز مطالعه این در ،گرفتهصورت تحقیقات سایر هبمشا علاوه،به. ق استبمنط

 محفظه ورودی در شیمیایی تعادل فرض از استفاده خاطربه( نازل ورودی) احتراق محفظه انتهای به رسیدن از پیش روش
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دلیل واردکردن گاز با دمای بالا در ورودی میدان محاسباتی و اعمال پروفیل دمایی شود که بهاین فرض باعث می .]94[است

موضوع  و این وجود داشته باشد در ابتدای محفظه افزار، اختلاف دمای بالایی میان گاز و دیوارهبه دیواره در نرمحالت تجربی 

سمت انتهای محفظه احتراق و افزایش دمای با حرکت به .]94[کندبینی میبالایی را در ورودی محفظه پیش گرماییشار 

نتایج  ،علاوهبه شود.به نتایج منحنی بارتز نزدیک می (با فرض ورودی تعادلی)سازی پیشران در حالت واقعی )بارتز(، نتایج شبیه

شار  %5طور متوسط کمتر از دهد که شار تشعشعی بهمی نشان 1شکل  در نمودارشده آوردهمحاسباتی سیالات دینامیک 

سازی طباق مناسب نتایج شبیهنا ،در مجموع .]94[بینی بودکه قابل پیش دهدحرارتی کل به دیواره داخلی راکت را تشکیل می

ها و بودن روشسایر تحقیقات حاکی از قابل قبول مشابهشده تجربی بارتز و همچنین رفتارهای مشاهده-جاری با نتایج تحلیلی

 .اندکاررفته در این تحقیق با توجه به اهداف تحقیق جاریههای بمدل

کار و با بالاترین میزان تزریق خنکترین حالت )تزریق جریان مایع واکنشی روی دیواره( برای کلی شبکه از استقلال تحلیل

با نتایج مش پایه  91شکل سلول صورت گرفته است و در  212111و  959111، 16111های با اندازهشبکه  سهبا کمک 

 .استسلول برای این تحلیل کافی  51111تعداد  ،از این شکل مشخص است طور کههمانسلولی مقایسه شده است.  51111
 

 
Figure 9- Validation of the computed heat flux using Bartz [30] equation  

 کلوین 3050برای مخلوط ورودی  [30]تجربی بارتز-یشده با رابطه تحلیلمقایسه شار گرمایی محاسبه -9شکل 
 

 
Figure 10- Grid study for the reactive liquid coolant case  

 شده در حالت فیلم مایع واکنشیبررسی اثر شبکه بر روی شار حرارتی محاسبه -10شکل 
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 میدان جریان رانشگر
آن نشان گازهای خروجی همراه به ،99شکل ماخ  شده در اثر نسبت فشار ناشی از احتراق در محفظه، در کانتورماخ ایجاد توزیع

در یک ، جریان در داخل محفظه شتاب گرفته و با رسیدن به ماخ طور که از این شکل مشخص استهمانداده شده است. 

        نشان به تصویر کشیده شده است که  92 در شکل توزیع فشار ،همچنینرسد. میصوت  های مافوقگلوگاه نازل به سرعت

مورد  رانشگر محفظه شده برایفشار گزارش که است bar 1 نزدیک به g/s 5/9 نامیدهد فشار محفظه در دبی عبوری می

 . استبررسی 

 

 
Figure 11- Mach number distribution inside thrust chamber and nozzle  

 توزیع عدد ماخ در داخل محفظه و نازل  -11شکل 
 

 
Figure 12- Pressure distribution inside thrust chamber and nozzle  

 توزیع فشار در داخل محفظه و نازل برای حالت غیرواکنشی -12شکل 

 

 99کند، در کانتور دمای شکل دیواره ایجاد میهای داغ محفظه و نحوه عملکرد فیلم گازی سرد، که یک لایه محافظ بین گاز

( و پروفیل دمای تجربی K 9151نشان داده شده است. دمای این لایه بین مقدار دمای گاز حاصل از احتراق تعادلی )حدود 

وارده به دیواره کن منجربه کاهش نرخ تغییرات دما از گاز به دیواره و شار حرارتی کند و لایه خنکشده به دیواره تغییر میداده

 شود.می
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Figure13- Temperature distribution inside thrust chamber and nozzle  

 توزیع دما در داخل محفظه و نازل برای حالت غیرواکنشی -13شکل 

 

 کن قطرات مایع واکنشی(سازی با پروفیل دمای دیواره ورودی )حالت فیلم خنکمدل
پاشش این قطرات و تشکیل  94در شکل  استفاده شده است. جت دیواره در پژوهش کنونی از مدل اثرات تبخیر برای بررسی

