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نسبت   د،یاکس  تروژنین   ي د  دکنندهیاکس  و  نیپاراف  سوخت  ي ورود  یجرم  یدب  ریتأث  يمطالعه  به  حاضر  پژوهش  :دهیچک
O/F   راکت ه احتراق   محفظه   .است  پرداخته  ژهیو  مپالسیا  و  تراست  محفظه،   فشار  ي هاتیکم   ي رو  ي دیبر یدر محفظه 

  با   داریپا  حالت  ي بعد  دو  ي سازهیشب  ک ی.  تدر حوزه محاسبات گنجانده شده اس  یطیمنطقه مح  کی  انضمام  به  احتراق
  ی گرداب  اتلاف  مدل   با  همراه  استاندارد  κ-ε  یآشفتگ  مدل از    ي ر یگو بهره  (RANS)  نولدزیر  نیانگیم  با  راستوکسیناو   کردیرو

(EDM)  یآشفتگ– یم یشکنش  برهم  ي برا  (TCI)  شوندیم  حوزه  وارد  ي گاز  فاز  در  سوخت  و  دکنندهیاکس .  شودیم  استفاده .
  يساز هیدر شب  وشده    سهیمقا  یاعتبارسنج   مقاله  یتجرب  ي هابا داده   ي سازهیشب  جیاز نوع منظم و ثابت است. نتا  ي بندشبکه

  ن ی انگ یم  ي دو بعد  ي ساز هیدر شب  O/Fدرصد نسبت    76/27  شیافزابا    .است  درصد  6/ 65انحراف    نیانگیمقدار م  نیشتریب
درصد  28/18 ژهیو مپالسیا ن یانگیو م شیدرصد افزا 29/52تراست  نی انگیم ش،یدرصد افزا 22/38فشار محفظه احتراق 

افزا  64/37فشار محفظه احتراق    نیانگیم  O/Fدرصد نسبت    43/38  شی افزا  با   .است  افتهی  ش یافزا   ن ی انگیم  ش،ی درصد 
 است.  داشته  شیافزا درصد   28/19 ژه یو مپالسیا نیانگیو م شیدرصد افزا 31/53تراست 

 
 ، موتور راکت هیبریدي، پارافین، دي نیتروژن اکسید، تراستسازي مدل سازي و شبیه :گانواژکلید

 
 

 قدمه  م
عنوان موتور اصلی هاي فضایی یا نظامی و حتی به هاي هوافضایی هستند که معمولاً براي پرتاب محمولهها از انواع سامانه راکت

گرفتهبرخی   قرار  استفاده  مورد  فضانوردي  و  هوانوردي  صنعت  تاریخ  طول  در  جنگنده  مهم هواپیماهاي  از  یکی  و اند.  ترین 
تر باشد،  تر و ارزانتر، کوچکتر، سبکقوي   مزبور   هاست؛ چرا که هرچه سامانهها، سامانه پیشرانش آنتأثیرگذارترین اجزاء راکت

و قابلیت  بزرگ  با  هواپیماي  و  فضاپیما  یا  فضایی  قدرت حمل محموله  و  است  بالا   توانمندتر  وزن  داردبا  را  راکت   .تري  موتور 
  يا یاز مزا  .]2،  1[  کندی کار م  سیال   دکننده یسوخت جامد و اکس   شرانیمهم هوافضا به کمک پ  ییایمیش  شرانی پ  کی  ي دیبریه

احتراق   ،کنترل  رانش قابل   ،سوخت  ي هابودن به ترك گرین  رحساس یغ  ،بودن  نهیهز  کم   توان بهمی   ي دیبریراکت ه  ي موتورها
  ن ییراندمان احتراق پا  ،نیی نرخ پسرفت سوخت پا  شامل  هاآن  بیاشاره کرد. معا  رخطرناكیو غ  یرسمیغ  ي ها شرانهیپ  ،مجدد

براي نیروي پیشران، ضربه کل و ضربه آمده   با توجه به مقادیر بدست ؛جمالی و همکاران پژوهشی -مطابق تلاش علمی .شودمی 
توان مزایا و معایب سامانه پیشران هاي جامد و مایع مستقل، می هاي ترکیبی و مقایسه آن با مقادیر مربوط به پیشرانهویژه پیشران

ن  یبر پاراف  یمبتن   ي هافرمول   . ]4،  3[  بیان نمود  1هاي مستقل مایع و جامد در جدول  ترکیبی را نسبت به هرکدام از پیشران
ایمن و  کارافتاده، فرود    از  ي ماهایکردن فضاپخاص مانند خارج   ییفضا  ي هاتی مأمور  ي من و کارآمد برایارزان، ا  یسوخت  تواندمی 
 ي هاسوخت  نده اختصاص داده شود. یآ  ي دی بریراکت ه   ي به موتورها  ي مدار  جایی جابه و    ي اارهیاکتشاف س  ي هاتیمأمور  آرام



 اکبر جمالی علی ، محمدرضا پالیزوانی
 

98 

  گرین ب  یاز به ترکی هستند که ن  ینیی پا  ی کیخواص مکان  ي شرانه جذاب هستند؛ اما دارا یاز نظر عملکرد پ  کهیدرحال  خالص   نیپاراف
 . ]5[ ک و ترموست دارند یترموپلاست ي مرهایبه عنوان پلکننده  تیموم جامد با عوامل تقو

 
 . ]4[ هیبریدي شرانیپ بیو معا ایمزا   -1 جدول

Table 1- Advantages and Disadvantages of hybrid Propellant [4]. 

Disadvantages Advantages  

Larger dimensions Higher overall impulse 
Comparison 
with liquid 
propellant 

More complex design Maximum thrust more 

Less specific impulse Achieve maximum thrust faster 

Larger dimensions Higher specific impulse 
Comparison 
with solid 
propellant 

More complex design Maximum thrust more 

Less total impulse Achieve maximum thrust faster 

 
  نشان داده  نیبر پاراف  ی مبتن  ي هابر رفتار سوخت  ژهیبا تمرکز و  کلاسیک  ي دیبریموتور راکت ه  کی  یطرح کل؛  1در شکل  

ا در  است.  با    کی   ،ي کربندیپ  نیشده  گاز  کیسوخت جامد  اجفت می   عیما  ای  ي اکسیدکننده  مقا  نیشود.  با    سهیساختار در 
است    دکنندهیسوخت و اکس  ي راکت جامد، که در آن گرین سوخت جامد حاو  ي موتورها  یعنیخود،    ب یمحرکه رق  ي هاستم یس

 .]6[ را به همراه دارد ي دیبریه ي فناور همم ي ایمزا شوند، ی م رهیذخ ع یکه در آن هر دو ماده در فاز ما عیما ي و موتورها
 

 
Figure 1- Sketch of a hybrid rocket engine using a paraffin-based fuel [6]. 

 . ]6[از سوخت بر پایه پارافین استفادهبا یک موتور راکت هیبریدي  واره طرح -1شکل 
 

ه   ي موتورهادر    پسرفت سوخت  ي دیبریراکت  پاراف  یمبتن   ي هانرخ  برابر سوخت  باً یتقر  نیبر  مانند    ک یکلاس  ي هاچهار 
دهند که  مایع در سطح سوخت تشکیل می  هیلا کی  پسرفت،ها در حین  این سوخت  و  است  لیدروکسیه   انهیبا پا  نیبوتادیپل

طبق    .نمایش داده شده است  2که در شکل    شوندتواند منجر به تشکیل امواج رول شود که قطرات سوخت از آن خارج میمی 
مواداتمطالع مانند سوخت   هیلا   رويگرانو  کم    ی با کشش سطح    ،  پاراف  یمبتن   ي ها مذاب کم،  ب  ن،یبر   دیتول  ي شتریحباب 

 ].8، 7[ دهندی م ش یکنند و نرخ پسرفت را افزامی 
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Figure 2- Schematic of the entrainment mechanism and reacting droplets, as presented in [7]. 

 . ]7[دهندهبري شده و قطرات واکنشهمراه  هايحباب نمایش طرحی از سازوکار -2شکل 
 

ها سازي طراحی این نوع سامانه هاي احتراقی یکی از ابزارهاي کارامد جهت بهینه هاي واکنشی در سامانه سازي جریانشبیه 
به عنوان    نی پاراف  باتی ترکبر    یمبتن   ي دیبریه  ي هادر مورد راکت   ي سازه یمطالعات شب  نهی شیاز پ  ي اخلاصه   2در جدول    .]9[است  

ملاحظه  ،  یآشفتگ  ي هامدل   به انضمام اطلاعاتی نظیر تنوع  دکنندهیبه عنوان اکس  دیاکس  تروژنین  ي و د  ي گازژنیسوخت و اکس
در اینجا   .است مده  آ  یآشفتگ   یمیکنش شبرهم  و هاها، تعدادگونهبه همراه تعداد واکنش  یمدل احتراق  ،یع حرارتشتشع  مدل

  ی تابع چگال   کاربرد  و  ییایمی تعادل ش،  کسر مخلوط  دخالت  کردیروبا  و همکاران    نوی مارت  ي دمخلوط سوخته    یمدل احتراق  مطابق
 است.  استفاده شده یآشفتگ  یمی کنش شمحاسبه برهم  ي احتمال کسر مخلوط برا

 
 . ]10-18 [ نیپارافسوخت بر   یمبتن  يدیبر یه يهااکتسازي رپیشینه مطالعات عددي و شبیه -2 جدول

Table 2- Background of numerical studies and simulation of paraffin-based hybrid rockets [10-18]. 
TCI species reactions Chemistry 

model radiation Turbulence 
model oxidizer fuel References 

YES 12 1 eddy 
dissipation NO k-ε O2N Paraffin wax Bellomo et al. 

[10, 11] 

YES 12 1 eddy 
dissipation NO k-ω O2N sorbitol and 

paraffin wax 
Paccagnella 
et al. [12] 

YES 10 1 eddy 
dissipation NO k-ε  and  k-

ω O2N Paraffin wax Ranuzzi et al. 
[13] 

NO 5 2 Finite-rate NO Spalart-
Allmaras GOX HTPB and 

paraffin wax 
Bianchi et al. 

[14, 15] 

NO 10 7 Finite-rate YES Spalart-
Allmaras GOX HTPB and 

paraffin wax 
Leccese et al. 

