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راکت توسط  یتورهااز مو یدیجد یهاابداع طرح سازنهیزم ،بالاموتور و قدرت کم با وزن  ییهاراکت یطراح چکیده:

محفظه  در عیجامد و ما نهشرایپ دکنندهیزمان سوخت و اکسر احتراق همناظر ب ،یبیترک شرانیپژوهشگران شد. طرح پ

کمک کننده بهساده اتیفرض در محفظه انجام شد و با اعمال عیجامد و ما شرانهیزمان پاحتراق هم یسازاحتراق است. مدل

 یسازهیو در روند شب یسازدلمدر پی شد.  لیسامانه تحل یکینامی، رفتار دمتلبافزار نرممناسب در  یاانهیرا یکدها

 یهاشرانهیمختلف پ یدرصدهابیترک ،یو تجرب یعدد تیکار حاضر با فعال یسازهیبش جینتا یضمن اعتبارسنج ،یعدد

 شیها در نظر گرفته شد. مشاهده شد که با افزااز سامانه لوگرمیک 1000و  750، 500، 250 یهاجرم یبرا عیجامد و ما

ن موتور کاهش مقابل، زمان روشن ماند رو د رسدیبه حداکثر م نهیشیب نیروی پیشراندرصد،  60ا جامد ت شرانهیدرصد پ

 شرانیپ یبرا گر،ید یاسهی. در مقاابدییکاهش م ژهیو ضربهو  شیکل افزا ضربهجامد،  شرانهیدرصد پ شی. با افزاابدییم

 16و  8 ،4دار در سه مق عیما شرانهیپ قیتزر یدب ع،یما شرانهیپ لوگرمیک 100جامد و  شرانهیپ لوگرمیک 150با  یبیترک

است.  افتهیل کاهش ک ضربهو  شیافزا نهیشیب نیروی پیشران ،یدب شیکه با افزا ندنشان داد جیشد. نتا میتنظ هیبر ثان تریل

 نداشته است. یمحسوس رییتغ ،یدب اترییبا تغ ژهیو ضربه

 

 ویژه ضربه، نیروی پیشران، مانهمزاحتراق، یبیترکشرانیراکت، پ :گانواژکلید

 

 قدمه م

 عنوان موتور اصلیهای فضایی یا نظامی و حتی بههای هوافضایی هستند که معمولاً برای پرتاب محمولهها از انواع سامانهراکت

رین و تاند. یکی از مهماریخ صنعت هوانوردی و فضانوردی مورد استفاده قرار گرفتهبرخی هواپیماهای جنگنده در طول ت

تر باشد، تر و ارزانتر، کوچکتر، سبک؛ چرا که هر چه این سامانه قویهاستانه پیشرانش آنها، سامء راکتاجزاتأثیرگذارترین 

 تری را دارد. راکت ساخته شده، توانمندتر است و قدرت حمل سلاح، محموله فضایی یا فضاپیما و هواپیمای بزرگتر و سنگین

عنوان پیشرانه استفاده نمودند که شامل زغال چوب، گوگرد و پتاسیم ای به نام پودر سیاه را بهماده در قرن سیزدهم هاچینی

 سپس. ندشد ساخته یراکت های جامدبا ساخت نیتروسلولز، نیتروگلیسیرین، کوردیت و دینامیت، پیشرانه پس از آننیترات بود. 

درصد باعث بهبود عملکرد  15تا فاده قرار گرفت. افزودن پودر آلومینیوم عنوان اکسیدکننده جامد مورد استآمونیوم پرکلرات به

و پلی بوتادین اختتام یافته با  1ها شد. توسعه پلی بوتادین منجر به تولید سوخت بوتادین اختتام یافته با هیدروکسیلراکت

، 3هستهکه بسته به نوع  شودمیاملاً پر وسیله پیشرانه جامد ک[. در موتور جامد، محفظه احتراق راکت به1شد ] 2هیدروکسیل

مختلف، خواص  هایشکلکه هر کدام از  هندسی دیگر درون آن وجود داشته باشد هایحجمیا یک استوانه توخالی ممکن است 

                                                           
1. Hydroxyl-terminated butadiene- (HTBD)  
2. Hydroxyl-terminated polybutadiene (HTPB) 

3. Grain 
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 با عاملیتوسیله یک شوک الکتریکی، مکانیکی یا ... آورند. شروع احتراق بهوجود میبه هستهمتفاوتی را برای احتراق 

رفتار سوختن ذرات آلومینیوم را در  نقش نانو ،1395، در سال مقدم و همکاران زراعتکار[. 2شود ]می انجامکننده، ترقمح

مصرف نانو ذرات آلومینیوم سبب کاهش نمای فشار در قانون آهنگ دند و دریافتند که کرهای جامد مرکب بررسی پیشرانه

های در آهنگ سوختن پیشرانه %100م از میکرو به نانو، موجب افزایش تقریباً شود و کاهش اندازه ذرات آلومینیوسوختن می

تأثیر اندازه ذرات جامد بر خواص مکانیکی و سرعت سوزش پیشرانه  ،1397، در سال وزیری و همکاران. [3] شودجامد مرکب می

لاوه بر توزیع بهتر ذرات در پیشرانه، میزان را بررسی نمودند و نشان دادند که استفاده از میکروذرات آلومینیوم عجامد مرکب 

تری خواهد ظر خواص مکانیکی، میزان سختی و کرنش مناسببخشد و از نتکانه ویژه بهبود میپایداری احتراق را بدون کاهش 

دهد. در کنار هم، خواص مکانیکی پیشرانه جامد مرکب را بهبود می آمونیوم پرکلراتداشت. استفاده از ذرات ریز و درشت 

در ترکیب، سرعت سوزش پیشرانه جامد مرکب افزایش  آمونیوم پرکلراتهمچنین با افزایش درصد ذرات ریزتر اکسیدکننده 

. استیکی از پارامترهای موثر بر دقت عملکرد موتورهای پیشرانه جامد مرکب، حساسیت دمایی سرعت سوزش . [4] یابدمی

را بررسی نمودند  جامد مرکب یهاشرانهیسرعت سوزش پ ییدما تیآهن بر حساس دیاکس ریتأث ،1392، در سال فتحی و همکاران

 هیتجز ینشان داد که دمای لیفرانسید یحرارت لی. تحلابدییم شیآهن سرعت سوزش افزا دیبا افزودن اکسو نتیجه گرفتند که 

مشخص شد که  ،یداشتعالخو یزمون دماآ جیبا توجه به نتا ن،ی. همچنابدییآهن کاهش م دیبا افزودن اکس آمونیوم پرکلرات

معایب پیشرانه جامد، عدم کنترل جریان گاز در ترین یکی از مهم .[5] ابدی یآهن کاهش م دیبا افزودن اکس یخوداشتعال یدما

کار این  دادند. شیوه توسعهرا  1[ فناوری اتوفاژ9[ و کربت ]8[، روآدز ]7[، تیپالدوس ]6آن است. برای رفع این مشکل، دامبلین ]

. تفاوت است، بر مبنای تبخیر پیشرانه جامد در یک مولد بخار مخروطی شکل و هدایت بخارات حاصل به محفظه احتراق موتور

های اتوفاژ، قبلی در نحوه توزیع سوخت و اکسیدکننده است. پیشرانه جامد در راکت ساختار پیشرانه جامد در این طرح با طرح

نیست؛ بلکه سوخت در لایه بیرونی اکسیدکننده قرار گرفته است. در نتیجه در  2شکل آمیزهبهدارای سوخت و اکسیدکننده 

سوخت جامد و سپس اکسیدکننده جامد که توسط گازهای  ابتدا افتد،انتهای مولد گاز مخروطی شکل که فرایند تبخیر اتفاق می

از تبخیر از طریق منافذ موجود روی مولد گاز، به سمت  شوند. گازها پسسپس تبخیر میو  شوند؛ ذوبحاصل از احتراق داغ می

 [.10] سوزندیمحفظه احتراق هدایت شده و در آنجا م

های عملی پرتاب موشک را انجام داد و متقاعد آزمایش 4تئوری استفاده از پیشرانه مایع را ارائه نمود. گودارد 3تسیولکوفسکی

باشد. پس از آن، موتورهای پیشرانه مایع با سوخت  تواند بهتر از پیشرانه جامدیوسیله پیشرانه مایع مشد که پیشرانش موشک به

های یکی از مسائل مطرح در موضوع سامانه[. 11های قابل ذخیره توسعه یافتند ]هیدروژن و موتورهای کرایوژنیک و پیشرانه

ی محفظه احتراق یک رانشگر فضایی با سوخت کاری فیلمخنکمردانی و همکاران  محفظه احتراق است.کاری پیشران مایع، خنک

کاری در مونومتیل هیدرازین و اکسیدکننده نیتروژن تتروکسید را به روش عددی بررسی نمودند و دریافتند که برای خنک

 سوخت، شار گلوگاه حدود %20و با تزریق  %25کن، شار گلوگاه در حدود عنوان خنکسوخت به %10ترین حالت، با تزریق کامل