نزدیکی دیواره )محلی  درپاشش  شروع محلدهد، طور که شکل نشان میهمان .فیلم مایع بر روی دیواره نشان داده شده است

 هایدرصد حالت این برای. استکن مورد نظر قرار داشته و دبی آن متناظر با درصد خنک (شودمیجریان آغاز  94 که در شکل

 روی بر مایع تبخیر سازیمدل برعلاوه و است شده پاشیده آن روی بر دیواره نزدیکی از کنخنک عنوانبه سوخت مختلف

محل تقریبی نشستن  اند.شده گرفته درنظر نیز شیمیایی هایواکنش بدون و گازی شیمیایی هایواکنش با حالت دو دیواره،

 فیلم بر روی دیواره از روی زاویه پاشش انژکتور مشخص شده است.
 

 
Figure 14- Coolant injection and film formation on the wall of the chamber  

 قطرات مایع بر روی دیواره لایهکن و تشکیل پاشش خنک -14شکل 

        

های شیمیایی کن بر روی شار حرارتی دیواره در حالت تزریق جت قطرات مایع همراه با واکنشاثر تغییر دبی خنک 95شکل  

 سازی نشان نتایج شبیه .استکار کاری با افزایش دبی مایع خنککه بیانگر افزایش تاثیر خنک دهدروی دیواره را نشان می

 های توان از طریق واکنشاین موضوع را میو  گیردکار صورت میخنکای در لایه فعالیت شیمیایی گستردهدهد که می

ها مشخص است، مونومتیل هیدرازین از این شکل که طورهمانتحلیل کرد.  97و  96 هایشکل شده درای نشان دادهتجزیه

شده )گرمای واکنش آوردهیک واکنش گرماگیر  طی در این ناحیه CH3NNHشده و غلظت تجزیه تزریقی در ابتدای لایه مرزی 

ناحیه اولیه تجزیه )شروع  پس از .[99]دهدشار حرارتی به دیواره را کاهش میاز این طریق و  یابدمیافزایش ( 91در شکل 

دلیل کاهش دمای دیواره و افزایش ضخامت لایه به ،، غلظت مونو متیل هیدرازین در مجاورت دیواره در طول محفظهپاشش(

سبب در طول محفظه ناشی از تجزیه مونو متیل هیدرازین را  CH3NNHافزایش پیدا کرده است و این افزایش غلظت  ،مرزی

ها غیرفعال باشند نیز های شیمیایی، مقادیر شار حرارتی برای حالتی که واکنشواکنش اثر نکردلحاظبرای  ،علاوهبه شده است.
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 مایع بدون واکنش در کاری باخنک از طریق مقایسه با حالت رانشگرهای شیمیایی بر روی شار اثر واکنشاند. محاسبه شده

سازی فعل و نشانگر اهمیت مدلشده در حالت بدون واکنش افزایش شار حرارتی نشان داده .نشان داده شده است 91شکل 

در کانتور نرخ و کند کاری کمک میبه خنککه  استتبخیر لایه مایع  اثر دیگر. استکاری خنک فرایندانفعالات شیمیایی در 

        گازی حاصل از تبخیر به  کنخنک با انتقال تشکیل فیلم این پدیده ،علاوهبه .نمایش داده شده است 21شکل تبخیر 

همراه با برای حالت تزریق مایع کاری یات خنکئ. جزشوددست را سبب میدست، کاهش شار حرارتی در نواحی پایینپایین

           عنوان به سوخت %91 گلوگاه با تزریق حرارتی دهد شارآورده شده است که نشان می 4 جدول در شیمیاییهای واکنش

 .استقابل کاهش  %41 کنعنوان خنکبه سوخت %21 و با تزریق %25 میزانکن به خنک
 

 
Figure 15- Variation of total wall heat flux with precent of used coolant  

 کن بر روی شار حرارتی دیواره در حالت تزریق قطرات مایع واکنشیاثر تغییر دبی خنک -15شکل 
 

 
Figure 16- Mass fraction of ch3nnh, showing regions of MMH dissociation 

 MMHهای تجزیه شیمیایی ، نشانگر محلCH3NNHکانتور نسبت جرمی  -16شکل 

 

 
Figure 17- Mass fraction of MMH, showing MMH consumption rate 

 در اثر واکنش شیمیایی MMH، نشانگر نحوه مصرف CH3NHNH2کانتور نسبت جرمی  -17شکل 
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Figure 18- Heat of reaction, showing the effect of dissociation on wall cooling 

 های تجزیه شیمیایی، کانتور گرمای ناشی از واکنشطریق واکنشکاری در کنار دیواره از خنک -18شکل 
 