[16, 17] 

YES - - mixed is 
burnt NO k-ω GOX Paraffin wax Di Martino et 

al. [18] 
 

(محاسبات  الاتیس  کینامید  ي سازه یشب  کد  کی  ؛همکاران  و  نیلازار  مطالعه  در   ي سازه یشب  ي برا  ي تجار  )CFDی 
 عنوان به   نی پاراف  موم  و  دکنندهیاکس  عنوانبه  ع یما  نیتروژن اکسید  از  استفاده   با  ي دیبری ه  راکت  موتور  مختلف  ي هاي کربندیپ

  بدون  و  عیما  دکنندهیاکس  ق یتزر  ساده،   ییا ی میش  ي هاواکنش   با  دار،یپا  طیشرا  درانجام شده    ي سازه یشب .  شد  استفاده   سوخت
توسطکار    در.  ]19[  است  نیپاراف  حباب احتراق  عی ما  قی تزر  ي عدد  ي سازه یشب   ؛همکاران  و  نیلازار   بعدي  محفظه  داخل   به 
 ق یتزر  فیتوص  ي برا  مناسب  ي عدد  مدل   کار با توسعه  نیا  در  .است  شدهانجام   یتجرب  ي هاشیآزما  با   سهیمقا  و  ي دی بریه  ي هاراکت
 کهیی  هامدل   که  دهدیم  نشان  هاآن  ي هاي سازه یشب   جینتا.  است  قرارگرفته  بحث  مورد  نتایج  ي دیبریه  ي هاراکت  در  دکنندهیاکس
  شوند،   استفاده  ي دیبریه  ي هاراکت  در  عیما  قی تزر  ي سازه یشب  ي برا  توانندیم  اند،شده   ي سازادهیپ  ي تجار  CFD  ي کدها  در  قبلاً

  ه یتجزمارتینز و همکاران،    بررسیدر  .  ]20[  باشد  موتور  احتراق در  راندمان   بر  مؤثر  مشخص و  ي پارامترها  نیی تع  هدف  که  ي طوربه
نازل یک موتور راکت هیبریدي   لیتحل  و براي این کار، برخی از  .  قرار گرفت  یبررس  مورد  جریان در داخل محفظه احتراق و 

نتایج    ر اساسجریان جرم و انرژي در محفظه احتراق و نازل توسعه داده شد. ب  لیوتحلهیتجزنظري و عددي براي انجام    ي هاروش
در کار رانوزي و   .]21[  هاي زمانی مختلف انجام شد، تحلیل عددي رفتار سیال شامل فرآیند احتراق در بازه هاآن  روش نظري 
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  ی قرار گرفت. بررس  مورد  نیپارافموم    -دي نیتروژن اکسید    راکت  ي دیبریه  موتور  احتراق  انیجر  دانیم  ي عدد  یبررس همکاران
با و  ي مدل عدد  کی اثرات متقابل آشفتگ  یواقع  ال یس  ي های ژگیجامع  احتراق   انیجر  دانی م  بینی پیش  منظوربه   یمی ش   -یو 
استفاده شده است    ي ااستوانه با گرین    یشگاهیآزما  اس یدر مق  راکت  کاز ی  ،ي سازه یشب   سنجیاعتبار   منظور به   که  است  جادشدهیا
 يهاي فناور  یاعتبارسنج   آن  یاصل   هدف  که   است  توسعه   دست  در  ي دیبریه  راکت  هشرانیپ  و همکاران یک  کلمنتِدر کار دي   .]13[

  شده   یبانی پشت   و  یمهندس  ي هاروش  اساس  بر  ،یطراح  تیوضع .  است  گرین  دیتول  ي ندهایفرآ  و  یطراح  یشناسروش  توانمند،
 ک توسعه ی   آن،  موازاتبه .  است  شدهگزارش  دینامیکترمو  و  الاتیس  کینامید  لیوتحلهیتجز   ي برا  قیدق  يعدد  ي ساز ه یشب  توسط
  يبرا ي عدد ي هامدل   .است  زین  ي دیبریه  راکت موتور کی احتراق محفظه کی در مسئله کیزی ف ي سازه یشب به  قادر ي عددمدل  

  ی ش یآزما  ي هاداده  قی طر  از  ي عدد  کد.  اندشده   انتخاب  محاسبات  ي هازمان  و  یطراح  دقت  مسائل  گرفتن  نظر  در  با  ي سازاده یپ
و همکاران یک موتور راکت هیبریدي مبتنی بر    بوزایندرکار تحقیقاتی   .]22 [شود ی م   دییتأ  ایشان  پروژه  چارچوب  در  آمدهدست ب

  ي مختلفی روي آن صورت گرفتهاشیآزماساخته شد و    است  KN 1دي نیتروژن اکسید که داراي رانش    دکنندهیاکس فین و  اپار
محفظه احتراق شامل اجزاء ورودي محفظه احتراق با ورود اکسیدکننده    که   نمایش داده شده  3که طرح سه بعدي آن در شکل  

ی، گرین سي ویپتکمیلی)، لوله    ي محفظه)، محفظه احتراق (محفظهدي نیتروژن اکسید، صفحه پاشنده، محفظه اشتعال (پیش 
  2020در سال    .استنمونه کیستلر و دو بخش همگرا و واگراي از جنس گرافیت نازل (شیپوره)  فشار    ،آداپتور  حسگر،سوخت،  

  نیانگ یم  با  استوکس   ریناو  ي سازه یشب  کبررسی شد. یتوسط دکیک و همکاران    موتور  نیا  یمحاسبات  الاتیس  کینامید  ي سازه یشب
  استفاده  یآشفتگ- ی میش برهمکنش ي برا یگرداب اتلاف مدل با همراه κ-ε استاندارد تلاطم مدل از که است داریپا نولدز حالتیر
.  است  شده  گنجانده  یمحاسبات  حوزه  در  زین   یط یمح   منطقه  کی .  شوند ی م  حوزه  وارد  ي گاز  فاز  در   سوخت  و  دکننده یاکس .  کندی م
  ي تر  حیصح  فشار   لیپروفا  کی   توانی م  نیبنابرا  و  کند یم  ي ری جلوگ   نازل  یخروج  قسمت  در  يمرز  طیشرا  کی   لیتحم  از  نیا

 .  ]24، 23[ دهدی م نشان را درصد 10 از کمتر  انحراف نیانگ یم و شده سهیمقا  یشیآزما کیشل ي هاداده با جینتا. داد لیتشک
 

 
Figure 3- 3D design of the experimental hybrid rocket [23]. 

 . ]23[طرح سه بعدي از راکت هیبریدي آزمایشی   -3شکل 

 
 مورد  ي مشخصات عملکرد   ءبا تمرکز بر احصاو    ویژهمقاصد    و استفاده ناگزیر از آن در  ي دیبریه  ي هاراکت   گاه یجابا توجه به  

  است. سودمند  از موتور راکت    هایینمونه یا    ساخت نمونهروند  در    ي سازه یشب   جیکه استفاده از نتا  ي به نحو  هاي نظامیسازمان   ازین
ارائه    CFD  اعتباردهی به مدل   ،مطالعه  نیهدف از انجام ا  است.  ت یبا اهمهاي راهبر تحقیق  طرح چنین پژوهشی براي سازمان

هاي مربوطه  و تست   در فرایند ساخت نمونه آزمایشگاهی  .است  ]23[  کار تجربی محققان  و اعتبارسنجی مجدد با  ]24[شده در  
تجزیه بر    یمبتن  ي دیبری راکت ه  کیفشار محفظه و تراست    تیکم  ي ، روO/Fسوخت و نسبت    یاثر درصد جرم  ي عدد  یبررس

  . مورد توجه بوده است پارامترهاي مختلف  متعاقب آن با تأکید بر بررسی  و احتراق    گرمایی سوخت پارافین در غیاب اکسیژن
 . استدر فرایند این پژوهش سودمند بعدي نیز سازي دوبعدي و سهمقایسه میانگین درصد خطا در شبیه 

 



 1403 ز ییسوخت و احتراق، سال هفدهم، شماره سوم، پا یپژوهش -ی علم هینشر
 

101 

 مسئله   سازيمدل
بر بودن توانند مفید باشند. در واقع به خاطر هزینه و زمانها به منظور تخمین اولیه و استخراج مفاهیم اصلی می سازي شبیه 

احتراق موتور یک راکت هیبریدي مبتنی بر  هاي عددي در حد طراحی یک دید کلی از  هاي تجربی، ابتدا باید با روشآزمایش
پارافین داشت   4استفاده شده است. شکل  ] 24[  از مرجعسازي مطالعه حاضر  براي مدل   .انجام داد  بینی پیشو یک    سوخت 

 دهد. سازي شده را نمایش میو ابعاد موتور راکت هیبریدي شبیه  هندسه
 

 
Figure 4- Geometry and dimensions of combustion chamber of solid fuel hybrid rocket engine [18]. 

 . ]18[ جامد وتور راکت هیبریدي سوختهندسه و ابعاد محفظه احتراق م -4شکل 

 

 معادلات حاکم
اي که گونه رفتار آن سیستم است. به  بینیپیش سازي عددي براي یک سیستم خاص، رسیدن به توانایی  یک شبیه هدف نهایی از  

ي هامدلها، شرایط مرزي و  کلیه فرض   شایسته استنتایج حاصل از حل عددي به نتایج واقعی نزدیک باشد. براي این منظور  
سازي عددي،  رو، همواره قبل از انجام یک شبیهواقعی مسئله موردنظر باشند. از اینمورد استفاده، تا حد امکان، نزدیک به شرایط  

هاي دخیل در آن شناسایی و تعریف شوند. در این بخش به معرفی معادلات حاکم نظر و پدیده باید ماهیت فیزیک مسئله مورد
شود. سه قانون مهم بقاء جرم، اندازه حرکت و انرژي به  سازي پرداخته می ي لازم براي انجام این شبیه هامدل بر این مسئله و نیز  

بیان    تکانه ترتیب توسط معادلات پیوستگی،   انرژي  انواع جریان ، براي شبیه تکانه ند. حل معادلات پیوستگی و  شومی و  سازي 
معادله انرژي    ؛وجود دارد  هاي احتراقی)  جریان  نظیر(  ها تولید و انتقال حرارتهایی که در آنسیالات الزامی است. براي جریان

کند. هنگامی که سیال موردنظر، مخلوطی از چند جزء شیمیایی باشد که در حین جریان با یکدیگر اي پیدا مینیز اهمیت ویژه
 .دشومیدهند، معادله اجزاء شیمیایی تعریف واکنش  

 

 جرم  یی بقا
 : نوشت ) 1معادله (  به صورت توانمیرا  معادله پیوستگی یا ]24[  جرمبقاي  معادله