توان به موارد ذیل در جدول ترین مزایا و معایب موتورهای پیشرانه جامد و مایع میعنوان مهمبه[. 12]قابل کاهش است  48%

 اشاره نمود: 1
 

 [13مزایا و معایب موتور پیشرانه جامد و مایع ] -1جدول 
Table 1- Advantages and disadvantages of solid and liquid propellants [13] 

Disadvantages Advantages Propellant Type 
Complicated Design High Specific Impulse 

Liquid 
High Volume Low Toxic Gases 

Explosive Simple Design 
Solid 

High Toxic Gases Low Volume 

                                                           
1. Autophage 
2. Composite 
3. Tsiolkovsky 

4. Goddard 
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ایجاب کرد که های کوچک، ا و ماهوارههمعایب هر یک از انواع موتورهای پیشرانه جامد و مایع و جذابیت پرتاب کلاهک

ین نوع موتورها، از ا. شوندسسات تحقیقاتی واقع ؤپژوهشگران و ممورد توجه های هیبریدی موتورهای جدیدی نظیر راکت

. از آنجایی که در استی سوخت جامد و اکسیدکننده مایع کنند که معمولاً داراهایی در فازهای مختلف استفاده میپیشرانه

تر از موتورهای پیشرانه مایع با دو جزء مایع تنها یک جریان مایع وجود دارد، سیستم تزریق بسیار ساده ی هیبریدیهاانهپیشر

اجزاء  1شکل [. 14تر است ]، از موتورهای پیشرانه جامد ایمنیندو از آنجایی که سوخت و اکسیدکننده از یکدیگر جدا است

املاً جدا از و مخزن سوخت جامد ک عیشکل مخزن اکسیدکننده مااین . در دهدینشان مرا  یدیبریه شرانهیموتور پ کیمختلف 

 اند. هم قرار گرفته

 

 
Figure 1- Hybride Propellant Structure [15] 

 [15ساختار پیشرانه هیبریدی ] -1شکل 

 

یک محفظه احتراق است. این طرح راکت، احتراق همزمان پیشرانه جامد و مایع در  هایموتورجدید های یکی دیگر از طرح

[. در 17] نددیگر بررسی شد پژوهشگرانی از این طرح توسط تر[. ساختارهای جدید16اولین بار توسط کامینگ پیشنهاد شد ]

پیشرانه مایع  قرار دارد کهیک محفظه احتراق  وندر پیشرانه جامد )آمیزه سوخت و اکسیدکننده جامد( هستهاین موتورها، 

شود و احتراق همزمان این دو نوع پیشرانه در یک محفظه منجربه افزایش تزریق میجا در همانسیدکننده مایع( نیز )سوخت و اک

سازی احتراق را در چنین موتوری سازی و شبیهمدل ،2012، در سال شود. پاندیت و همکارانتولیدی موتور می نیروی پیشران

 نیا[. 18به کمک نمونه آزمایشگاهی ساخته شده، نتایج را اعتبارسنجی نمودند ]بررسی و  1فومبه کمک برنامه محاسباتی اُپن

مختلف  یهاسامانه، اجزاء 2. جدول است شرانهیهر دو پ یایمزا یدارا ع،یجامد و ما شرانهیاستفاده همزمان از پ لیدلسامانه به

 .دهدیطور خلاصه  نشان مرا به شرانشیپ
 

 رانششیپ یهاسامانه اجزاء -2 جدول
Table 2- Components of Propellant Systems 

Propellant 
Fuel Oxidizer 

Solid Liquid Solid Liquid 

Composite Solid Propellant + - + - 

Liquid Propellant - + - + 

Autophage Propellant + - + - 

Hybrid Propellant + - - + 

Combined Propellant + + + + 
 

)سوخت و اکسیدکننده جامد  های پیشران شامل ساختارهای جامدتوان یادآور شد که انواع سامانهبندی میوان جمععنبه

)معمولاً سوخت جامد و و هیبریدی )سوخت و اکسید کننده جامد مجزا( ، اتوفاژ )سوخت و اکسیدکننده مایع( ، مایعمرکب(

ساختاری  عنوانبهسامانه پیشران ترکیبی اند. فصیل مورد بررسی قرار گرفتهبه تدر مطالعات دیگر پژوهشگران ( اکسیدکننده مایع

                                                           
1. OpenFOAM 
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تنها در چند ، استطور همزمان که شامل احتراق پیشرانه جامد ترکیبی و پیشرانه مایع تک جزئی در یک محفظه و بهجدید 

بدون بر چنین محفظه احتراقی را  های حاکممدل ،2012، در سال . پاندیت و همکاران[18-16] محدود مطالعه شده استمرجع 

با نتایج حاصل از  فوم راافزار اپنسازی انجام شده با نرمبررسی و شبیهموجود در دبی پیشرانه مایع  هایدر نظر گرفتن نوسان

 احتراق مورد بررسیتنها فشار محفظه  لازم است کهذکر این نکته . [18] آزمایش خود در مقیاس کوچک اعتبارسنجی نمودند

 مقایسه نشدند. مستقل های جامد و مایع پیشرانه احتراق مقادیر مربوط به فشار تولید شده ازدست آمده با هو مقادیر ب قرار گرفت

محفظه احتراق های جامد و مایع در یک کننده احتراق همزمان پیشرانههای توصیفدر پژوهش حاضر ابتدا ساختار و مدل

با کمک که  اندنوشته شده متلبنرم افزار سازی فرایند احتراق در منظور شبیهها کدهایی بهدلشوند. بر مبنای این ممی بررسی

همزمان دو پیشرانه فرایند احتراق سازی شبیه . در نهایتشوندمیاعتبارسنجی [ 18]های آزمایشگاهی پاندیت و همکاران داده

ترین متغیرهای بررسی که از مهمویژه  ضربهکل و  ضربه، یشراننیروی پمنظور محاسبه بهجامد و مایع تک جزئی در یک محفظه 

سازی متغیرهای عملکردی حاصل از شبیهو نتایج آن با مقادیر  انجامبزرگ کوچک و در مقیاس ها هستند، عملکرد پیشرانه

 .دنشومقایسه میمنظور تشخیص عملکرد سامانه ترکیبی بهمستقل  های جامد و مایعپیشرانهاحتراق 

 

 یبیترک شرانیسامانه پ نیروی پیشرانحاکم بر محفظه  یهااختار و مدلس
 محفظه احتراق بارگذاری شده باو  گریکدیکاملاً جدا از  عیسوخت و اکسیدکننده ما یهامخزنپیشران ترکیبی با  ،2 در شکل

را  نیروی پیشران دیجامد احتراق و تول شرانهیاند. در ابتدا پسوخت و اکسیدکننده جامد( نشان داده شده زهیجامد )آم شرانهیپ

منجربه مکانی و هم یزمانهم نیا رودیکه انتظار م شودمی قیشده، تزر غدر محفظه دا عیما شرانهیآن، پ نیو در ح کندیآغاز م

 شود. نیروی پیشران شیدر افزا ییافزااثرات هم

 

 
Figure 2- Combined Propellant Structure [17] 

 [17ختار پیشران ترکیبی ]سا -2شکل 

 

. در دهدیجامد مرکب را نشان م شرانهیو پ یتک جزئ عیما شرانهیبا پ یبیترک شرانیسامانه پای از ساده کیشمات 3شکل 

 .شوندیم یسازسامانه مدل نیمختلف ا یهاادامه، قسمت
 

 

 
Figure 3- Combined Propellant Schematic with Liquid Monopropellant and Composite Solid Propellant  

 جامد مرکب شرانهیو پ یجزئتک عیما شرانهیبا پ یبیترک شرانیسامانه پ کیشمات -3شکل 

Liquid 

Monopropellant 

 
Solid Propellant hrottleT 

Solid Propellant 
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. شودیم عیجامد و ما یهاشرانهیپاحتراق  یهامدلدسته  دوشامل هر  ،یاسامانه نیدر محفظه چن شرانهیپ یمدل احتراق

 :شوددر نظر گرفته می( 1رابطه ) محفظه احتراق طبق یبرا یموازنه جرم کل

(1) 𝑑(𝜌g(𝑉ch − 𝑉sp))

𝑑𝑡
= �̇�evap + �̇�burn − �̇�exit 

د نرخ جرمی گاز حاصل از تجزیه پیشرانه جام �̇�burnنرخ جرمی بخار حاصل از تبخیر پیشرانه مایع و  �̇�evapکه در آن 

ترتیب حجم محفظه احتراق و پیشرانه به spVو  chVدانسیته گاز و  𝜌gنیز نرخ جرمی گاز خروجی از محفظه است.   �̇�exit  .است

 شود:( حاصل می2. با نوشتن موازنه انرژی در محفظه احتراق، رابطه )اندجامد 

(2) 𝑑(𝜌g(𝑉ch − 𝑉sp)ℎg)

𝑑𝑡
= �̇�evap(ℎliq,inlet − ∆𝐻R,liq − 𝜆liq) + �̇�burn(−∆𝐻R,sp) − �̇�exitℎg − �̇�sp − �̇�ch 