 
Figure 19- Effect of reaction modelling on wall total heat flux 

 شده از فیلم مایع واکنشی و غیرواکنشیمقایسه شار حرارتی محاسبه -19شکل 

 

 
Figure 20- Discrete phase evaporation rate, showing the effect of evaporation on wall cooling 

 کاری از طریق تبخیر فیلم مایع در کنار دیواره، کانتور نرخ تبخیر قطرات مایعخنک -20شکل 

 

 تاثیرات تزریق در حالت فیلم مایع واکنشی -4جدول 

Table 4- Wall cooling for different flow rates of the coolant 

Heat f lux 

change in 
throat 

Heat  f lux in 

throat   

(    ) 

Heat  f lux change in 

10mm distance from 
inlet 

Heat  f lux in 10mm 

distance from inlet  

(    ) 

Coolant  

Percentage 

- 6.1e6 - 4.2e6 0% 

-4.9% 5.8e6 -23.8% 3.2e6 5% 

-24.6% 4.6e6 -42.8% 2.4e6 10% 

-47.5% 3.2e6 -71.4% 1.2e6 20% 
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 ترهای سادهمقایسه حالت فیلم قطرات مایع واکنشی با حالت
گازی کن گازی سرد و فیلم خنک دو حالت سازیبرای مدل عنوان مایع، حالت مشابهیکن بهسازی فیلم خنکبر مدلعلاوه

عنوان دبی سوخت به %21سازی برای حالت تزریق نوع مدلنتایج چهار و  همراه با واکنش شیمیایی درنظر گرفته شده است

 دربر دهندهکاری را مدل مایع واکنششود بیشترین خنکمشاهده می طور که. هماناندخلاصه شده 5جدول کن در خنک

مقایسه کند. های شیمیایی را همزمان مدل میست و اثر تبخیر و واکنشا ترین مدل به حالت واقعیداشته است که نزدیک

قابل های شیمیایی مباحث فیزیکی مرتبط با جریان دوفازی و واکنشکدام از دهد که هیچنشان می با یکدیگر نتایج جدول

های ترین حالت )تزریق مایع همراه با واکنشبایستی کاملمی رانشگرپوشی نیستند و برای مطالعه انتقال حرارت این چشم

 .شودشیمیایی( لحاظ 
 

 درصد سوخت 20کاری در حالت تزریق کن بر روی خنکسازی فیلم خنکنوع مدل اثر -5جدول 

Table 5- Wall cooling for different models of the film 

Heat f lux 
change in 

throat  

Heat  f lux in 

throat  

(    ) 

Heat  f lux change 
in 10mm distance 

from inlet  

Heat  f lux in 10mm 

distance from inlet  

(    ) 

Percent  of 
coolant  

used 

Model type 

-18.6% 4.6e6 -25.6% 1.8e6 20% Non-reactive gas  

-40.3% 3.7e6 -42.9% 1.5e6 20% Reactive gas  

-31.0% 4.0e6 -58.9% 1.62e6 20% Non-reactive liquid 

-47.5% 3.2e6 -71.4% 1.2e6 20% Reactive liquid  
 

 گاز و دیواره جامد حاکم بر معادلاتحل همزمان 
کاری را در امکان تعیین مقدار تاثیر خنک طور تقریبیهبفرض دیواره )از نتایج تجربی( پیش پروفیل دمایی با روشسازی مدل

  شده تنها در کند. برای یک پروفیل دمایی مشخص، شار محاسبههای حرارتی میسر میها از طریق مقایسه شاراین حالت

 . در این تحقیق، برای حل این مشکل از حل همزمان معادلات انتقال حرارتاستکاری متناظر با آن پروفیل دما واقعی خنک

  کند.محاسبه می رانشگراستفاده شده است که توزیع دما و شار حرارتی واقعی هر حالت را در طول  )دیواره( سیال و جامد در

         و سیال باهم حل  دیوارهبرای حالتی که در آن معادلات انتقال حرارت  را دیوارهکاری و توزیع دمای سیال 29شکل 

موجب اختلاف قابل ملاحظه دمای  که کار رفته استکاری به% از سوخت برای خنک21در این حالت  .دهدنشان می ،شوندمی

 نشان داده شده است،با کمک توزیع تراکم قطرات در مجاورت دیواره  22طور که در شکل همان .شودمیدیواره جامد از گاز 

        در مقایسه با حالت و  گذاشته تاثیر کاریخنک روی بر مستقیم طوربه احتراق محفظه طول نیمه حدود تا مایع تبخیر