)1( 𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕

+ 𝛻𝛻 ∙ (𝜌𝜌𝑣⃗𝑣) = 𝑆𝑆𝑚𝑚 

از سمت    معادلهاین  اعتبار دارد. جملات    ریناپذتراکمو    ریپذتراکم  ي هاانیجر  ي جرم و برا  ي معادله بقا   ی) به فرم کل1معادله (
.  ي همرفت و ترم انرژ  قیواحد حجم از طر  ي به ازا اضافه شدن جرم  تغییرات  جرم در واحد حجم،    شیاز: آهنگ افزا  چپ عبارتند

از سوخت جامد) و هرگونه منابع    ی ناش  زیرولی عنوان مثال پ   از فاز پراکنده دوم (به  وسته،یشده به فاز پ  ه) که جرم اضافmSمنبع (
   شده است. فیتوسط کاربر تعر
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 تکانه  یی بقا
 د: شومیتعریف  )2(به صورت معادله  تکانه ]24[  معادله بقاء

)2( 𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕

(𝜌𝜌𝑣⃑𝑣) + 𝛻𝛻 ∙ (𝜌𝜌𝑣⃑𝑣𝑣⃑𝑣) = −𝛻𝛻𝛻𝛻 + 𝛻𝛻 ∙ (𝜏𝜏̿) + 𝜌𝜌𝑔⃑𝑔 + 𝐹𝐹 
اندازه حرکت از    تغییرات،  زماندر واحد    تکانهاندازه    آهنگ تغییراتاز:   به ترتیب از سمت چپ عبارتند  )2(  جملات معادله

اندازه حرکت از طریق انتقال مولکولی در واحد حجم و جمله    راتییبرابر تغ  چهارمطریق همرفت در واحد حجم، جمله سوم و  
صورت معادله   ) به𝜏𝜏̿(   . تانسور تنشاستو جمله ششم مربوط به نیروي خارجی وارد بر سیال در واحد حجم    وزنپنجم نیروي  

 : است) 3(
)3( 𝜏𝜏̿ = 𝜇𝜇 ��𝛻𝛻𝑉𝑉�⃑ + 𝛻𝛻𝑉𝑉�⃑ 𝑇𝑇� −

2
3
𝛻𝛻 ∙ 𝑉𝑉�⃑ 𝐼𝐼� 

𝜇𝜇  مولکولی،  روي گران I   اتساع اثر  راتانسور واحد و دومین عبارت در سمت راست  براي هندسه  نشان می  حجمی  دهد. 
 .است )5(و  )4(به صورت روابط    تکانه ي معادله بقا yو   xبعدي متقارن در جهت دو

)4( ∂
∂t

(𝜌𝜌vx) +
∂
∂x

(𝜌𝜌vxvx) +
∂
∂y
�𝜌𝜌vxvy� = −

∂p
∂x

+
∂
∂x

(μ
∂vx
∂x

) +
∂
∂y

(μ
∂vx
∂y

) 

)5( ∂
∂t
�𝜌𝜌vy� +

∂
∂x
�𝜌𝜌vyvx� +

∂
∂y
�𝜌𝜌vyvy� = −

∂p
∂y

+
∂
∂x

(μ
∂vy
∂x

) +
∂
∂y

(μ
∂vy
∂y

) 
با    تکانهمعادله تکمیل شده    لهیوس  نیبدهاي نوسانی و تأثیرات آن در کمیت اندازه حرکت فاز،  با توجه به وجود سرعت

 ) آمده است: 6هاي نوسانی در دو جهت مطابق رابطه (هاي سرعتوجود ترم

)6( ∂
∂t

(𝜌𝜌ui) +
∂
∂xi

�𝜌𝜌uiuj� = −
∂P
∂xi

+
∂
∂xj

�μ �
∂ui
∂xj

+
∂uj
∂xi

−
2
3
δij
∂ui
∂xi

�� +
∂
∂xj

�−𝜌𝜌úıúȷ������ 
 

 بقایی انرژي
که به ترتیب از چپ به راست از چهار ترم زمانی، جابه جایی، نفوذي و منبع تشکیل شده    است  )7(  رابطه  صورت  بهمعادله انرژي  

 است. 

)7( ∂
∂t

(𝜌𝜌E) + ∇ ∙ �v�⃑ (𝜌𝜌E + p)� = ∇ ∙ �keff∇T −�hjȷ⃑j + (τ�eff ∙ v�⃑ )
j

� + Sh 

 ) داریم:7با بسط معادله (

)8( 

∂
∂t

(𝜌𝜌E) +
∂
∂x
�u(𝜌𝜌E + P)� +

∂
∂y
�v(𝜌𝜌E + P)� = 

    
∂
∂x
�keff

∂T
∂x

−�hiJi + u(τxx)eff + u(τxy)eff
i

� 

   +�𝑘𝑘eff
𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕

−�ℎ𝑖𝑖𝐽𝐽𝑖𝑖 + 𝑢𝑢(𝜏𝜏𝑦𝑦𝑦𝑦)eff + 𝑢𝑢(𝜏𝜏𝑦𝑦𝑦𝑦)eff
𝑖𝑖

� + 𝑆𝑆ℎ 

 ) آمده است: 9هاي نوسانی در دو جهت مطابق رابطه (هاي سرعتمعادله تکمیل شده انرژي با وجود ترم

)9( ∂�𝜌𝜌cpT��
∂t

+
∂�𝜌𝜌cpT�u�j�

∂xi
= −

∂P
∂t

+ u�j
∂P�
∂xj

+ ú�j
∂Ṕ�

∂xj
+

∂
∂xj

�k
∂T�
∂xj

− 𝜌𝜌cpT́úȷ����� 
𝑘𝑘effکه در آن  = (𝑘𝑘𝑡𝑡 + k)  و   استضریب هدایت موثٌر𝑘𝑘𝑡𝑡   ضریب هدایت حرارتی اغتشاش، تعریف شده مطابق مدل

 انتقال  دهنده شان، نترتیببه) 9( معادله  راست سمت در جمله اول سه ام است.  -j، نفوذ شار جزء J⃑اغتشاش مورد استفاده است.  
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.  است حجمی حرارتی هاي چشمه دیگر چنین هم و تشعشعشامل   𝑆𝑆ℎ . استویسکوز  تلفات و اجزاء   نفوذ هدایت، طریق از انرژي 
 است.  شده حل )10( معادله صورت به  آلایده گازهاي  براي  و است آنتالپی محسوس  hترم )،9( معادلهدر 

)10( ℎ = �𝑌𝑌𝑗𝑗ℎ𝑗𝑗
𝑗𝑗

 

 ام است. jکسر جرمی جزء  Yj) 10در معادله (

)11( ℎ = � 𝐶𝐶𝑝𝑝.𝑗𝑗𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑇𝑇

𝑇𝑇𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟
 

مبتنی بر  براي حل. دارد  شده استفاده  مدل و حل به   بستگی محسوسآنتالپی    محاسبهدر  𝑇𝑇refبراي  استفاده موردمقدار 
این اجزاء   یک ورودي کاربر براي  𝑇𝑇refکه در این صورت   PDFي هامدل جزء درجه کلوین است،  298 /15 برابر با  𝑇𝑇ref، فشار
انتقال اجزا با واکنش   سازي مدل است. مگر زمانی که  کلوینبرابر با صفر درجه  𝑇𝑇refجرم مخصوص  کننده بر پایه . براي حلاست
 : دشومیارائه ) 12انرژي سیستم است که به صورت معادله (  E.استورودي کاربر براي این اجزاء  ي به طوري که دماباشد  

)12( 𝐸𝐸 = ℎ −
𝑝𝑝
𝜌𝜌

+
𝑢𝑢2

2
+
𝑣𝑣2

2
 

 د:شومی ) بیان 13رابطه ( صورتبه  آلایدهمعادله حالت گاز 
)13( 𝑃𝑃 = 𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌 
 

 در جریان آشفته   آنتروپیمعادلات  
 ان ید و پس از آن در کل حوزه جرشومی محاسبه    یآشفته با انتقال حرارت به صورت محل  یبرش  ي هاانیدر جر  آنتروپی   دیتول

براي   انتقال حرارت متلاطم عمل کند  ي ندهای فرآ  ییکارا  نییتع   ي برا  ي عنوان پارامترتواند به یم  تیکم  نید. اشومی  پارچهکی
  ، ی مانز   نیانگیم   آنتروپیبر اساس معادله تعادل  مراجعه کنید.    ]25[  توانید به کار پژوهشی فابیاندسترسی به اطلاعات بیشتر می 

 ي برااند.  ) نمایش داده شده 18(و    )15که به ترتیب در معادلات (  کرد  یی توان شناسای را م  آنتروپی  دیمختلف تول  سم یچهار مکان
) مراجعه  14(  آنتروپیمعادله انتقال    هآشفته با انتقال حرارت، ب  يهاانیدر جر   آنتروپی  دیتول  ي مدل برا  کی  کیستماتیاستخراج س

 : ]25[کنیم  می 
)14( 𝜌𝜌 �

∂s
∂t

+ u
∂s
∂x

+ v
∂s
∂y

+ ω
∂s
∂z
� = ∇.�

q�⃗
T
� +

Φ
T

+
ΦΘ

T2  
  ی کی  ،دشومی دو گروه ظاهر  ) توسط  15مطابق معادله (   اتلاف  قیاز طر  آنتروپی  د یتول  بخش)؛  14گیري از معادله (میانگین با  

 . ]25[  ینوسان ریبا مقاد ي گریو د زمانی  نی انگیبا م 
)15( 𝛷𝛷 𝑇𝑇⁄������ = 𝑆𝑆𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝐷𝐷� + 𝑆𝑆𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝐷𝐷′ 

)16( 𝑆𝑆𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝐷𝐷� =
𝜇𝜇
𝑇𝑇�

 [ 2 {(
𝜕𝜕𝑢𝑢�
𝜕𝜕𝜕𝜕

)2 + (
𝜕𝜕𝑣̅𝑣
𝜕𝜕𝜕𝜕

)2 + (
𝜕𝜕𝜔𝜔�
𝜕𝜕𝜕𝜕

)2} + �
𝜕𝜕𝑢𝑢�
𝜕𝜕𝜕𝜕

+
𝜕𝜕𝑣̅𝑣
𝜕𝜕𝜕𝜕
�
2

+ �
𝜕𝜕𝑢𝑢�
𝜕𝜕𝜕𝜕

+
𝜕𝜕𝜔𝜔�
𝜕𝜕𝜕𝜕
�
2

+ �
𝜕𝜕𝜔𝜔�
𝜕𝜕𝜕𝜕

+
𝜕𝜕𝑣̅𝑣
𝜕𝜕𝜕𝜕
�
2

] 