ازای واحد جرم پیشرانه به گرمای نهان تبخیر 𝜆liqمایع ورودی، ویژه آنتالپی  liq,inlethاز، گآنتالپی ویژه فاز  ghکه در آن 

انرژی حاصل از احتراق واحد جرم پیشرانه   𝐻R,sp∆جزئی،واحد جرم پیشرانه مایع تک انرژی حاصل از تجزیه   𝐻R,liq∆مایع،

توان فرض ند. برای ساده شدن مدل میاترتیب گرمای منتقل شده به پیشرانه جامد و محفظه احتراقبه  �̇�chو  �̇�spجامد مرکب، 

برابر  �̇�chو   �̇�sp. در نتیجهشوددمای پیشرانه جامد با زمان نیز صرف نظر  ی شده باشد و از تغییراتبندکرد که محفظه عایق

 توان نوشت:چنین با توجه به تعریف آنتالپی، میشوند. همصفر می

(3) 𝑑ℎg = 𝐶𝑝, 𝑑𝑇g 

ها و گرماهای حاصل از تجزیه پیشرانه 𝜆liqرمای نهان تبخیر پیشرانه مایع ها، گ، دانسیته، آنتالپیCp زگاگرمای ویژه  توانمی

 است: زیر صورتبه (2رابطه )شده  سادهشکل  ،بنابراینرا مقادیری ثابت فرض نمود. 

از معادله حالت گاز  گیریدیفرانسیلآل بودن گازها و های مختلف، با فرض ایدهبرای یافتن فشار محفظه احتراق در زمان

 شود:( حاصل می5آل، معادله )ایده

(5) (𝑉ch − 𝑉sp)
𝑑𝑃g

𝑑𝑡
= 𝑅𝑇g

𝑑𝑛g

𝑑𝑡
+ 𝑛gR

𝑑𝑇g

𝑑𝑡
−

𝑃g�̇�burn

𝜌sp

 

(6) 
𝑑𝑛g

𝑑𝑡
= �̇�evap ∑

𝑌m,f

(𝑚𝑤)m

+

m

�̇�burn ∑
𝑌m,s

(𝑚𝑤)m
m

− �̇�exit ∑
𝑌m,g

(𝑚𝑤)m
m

 

حاصل از تجزیه در گازهای  mجزء جرمی  𝑌m,sدر مخلوط گازی است.  mمولکولجرم مولی  m(mw)، هایرابطهدر این 

ها و به کمک باشند که با توجه به جنس و ترکیب درصد پیشرانهمایع می درگازهای حاصل از تجزیه پیشرانه 𝑌m,fو  پیشرانه جامد

احتراق ای رایج در حوزه تخمین خواص افزار پروپپ، برنامهنرم. دانو مقادیری ثابت ندآیمی دسته[ ب19] 1افزار پروپپنرم

ها، متغیرهای کاربردی از با دریافت جنس و ترکیب درصد پیشرانهاست که ای وسیله کدهای رایانهبههای جامد و مایع پیشرانه

 کند.جمله فشار محفظه احتراق، دمای محفظه احتراق و ترکیب درصد گازهای خروجی نازل را محاسبه می

جزء جرمی  𝑌m,g ست آورد.دهان مقدار تغییرات مولی کل فاز گاز با زمان را بتو، می𝑌m,gبر مبنای کسر جرمی گاز خروجی 

های مختلف، لازم است موازنه جرم برای هر جزء هاست و برای یافتن آن در زماندر فاز گاز حاصل از تجزیه پیشرانه m مولکول

 نوشته شود:

(7) 𝑑(𝜌g(𝑉ch − 𝑉sp)𝑌m,g)

𝑑𝑡
= �̇�burn𝑌m,s + �̇�evap𝑌m,f − �̇�exit𝑌m,g 

 ( آمده است:8که شکل ساده شده آن در رابطه )

                                                           
1.PROPEP 

(4) 𝜌g(𝑉ch − 𝑉sp)𝐶𝑝
𝑑𝑇g

𝑑𝑡
= �̇�evap(ℎliq,inlet − ∆𝐻R,liq − 𝜆liq) + �̇�burn(−∆𝐻R,sp) − �̇�exitℎg 



 اکبر جمالیعلی و رضا زمانی

66 

(8) 𝜌g(𝑉ch − 𝑉sp)
𝑑𝑌m,g

𝑑𝑡
= �̇�burn𝑌m,s + �̇�evap𝑌m,f − �̇�exit𝑌m,g 

های مربوط به انتقال از مدل �̇�evapمربوط به احتراق پیشرانه جامد و برای محاسبه  هایابطهاز ر �̇�burnآوردن دستهبرای ب

آل در نازل ناپذیر ایدهجریان سیال تراکم هایرابطهنیز با توجه به  �̇�exitد. شویه پیشرانه مایع استفاده میحرارت، تبخیر و تجز

|𝑃𝑔) با فشار جو اولیهفرض برابری فشار محفظه در لحظه  محاسبات، با شود.محاسبه می
𝑡=0

= 𝑃𝑎𝑡𝑚) شود. نرخ سوزش آغاز می

 [:20شود ]( بیان می9پیشرانه جامد بر حسب فشار محفظه طبق رابطه )

(9) �̇� = 𝑎𝑃g
𝑛 

باید طبق رابطه  �̇�burnشوند. برای محاسبه یدر معادله با توجه به جنس و ترکیب پیشرانه جامد تعیین م nو  a هایابتث

 ( عمل نمود:10)

(10) �̇�burn = 𝐴b𝜌sp�̇� 

[ فرض بر این 20و18سطح سوزش است. در مطالعه پاندیت و همکاران ] bA و استدانسیته پیشرانه جامد   𝜌spکه در آن

تجزیه پیشرانه  ،سوزد. بنابراینرونی و از سطوح مقطع دو انتهای استوانه پیشرانه جامد میای از سطح داست که پیشرانه استوانه

رسد که یا پیشرانه در جهت طول به انتها برسد یا در جهت شعاعی تمام شود )هر کدام که زودتر اتفاق جامد زمانی به انتها می

 اند.داده شدههای سوزش نشان پیشرانه جامد و جهت هسته ،4بیافتد(. در شکل 

 

 
Figure 4- Solid Propellant Grain and directions of Burning 

 ( از روبروB( از کنار، Aسوزش:  یهاجامد و جهت شرانهیپ هسته -4شکل 

 

 شود:( محاسبه می11سطح سوزش از رابطه ) ،بنابراین

(11) 𝐴b = 𝜋𝐷i𝐿 + 𝜋(𝐷o
2 − 𝐷i

2)/2 

 آید:می دستبه( 12(، رابطه )10( در )11)با جایگذاری رابطه 

(12) �̇�burn = [𝜋𝐷i𝐿 + 𝜋(𝐷o
2 − 𝐷i

2)/2]𝜌sp�̇� 

 شود:( استفاده 14( و )13) هایرابطهباید از برای محاسبه تغییرات طول و شعاع درونی پیشرانه جامد، ، 4بنابر شکل 

(13) 𝑑𝐿

𝑑𝑡
= −2�̇� 

(14) 𝑑𝐷i

𝑑𝑡
= 2�̇� 

 حجم پیشرانه جامد در هر لحظه برابر است با:

(15) 𝑉sp = 𝜋(𝐷o
2 − 𝐷i

2)𝐿/4 

L 

oD 

D

B A 

Di 
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شوند، تبدیل که مستقل فرض میها های از مجموعه قطرابتدا جت مایع به افشانهجزئی، در فرایند احتراق پیشرانه مایع تک

رتی شامل ابتدا جذب حرارت تا دمای حباب مرطوب و پس از طور مستقل دستخوش یک دوره حراشود. سپس هر قطره بهمی

 شودمیفرض چنین همافتد. حاصل اتفاق میی هاتنها برای بخار ،که تجزیه بر این استشود و فرض آن تبخیر از سطح قطره می

طبق قانون  ،د است. بنابراینکننده فراینکنترلتبخیر ، بسیار کمتر و در نتیجه هاسبت به نرخ تجزیه بخارها نهکه نرخ تبخیر قطر

شود که فرض می ت.هاسهفرایند احتراق، برابر نرخ تبخیر مجموعه قطرتبخیر در توان گفت که نرخ کلی میپایستگی جرم، 

توزیع دما و فشار در نقاط مختلف محفظه ، بنابراین .استخوبی همزده شده محفظه احتراق، یک محفظه به د وانکروی  هاهقطر

سمت جبهه شعله حرکت تبخیر شده، به هایهشود که قطرند. همچنین فرض میاتنها تابع زماناین پارامترها د و وجود ندار

موازنه انرژی برای دو ناحیه سطح قطره تا جبهه شعله و بیرون جبهه شعله با فرض غالب  [.18ند ]سوزکنند و در آنجا میمی

و در  fT، جبهه شعله sTرایط مرزی مقادیر ثابت، نوشته شدند. دما در سطح قطره بودن مکانیسم هدایت و برقراری حالت پایا با ش