       دست، کاهش شار حرارتی در نواحی حاصل از تبخیر به پایین گازیکن خنکبا انتقال تشکیل فیلم  ،کاری گازیخنک

کاری با قطرات دارای اندازه اولیه مساوی، طول سازی خنکمدلبا  طور که مشخص است،همان شود.دست را سبب میپایین

 کن مصرفی پذیرفته است. تاثیر کمی از دبی خنک مصرف قطراتناحیه 

 

 
Figure 21- Temperature distribution inside fluid and solid parts of the thruster (20% fuel used) 

 کن(عنوان خنکسوخت به %20تزریق )حالت  رانشگرتوزیع دمای جریان و داخل دیواره  -21شکل 
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Figure 22- Evaporation of the liquid coolant 

 کاربخش مایع فیلم خنک شدنمصرف -22شکل 

 

با توجه به اینکه در دهد. کن نشان میازای مقادیر مختلف دبی خنکرانشگر را بهپروفیل دمای دیواره داخلی  29شکل 

شود، پروفیل دما از ناحیه پیش از ورودی به گلوگاه، که برای آن احتراق پژوهش کنونی گاز با دمای تعادلی وارد محفظه می

 شیافزا با که دهدیم نشان شکل نیا .شده استمقایسه [ 29]شده مرجع گیریکامل شده است، با پروفیل دمای تجربی اندازه

 به را یکینزد جینتا سوخت %21 با یکارخنک حدود در و ابدییم کاهش یتوجه قابل طوربه وارهید یدما ،یکارخنک مقدار

دیواره های حرارتی وارده به های دما در این حالت منجربه نزدیکی شارهمچنین، نزدیکی پروفیل .دهدیم نشان یتجرب جینتا

 24شود که این موضوع در شکل و بدون آن( می فرض دیوارهپروفیل دمایی پیشگرفته )با سازی صورتراکت در دو نوع مدل

 نشان داده شده است.
 

 

Figure 23- Temperature distribution of inner wall of the thruster for different flow rates of the coolant [21] 

 گیریدست آمده از اندازههکن و مقایسه با پروفیل بهای گوناگون خنکبرای دبی رانشگرداخلی توزیع دمای دیواره   -23شکل 

 [21]تجربی مرجع  

Axial Coordinate (m)

D
P

M
C

o
n

c
e

n
tr

a
ti

o
n

(K
g

/m
3

)

0.004 0.006 0.008 0.01 0.012 0.014

0

20

40

60

80

100

120
10% Coolant

5% Coolant

20% Coolant

Axial Coordinate (m)

T
e

m
p

e
ra

tu
re

(K
)

0.02 0.04 0.06

1000

1500

2000

2500
25% Coolant

20% Coolant

10% Coolant

No Coolant

5% Coolant

Temperature Profile



 9911 ابستانت، ومددهم، شماره سیزپژوهشی سوخت و احتراق، سال  -نشریه علمی

91 

 
Figure 24- Total heat flux to thruster wall for different heat transfer modellings (20% fuel used as coolant) 

عنوان % سوخت به20برای تزریق  رانشگرشده به دیواره داخلی روی شار حرارتی محاسبه دیواره برسازی بررسی اثر مدل  -24شکل 

 کن خنک
 

 بندیجمع
کار فیلم خنکدر اثر تزریق  نیوتن 91با تراست  فضایی رانشگریک محفظه  سازی رفتار حرارتی دیوارهبه مدل ،در این پژوهش

کار حالت گازی بدون واکنش خنکهای فیلم ها در چهار حالت مختلف و با فرضسازیشبیهسوخت پرداخته شده است. 

کار حالت مایع بدون کار حالت گازی همراه واکنش شیمیایی )فیلم گاز گرم(، فیلم خنک)فیلم گاز سرد(، فیلم خنک شیمیایی

شده است. فرض  کار حالت مایع با واکنش شیمیایی )فیلم مایع گرم( انجامواکنش شیمیایی )فیلم مایع سرد( و فیلم خنک

شده و مقادیر خواص انتقالی و ترکیب شیمیایی آن از کد  تغذیه ترکیب تعادلی دارای گازمحفظه احتراق با شده است که 

 -سازی احتراق مونومتیل هیدرازینیافته برای مدلی کاهشئمکانیزم جزیک  ،همچنینمحاسبه شده است.  9گِلِن-تعادلی ناسا

شارهای نتایج حاکی از آن است که واکنش شیمیایی معرفی شده است.  974 گونه شیمیایی و 49 با نیتروژن تتروکسید

که حدود  استها در گلوگاه ترین اختلاف آناند و بیشبینی کردهشده مقادیر نزدیکی را به رابطه بارتز پیشحرارتی محاسبه