)17( 
𝑆𝑆𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝐷𝐷′ =

𝜇𝜇
𝑇𝑇�

 [ 2 {(
𝜕𝜕𝑢𝑢′

𝜕𝜕𝜕𝜕
)2

��������
+ (

𝜕𝜕𝑣𝑣′

𝜕𝜕𝜕𝜕
)2

��������
+ (

𝜕𝜕𝜔𝜔′

𝜕𝜕𝜕𝜕
)2

���������
} + �

𝜕𝜕𝑢𝑢′

𝜕𝜕𝜕𝜕
+
𝜕𝜕𝑣𝑣′

𝜕𝜕𝜕𝜕
�
2�����������������

+ �
𝜕𝜕𝑢𝑢′

𝜕𝜕𝜕𝜕
+
𝜕𝜕𝜔𝜔′

𝜕𝜕𝜕𝜕
�
2�����������������

+ �
𝜕𝜕𝜔𝜔′

𝜕𝜕𝜕𝜕
+
𝜕𝜕𝑣𝑣′

𝜕𝜕𝜕𝜕
�
2�����������������

] 

  شامل دو گروه  با ملاحظه  )  18طبق معادله (  انتقال حرارت  قیاز طر  یآنتروپ  دیتول)؛ بخش  14از معادله (  گیري میانگین با  
 . ]25[ ندشومی ظاهر متعلق به کمیت آنتروپی نوسان  ریو مقاد زمانی نی انگیم
)18( 𝛷𝛷𝛩𝛩 𝑇𝑇2⁄��������� = 𝑆𝑆𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝐶𝐶̅ + 𝑆𝑆𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝐶𝐶′ 

)19( 𝑆𝑆𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝐶𝐶̅ =
𝜆𝜆
𝑇𝑇�2

[ (
𝜕𝜕𝑇𝑇�
𝜕𝜕𝜕𝜕

)2 + (
𝜕𝜕𝑇𝑇�
𝜕𝜕𝜕𝜕

)2 + (
𝜕𝜕𝑇𝑇�
𝜕𝜕𝜕𝜕

)2] 

)20( 𝑆𝑆𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝐶𝐶′ =
𝜆𝜆
𝑇𝑇�2

[ (
𝜕𝜕𝑇𝑇′

𝜕𝜕𝜕𝜕
)2 + (

𝜕𝜕𝑇𝑇′

𝜕𝜕𝜕𝜕
)2 + (

𝜕𝜕𝑇𝑇′

𝜕𝜕𝜕𝜕
)2] 
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 شیمیایی  معادلات انتقال اجزاء 
 د:شومی نوشته  ) 21معادله (معادله انتقال اجزاء شیمیایی به صورت 

)21( 𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕

(𝜌𝜌𝑌𝑌𝑖𝑖) + 𝛻𝛻 ∙ (𝜌𝜌𝑢𝑢�⃑ 𝑌𝑌𝑖𝑖) = −𝛻𝛻 ∙ 𝐽𝐽𝑖𝑖 + 𝑅𝑅𝑖𝑖 + 𝑆𝑆𝑖𝑖 
طریق افزودن از فاز پخش شده  نرخ تولید از    𝑆𝑆𝑖𝑖طریق واکنش شیمیایی و    زا  iاجزاي   نرخ خالص تولید  Ri  در این معادله  که

) 22صورت (ي به  د. در جریان آرام شار نفوذشومی است که با گرادیان غلظت و حرارت تولید    i  شار نفوذ مربوط به جزء  J  .است
 ، 𝑆𝑆𝑆𝑆𝑖𝑖ضریب نفوذ حرارتی و     𝐷𝐷𝑇𝑇،،ر مخلوطدi ذرات  ملکولی  ضریب نفوذ    𝐷𝐷𝑖𝑖که    دشومی محاسبه  )  23در جریان آشفته به صورت (

 . است  7/0 فرض عدد اشمیتبه طور پیش .  استعدد اشمیت 
)22( 𝐽𝐽𝑖𝑖 = −𝜌𝜌𝐷𝐷𝑖𝑖𝛻𝛻𝑌𝑌𝑖𝑖 − 𝐷𝐷𝑇𝑇

𝛻𝛻𝑇𝑇𝑖𝑖
𝑇𝑇

 
)23( 𝐽𝐽𝑖𝑖 = −�𝜌𝜌𝐷𝐷𝑖𝑖 +

𝜇𝜇𝑖𝑖
𝑆𝑆𝑆𝑆𝑖𝑖

� 𝛻𝛻𝑌𝑌𝑖𝑖 − 𝐷𝐷𝑇𝑇
𝛻𝛻𝑌𝑌𝑖𝑖
𝑇𝑇

 
 

𝒌𝒌آشفتگی  مدل − 𝜺𝜺   استاندارد 
𝑘𝑘اساس مدل آشفتگی  − 𝜀𝜀   ،و برخورداري  سرعت همگرایی مناسب  . پایداري،  استاسپالدینگ    -ر  لاند مدل پیشنهادي   استاندارد

از دقت حداقلی براي گستره وسیعی از کاربردهاي صنعتی، دلایل اصلی محبوبیت این مدل است. این مدل یک مدل نیمه تجربی 
شناسی و تجربیات اکتسابی استخراج شده است. در این مدل معادله  تقات معادلات مدل بر پایه ملاحظات پدیدهمش تکانه بوده و 
آمده تجربی معادله دقیق پایه مرتبط بدست    طریقاز   ε کهاز یک معادله دقیق ریاضی استخراج شده است در حالی k  انتقالی 

𝑘𝑘 مدل  .است − 𝜀𝜀 سازي ناحیه انتقالی آرام به آشفته  همین خاطر شبیهاست. به  افتهیتوسعه آشفته   با فرض جریان کاملاً   استاندارد
اولین   نینظر شده است؛ بنابرالکولی در توسعه این مدل صرف واثرات لزجت مدر این مدل جایگاهی ندارد. مطلب دیگر اینکه از  

  اکثر   در  متداولی  بسیار  فرض  البته  که  است  کاملاً آشفته  براي حل جریان  اًگیري از آن صرفنکته در استفاده از این مدل بهره
که در در    است  مناسب  بالا   رینولدز  عدد  با  هاي جریان  براي   مدل  این  اینکه  دیگر  و نکته رودمی   شمار  به  سیالات  مهندسی  مسائل

 ) نمایش داده شده است. 24معادله (
)24( 𝜇𝜇𝑖𝑖 = 𝜌𝜌𝐶𝐶𝜇𝜇

𝑘𝑘2

𝜀𝜀
 

مذکور  معادلات مدل  ثابت هم و    ثابت   μC آشفتگی،  روي گران   μiدر  برچنین سایر  و   ها  متنوع  آزمایشگاهی  نتایج  اساس 
  ي رابها و غیره بدست آمده است.  هاي مختلط جریان جتهاي مختلف نظیر جریان در لایه مرزي، لایهمتعددي براي جریان

 د:شومی  ) استفاده25(معادله  kانتقالی   لهمعاد از تهی آشفنیتیکین انرژي سیتع

)25( 𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕

(𝜌𝜌𝜌𝜌) +
𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑖𝑖

(𝜌𝜌𝜌𝜌𝑢𝑢𝑖𝑖) =
𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑗𝑗

��𝜇𝜇 +
𝜇𝜇𝑖𝑖
𝜎𝜎𝑘𝑘
�
𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑗𝑗

� + 𝐺𝐺𝑘𝑘 + 𝐺𝐺𝑏𝑏 − 𝜌𝜌𝜌𝜌 − 𝑌𝑌𝑚𝑚 + 𝑆𝑆𝑘𝑘 

تولید انرژي جنبشی آشفتگی به واسطه گرادیان سرعت    𝐺𝐺𝑘𝑘عدد پرانتل آشفته،    𝜎𝜎𝑘𝑘انرژي سنیتیکی آشفته،    kکه در آن  
.  است ترم چشمه  𝑆𝑆𝑘𝑘سهم رشد نوسان در اغتشاش و  𝑌𝑌𝑚𝑚به واسطه خاصیت شناوري،  آشفتگیتولید انرژي جنبشی  Gbمتوسط،  

) استفاده  26) نیز از رابطه معادله انتقالی نرخ اضمحلال انرژي جنبشی (εچنین براي بدست آوردن نرخ اضمحلال آشفتگی ( هم
 د:شومی 

)26( 
𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕

(𝜌𝜌𝜌𝜌) +
𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑖𝑖

(𝜌𝜌𝜌𝜌𝑢𝑢𝑖𝑖) =
𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑗𝑗

��𝜇𝜇 +
𝜇𝜇𝑖𝑖
𝜎𝜎𝜀𝜀
�
𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑗𝑗

� + 𝜌𝜌𝐶𝐶1𝐶𝐶2 − 𝜌𝜌𝐶𝐶2𝜀𝜀
𝜀𝜀2

𝑘𝑘 + √𝑣𝑣𝑣𝑣
+ 𝐶𝐶1𝜀𝜀

𝜀𝜀
𝑘𝑘
𝐶𝐶3𝜀𝜀𝐺𝐺𝑏𝑏 + 𝑆𝑆𝜀𝜀 

𝜎𝜎𝜀𝜀 = 1.3  .𝜎𝜎𝑘𝑘 = 1  .𝐶𝐶𝜇𝜇 = 0.09  .𝐶𝐶2𝜀𝜀 = 1.92  .𝐶𝐶1𝜀𝜀 = 1.44 
تولید انرژي جنبشی آشفتگی به واسطه خاصیت    k  ،Gbعدد پرانتل آشفته براي    σεنرخ اضمحلال،    𝜀𝜀)  20که در رابطه (

 .  استترم چشمه  𝑆𝑆𝜀𝜀، مقادیر ثابت هستند و  C2 ،C1ε ،C2ε ،C3ε و C1. و  استشناوري 
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 واکنش شیمیایی  ترکیب
واکنش شیمیایی    است.  آمده   استفاده   موردواکنش شیمیایی    استفاده شده است. ترکیب   پیرولیز سوخت جامددر کار حاضر از  

 ]. 24[  است) 27احتراق محصول پیرولیز در محفظه احتراق برابر معادله (
)27( C2H4 + 6 N2O = 2 CO2 + 2 H2O + 6 N2 

 

 پیشرفت واکنش 
  د یتول  خالص  نرخ   iR.  است  مخلوط   در  i  گونه  ي برا  یحرارت  انتشار  بیضر  tiα  و  نفوذ مولکولی   بی ضر  imD)  82در معادله (  نجا،یا  در

 :استزیر  به صورتمعادلات حاکم و مرتبط   .است ییای میش واکنش توسط  گونه
)28( 𝜕𝜕

𝜕𝜕𝜕𝜕
(𝜌𝜌𝑌𝑌𝑖𝑖) + 𝛻𝛻. (𝜌𝜌𝜈𝜈𝑌𝑌𝑖𝑖) = 𝛻𝛻. (𝜌𝜌𝐷𝐷𝑖𝑖𝑖𝑖𝛻𝛻𝑌𝑌𝑖𝑖 + 𝛼𝛼𝑇𝑇𝑇𝑇

𝛻𝛻𝛻𝛻
𝑇𝑇

) + 𝑅𝑅𝑖𝑖 

 ]. 13[ دشومی نمایش داده  آشفتگی دانیم ها درگونه غلظت بر اساس به طور کامل  واکنش  شرفتیپ
)29( 𝑅𝑅𝑖𝑖 = (𝑣𝑣𝑖𝑖′′ − 𝑣𝑣𝑖𝑖′)𝑀𝑀𝑖𝑖 × 𝐴𝐴.  𝜌𝜌.  