 دهد.طور شماتیک نشان میایع و ناحیه شعله اطراف آن را بهقطره م 5فرض شدند. شکل  T∞بینهایت 

 
 

 
Figure 5- Liquid Propellant Single Droplet in Flame Zone 

 ناحیه شعله قطره منفرد پیشرانه مایع در -5شکل 

 

 ( آمده است:17( و )16) هایرابطهدر  fr>r و f<r<rsrهای انرژی در ناحیه موازنه

(16) 4𝜋𝑟s
2(�̇�cond)𝑟s=�̇�F 

(17) 4𝜋𝑟f
2(�̇�cond)𝑟f

inwards + 4𝜋𝑟f
2(�̇�cond)𝑟f

outwards = �̇�F(−∆𝐻c) 

 با توجه به قانون فوریه: که

(18) (�̇�cond)𝑟 = −𝑘g(
𝑑𝑇

𝑑𝑟
)𝑟 

د نشو( محاسبه می20( و )19) هایابطهتوزیع دما بر حسب فاصله شعاعی از مرکز قطره در این دو ناحیه طبق ر هایهمعادل

[18:] 

 

 f<r<rsrبرای 

(19) 𝑇(𝑟) =
(𝑇f − 𝑇∞)𝑒𝑥𝑝 (−

𝑍𝑇�̇�F

𝑟
) + 𝑇f 𝑒𝑥𝑝 (−

𝑍𝑇�̇�F

𝑟s
) − 𝑇s𝑒𝑥𝑝(−

𝑍𝑇�̇�F

𝑟f
)

𝑒𝑥𝑝(−
𝑍𝑇�̇�F

𝑟s
) − 𝑒𝑥𝑝(−

𝑍𝑇�̇�F

𝑟f
)

 

 fr>r برای

sr 

f
r 

Liquid Droplet 

Flame Zone 
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(20) 𝑇(𝑟) =
(𝑇f − 𝑇∞)𝑒𝑥𝑝 (−

𝑍𝑇�̇�F

𝑟
) + 𝑇∞𝑒𝑥𝑝 (−

𝑍𝑇�̇�F

𝑟f
) − 𝑇f

𝑒𝑥𝑝(−
𝑍𝑇�̇�F

𝑟f
) − 1

 

 آید:می دستبه( 21از رابطه ) 𝑍𝑇قطره پیشرانه مایع است و  نرخ تبخیر �̇�Fها که در آن

(21) 𝑍𝑇 =
𝐶𝑝

4𝜋𝑘g

 

 دستبه( 22موازنه انرژی، رابطه ) هایمعادلهما در توزیع د هایرابطهبرای یافتن مقدار نرخ تبخیر قطره، با جایگذاری 

 د:آیمی

(22) �̇�F =
𝑟s

𝑍𝑇

ln (𝐵1𝐵2) 

 که در آن 

(23) 

 
𝐵1 =

𝜆 + 𝐶𝑝(𝑇∞ − 𝑇s) − (−∆𝐻c)

𝜆 + 𝐶𝑝(𝑇f − 𝑇s) − (−∆𝐻c)
 

(24) 𝐵2 =
𝜆 + 𝐶𝑝(𝑇f − 𝑇s)

𝜆
 

 شود کهریاضی نتیجه می مفاهیماند. از داده شده sTو  fTشود که مقادیر فرض می 2Bو  1Bحاسبه مقدار در اینجا برای م

0>2B1B  2<0پس,B1B 2>0 چون یا,B1B .2دلیل اینکه بهB  1 بنابراین،همیشه مثبت استB  .باید در نتیجه نیز باید مثبت باشد

 [. بنابراین:18آورده شوند ] دستبهمان منفی یا مثبت باشد زممکن است هم 1B شرایطی که هر دو صورت و مخرج کسر
 

(25) 𝑇f , 𝑇∞ >
((−∆𝐻c) − 𝜆)

𝐶𝑝
+ 𝑇s 

(26) 𝑇f , 𝑇∞ <
((−∆𝐻c) − 𝜆)

𝐶𝑝
+ 𝑇s 

هره گرفته خواهد ریاضی ب منظور تحلیلبرقرار باشد، از شرط دوم به T∞تواند برای تمام مقادیر که شرط اول نمیاز آنجایی

 شود:ر اساس دومین شرط نتیجه میبنابراین، بشود؛ ، تعریف میاست T∞ و fTکه حد بالای  critTشد. در اینجا متغیر 
 

(27) 𝑇crit =
((−∆𝐻c) − 𝜆)

𝐶𝑝
+ 𝑇s 

ه نتایج حاصل از سازی را با در نظر گرفتن مقادیر مختلف قطر متوسط انجام دادند. مقایسپاندیت و همکاران شبیه

های آزمایشگاهی میکرون مقادیر نزدیک به داده 120دهد که فرض قطر متوسط های آزمایشگاهی نشان میها با دادهسازیشبیه

انی باید تعداد در هر گام زم ، در پژوهش حاضر برای محاسبه [18] موجب پیشنهاد پاندیت و همکاران[. به18کند ]را تولید می

 متناظر ضرب کرد: میکرون( موجود در محفظه در همان گام زمانی را در  120)با قطر متوسط  هایهقطر

(28) (�̇�evap)i = 𝑁i × (�̇�F)i 

 اُم است و برابر است با:iزمانی موجود در محفظه در گام  هایهتعداد برای یافتن تعداد قطر 𝑁iکه در آن 

(29) 𝑁i = 𝐼i + 𝑅i−1 

 است. ام i-1مانده از گام زمانی باقی هایهتعداد قطر 𝑅i−1و  ام iورودی در گام زمانی  هایهتعداد قطر 𝐼iدر این رابطه، 

(30) 𝐼i =
�̅�i, ∆𝑡

�̅�drop

 

شود و در اینجا به عنوان داده مسأله وسیله شیر کنترلی تنظیم میاربر یا طراح سامانه است که بهتحت کنترل ک iQ متغیر

 آید.می دستبه هاهعنوان قطر متوسط قطرمیکرون به 120یز با در نظر گرفتن مقدار ن �̅�drop شود.مطرح می
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(31) 𝑅i−1 = 𝑁i−1 × [1 −
(�̇�F)i−1, ∆𝑡

�̅�drop × 𝜌liq

] 

 :نوشتتوان ( می28با جایگذاری در معادله )

(32) (�̇�evap)i = {
�̅�i, ∆𝑡

�̅�drop

+ 𝑁i−1 × [1 −
(�̇�F)i−1, ∆𝑡

�̅�drop × 𝜌liq

]} × (�̇�F)i 

 

 [:18شود ]( مدل می33ناپذیر خروجی از یک نازل طبق رابطه )آل تراکمدبی جرمی گاز ایده
 

(33) �̇�exit = √
2𝑃g𝑀𝑊g(𝑃g − 𝑃ambient)

𝑅𝑇g

 

 

 [:18ضرب کرد ] 1روزنهرا در سطح مقطع  �̇�exitآوردن نرخ جرمی گاز خروجی باید دستبهبرای 
 

(34)  �̇�exit = 𝛷�̇�exit𝐴orifice 
 

شود. مقدار این ضریب با توجه دلیل تفاوت در پارامترهای شکلی نازل ایجاد مییب تصحیح است و بهضرΦ در این رابطه 

( 35کمک رابطه )به نیروی پیشرانمقدار  .[18] استدرصد  90تا  80شود و معمولاً بین های آزمایشگاهی تعیین میبه داده

 :آیددست میبه[ 21]
 

(35) 𝐹 = 𝐶F𝑃c𝐴t 
 

[ محاسبه 21] مرجع (36توان آن را از رابطه )است و می نیروی پیشرانضریب  𝐶Fفشار محفظه و  سطح گلوگاه، 𝐴t آن که در

 کرد:

(36) 𝐶F = √
2𝛾2

𝛾 − 1
[

2

𝛾 + 1
]

𝛾+1

𝛾−1

{1 − [
𝑃e

𝑃c

]

𝛾−1

𝛾

} +
𝑃e − 𝑃amb

𝑃c

𝜀 

برابر نسبت سطح مقطع خروجی به سطح  فشار خروجی و  𝑃eنسبت گرماهای ویژه،  γ فشار محیط، 𝑃ambدر این رابطه 

 شود:[ محاسبه می21]مرجع ( 37ه )از رابطمقطع گلوگاه نازل است. 