که در بازه  استبودن ظرفیت حرارتی در رابطه بارتز در کل میدان جریان سبب فرض ثابتبخشی از این اختلاف بهاست. % 95

به  در دبی عبوری نامی محفظه محفظهدست آمده برای هبفشار نتایج نشان می دهد که کند. دمایی مسئله مورد نظر تغییر می

تواند مورد استفاده قرار گیرد. سازی محفظه میتعادلی برای مدلاحتراق  ورودی با فرضو  استمقادیر تجربی و نامی نزدیک 

و با  %25تزریق سوخت  %91شار گلوگاه با دهد که ( نشان میفیلم مایع گرمترین حالت )کاری در کاملسازی خنکنتایج مدل

رای شرایط پروفیل دمایی ب شدهتزریقفیلم  های چهارگانهسازیمقایسه نتایج مدل .یابدمیکاهش  %41تزریق سوخت  21%

های شیمیایی در های فیزیکی مرتبط با جریان دوفازی و نیز واکنشپدیدهکدام از دهد که هیچنشان می فرض ثابت دیوارهپیش

 ترین حالتبایستی کاملمی رانشگرپوشی نیستند و برای مطالعه انتقال حرارت این قابل چشم کار و مجاورت آن فیلم خنک

ترتیب ، بهاثرگذاری برای .شودتا اثر تبخیر و تجزیه ملکولی محاسبه شود های شیمیایی( لحاظ )تزریق مایع همراه با واکنش

نتایج نشان داد  ،همچنین دارند. بیشترین نقش راکاری محفظه و تبخیر در خنک کارفیلم خنکهمرفتی های شیمیایی، واکنش

و  داردمتیل هیدرازین در لایه مرزی را  مونو تجزیهسازی خوبی قابلیت مدلشده بهداده توسعهی ئجز شیمیایی مکانیزمکه 

                                                             
1.  NASA Computer program CEA (Chemical Equilibrium with Applications)  
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بینی کرده است. متیل هیدرازین و نیتروژن تتروکسید پیشمونو سایر مراجع را برای احتراق از درصدی  5در فاصله دمایی 

نشان نتایج  و شده سیال باهم حل معادلات حاکم بر ودیواره جامد معادلات انتقال حرارت ها، بررسیتکمیل برای  ،همچنین

درصد سوخت  21کاری با یابد و در حدود خنکطور قابل توجهی کاهش میکار دمای دیواره بهخنکدبی که با افزایش  داد

 دهد.نشان می سایر مراجع نتایج نزدیکی را به نتایج تجربی
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In this work, film cooling of a 10N thrust chamber is investigated using different numerical models. The 

thruster is modeled by feeding gas at a chemical equilibrium state from the inlet. Heat flux is computed for 

different flow rates of the coolant and is compared to the analytical Bartz equation for the no coolant case. In 

the second part, solid wall heat conduction is modeled, and the computed wall temperature profile is 

compared to the available experimental data. Chemical dissociation of MMH in the coolant layer is modeled 

by constructing a chemical mechanism for the reactions of Methyl Hydrazine with Nitrogen Tetroxide. 

Chemical reactor modeling shows a close prediction to other available data for the combustion of MMH/NTO 

system. To assess the effect of different cooling mechanisms in the coolant layer, different approaches for 

heat transfer modeling with different levels of complexity are investigated in this paper. The considered 

models include cold gas, reactive gas, cold droplets, and a reactive evaporating layer of droplets. For the most 

sophisticated model considered (reactive evaporating layer of droplets), a 48% reduction of heat flux is 

computed at the throat when 20% of the fuel is used as the coolant. Also, when solid wall heat conduction is 

considered, the computed wall temperature profile is closest to the experimental data for the case of 20% of 

the fuel as coolant. 

 

    Keywords: Film cooling, Thruster, Hypergolic, Two-phase flows 

 

 مهیضم
 

   نیتروژن تتروکسید -سازی احتراق مونومتیل هیدرازینکاررفته برای مدلیافته بهمکانیزم کاهش -1جدول 

Table 1- Reduced mechanism for modelling MMH-N2O4 reaction 

exp( / )bk AT E RT   

 Reaction  A b E 

1 CH3NHNH2+NO2=CH3NNH2+HONO  2.20E+11 0 5900 

2 CH3NNH2+NO2=CH3NNH+HONO 1.00E+08 2 0 

3 CH3NNH+NO2=CH3NN+HONO 2.20E+11 0 5900 

4 CH3NHNH2=CH3NNH+H2 3.16E+13 0 57000 

5 HONO(+M)=OH+NO(+M) 1.20E+19 -1.2 49667 
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Low pressure limit :  3.01E+30 -3.80E+00 5.03E+04 