𝜀𝜀
𝑘𝑘

 𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 (
𝑌𝑌𝑅𝑅
𝑣𝑣𝑖𝑖′𝑀𝑀𝑅𝑅

) 

)30( 𝑅𝑅𝑖𝑖 = (𝑣𝑣𝑖𝑖′′ − 𝑣𝑣𝑖𝑖′)𝑀𝑀𝑖𝑖 × (𝐴𝐴.𝐵𝐵) 𝜌𝜌 
𝜀𝜀
𝑘𝑘

  (
∑ 𝑌𝑌𝑃𝑃𝑃𝑃

∑ 𝜈𝜈𝑗𝑗′′𝑀𝑀𝑗𝑗𝑗𝑗
) 

  RY  یمولکول  وزن  M.  هستند  i  محصول  و  i  دهندهواکنش   ي برا  واکنش  بیضرا  ''iv  و  'iv  ب یترت  به  ،  )30 و 92(  معادله  در
 .هستند  5/0 و 4 با  برابر  بیترت به مدل  ي هاثابت  B و A.  است  محصول یجرم کسر PY  و دهندهواکنش  هر یجرم کسر

 

 مشخصات عملکردي سامانه
 )Fتراست (

  د و با معادله شو می گازهاي احتراق از نازل راکت هیبریدي، تراست نامیده    شدناثر خارج ) اعمال شده در  F(  العملعکس نیروي  
 ]. 24[د شومی ) بیان  31(

)31( 𝐹𝐹 = (𝑚̇𝑚𝜈𝜈)exit + (𝑃𝑃exit − 𝑃𝑃ambient)𝐴𝐴exit 
 

 )spIایمپالس ویژه (
جهت رسیدن به    ازیموردنهاي راکتی است که مقدار آن براي تعیین جرم  خاصیت بالستیکی پیشرانه  نیترمهمایمپالس ویژه  

)  32تراست بر نرخ جریان وزنی واحد پیشرانه طبق معادله (  به عنوانالزامات بالستیکی حداکثر اهمیت را دارد. ایمپالس ویژه  
 ]. 24[د شومی بیان 

)32( 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠 =
𝐹𝐹
𝑚̇𝑚𝑔𝑔0

 

𝑚̇𝑚 = 𝑚̇𝑚oxideser + 𝑚̇𝑚fuel 

 شرایط مرزي 
سازي عددي جریان واکنشی اي، تعیین شرایط مرزي الزامی است. در شبیه براي حل عددي فرم گسسته معادلات دیفرانسیل پاره

کننده معرفی شود. بنابراین مطرح بودن بحث ریاضی معادلات، نوع و فیزیک جریان نیز در مرزهاي محاسباتی به حلنیز علاوه بر  
هدف از شرایط مرزي در دینامیک سیالات عددي، مقید ساختن فرم گسسته معادلات براي حل آن در یک چهار چوب خاص و 
نیز تعریف ویژگی جریان در مرزهاي دامنه محاسباتی است. استفاده از شرط مرزي مناسب، تابعی از نوع رژیم جریان، اطلاعات 

کننده و الگوریتم عددي استفاده شده با شرط مرزي است. در صورت  و خروجی جریان و نیز سازگاري نوع حلموجود در ورودي  
 شود اینکه موجب همگرایی    جاي یابد، بلکه در مواقعی نیز به سازي کاهش میانتخاب نامناسب شرط مرزي، نه تنها دقت شبیه 

د، شرایط مرزي، متغیرهاي حرارتی و جریان سیال را روي مرزهاي دامنه محاسباتی مشخص شومیواگرایی در روند حل    عثبا
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سازي عددي جریان سیال بوده و تعریف مناسب آن از اهمیت کند. بنابراین تعیین شرایط مرزي یک موضوع حساس در شبیهمی 
سازي حاضر در حالت پایا انجام شده است. برمبناي هندسه دو بعدي و تقارن محوري گزارش  شبیه .بسیار زیادي برخوردار است

 سازي دارد.اشاره به شرایط میدان حل شبیه 5شکل  .شده است 
 

  Figure 5- Computational domain with an overview of its boundaries. [24]. 
 . ]24[ آن يمرزهاط ی شرااز  یکل ي نما و ی حوزه محاسبات -5شکل 

 
 سازي فلوئنتشبیه

معادلات    حل  تراکم  تکانهبراي  دلیل  حلبه  روش  از  جریان  بودن  بر پذیر  فشار    کننده  پایا  اساس  حالت  شد. و   ک ی  استفاده 
حالتیر  ن یانگیم   با   راستوکس یناو  ي سازه یشب احتراقی  مدل  با  همراه  κ-ε  استاندارد  تلاطم  مدل   از   که  است   داریپا  نولدز 
مطلق    بندي فرمولو    کندی م   استفاده  آشفتگی - یمیش کنش  برهم  ي برا یگرداب  اتلاف  آمیختهپیش غیر نوع  از  .  استسرعت 
شده است    نظرصرف هاي متفاوت  پاشنده   سازي دو بعدي از طرحه در شبی  .ندشومی  حوزه  وارد  ي گاز  فاز  در  سوخت  و  دکنندهیاکس

سازي شبیه طبق فرض    . ]23[استفاده شده است    mm  70  نهایی  به قطر  هاي اریفیسمجموع مساحت و براي ورود اکسیدکننده از  
  گنجانده   یمحاسبات   حوزه  در  زین  یطیمح  منطقه  کیاست.  با یک پاشنده از نوع سر دوشی داربیشترین تطبیق را    ]24[عددي  

  فشار  لیپروفا  ک ی  توانیم  نیبنابرا  و  کندیم  ي ریجلوگ  نازل  یخروج  قسمت  در  ي مرز  طیشرا  کی   لیتحم  ازکه    است  شده
  ي انرژ ژه،ینرخ اتلاف و ،ي ، انرژتکانهفشار،  ي سازگسسته ، SIMPLEC فشار از نوع -شدگی سرعت جفت . داد لی تشک ي ترح یصح

معادلات    ،ي رپذیتراکم   لیبوده و به دل  یبالادست  کسر مخلوط روش مرتبه دوم  انسیکسر مخلوط و وار  نی انگیتوربولانس، م   یجنبش
هم و حرارت  انرژ  ند،شومی   حل  زمانجرم  معادله  وارد    .دشومیفعال    ي لذا  تولیدي  محصولات  محاسبه  دشومیسپس  براي   .

  مخصوص جرم، فشار، دما و  آلایده. با این انتخاب فلوئنت از معادله حالت گاز  دشومی فرض    آلایدهدر حالت  ، گاز  مخصوصجرم
با سروکار  را محاسبه می براي تحلیل جریان مافوقداشتن  کند.  برابر صفر و  فشارهاي مطلق  سایر صوت مقدار فشار عملیاتی 

گفته  مطابق مقادیر پیش   سوختبقیه موارد ورودي از جمله شرایط مرزي و فرمولاسیون    د.شومینسبت به آن سنجش    فشارها
 . دشومیدر نظر گرفته  

 
 

 پاشنده 
ها مانند تعداد، قطر، طول و نحوه  از چهار نوع پاشنده سردوشی استفاده شده است که مشخصات آن  تجربی انجام شده در کار  

 گزارش شده است.  3ها در جدول قرارگیري روزنه
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 .]23[ سردوشیمشخصات چهار نوع پاشنده   -3 جدول
Table 3- Properties of the 4 types of SH injectors [23]. 

Orifice Length (mm) Orifice Diameter (mm) Number of Orifices Orifices Layout Injector Name 

7.0 1.4 11 

 
1 

7.0 1.9 11 

 
2 

7.0 1.4 21 

 
3 

7.0 0.8 71 

 
4 

  
 

 ش کیفیت ماستقلال نتایج از 
سازي عددي است. با اطمینان از استقلال نتایج از کیفیت و تعداد مش، یکی از مراحل ضروري در هر شبیه   عدم وابستگی  ارزیابی

هاي سازي شبیه در    .سازي منابع محاسباتی اطمینان حاصل کردت نتایج بدست آمده اعتماد کرد و از بهینه توان به دقّنتایج، می 
مفهوم استقلال نتایج از کیفیت و تعداد مش به این معناست که نتایج    ،عددي، به خصوص در حوزه دینامیک سیالات محاسباتی

نباشد. به عبارت دیگر، با افزایش کیفیت  وابسته  ،  حلدامنه  در  سازي  هاي مدل سازي، به کیفیت و تعداد المانبدست آمده از شبیه 
کیفیت مش به    . و تغییرات قابل توجهی در نتایج مشاهده نشود  دهسازي به یک مقدار نهایی همگرا شها، نتایج شبیه و تعداد مش
هایی با اندازه و شکل مناسب  شود. یک مش با کیفیت خوب، المانتر گفته می هاي کوچکبندي دامنه مسئله به الماننحوه تقسیم 

ها براي رسیدن به نتایج  توان به تعداد و کیفیت بهینه مشبررسی استقلال نتایج، می با    .دارد و از توزیع یکنواخت برخوردار است
شود، در هاي بیش از حد ریز، منجر به افزایش زمان محاسبات و مصرف منابع محاسباتی می دقیق دست یافت. استفاده از مش

هاي استفاده شده در مش نیز روي نوع المان.  هاي خیلی درشت ممکن است به نتایج نادرست منجر شودحالی که استفاده از مش
پالایش رعایت   توان به استقلال نتایج پی برد.ها و مقایسه نتایج، میبا تغییر اندازه مش.  ثیرگذار استأسازي تدقت و کارایی شبیه 
یا نواحی با تغییرات   نواحی مرزي نظیر    مسألهنواحی از دامنه  برخی  در    نیز با اهمیت است؛ به طوري کهی  مش در نواحی بحران