(37) 𝐴t

𝐴e

= (
𝛾 + 1

2
)

1

𝛾−1

(
𝑃e

𝑃c

)

1

𝛾
√

𝛾 + 1

𝛾 − 1
[1 − (

𝑃e

𝑃c

)

𝛾−1

𝛾

] 

 [13]مرجع( 38 و 39) هایرابطهویژه نیز از  ضربهکل و  ضربهبرای محاسبه  سطح خروجی نازل است. 𝐴eدر این رابطه 

 شود:استفاده می

(38) 𝐼t = ∫ 𝐹𝑑𝑡
𝑡

0

 

(39) 𝐼s =
𝐼𝑡

g0 ∫ �̇�𝑑𝑡
 

نرخ جرمی پیشرانه مصرفی است و در مورد سامانه پیشران ترکیبی، برابر شتاب گرانش و 0g ،نیروی پیشران Fکه در آنها 

 شود.می tاز تجزیه پیشرانه مایع و جامد در لحظه  های جرمی گاز حاصلمجموع نرخ

                                                           
1. Orifice 
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 ارزیابی مدل
دیفرانسیلی  هایمعادلهبیان شده مربوط به حل  هایمعادلهسازی حاضر، با توجه به کار رفته در شبیهعددی به هایهمحاسب

، سه [18] پاندیت و همکاران[. 23و 22ای است ]معمولی مرتبه اول به روش اولر ضمنی و حل انتگرال عددی به روش ذوزنقه

ها و طراحی مشخص انجام آزمایش برای بررسی تغییرات فشار محفظه احتراق با زمان در یک سامانه پیشران ترکیبی با پیشرانه

 :است 3، طبق جدول هامعادلهمورد استفاده در های ابتدادند. ث

 
 [18] در ارزیابی مقادیر تخصیص داده شده به پارامترها -3جدول 

Table 3- Values considered for parameters in validation [18] 

Parameter Value 
Density of Solid Propellant (kg/m3) 1610 

Density of Liquid Propellant (kg/m3) 1231 

Decomposition Enthalpy of Solid Propellant (kJ/kg) -2000 

Decomposition Enthalpy of Liquid Propellant (kJ/kg) -3000 

Latent Heat of Liquid Propellant (kJ/kg) 310 

Burning law coefficient, a 1.3E-6 

Burning law exponent, n 0.55 

External diameter of Solid Propellant, Do (mm) 67 

Internal diameter of Solid Propellant, Di (mm) 35 

Length of Solid Propellant, L (mm) 85 

Specific heat of combustion products (kJ/kgK) 2000 

 

نشان [ 18و همکاران ]دبی تزریق پیشرانه مایع در هر لحظه را برای کار حاضر و آزمایش پاندیت ، 10و  8، 6های شکل

بدون نوسان در نظر  [18پاندیت و همکاران ]سازی همراه بود که در شبیه هاییمقدار دبی در آزمایش تجربی، با نوساند. ندهمی

کنترل ارزیابی کار حاضر نیز، دبی بدون نوسان و در قسمت دوم با نوسان در نظر گرفته شد. در قسمت اول  بنابراین،؛ گرفته شد

ای دبی بر حسب با توجه به نمودارهمقادیر تقریب زده شده دست اپراتور بوده است و مقدار دبی پیشرانه مایع در آزمایشگاه به

اختلاف بین مقادیر تجربی و کار حاضر، شوند. سازی در نظر گرفته میعنوان داده ورودی شبیهبه( 10و  8، 6های زمان )شکل

 سازی نیز مورد انتظار است. دلیل تقریبی بودن مقادیر در نظر گرفته شده است که همین اختلاف در نتایج شبیهبه

 

 
Figure 6- Comparison of volumetric rate of Liquid Propellant in first experiment 

 دبی پیشرانه مایع برای آزمایش اول  هاینمودارمقایسه  -6شکل 
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مقادیر تقریب زده شده های حاصل از آزمایش و ترتیب دادهبه ی بدون نوسانهاچینخطوط پررنگ دارای نوسان و نقطه

مقادیر تقریب زده شده دهند و خطوط پر رنگ )قرمز( بدون نوسان سازی را نشان میهشبیدر [ 18] پاندیت و همکاران توسط

یک اپراتور در این آزمایش، در چهار مرحله مقدار دبی را افزایش داده است که ابتدا با  دهند.را نشان می حاضرسازی شبیه برای

دوده مشخصی نوسان داشته است. پاندیت و همکاران ثانیه در مح 30تغییر ناگهانی همراه بوده و سپس در هر مرحله حدود 

. در کار حاضر نیز ابتدا به همین ترتیب عمل شد و سپس نظر نمودندصرف هاوساننسازی خود از در نظر گرفتن [ در شبیه18]

یج حاصل از اجرای نتا 11و  9، 7های شکل در نظر گرفته شد.نیز تصادفی  هاینوسان، متلبنرم افزار در وسیله توابع موجود به

[ مقایسه 18سازی پاندیت و همکاران ]های آزمایشگاهی و شبیهرا با دادهدر کار حاضر ثانیه  1/0کد محاسباتی با گام زمانی 

 کنند.می

 

 
Figure 7- Comparison of Chamber Pressure changes in first experiment 

 رای آزمایش اولبتغییرات فشار محفظه  هاینمودارمقایسه  -7شکل 

 

نشان داده  7در شکل ، 6سازی احتراق پیشران ترکیبی با دبی پیشرانه مایع متغیر طبق شکل آمده از شبیه دستبهفشار 

برخوردار است. نکته مهم  [18] سازی پاندیت و همکارانشده است و واضح است که از صحت و دقت خوبی حتی بهتر از شبیه

دلیل همزمانی احتراق پیشرانه جامد و مایع، افزایش ناگهانی در ن است که در ابتدای احتراق، بهدیگر در مورد آزمایش اول ای

خوبی این افزایش سازی نیز بهثانیه اول به شکل دو قله متوالی نشان داده شده است و شبیه 5شود که در حدود فشار دیده می

ترتیب دبی پیشرانه مایع و نمودارهای تغییرات فشار نیز به 9و  8های شکل دهد.ناگهانی و دو قله پشت سر هم را نشان می

  دهند.محفظه را برای آزمایش دوم نشان می
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Figure 8- Comparison of Volumetric rate of Liquid Propellant in second experiment 

 بی پیشرانه مایع برای آزمایش دومد هاینمودارمقایسه  -8شکل 

 

مانده نوسان در این محدوده باقی کمترینثانیه با  200لیتر بر دقیقه افزایش یافته و به مدت  14دبی تا حدود در آزمایش دوم، 

 است.

 

 
Figure 9- Comparison of Chamber Pressure changes in second experiment 

 یرات فشار محفظه برای آزمایش دومتغی هاینمودارمقایسه  -9شکل 

 

ناگهانی و کاهش دلیل همزمانی احتراق پیشرانه جامد و مایع، افزایش در ابتدای فرایند احتراق به 7شبیه شکل  ،9در شکل 

نیز نمودارهای دبی پیشرانه مایع  11و  10های شکلرا نشان داده است.  تغییراتخوبی این سازی بهدر فشار وجود دارد که شبیه

 دهند.مایش سوم نشان میو تغییرات فشار محفظه با زمان را برای آز
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Figure 10- Comparison of Volumetric rate of Liquid Propellant in third experiment 

 بی پیشرانه مایع برای آزمایش سومد هاینمودار مقایسه -10شکل 

 

 
Figure 11- Comparison of Chamber Pressure changes in third experiment 

 یرات فشار محفظه برای آزمایش سومتغی هایودارنممقایسه  -11شکل 

 

خوبی توسط کد ابتدای فرایند احتراق است که به دو قله متوالی نشان از وجود احتراق هر دو پیشرانه در ،11در شکل 

 بینی شده است. محاسباتی پیش

آل اخت خواص درون محفظه، ایدهند از: فرض توزیع یکنواسازی عبارتترین عوامل ایجاد خطا در این شبیهاز جمله مهم

پیشرانه مایع، عایق بودن محفظه، ثابت ماندن دمای پیشرانه جامد،  هایهقطر قطرثابت فرض کردن بودن گاز درون محفظه، 

عدم . های مختلفدما در های جامد و مایعی تجزیه پیشرانههاآنتالپی ثابت فرض کردنق و دانسیته ثابت گازهای حاصل از احترا

منظور به 13و  12های شکل این،بنابرسازی است؛ عوامل خطای شبیهترین مهمیکی از  نوسان در دبی پیشرانه مایع نیز ظهملاح

با در نظر گرفتن برای آزمایش اول را سازی ، نتایج شبیهسازیمدلسازی و اطمینان از کارایی مطلوب کد و افزایش دقت شبیه

ند و امکان تولید این دسته از امشخصهای طبیعی دارای توزیع آماری اغلب پدیده. دهندن مینشادر دبی پیشرانه مایع  هانوسان



 اکبر جمالیعلی و رضا زمانی

74 

سازی، مستلزم های تجربی و اعمال آن در نتایج شبیهتغییرات مزبور متکی بر دادهی دامنهوجود دارد.  متلبها در محیط پروفایل

تغییر پارامترهای  1است. از آنجا که تاریخچه زمانی مرتبط وده زمانیدسترسی به توزیع آماری تغییرات پارامتر مورد مطالعه محد

که منطبق بر طبیعت  2عملیاتی اغلب پدیده تصادفی است؛ از این رو در کسرهای زمانی، از نقطه نظر آماری، تولید اعداد تصادفی

با احتساب دامنه تغییرات  برای پدیدهض توزیع نرمال )گوسی( آماری اتفاق تجربی صورت گرفته باشد، بسیار مفید است. با فر

(، زمینه را برای تولید اعداد تصادفی )در اینجا σنین مقدار انحراف از معیار )مچ( و هµپارامتر میانگین مقادیر کمیت مورد نظر )

در هر لحظه( در  دبیعم از احتساب مقادیر رشد یا تنزل ا ،نسبت به مقدار میانگین دبی پیشرانه مایع هایوسانمحاسبه دامنه ن

از آنجا که در هر لحظه  10و  8، 6های با توجه به دامنه نوسان موجود در شکلکند. سازی فراهم میبازه زمانی اجرای شبیه

، برای تعیین موجود است [18و همکاران ]آزمایش پاندیت کدام از سه برای هر و در هر بازه زمانی، دامنه نوسان آن  دبیمقدار 

شده  استفاده نرم افزار متلبسازی بر پایه شبیههای هبرای محاسب، randn(m,n)تابع تولید عدد تصادفی از نوسانی  دبیمقدار 

در دامنه مشخص ان را با در نظر گرفتن نوسان تصادفی نمودار تغییرات دبی پیشرانه مایع با زم 12عنوان نمونه، شکل بهاست. 