 
TROE centering:  3.70E-01 1.20E+01 1.00E+05 

6 N2O4(+M)=2NO2(+M) 4.05E+18 -1.1 12840 

 
Low pressure limit :  1.96E+28 -3.80E+00 1.28E+04 

7 NO2(+M)=NO+O(+M)  7.60E+18 -1.3 73245 

 
Low pressure limit :  2.47E+28 -3.37E+00 7.48E+04 

 
TROE centering:  1.00E-01 2.95E+02 9.73E+02 

8 NO2+H=NO+OH 3.50E+14 0 1500 

9 CH3NN=CH3+N2 3.00E+06 0 0 

10 OH+H2=H+H2O 2.16E+08 1.5 3441 

11 CH3+O=CH2O+H 8.43E+13 0 0 

12 CH2O+O=HCO+OH 3.50E+13 0 3513 

13 CH3+NO=HCN+H2O 4.90E+08 0.5 12392 

14 HCN+M=H+CN+M 3.40E+35 -5.1 133000 

15 CN+H2=HCN+H 3.60E+08 1.6 2999 

16 NH2+H=NH+H2 6.92E+13 0 3648 

17 NH+NO=N2+OH 1.40E+17 -1.5 1311 

18 O+H2=OH+H 3.87E+04 2.7 6262 

19 OH+HCN=NH2+CO 7.83E-04 4 4000 

20 CH3NHNH2=CH2NH+NH3 1.58E+13 0 54000 

21 CH3NNH2+HO2=CH3NHNH2+O2 1.00E+06 2 0 

22 CH3N2+HO2=CH3NNH+O2  1.00E+06 2 0 

23 CH3NHNH2+O=CH3NNH+H2O 9.60E+12 0 0 

24 CH3NNH2+OH=CH3NNH+H2O 1.00E+08 2 0 

25 CH3NNH2+O=CH3NNH+OH 1.00E+08 2 0 

26 CH3NNH2+O2=CH3NNH+HO2 4.00E+12 0 0 

27 CH3NHNH2+OH=CH3NNH2+H2O 3.92E+13 0 0 

28 CH3NNH+OH=CH3N2+H2O 3.92E+13 0 0 

29 CH3NHNH2+O=CH3NNH2+OH 9.60E+12 0 0 

30 CH3NNH+O=CH3NN+OH 9.60E+12 0 0 

31 CH2NH+O=CH2O+NH 1.00E+07 2 2800 

32 CH2NH+OH=CH2O+NH2 1.80E+05 2 14800 

33 CH2NH+O=H2CN+OH 3.16E+08 2 6100 

34 NCH2+HO2=CH2NH+O2  7.87E+04 2 21700 

35 CH2NH+OH=H2CN+H2O 1.00E+07 2 4000 

36 H2CN+OH=HCN+H2O 1.00E+07 2 3700 

37 H2CN+O2=HCN+HO2  2.70E+04 2 17300 

38 H2CN+NO=HCN+HNO 1.00E+07 2 4400 

39 CH3NHNH2+H=CH3NNH2+H2 1.30E+13 0 2500 

40 CH3NNH2+M=CH3NNH+H+M 1.00E+17 0 35770 

41 CH3NNH+NH2=NH3+CH3N2 4.60E+13 0 4850 

42 CH3NHNH2+NH2=NH3+CH3NNH2  1.00E+11 0.5 1987 

43 C2H6N2=CH3N2+CH3 6.92E+15 0 50875 

44 C2H6N2=C2H6+N2 2.00E+11 0 33000 

45 CH2NH+M=HCN+H2+M 1.00E+14 0 10000 

46 2H+M=H2+M 6.52E+17 -1 0 

47 2H+H2=2H2 9.20E+16 -0.6 0 

48 NH+N=N2+H 3.00E+13 0 0 

49 NH+H=N+H2 1.00E+13 0 0 

50 NH3+H=NH2+H2  6.36E+05 2.4 10170 

51 2NH=N2+2H 2.54E+13 0 0 

52 NH2+N=N2+2H 7.20E+13 0 0 

53 CH3+M=CH2T+H+M 1.00E+16 0 90607 

54 CH3+H=CH2T+H2 9.00E+13 0 15101 

55 2CH3=C2H5+H 3.01E+13 0 13512 

56 2CH2T=C2H2+H2 1.20E+14 0 795 

57 CH2T+CH3=C2H4+H 4.20E+13 0 0 

58 CH2T+C2H6=CH3+C2H5 6.50E+12 0 7910 

59 C2H6=C2H5+H 2.08E+38 -7.1 106507 

60 C2H6+H=C2H5+H2 1.41E+09 1.5 7402 

61 C2H5+H=C2H4+H2 1.25E+14 0 8000 

62 2C2H5=C2H4+C2H6 1.40E+12 0 0 