 شود. بهره گرفته می  هاي ریزترکه گرادیان متغیرهاي وابسته زیاد است از مش شدید جریان 
به    جی در نتا  راتیی. اگر تغرندیگیقرار م  یفشار مورد بررس  نظیر  ي دیکل  ي پارامترها  جیمش، نتا  یچگال  یج یتدر  شیبا افزا

ناچ  کی مفهوم در کاهش   نیا  تیاهم  است.  دهیمش رسکیفیت  از  نتایج  به استقلال    ي سازه یشب   گاهآن  ابد،یکاهش    زیمقدار 
  ی دست آمده بازتاببه   جیکه نتا  دهدی م   نانیاست. استقلال از مش اطم  ي سازه یشب   جیدقت نتا  شیو افزا  یمحاسبات  ي هانهیهز
تنوعی  ها بر پایه  سازي شبیه است.    ده یبه حداقل رس  ي سازاز گسسته  یناش  ي عدد  ي خطاها  ریهستند و تأث  یکیزی ف  دهیاز پد  قیدق
  فشار   تیشبکه از کم  تیفیاز ک  جیاستقلال نتا  ي برا  است.صورت گرفته    6شکل  طابق  با اختلاف در تعداد سلول م  هابندي شبکهاز  
  متفاوت استفاده شد.   ي هابا تعداد سلول  ي بندپنج نوع شبکه   يبرا  ،نسبت به محور محفظه احتراق  1-1  ي سازه ینمونه شب  ي برا
اختلاف ،  در زمان  ي اقه یدق  90ییجو، صرفه 610  مانده کمتر ازی باق   ریبه مقاد  یاب یبا توجه به زمان دست   ي سازه یانجام شب  ي برا

  سلول   19266با اختیار  ؛  ]23[  نسبت به کار آزمایشگاهیسازي  بدست آمده از شبیه مقادیر فشار    یو نزدیک  bar   2/0کمتر از  فشار

   استفاده شده   12700اي اینتل نسل دوازدهم مدل  هفت هسته   CPUسازي از یک رایانه رومیزي با  براي شبیه   ستفاده شده است.ا
 است. 
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Figure 6- The independence diagram of the results from the mesh pressure distribution in hybrid rocket engine combustion. 

 احتراق موتور محفظه در  فشار  عیتوز   از مش جی استقلال نتانمودار  -6شکل 
 

 اعتبارسنجی 
هاي تجربی است.  با داده  هاآن  سازي فرآیندهاي شیمیایی، معتبرسازي نتایج و مقایسهدر شبیه و اساسی  مهم    اقداماتیکی از  

ها که اعتبارسنجی فعالیت آن  است  ]24عددي حاضر فعالیت پژوهشی دکیک و همکاران [  سازي شبیهنتایج    معتبرسازي   مبناي 
و همکاران    تی فعالتوسط   بوزاین  پاشنده   ی بررسکه    ]23[تجربی  اکسهندسه  رو  ي محور   دکننده یهاي  راکت    کی  ي بر  موتور 

به    خصوص  ن یا  درتطبیقی    هاي مقایسه   است.  گرفتهصورتدي نیتروژن اکسید بود  کننده  و اکسید   نی با سوخت پاراف  ي دیبریه
از شبیه   است.   آمده  عمل نتایج حاصل  از مقادیر تجربی و  آورده شده است و درصد    4سازي دوبعدي در جدول  نتایج حاصل 

هاي فشار محفظه، تراست و ایمپالس ویژه نمایش داده شده است. در انتهاي جدول میانگین درصد خطا مشخص خطاهاي کمیت
بیشترین تطبیق با یک پاشنده از نوع سردوشی است و میانگین اختلاف حاصل    ]24[سازي عددي  طبق فرض شبیه   شده است.

 . استدرصد  7سازي دو بعدي نسبت به مقادیر بدست آمده از آزمایشات کمتر از از نتایج شبیه 
 

 .]24[ صورت گرفته مختلف  یانژکتور سردوش چهاربا  يسازهیو شب ی تجرب جیخلاصه نتا -4 جدول
Table 4- Summary of experimental and simulation results with 4 different showerhead injectors [24].  

cases 𝒎̇𝒎𝒐𝒐𝒐𝒐����� 
[g/s] 

𝒎̇𝒎𝐟𝐟𝐟𝐟𝐟𝐟𝐟𝐟������� 
[g/s] [𝑶𝑶 𝑭𝑭� ]�������� 𝑷𝑷𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜[bar] F [N] 𝑰𝑰𝒔𝒔𝒔𝒔 [s] 

Errors  
𝑷𝑷𝒄𝒄𝒄𝒄𝒄𝒄𝒄𝒄𝒄𝒄𝒄𝒄𝒄𝒄 F 𝑰𝑰𝒔𝒔𝒔𝒔 

exp sim ex sim exp sim 
1-1 386.4 148.6 2.6 17.9 16.5 879 796 167.5 151.5 7.82 9.49 9.51 
1-2 380.3 152.1 2.5 17 16.8 768 808 147.1 154.8 1.18 -5.31 -5.27 
1-3 386.9 161.2 2.4 17.2 17 835 818 155.3 152.1 1.16 2.01 2.01 
1-4 393.8 145.9 2.7 17.7 17.8 862 851 162.9 160.7 -0.56 1.24 1.29 
2-1 529.2 147 3.6 24.1 23.8 1142 1232 172.2 185.8 1.24 -7.64 -7.91 
2-2 542.5 150.7 3.6 24.4 24.1 1100 1247 161.8 182.2 1.22 -13.36 -12.59 
2-3 528.9 155.6 3.4 23.1 22.7 1082 1218 161.2 181.4 1.73 -12.61 -12.56 
3-1 538.3 153.8 3.5 22.8 22.7 1100 1247 162 183.7 0.42 -13.42 -13.43 
3-2 543.2 150.9 3.6 23.8 23.5 1168 1252 171.5 184.1 1.26 -7.23 -7.25 
3-3 537.6 153.6 3.5 24.4 24.1 1183 1264 174.5 186.4 1.22 -6.86 -6.84 
4-1 550 157.1 3.5 24.1 23.8 1172 1280 169 184.6 1.24 -9.26 -9.24 
4-2 537.5 153.6 3.5 23.3 23 1131 1263 166.8 182.4 1.28 -11.72 -9.36 
4-3 544.5 155.6 3.5 24.3 23.7 1137 1268 165.6 184.7 2.46 -11.58 -11.55 
         Average 1.67 -6.65 -6.40 
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 بحث و نتایج 
 سرعت محوري

شامل    پاشنده چهار نوع    احتراق در ناحیه تقارن محوري براي نسبت به محور محفظه    ي سرعت محور  راتییتغ  انگریب  7شکل  
شده    یینما  شیدچار افزا  به علت کاهش سطح مقطع  در گلوگاه نازل   انیسرعت جر  یکل  به طور  .است  سازي شبیه  نمونه   سیزده

به   ي سرعت کمتر انینداشته و جر  یمطلوب ي ها عملکرد نمونه گریبا د سهیدر مقا 1-1نمونه مربوط به   ،پاشنده نوع اولاست. در 
 را ثبت کرده است.  هیمتر بر ثان 2313معادل با   یسرعت  نهیشیعملکرد را نشان داده و ب نیبهتر  1-4نمونه  و  خود گرفته است

 

 
Figure 7- Showing changes in axial velocity relative to the length of the combustion chamber on the axis of symmetry. 

 .تقارن  محور  روينسبت به طول محفظه احتراق نمایش تغییرات سرعت محوري  -7شکل 
 

  ی سرعت   نهیشیبداراي    2-2نمونه    داشته و  گریدکیبررسی روندي منطبق بر    سه نمونه مورد  یدر پاشنده نوع دوم تمام
مشابه و   ي ها رفتار نمونه   یتمام   ي مشابه با نمونه دوم برا  زیپاشنده نوع سوم و چهارم ن  .است  گلوگاهرا در    m/s2492 معادل با  

چهار نوع   انیدر م  یکلبه طور  .  است   m/s   2494با معادل  3-3بیشینه سرعت محوري مربوط به نمونه  دهد و  منطبق را نشان می
را ثبت    یسرعت  نه یش یببالاتر از    میانگین تر را از خود نشان داده و  دوم عملکردي مطلوب  یپاشنده آزمایش شده، نمونه آزمایش

 کرده است. 
 

 سرعت شعاعی 
  m  56025/0  تغییرات سرعت شعاعی نسبت به طول محفظه احتراق و ناحیه محاسباتی خروجی از نازل که برابر با   8در شکل  

نامناسب    یع یتوز  یاز خود نشان داده و سرعت شعاع  فیضع  ي عملکرد   1-1نمونه    ي برا   ي سرعت محور  هاي به همانند نمودار.  است
داراست.   با    یسرعت شعاع  نهیشیب   1-4نمونه  را  است. -m/s  13  نهیو کم  m/s  10معادل  ثبت کرده  نوع دوم    را  پاشنده  در 

 2-1سازي  سه نمونه مختلف اعمال شده است. در ابتدا و قسمت گلوگاه نازل مشخص است که نمونه شبیه   ي سازي که براشبیه 
خطوط    یرا ثبت کرده است. در ادامه تمام  m/s  11معادل با    یسرعت شعاع   نه یشیاختلاف ب   یعملکردي بهتر داشته و با کم

بهتر    ي در قسمت گلوگاه عملکرد  3-3نمونه    ،در پاشنده نوع سوم  ندارند.  گریکد یبا    یمنطبق بوده و اختلاف  گریکدیها بر  نمودار
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  دهنده احتراق بهتر و تولید گازهاي داغ بیشتر که نشان   را ثبت نمونه  m/s  11    معادل با  یسرعت  نهی شیاز خود نشان داده و ب
 ان یم  نیوجود ندارد. از ا  ي ریمنطبق بر هم بوده و اختلاف چشمگ   اریشده بس هاي بررسینمونه  یدر پاشنده نوع چهارم تمام  .است
بیشترین مقدار    یعملکرد سرعت شعاع .  استسرعت    ییواگرا  یکم  ي در قسمت گلوگاه خود دارا  4-2نمونه    ینمونه آزمایش  نیدر ا

 . است -m/s 15  معادل با  4-2و کمترین مقدار مربوط به نمونه  3-3و  2-1  مربوط به نمونه
 

 
Figure 8- Representation of changes in radial velocity relative to the length of the combustion chamber on the axis of symmetry. 