 دهد. نشان می[ 18در آزمایش اول پاندیت و همکاران ]هر بازه زمانی  برای

 

 
Figure 12- Comparison of Volumetric rate of Liquid Propellant in first experiment with noises 

 انه مایع برای آزمایش اولدبی نوسانی پیشر هاینمودارمقایسه  -12شکل 

 

اد تصادفی و در اعد randn(m,n) کمک تابعنه نوسان دبی در هر بازه زمانی انجام آزمایش، بهبا توجه به مقدار متوسط و دام

قادیر برای این م .نشان داده شده است 12، در شکل متلبکه نتیجه اجرای کد  نوسان در مقدار متوسط دبی تولید شدنتیجه 

سازی، تغییرات نوسانی فشار هر گرفته شد و نتایج شبیعنوان مقدار دبی تزریق شده در هر لحظه در نظسازی احتراق بهشبیه

 نشان داده شده است. 13محفظه با زمان را سبب شد که در شکل 

 

                                                           
1. Time History 

2. Stochastic 
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Figure 13- Comparison of Chamber Pressure changes in first experiment with noises 

 لبرای آزمایش اوتغییرات نوسانی فشار محفظه  هاینمودارمقایسه  -13شکل 

 

خوبی مشخص دهد. بهآمده برای آزمایش اول در شرایط نوسان داشتن دبی پیشرانه مایع را نشان می دستبهفشار ، 13شکل 

خوبی مشخص است که افزودن نوسان به به چنینمفشار محفظه شده است. هاست که نوسان در دبی منجربه ایجاد نوسان در 

ها، مدل در نتیجههای آزمایشگاهی نشده است و مقدار فشار از محدوده دادهدبی ورودی پیشرانه مایع، منجربه خارج شدن 

 . دندهنتایج دقیقی ارائه مینوسان نیز در شرایط اعمال الگوریتم و کد محاسباتی نوشته شده، 

 

 نتایج و بحث
ها با موتورهای کل آن ضربهویژه و  ضربه، نیروی پیشرانمنظور مقایسه های پیشران ترکیبی در مقیاس بزرگ بهطراحی سامانه

شود. ابتدا ترکیبات مختلف وزنی پیشرانه مایع و جامد با وزن کل برابر با یکدیگر مقایسه پیشرانه مایع و جامد تنها انجام می

ق هاست و تزریق پیشرانه مایع از لحظه ابتدای شروع احتراشوند. دبی تزریق پیشرانه مایع مقداری ثابت برای تمام پیشرانهمی

شود که قطر خارجی پیشرانه جامد برابر قطر محفظه احتراق است و در نتیجه سوزش گیرد. فرض میپیشرانه جامد انجام می

شود که طول پیشرانه جامد ثابت است چنین فرض میمگیرد. هپیشرانه جامد در راستای شعاعی تنها در جهت داخلی انجام می

مایع متفاوت با یکدیگر قیاس  تزریق های ترکیبی با دبیپیشرانبعد افتد. در قسمت و سوزش تنها در راستای شعاعی اتفاق می

سازی . شبیهاست 14/18/68با ترکیب درصد  AP/Al/HTPB مرکب، و پیشرانه جامدهیدرازین ، جزئیتک شوند. پیشرانه مایعمی

 هاعتبارسنجی شد ها و کد محاسباتیمدلکمک هبهای مختلف پیشرانه مایع و جامد برای انواع ترکیب نیروی پیشراناحتراق و 

 اند.انجام گرفته
 

 پیشرانه مایعتزریق ها با دبی یکسان مقایسه اول: اثر تغییر ترکیب پیشرانه
های پیش رو فرض سازیدر شبیهشود. طور همزمان تزریق میکند و پیشرانه مایع بهابتدا پیشرانه جامد شروع به تجزیه می

یابد مترمکعب بر ثانیه افزایش  008/0خ جریان تزریق پیشرانه مایع از لحظه شروع تا ثانیه پنجم به شکل خطی تا شود که نرمی

آورده شده است، ثابت بماند تا جرم مورد نظر از پیشرانه مایع  4ای مشخص که در آخرین ستون جدول و پس از آن تا لحظه

های پیشران ترکیبی های جامد و مایع در سامانهطراحی ابعاد پیشرانه 4ل جدو شود. تزریق شود و پس از آن تزریق قطع می
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یابد که جرم تزریق شده برابر مقدار در نظر گرفته شده در ای ادامه میتزریق پیشرانه مایع تا لحظه دهد.مورد بررسی را نشان می

 ر محفظه است، محاسبه شده است.حجم محفظه نیز بر مبنای قطر خارجی پیشرانه جامد که همان قط شود. 4جدول 

 
 هاطراحی ابعاد پیشرانه -4جدول 

Table 4- Dimensions of PropellantsDesign 

Mass of 

Solid 

Propellant 

(kg) 

Mass of 

Liquid 

Propellant 

(kg) 

Total 

Mass 

(kg) 

Solid 

Propellant 

Content 

(%) 

Di 

(m) 
Do 

(m) 
L 

(m) 

Volume  

of Solid 

Propellant 

(m3) 

Volume 

of 

Chamber 

(m3) 

Volume  

of Liquid 

Propellant 

(m3) 

Duration 

of  

Injection 

(s) 
250 0 250 100 0.51 0.70 0.80 0.14 0.31 0 0 
200 50 250 80 0.56 0.70 0.80 0.11 0.31 0.15 8.7 
150 100 250 60 0.60 0.70 0.80 0.09 0.31 0.10 14.91 
100 150 250 40 0.63 0.70 0.80 0.06 0.31 0.15 21.11 
0 250 250 0 0.70 0.70 0.80 0 0.31 0.25 33.52 

500 0 500 100 0.36 0.70 1 0.28 0.38 0 0 
400 100 500 80 0.45 0.70 1 0.23 0.38 0.10 14.91 
300 200 500 60 0.52 0.70 1 0.17 0.38 0.20 27.31 
200 300 500 40 0.59 0.70 1 0.11 0.38 0.30 39.72 
0 500 500 0 0.70 0.70 1 0 0.38 0.50 64.53 

750 0 750 100 0.19 0.70 1.2 0.43 0.46 0 0 
600 150 750 80 0.36 0.70 1.2 0.34 0.46 0.15 21.11 
450 300 750 60 0.47 0.70 1.2 0.26 0.46 0.30 32.72 
300 450 750 40 0.56 0.70 1.2 0.17 0.46 0.45 58.33 
0 750 750 0 0.70 0.70 1.2 0 0.46 0.74 95.55 

1000 0 1000 100 0.19 0.70 1.6 0.57 0.77 0 0 
800 200 1000 80 0.36 0.70 1.6 0.45 0.77 0.20 27.31 
600 400 1000 60 0.47 0.70 1.6 0.34 0.77 0.40 52.13 
400 600 1000 40 0.56 0.70 1.6 0.23 0.77 0.60 76.94 
0 1000 1000 0 0.70 0.70 1.6 0 0.77 0.99 126.57 

 

 

شرانه سیته پی شرانهآنتالپیها، دان شرانه مایع، ثهای تجزیه پی سوزش هایابتها، گرمای نهان تبخیر پی شرانه  معادله نرخ  پی

 نشان داده شده است. 5در جدول جامد و گرمای ویژه محصولات گازی حاصل از احتراق 

 
 پارامترها برای در نظر گرفته شدهمقادیر  -5جدول 

Table 5- Values considered for parameters 

Parameters Value Reference 

Density of Solid Propellant (kg/m3) 1760.8 [19] 

Density of Liquid Propellant (kg/m3) 1007.5 [19] 

Decomposition Enthalpy of Solid Propellant (kJ/kg) -1230 [24] 

Decomposition Enthalpy of Liquid Propellant (kJ/kg) -3500 [25] 

Latent Heat of Liquid Propellant (kJ/kg) 1390.6 [26] 

Burning law coefficient, a 1.3E-6 [18] 

Burning law exponent, n 0.55 [18] 

Specific heat of combustion products (kJ/kgK) 2000 [18] 

 