63 C2H4+M=C2H2+H2+M 3.00E+17 0 79349 

64 C2H4+H=C2H5 1.05E+14 -0.5 655 

65 CH2T+N2=HCN+NH 1.00E+13 0 74000 

66 H2CN+N=N2+CH2T 2.00E+13 0 0 
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67 H2CN+M=HCN+H+M 3.00E+14 0 22000 

68 CH2T+N=HCN+H 5.00E+13 0 0 

69 CH3+N=H2CN+H 3.00E+13 0 0 

70 2CH3(+M)=C2H6(+M) 3.61E+13 0 0 

 
Low pressure limit :  1.26E+41 -7.00E+00 2.76E+03 

 
TROE centering:  6.20E-01 7.30E+01 1.18E+03 

71 H+O+M=OH+M 6.20E+16 -0.6 0 

72 H+O2=OH+O 1.59E+17 -0.9 16873.8 

73 2OH=O+H2O 2.10E+08 1.4 -396.8 

74 2O+M=O2+M 1.00E+17 -1 0 

 
H2              Enhanced by    2  9.00E-01 

  
75 H+OH+M=H2O+M 8.40E+21 -2 0 

 
H2              Enhanced by    1  9.00E-01 

  
76 H+O2+M=HO2+M 7.00E+17 -0.8 0 

77 HO2+H=2OH 1.50E+14 0 1003.8 

78 HO2+H=H2+O2 2.50E+13 0 693.1 

79 HO2+H=H2O+O 5.00E+12 0 1410.1 

80 HO2+O=O2+OH 2.00E+13 0 0 

81 HO2+OH=H2O+O2 6.02E+13 0 0 

82 HCO+M=CO+H+M 1.86E+17 -1 16993.3 

 
H2              Enhanced by    1  8.70E-01 

  
83 CH2T+O=CO+2H 5.00E+13 0 0 

84 CH2T+OH=CH2O+H 2.50E+13 0 0 

85 CH2T+O2=CH2O+O 5.00E+13 0 9010.5 

86 CH2T+O2=CO+OH+H 8.60E+10 0 -501.9 

87 CH2T+O2=HCO+OH 4.30E+10 0 -501.9 

88 CH3+OH=CH2O+H2 8.00E+12 0 0 

89 CH3+OH=CH2T+H2O 1.13E+06 2.1 2437.8 

90 CH3+O2=CH2O+OH 5.20E+13 0 34894.8 

91 HCO+H=H2+CO 7.23E+13 0 0 

92 HCO+O=OH+CO 3.00E+13 0 0 

93 HCO+OH=H2O+CO 1.00E+14 0 0 

94 HCO+O2=HO2+CO 4.20E+12 0 0 

95 2HCO=CH2O+CO 2.00E+13 0 0 

96 CH2O+M=HCO+H+M 5.00E+16 0 76481.8 

 
H2              Enhanced by    2  9.00E-01 

  
97 CH2O+O2=HCO+HO2  1.00E+14 0 39914 

98 CH2O+H=HCO+H2  1.26E+08 1.6 2175 

99 CH2O+OH=HCO+H2O 3.62E+05 2.5 -980 

100 CH2O+M=CO+H2+M 8.20E+15 0 69550.7 

 
H2              Enhanced by    2  9.00E-01 

  
101 CH2OH+M=CH2O+H+M 1.54E+13 0 33054.5 

 
H2              Enhanced by    6  9.00E-01 

  
102 CH2OH+H=CH3+OH 9.64E+13 0 0 

103 CH2OH+H=CH2O+H2  3.00E+13 0 0 

104 CH2OH+O=CH2O+OH 5.00E+12 0 0 

105 CH2OH+OH=CH2O+H2O 5.00E+12 0 0 

106 CH2OH+HCO=2CH2O 1.80E+14 0 0 

107 CH2OH+O2=CH2O+HO2  1.80E+13 0 788.7 

108 C2H2+O=CH2T+CO 7.81E+03 2.8 501.9 

109 C2H2+OH=CH3+CO 4.85E-04 4 -2007.6 

110 C2H4+O=CH3+HCO 1.60E+08 1.4 525.8 

111 CH3+CH2OH=C2H5+OH 1.37E+14 -0.4 6596.6 

112 C2H5+O=CH2O+CH3 4.24E+13 0 0 

113 C2H5+O=C2H4+OH 3.06E+13 0 0 

114 C2H5+O2=C2H4+HO2 2.00E+12 0 4995.2 