 . تقارن   محور روي نسبت به طول محفظه احتراق  نمایش تغییرات سرعت شعاعی  -8شکل 

 
 تغییرات فشار 

در هر چهار نوع پاشنده  بررسی قرارگرفته است.  محور تقارن مورد ي فشار نسبت به طول محفظه احتراق رو  راتییتغ 9در شکل 
   قابل ملاحظه است. ؛سازي شبیه ي مرز طیشرا  به علتمتفاوت که  ي فشار ورود  ، شده سازي شبیه 

 

 
Figure 9- Display of pressure changes relative to the length of the combustion chamber on the axis of symmetry. 

 تقارن  محور روينسبت به طول محفظه احتراق نمایش تغییرات فشار  -9شکل 
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با توجه به   ین در خروجآسازي، مقدار افت فشار پس از گلوگاه و ترمیم  شبیه  هاي در نمونه نازل قابل مشاهده است و 
با  اختلاف در فشار نمونه   زانیسرعت م   نیشیهاي پنمودار انتظار است. تفاوت اصل  دیگریکها  با د  یقابل   گریپاشنده نوع اول 
  ک یدر فشار اتمسفر   هیتخل  یمقدار فشار صفر به معن   نیا  گریهاي داست که در پاشنده   یدر خروج  شارف  شیافزا  زانیها در مپاشنده 

 يصعود  یحالت   ،فشار  زانیاول م  یوجود ندارد اما در نمونه آزمایش  الیس  گسترش بیش از حدبوده و اختلاف فشار و درنتیجه  
 یتمام  ،یهاي آزمایش نمونه   یدر مابق  .دشومیباعث کاهش کارایی نازل    و است  یدر خروج  انبساطی- فرا  طیاز شرا  یداشته که حاک

و کمترین   bar   1/24با معادل    2-2و    3-3هاي  بیشترین فشار مربوط به نمونه اند و  کرده  ي رویمشابه پ   اً بیروند تقر  کیها از  نمونه 
 . است bar  5/16برابر  1-1مقدار مربوط به نمونه 

 
 تغییرات دما 

هاي هاي مشاهده شده در نمودارناهمگونی همچون نمونه   1-1سازي و نمونه  پاشنده اول شبیه   هاي نمونه   با توجه به  10در شکل  
که با توجه به   است  K2920   دما  نهیشیب  داراي   سازي شبیه   2-1  دوم نمونهسرعت و فشار قابل مشاهده است. در پاشنده نوع  

ها نمونه   یسازي پاشنده نوع دوم تمامقابل انتظار بوده است. در شبیه   زیبودن دما ن  شتریمقدار ب  نیا  هیداشتن سرعت بالاتر از بق
به ثبت    K  2873با    3-1نمونه    ، در پاشنده نوع سوم  .استبرخوردار    ییها از درصد مطابقت بالا مشابه داشته و نمودار  ي رفتار

 ر یها وجود دارد و افت دما چشمگنمونه   ی ابقو م   4-3  نمونه  انیم   یسازي اختلاف فاحشاست. در پاشنده نوع چهارم شبیه   ده یرس
نمونه    ي سرعت برا  نهیشیسازي بنمونه شبیه   نیدر داخل دامنه باشد. در ا  پیشرفت کمتر واکنش احتراقاز    یتواند ناشاست که می 

د که در ناحیه خروجی نازل دما به بیشترین مقدار خود شومی مشاهده  را ثبت کرده است.    K  2902دما    هیش یبوده و ب  2-4
،    است دهنده پیشرفت و انجام واکنش  که محصول اصلی واکنش احتراق و نشان   co 2در این ناحیه    4- 71رسد و مطابق شکل  می 

 روند کاملاً مشابهی با نمودار دما دارد. 
 

 
Figure 10- Display of temperature changes basis of the length of the combustion chamber on the axis of symmetry. 

 . تقارن  محور  روينسبت به طول محفظه احتراق  دمانمایش تغییرات  -10شکل 
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 ها دهنده واکنش  تغییرات دانسیته
اي کمیت دانسیته مربوط به  تک مرحله  واکنشدر    شده است.  سازي نشان دادهدانسیته در دامنه شبیه   راتییتغ  11در شکل  

نیتروژن اکسید(دهنده  سیال واکنش  اتیلن و گاز دي  ناش  .است   )گاز    بات یاز ترک  ی مقدار متفاوت دانسیته در محفظه احتراق 
شرایط واگرا،    -به گلوگاه و نازل همگرا  الیمشخص است که با ورود س  زیها ن نمونه  ی. در تماماستمتفاوت سوخت و اکسیدکننده  

  فرم به  مقادیر دانسیته  ها در قسمت نازل  گرواکنش و کاهش مقدار واکنش  بنا به وقوعو    اندکرده  دایپ  رییتغ  ي پذیر بر اثر تراکم
نمایی کاهش پیدا کرده است. در پاشنده نوع اول چهار نمونه رفتار مشابهی بهم دارند و بیشترین مقدار دانسیته مربوط به نمونه  

.  است   3kg/m  36بیشتر نسبت به سایرین منطقی بوده و    و فشار محفظهکه طبق دبی جرمی ورودي بالاتر اکسیدکننده    است  4-1
و فشار   شرایط مرزي ورودي   بالاتر  یجرم  یکه طبق دب  است  2- 2مربوط به نمونه    تهیمقدار دانس  نیشتریبدوم  در پاشنده نوع  

که داراي    است   3-3مربوط به نمونه    تهیمقدار دانس  نیشتری ب  سوم  پاشنده نوع  . در  است   یمنطق)  3kg/m  48(   شتریمحفظه ب 
  است  ) قابل اطمینان3kg/m 49(ها دهنده تراکم و دبی جرمی متوسط بالاتر واکنش قابلیت  است. به موجببیشینه فشار محفظه 

هاي نسبت به سایر نمونه  فشار محفظه  نهیشیب  ي دارا   که  است  4-1مربوط به نمونه    تهیمقدار دانس  نیشتریب  چهارمپاشنده نوع  در  
 .است ) قابل اعتماد3kg/m 48کمیت (ها دهندهواکنش  بالاتر  متوسط یجرم یو دب ي ریپذتراکم به دلیل ،است پاشنده چهارم

 

 
Figure 11- Representation of changes in density relative to the length of the combustion chamber on the axis of symmetry. 

 . تقارن  محور  روينسبت به طول محفظه احتراق  دانسیتهنمایش تغییرات  -11شکل 
 

 تغییرات آنتالپی 
 ي به انرژ  شرانهیدر پشده است.    تغییرات آنتالپی نسبت به طول محفظه احتراق و ناحیه محاسباتی نمایش داده  12در شکل  

فشار و سرعت    راتییتوان به تغآنتالپی می   راتییبر تغ  گریگذار دچنین از موارد تأثیرهم مرتبط است.    یخروج  ي گازها  یجنبش
در قسمت   .استسرعت و فشار و دما    نیشیشده پبررسی  راتیی آنتالپی منطبق بر تغ  راتییتغ  زانیم   زینها  نمودار  نیدر ا اشاره کرد.

آنتالپی  افزایش دما، کاهش فشار و افزایش سرعت جریان سیال، تغییرات  علت پیشرفت واکنش و تولید فرآورده،  گلوگاه نازل به 
 دهد. به صورت نمایی در این قسمت رخ می 
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Figure 12- Representation of enthalpy changes relative to the length of the combustion chamber on the axis of symmetry. 

 . تقارن  محور  روينسبت به طول محفظه احتراق  آنتالپینمایش تغییرات  -12شکل 
 

و    هاپاشندهباشند و در سایر  ها داراي رفتار متفاوتی به ویژه در ناحیه محاسباتی پس از نازل می در پاشنده نوع اول نمونه 
  رات ییتغ  زانی م  نیکمتر  2-3سازي  ، نمونه شبیه دومدارند. در پاشنده نوع    مشابه  ي ها رفتارنمونه  یتمام  O/Fنسبت هاي مختلف  

آنتالپی را داشته و در پاشنده نوع چهارم،    راتییتغ  زانیم  نیکمتر   3-2سازي  آنتالپی را داشته در پاشنده نوع سوم، نمونه شبیه 
 دهد. مربوط به آنتالپی را نشان می  راتییمقدار تغ نیشتریب  4-1نمونه 

 

 آنتروپی تغییرات 
  ي صورت گرفته سازه یدر شب .  استنسبت به طول محفظه احتراق و ناحیه محاسباتی خروجی    آنتروپیمربوط به تغییرات  13شکل  

  ا ی  ینظمیاز ب   ي اریمع  آنتروپینازل است.    قی مرتبط با انبساط و شتاب گازها از طر  ي تحت تأثیر عوامل متعدد  آنتروپیدر    رییتغ
  ست. ندهایپذیري فرآبرگشت  راکت سازي نازل  در شبیه   آنتروپی  رییدر تغ  ي دیعوامل کلاز زمره  است.    ستم یس  کی بودن    یتصادف

دارند. در   آنتروپی  شیبه افزا  ل یناپذیر تمابرگشت  ي ندهایبرگشت است. فرآ  رقابلیغ  اریانبساط گازها در نازل راکت معمولاً بس
در   د.شومی   آنتروپی  شیاطراف همراه است که منجر به افزا  طی به مح  ي با اتلاف انرژ  یجنبش  ي به انرژ  یحرارت  ي انرژ  لینازل، تبد

 که د  شومی   جاد یا   ي ابه سرعت مافوق صوت، امواج ضربه   دنینازل و رس  قیبا شتاب گرفتن گازها از طر  نیز،  ي اامواج ضربه  مورد
،  تأثیر اصطکاك  با تمرکز بر  همراه است.  انیدر فشار، دما و خواص جر  یناگهان   راتییتغ  لیبه دل  آنتروپی  شیبا افزا  آن  لیتشک

تواند منجر به  فعل و انفعالات می   نی. ااستوجود  مدرون نازل  در  نازل    ي هاوارهیپرسرعت و د  ي گازها   ن یب  یاغلب فعل و انفعالات
  نییپا  ي بالا در محفظه احتراق به فشار و دما  ي انبساط گازها از فشار و دما  د.شو  آنتروپی  شیو افزا  ي اتلاف انرژ  و  یاثرات اصطکاک
 کند. کمک می  آنتروپی کمیت  شیدر نازل به افزا
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Figure 13- Representation of entropy changes relative to the length of the combustion chamber on the axis of symmetry. 