ی با وزن کل پیشرانه هایپیشران ترتیب برایبهرا نسبت به زمان  نیروی پیشراننمودارهای تغییرات  17ا ت 14 هایشکل

های د. دو منحنی پر رنگ، مربوط به پیشرانهندهنشان می 4طراحی شده در جدول  کیلوگرمی 1000و  750، 500، 250برابر 

 درصدهایهای ترکیبی با گر مقادیر مربوط به پیشراننمایانچین چین و نقطههای خطجامد و مایع مستقل است و منحنی

ع سایر پارامترهای عملکردی پیشران و از طرفی تجمبر مقدار فشار و دبی تأثیر کم نوسان  با توجه بهند. امختلف پیشرانه جامد

در دبی پیشرانه مایع ورودی انجام  ها بدون در نظر گرفتن نوسانسازیشبیه تر،مقایسه راحتمنظور به ها،این شکلها در منحنی

  شدند.
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Figure 14- Thrust-Time Diagram for 250kg Propellants 

 kg250با وزن کل ییهاشرانیپبرای زمان -نیروی پیشراننمودار  -14شکل 

 

وضوح بهاند. کیلوگرم مقایسه شده 250هایی با وزن کل در مقابل زمان برای پیشران نیروی پیشران، نمودار 14در شکل 

دهنده اثرات که نشان های ترکیبی از هر دو پیشران جامد و مایع مستقل بیشتر استدر پیشران نیروی پیشرانمشخص است که 

دچار یک افت  نیروی پیشرانای که مقدار در لحظه. استهای جامد و مایع در یک محفظه احتراق همزمان پیشرانهافزایی هم

با این تفاوت که  ،شودع جرم پیشرانه مایع به پایان رسیده است و رفتار نمودار به پیشرانه جامد شبیه میدر واقشود، ناگهانی می

چین نمایش پیشرانه جامد که با نقطه %40در مورد پیشران با  آن کمی بیشتر از پیشرانه جامد مستقل است. نیروی پیشرانمقدار 

رسد و رفتار نمودار، به رفتار پیشرانه مایع مستقل )نمودار قرمز رنگ( نزدیک یداده شده است، ابتدا پیشرانه جامد به پایان م

 شود.می
 

 
Figure 15- Thrust-Time Diagram for 500kg Propellants 

 kg500با وزن کل ییهاشرانیپبرای زمان -نیروی پیشراننمودار  -15شکل 

 

در این اند. یروی پیشران و زمان روشن ماندن موتور افزایش یافتهمقدار نها، با توجه به افزایش جرم پیشرانه، 15در شکل 

 40هایی با در پیشرانپیشرانه مایع مستقل دارای بیشترین زمان روشن ماندن موتور و کمترین نیروی پیشران است. ها، پیشران

 ر نیروی پیشران به مقدار مربوط بهمقدادرصد وزنی پیشرانه جامد، پیشرانه جامد زودتر از مایع به اتمام رسیده است و  60و 
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ها نیز بیشترین مقدار نیروی پیشران مربوط به در این پیشران نمودار قرمز رنگ پیشرانه مایع مستقل نزدیک شده است.

 های ترکیبی بود.پیشران
 

 
Figure 16-Thrust-Time Diagram for 750kg Propellants 

 kg750با وزن کل ییهاشرانیپبرای زمان -نیروی پیشراننمودار  -16شکل 

 

با این تفاوت که مقدار نیروی پیشران و مدت  ،دهندنشان میرا  15نیز رفتاری مشابه نمودارهای شکل  16نمودارهای شکل 

 ها بیشتر شده است.دلیل افزایش جرم پیشرانهزمان روشن ماندن موتور به
 

 
Figure 17- Thrust-Time Diagram for 1000kg Propellants 

 kg1000با وزن کل ییهاشرانیپبرای زمان -نیروی پیشراننمودار  -17شکل 

 

بیشتری  نیروی پیشراندارای سطح  یترکیب هایتوان فهمید پیشرانمیها سازیاز مقایسه نتایج حاصل از شبیهدر مجموع 

افزایی فشارهای ایجاد شده توسط هر کدام دهنده همند که نشاناوزن با خودشانهای جامد و مایع مستقل همنسبت به پیشرانه

وزن خود خاموش های ترکیبی در زمانی کمتر از پیشرانه مایع همشود که تمام پیشرانمیملاحظه چنین مهاست. هاز پیشرانه

رکیبی های توضوح فهمید که پیشرانتوان بهعلاوه میشود. بهشوند؛ اما در مورد پیشرانه جامد، ترتیب مشخصی دیده نمیمی

رخ شتاب بیشتری با  نیروی پیشرانافزایش ) رسندبیشینه می نیروی پیشرانهای جامد و مایع مستقل به زودتر از پیشرانه

بر اساس رسد. شود و در برخی دیگر ابتدا پیشرانه مایع به اتمام میها، ابتدا پیشرانه جامد تمام می. در برخی از پیشران(دهدمی

تا  14 هایها در شکلآن نیروی پیشرانسازی که نتایج شبیه 4های جدول ناز کد محاسباتی برای پیشرا آمدهدستبههای داده
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آورده  6طور خلاصه در جدول اند که بهویژه نیز قابل محاسبه ضربهکل و  ضربهبیشینه،  نیروی پیشرانآورده شد، مقادیر  17

 اند.شده

 
  4های جدول پیشرانسازی برای نتایج حاصل از شبیه -6جدول 

Table 6- Simulation Results of Propellants in Table 4 

Mass of Solid 

Propellant (kg) 

Mass of Liquid 

Propellant (kg) 

Total Mass 

(kg) 

Maximum Thrust (N) 

×10-5 

Total Impulse (N.s) 

×10-6 

Specific Impulse 

(s) 

250 0 250 2.58 7.08 251.92 

200 50 250 4.03 5.91 252.10 

150 100 250 5.13 5.14 258.92 

100 150 250 4.62 4.35 262.30 

0 250 250 1.61 4.23 339.35 

500 0 500 4.98 17.43 292.30 

400 100 500 7.27 14.91 298.14 

300 200 500 8.30 12.62 298.42 

200 300 500 7.04 10.57 300.28 

0 500 500 1.79 9.27 371.35 

750 0 750 7.56 29.20 311.41 

600 150 750 10.03 24.51 319.06 

450 300 750 11.22 20.24 315.39 

300 450 750 9.67 17.15 317.92 

0 750 750 1.88 14.58 388.43 

1000 0 1000 14.01 37.40 312.19 

800 200 1000 18.31 31.52 317.44 

600 400 1000 17.00 26.12 311.49 

400 600 1000 14.30 22.41 316.58 

0 1000 1000 1.88 19.44 388.55 

 

 دهند.قابل مقایسه نشان میهای نمودار در قالبرا  6نتایج جدول  20تا  18های شکل

 

 
Figure 18- Comparison of Maximum Thrusts Diagram 

 ها شینهبی نیروی پیشراننمودار مقایسه  -18شکل 

 

 نیروی پیشرانشود که در حالت کلی هر چه جرم سامانه افزایش یابد، فشار محفظه و نتیجه گرفته می 18 با توجه به شکل

های جامد و مایع مستقل بیشتر از پیشرانه ،های ترکیبیبیشینه پیشران نیروی پیشرانچنین مشوند. هایجاد شده نیز بیشتر می

کیلوگرمی مربوط به سامانه با جزء جرمی  750و  500، 250های سامانه دربیشینه  نیروی پیشرانبیشترین از طرف دیگر  است.

 بود. 8/0 جامد کیلوگرمی برای سامانه با جزء جرمی 1000های سامانه درها و در هر کدام از وزن 6/0بر جامد برا
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Figure 19- Comparison of Total Impulses Diagram 

 کل ضربهنمودار مقایسه  -19شکل 

 

کل  ضربه ،یابد؛ بنابراینهای جامد افزایش میکل با افزایش جزء جرمی پیشرانه ضربهشود که میگرفته نتیجه  19ل از شک

های ترکیبی از پیشرانه مایع مستقل کل پیشران ضربهوزن با خود بیشتر است و های هممستقل از سایر سامانه ،های جامدپیشرانه

 یابد.کل نیز افزایش می ضربه، هاشود که با افزایش جرم کل پیشرانهمی مشاهدهچنین موزن بیشتر است. ههم
 

 
Figure 20- Comparison of Specific Impulses Diagram 

 ویژه ضربهنمودار مقایسه  -20شکل 

 

ش وزن چنین با افزایم. هوزن با آن بیشتر استهای همانهبرای پیشرانه مایع، از تمام سام 20 ویژه نیز طبق شکل ضربه

 ضربهپیشرانه جامد بیشترین مقدار  یابد.ویژه نیز افزایش می ضربهکیلوگرمی، مقدار  750و  500، 250های سامانه برای سامانه

بیشینه بیشتری نسبت به جامد و مایع  نیروی پیشران ،های ترکیبیویژه را دارند. پیشران ضربهکل و پیشرانه مایع بیشترین 

ویژه  ضربهکیلوگرم مایع، دارای  200کیلوگرم جامد و  300داشتند. برای نمونه، پیشران ترکیبی با  وزن با خودشانمستقل هم