115 C2H6+O2=C2H5+HO2 3.98E+13 0 50908.2 

116 C2H6+O=C2H5+OH 1.40E+00 4.3 2772.5 

117 C2H6+OH=C2H5+H2O 2.20E+07 1.9 1123.3 

118 NH3+M=NH2+H+M 1.40E+16 0.1 90600 

 
H2O             Enha 5.00E-01 

  
119 NH3+OH=NH2+H2O 2.04E+06 2 566 

120 NH3+O=NH2+OH 2.10E+13 0 9000 

121 NH2+OH=NH+H2O 9.00E+07 1.5 -457 

122 NH2+O=NH+OH 7.00E+12 0 0 

123 NH2+O=HNO+H 9.90E+14 -0.5 0 
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124 NH2+NO=N2+H2O 3.00E+20 -2.6 924 

125 NH+O=NO+H 7.00E+13 0 0 

126 NH+OH=N+H2O 2.00E+09 1.2 6 

127 NH+OH=HNO+H 4.00E+13 0 0 

128 NH+O2=NO+OH 1.00E+13 -0.2 4800 

129 N+O2=NO+O 6.40E+09 1 6279.9 

130 N+OH=NO+H 3.80E+13 0 0 

131 N+NO=N2+O 3.30E+12 0.3 0 

132 NO+HO2=NO2+OH 2.11E+12 0 -479 

133 NO2=NO+O 7.60E+18 -1.3 73290 

134 NO2+O=NO+O2 3.90E+12 0 -238 

135 2NO2=2NO+O2 1.62E+12 0 26124.3 

136 N2O+O=2NO 5.60E+14 0 28000 

137 N2O+O=N2+O2 7.00E+14 0 28000 

138 N2O+M=N2+O+M 5.00E+13 0 60467.2 

 
H2O             Enhanced by    6  5.00E-01 

  
139 N2O+OH=N2+HO2 2.00E+12 0 10000 

140 HNO+M=H+NO+M 2.35E+16 0 48680 

 
H2O             Enhanced by    6  5.00E-01 

  
141 HNO+H=H2+NO 5.00E+12 0 0 

142 HNO+OH=H2O+NO 7.20E+13 0 0 

143 HNO+O=OH+NO 3.60E+13 0 0 

144 2HNO=H2O+N2O 3.90E+12 0 50000 

145 HNO+NH2=NH3+NO 2.00E+13 0 1000 

146 HNO+NO=N2O+OH 2.00E+12 0 26000 

147 NH2+O2=HNO+OH 1.51E+12 -3.9 36100 

148 NH+O2=HNO+O 4.61E+05 2 6500 

149 HNO+NO2=HNO2+NO 6.02E+11 0 1987 

150 HNO2=OH+NO 1.20E+19 -1.2 49697.2 

151 HNO2+H=H2+NO2 1.20E+13 0 5961.3 

152 HNO2+OH=H2O+NO2  1.26E+10 1 135 

153 HNO2+O=OH+NO2  1.20E+13 0 7352.3 

154 NO2+O=NO3 1.32E+13 0 0 

155 NO3+O=NO2+O2  6.03E+12 0 0 

156 NO3+OH=NO2+HO2  1.39E+13 0 0 

157 NO3+H=NO2+OH 6.62E+13 0 0 

158 NO3+NO=2NO2 9.64E+12 0 -298 

159 HNO+O2=NO+HO2  3.16E+12 0 3000 

160 NH2+O2=NH+HO2 1.00E+14 0 49997 

161 NH2+HO2=NH3+O2  4.52E+13 0 0 

162 NH2+NO=N2O+H2 5.00E+13 0 24481 

163 NH+O=N+OH 7.00E+12 0 0 

164 NH2+O=NO+H2 5.00E+12 0 0 

165 NH+NO=N2O+H 2.40E+15 -0.8 0 

166 N2O+H=N2+OH 9.60E+13 0 15100 

167 HCN+O=NCO+H 1.40E+04 2.6 4980 

168 HCN+O=CN+OH 2.70E+09 1.6 29200 

169 HCN+O=NH+CO 3.50E+03 2.6 4980 

170 CN+H2O=HCN+OH 8.00E+12 0 7450 

171 HCN+OH=HOCN+H 5.90E+04 2.4 12500 

172 CN+O2=NCO+O 7.50E+12 0 -389 

173 NCO+O=NO+CO 4.70E+13 0 0 

174 NCO+NO=N2O+CO 6.20E+17 -1.7 763 

 

 
 

 

 
 