وزن های جامد و مایع مستقل همکه پیشرانهدر حالی استنیوتن  8×510بیشینه تقریبی  نیروی پیشرانثانیه و  300حدود 

ند. پیشران ترکیبی انیوتن  2×510و  5×510بیشینه  وی پیشراننیرثانیه و  370و  290ویژه برابر  ضربهترتیب دارای خودش به

ویژه بیشتر از جامد و کمتر از مایع است. بنابراین، بسته به  ضربهبیشینه بیشتر از جامد و مایع و  نیروی پیشرانموردنظر دارای 
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تر است، له مورد نظر کدام متغیر مهمای است، در مرحاینکه طراح راکت، نیاز به چه نوع موتوری دارد، یا اگر راکت چند مرحله

 شکل مستقل یا در مراحل مختلف راکت استفاده کند.های ترکیبی بهتواند از هر کدام از پیشرانمی
 

 پیشرانه مایعتزریق مقایسه دوم: اثر تغییر دبی 
پیشرانه جامد  kg150پیشرانی با  برای بررسی اثر تغییرات مقدار دبی تزریق پیشرانه مایع بر متغیرهای عملکرد سامانه پیشران،

و متغیرهای  نیروی پیشران ثانیه بر تغییرات لیتر بر 16و  8، 4عنوان نمونه انتخاب شد و اثر سه دبی پیشرانه مایع به kg100و 

به مقدار  یابد تاعملکرد پیشران بررسی شد. در هر سه مورد، دبی از لحظه ابتدای تزریق تا ثانیه پنجم، به شکل خطی افزایش می

کیلوگرم شود، ادامه  100ای که جرم تزریق شده مایع برابر با ماند و تا لحظهدر همین مقدار باقی می، بیشینه خود برسد. سپس

(، رابطه 40. معادله )آیدمیدستبهیابد. این لحظه با توجه به مساحت زیر نمودار که برابر با حجم کل تزریق شده است، می

 دهد.را نشان می ftه انتهایی تزریق، آوردن لحظدستبه

(40) 𝑚liquid =
𝜌liquid (2𝑡f − 5) 𝑄max

2
 

ند. رابطه ادبی بیشینه تزریق پیشرانه مایع  𝑄max جرم کل پیشرانه مایع و   𝑚liquidدانسیته پیشرانه مایع،  𝜌liquidکه در آن،

 آید:می دستبه ft( برای یافتن 41)

(41) 
𝑡f =

(
2𝑚liquid

𝜌liquid  𝑄max
+ 5)

2
 

  

 
Figure 21- Thrust-timewith various volumetric rates of liquid propellant injection for propellant with 150kg solid and 100kg liquid 

 مایع  kg100جامد و  kg150با  برای پیشرانبا تغییرات دبی تزریق نسبت به زمان  نیروی پیشرانتغییرات  -21شکل 

 

 ،افتد و ثانیاً پایان تزریق زودتر اتفاق می یلحظه ،اما اولاً ،افزایش یافته نیروی پیشرانبا افزایش دبی، بیشینه  ،21در شکل 

لیتر بر ثانیه نسبت  8ا دبی لیتر بر ثانیه، پیشرانه مایع زودتر از جامد تمام شده است و زمان بیشتر تزریق مایع ب 16و  8با دبی 

لیتر بر ثانیه زودتر  8در نتیجه پیشرانه جامد در دبی  .افزایی بیشتر بر پیشرانه جامد شده استثانیه باعث تأثیر و هم 16به دبی 

اند و فتهثانیه اول، هر سه نمودار روی هم قرارگر 5لیتر بر ثانیه تمام شده است. توجه شود که در این شکل در حدود  16از دبی 

ویژه هر کدام از سه  ضربهکل و  ضربهبیشینه،  نیروی پیشران، مقادیر مربوط به 7جدول  .مشاهده استتنها یک منحنی قابل 

 دهد.پیشران را نشان می
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 پیشرانه مایع تزریق های مختلفبه ازای دبی مقایسه متغیرهای عملکرد پیشران -7جدول 
Table 7- Comparision of Propellant Performance in different Liquid Propellant Injection rates 

Volumetric Rate (m3/s) 0.004 0.008 0.016 

Maximum Thrust (N) 376115 511278 639357 

Total Impulse (N.s) 5071064 4933438 4429971 

Specific Impulse (s) 256.77 257.44 247.51 

 

یابد. پیشرانه مایع، افزایش میتزریق بیشینه با افزایش دبی  نیروی پیشران ،نشان داده شده است 7گونه که در جدول همان

 ویژه رابطه مشخصی وجود ندارد. ضربهکل رابطه عکس با دبی پیشرانه مایع دارد. در مورد  ضربه

 

 گیریو نتیجه بندیجمع
کنند؛ همزمان و در یک محفظه عمل میطور جامد و مایع، بهانه با توجه به اینکه در سامانه پیشران ترکیبی، هر دو نوع پیشر 

. در مقابل، رانه جامد یا مایع مستقل نیاز داردتر است و هم به حجم بیشتری نسبت به پیشهم ساختار موتور پیچیده، بنابراین

ترکیب درصد مختلف از پیشرانه کیلوگرمی با  1000و  750، 500، 250های های پیشران با وزنسازی برای سامانهنتایج شبیه

افزایی های جامد و مایع مستقل، نشان دادند که همهای پیشران ترکیبی با پیشرانهمنظور مقایسه عملکرد سامانهجامد و مایع به

روی نیهای ترکیبی، منجربه افزایش قابل توجه سطح دلیل احتراق همزمان هر دو پیشرانه در یک محفظه در سامانهایجاد شده به

افزایی منجربه افزایش بیشتر نرخ سوزش هر چند این هم شود؛های جامد و مایع مستقل مینهها نسبت به پیشرادر آن پیشران

-نیروی پیشرانکل )سطح زیر نمودار  ضربهشود. مقایسه مقادیر پیشرانه جامد و در نتیجه کاهش زمان روشن ماندن موتور می

کل به  ضربهویژه )نسبت  ضربهیابد. در مورد صد پیشرانه جامد در سامانه، این مقدار افزایش میزمان( نشان داد که با افزایش در

های مایع مستقل و کمترین مقدار که بیشترین مقادیر مربوط به پیشرانه ندها نشان دادوزن پیشرانه مصرف شده( نیز مقایسه

 ضربهکل و  ضربه، نیروی پیشرانآمده برای دستبهوجه به مقادیر طور خلاصه و با تبههای جامد مستقل بود. مربوط به پیشرانه

توان مزایا و معایب سامانه پیشران های جامد و مایع مستقل، میهای ترکیبی و مقایسه آن با مقادیر مربوط به پیشرانهویژه پیشران

 ود.بیان نم 8های مستقل مایع و جامد در جدول ترکیبی را نسبت به هر کدام از پیشران

 
 مزایا و معایب پیشران ترکیبی  -8جدول 

Table 8- Advantages and Disadvantages of Combined Propellant 

Disadvantages Advantages  

larger upper total impulse 

Comparision with Liquid 

Propellant 

more 

complicated 
upper maximum thrust 

lower specific 

impulse 

faster in getting maximum 

thrust 

larger upper specific impulse 

Comparision with Solid Propellant 

more 

complicated 
upper maximum thrust 

lower total 
impulse 

faster in getting maximum 
thrust 

 

 

عنوان پیشران هر کدام به ولویتها نسبت به دیگری و انهتوان نتیجه گرفت که عملکرد بهتر هر کدام از سامادر نهایت می

شود. با این حال، در کار تعیین می ،استهای دیگر راکت که مورد نظر طراح آن اصلی راکت، با توجه به مورد مصرف و ویژگی

شناخته شده، بررسی  عنوان پیشرانی جدید و کمترهای پیشران ترکیبی بههای اصلی سامانهحاضر سعی بر این بود تا ویژگی

 های پیشران متداول مطرح شود.ای نسبت به سایر سامانهشکل مقایسهها بهاین ویژگیچگونگی شوند و 
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The rocket design with low motor weight and more power paves the way for researchers to develop innovations 

in rocket engines. Combined propulsion design focuses on the simultaneous combustion of solid and liquid 

propellant components in the combustion chamber. In the present work, simultaneous combustion modeling of 

propellants (solid and liquid) was done. By writing house code and applying simplifying assumptions, the 

propulsion system behavior was analyzed. Different compositions were considered for systems with 250, 500, 

750, and 1000 kg total mass of propellants. It shows by increasing the solid propellant percentage to 60%, the 

maximum thrust was reached its maximum value while decreasing the motor combustion time. When the solid 

propellant percentage increases, the total impulse increases accordingly, and the specific impulse decreases. In 

another comparison, for a propellant combination with 150 kg of the solid propellant charge and 100 kg of 

liquid propellant charge, the injection rate related to liquid propellant was adjusted at 4, 8, and 16 liters per 

second. The results show by increasing injection rate, maximum thrust increased, and total impulse decreased. 

The specific impulse was almost constant. 
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