 . تقارن  محور  روينسبت به طول محفظه احتراق  آنتروپینمایش تغییرات  -13شکل 
 

 آشفتگی   یجنبش  يانرژ تغییرات 
آشفتگی    یجنبش   ي انرژ.  استتغییرات انرژي جنبشی آشفتگی نسبت به طول محفظه احتراق و ناحیه محاسباتی   14در شکل  

 الیاست. آشفتگی به حرکت آشفته و نامنظم عناصر س   الیس  انیجر  کیمرتبط با حرکت آشفته در    یجنبش  ي انرژ  ي ریگاندازه
  د.شومی اشاره دارد که با نوسانات سرعت، فشار و دانسیته مشخص 

 

 
 

Figure 14- Representation of Turbulence Kinetic Energy changes relative to the length of the combustion chamber on the axis of 
symmetry. 

 . تقارن محور روينسبت به طول محفظه احتراق آشفتگی  یجنبش يانرژنمایش تغییرات  -14شکل 



 1403 ز ییسوخت و احتراق، سال هفدهم، شماره سوم، پا یپژوهش -ی علم هینشر
 

115 

سازي، همانند تغییرات فشار، دانسیته و  با توجه به این موارد، نمودار انرژي جنبشی آشفتگی براي پاشنده نوع اول شبیه 
سازي کند. در این نمونه شبیه دارد و آشفتگی بسیار کم به وجود آمده حکایت می   1-1سرعت نشان از عملکرد نامطلوب نمونه  

دهد که در گلوگاه ایجاد را نشان می  e83/1+ 5است که مقداري برابر با    1-4شده براي نمونه    مشاهدهبیشترین میزان آشفتگی  
. در  است  e00 /2+5برابر با    2-2سازي نیز، بیشترین مقدار آشفتگی مربوط به نمونه  دوم شبیه پاشنده نوع  د. در نمودار  شومی 

  3-1مربوط به نمونه  شده  اند و بیشینه مقداري که ثبتها رفتاري مشابه را نشان دادهسازي، تمامی نمونه سوم شبیه پاشنده نوع  
شده  اند و بیشینه مقداري که ثبت ها رفتاري مشابه را نشان دادهسازي، تمامی نمونه چهارم شبیه پاشنده نوع  .  است  e06/2+ 5برابر با  

 . است e03/2+5برابر با  4-1مربوط به نمونه  
 

 آشفتگی   یجنبش  ينرخ اضمحلال انرژ تغییرات 
 ل یرا در مورد نرخ تبد  ییهانش یآشفته است که ب   ي هاانیدر مطالعه جر  ي دیپارامتر کل  کی  یآشفتگ  یجنبش  ي نرخ اضمحلال انرژ

رخ    ال یس  کی طور که حرکت آشفته در  . هماندهدی ارائه م  ویسکوز  ي ندهایفرآ  قیاز طر  یداخل  ي آشفته به انرژ  یجنبش  ي انرژ
 یجنبش  ي انرژ  نیا  لیتبد  زانیشود. نرخ اتلاف اغتشاش م، با نوسانات نامنظم در سرعت، فشار و دانسیته مشخص میدهدمی 

به دل را  به گرما  نمونه  15در شکل    .کندمی   نیی تع  ال یاثرات چسبناك درون س  لیآشفته  براي  مقدار  سازي و هاي شبیهاین 
در کمترین میزان آشفتگی را    1- 1سازي، نمونه  هاي متناظر رسم شده است. آنچه مشخص است در پاشنده نوع اول شبیه نمونه 

، نرخ اتلاف رددادر بر  را    e03 /3+9نیز که بیشترین میزان معادل با    1-4در نمونه    است . میزان اتلاف اغتشاش نیز کمینه  بر دارد
  پارامترها بیشترین مقدار اتلاف اغتشاش را در مقایسه با دیگر   2-2سازي، نمونه دوم شبیه پاشنده نوع . در استاغتشاش بیشینه  

.  است e48 /3+9معادل با   3-3سازي این مقدار بیشینه مربوط به نمونه دهد. پاشنده نوع سوم شبیه نشان می  e37 /3+9معادل با 
 .  است e43/3+ 9معادل با  4-1سازي این مقدار بیشینه مربوط به نمونه  بیه پاشنده نوع چهارم ش

 

 
Figure 15- Representation of turbulent dissipation rate changes relative to the length of the combustion chamber on the axis of 

symmetry. 
 . تقارن  محور  روينسبت به طول محفظه احتراق آشفتگی  یجنبش  ينرخ اضمحلال انرژ نمایش تغییرات  - 15شکل 
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 توزیع دماي موتور راکت هیبریدي 
دما   عیتوز  ي و الگو  (شوك)  موج  هیتوجه در لا  قابل  پایداري   کی  دشوی م  دهید  16دما در شکل    عیتوز  ي از ملاحظه نمودار ابر

  رییدهنده تغ، که نشاندیآیوجود مبه  نمودارها  ن یدما در ا  ریمشخص در حداکثر مقاد  زیتما   کی حال،    . با اینوجود دارد  ریفراگ
نمودار  در    K  3142با    داراي اختلاف زیادرسد که  ی م  K  2759به    نمودار الفبه عنوان مثال، دما در  است.    یتوجه  قابل  یحرارت
هاي  که لایه  ب  نموداردهند،  ی نشان م  الفبین نمودار    را  فیظر   ي هاي نابرابر  ی هاي شوك حرارتتوجه، لایه  قابل   نکته است.  سی
  دما ،فشارتغییرات بالاي    طیاست که در شرا  یکیزیف  دهیپدشود که  الماس شوك می  جادیدهد که باعث ایتر را نشان مي قو  یکم

تر زی. متماشودی آن با الماس شناخته م  ي شباهت ساختار  لی. الماس شوك به دلدهدرخ می   و دانسیته مانند ناحیه خروجی از نازل
ا  افتهی  شیافزا  ، فشار و سرعت سیالشود. دمای م اثرات شد  نیدر  به   ي ریگکند و در شکل ی کمک م  یشوك حرارت  دیحالت 

 ي الگو  کی ،  عیتوز  ي ابر  هاي نمودار  نیطول ا  در  .بسزایی را دارد  تأثیرهاي بی، سی و دي  در نمودارشده    فیشوك تعر  ي هااسالم
متنوع آشکار است    هاي به طور مداوم در نمودارنازل متوسط است. تأثیر نازل    ک یشود، که نشانگر وجود  یم  داریپد   ص یقابل تشخ

انداز   مدر نظر گرفتن نقش نازل در شکل دادن به چش  تیهدات بر اهممشا  نیگذارد. ادما تأثیر می   عیبر توز  فیبه طور ظرو  
 .کند می دیتأک یحرارت

 

 
(a) 

 
(b)  

 
(c) 

 
(d) 

Figure 16- temperature cloud distribution in the chamber and computational area after the nozzle; a) For the simulation case 1-1. b) 
For simulation case 1-2. c) For simulation case 1-3. d) for simulation case 1-4. 

  .ي سازهیشب  2 -1حالت براي  سازي. ب)شبیه  1 -1محاسباتی بعد از نازل؛ الف) براي حالت در محفظه و ناحیه  توزیع ابري دما - 16شکل 
 . يسازهیشب  4 -1حالت  يبراد)   .يسازه یشب 3  -1حالت  يبراج) 

 
 ي دیبری موتور راکت هتوزیع دانسیته 

با توجه به این  اند.  شده  نمایش داده  17سازي شده در شکل  هاي اول هر پاشنده شبیه نمودار توزیع ابري دانسیته براي نمونه
طور که در بررسی توان شکل گیري مناطق متراکم شده در داخل هندسه و دامنه محاسباتی را مشاهده نمود، هماننمودار می

مقادیر واکنش دهنده بوده و در ناحیه پاشش اکسیدکننده و پیش محفظه احتراق که    دهندهنشاناشاره شد دانسیته    11شکل  
سوخت و اکسیدکننده با هم به طورکامل ترکیب نشده و واکنش کامل رخ نداده است به مقدار بیشینه و رنگ قرمز نمایش داده 

و فشار محفظه احتراق بستگی دارد. در این   شده است. مقادیر دانسیته به شرایط مرزي شار جرمی ورودي سوخت، اکسید کننده
نمودارهاي ابري به جهت کمتر بودن فشار و شارجرمی، در نمودار آ نیز جریان کمتر متراکم شده است. مقدار بیشینه مشاهده  

 . است دکنندهیاکسچنین مقادیر سوخت و همشده در نمودار بی و دي هم به علت تفاوت در فشار و 
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(a) 

 
(b) 

 
(c)  

(d) 
Figure 17- cloud density distribution in the chamber and computational area after the nozzle; a) For the simulation case 1-1. b) For 

simulation case 1-2. c) For simulation case 1-3. d) for simulation case 1-4. 
 2  -1حالت  ي . ب) براي سازهیشب 1 -1حالت   يبعد از نازل؛ الف) برا یمحاسبات هیدر محفظه و ناح تهیدانستوزیع ابري   - 17شکل 

 . ي سازه یشب 4 -1حالت  ي. د) برا ي سازهیشب  3 -1حالت  ي. ج) براي سازهیشب
 

 تجزیه گرمایی   کننده در واکنشکسر مولی اجزاي شرکتتوزیع ابري کمیت 
سازي اول، نمودارهاي ابري براي شبیه   1-1  نمونهچنین شرایط مرزي ورودي، در  هم ي شیمیایی و  هاواکنش با توجه به روابط  

 .  است 18به شکل  هافراوردهتوزیع کسر جرمی 
 

 
Figure 18- Cloud distribution of the mole fraction of components participating in the reaction of case 1-1. 

 . 1-1نمونه کننده در واکنش  شرکت  ياجزا یکسر مول توزیع ابري   - 18شکل 
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از قسمت پاشنده و محل    طبق شرایط مرزي   )4H2Cو    O)2N  هادهنده واضح است که چگونه واکنش  نمایش توزیع ابري در  
همراه با کسر جرمی و    دادهواکنش  با یک دیگر  طی تماس    شده و  محفظه احتراق  واردبا مقادیر بالاي کسر جرمی  تزریق سوخت  

؛ داخل فضاي محاسباتی  O2Hو    2N  ،2COشامل  ها  فراورده  یابد.روانه و کمیت شان کاهش می به سمت نازل و خروجی راکت  
داراي بیشترین   ،یک اتمسفر  معادلشرایط مرزي ورود هوا    با  )خروج از نازل(در ناحیه محاسباتی    2Nو     2O مقادیر  .اندشده پخش  

  واکنش   درمصرف دیرهنگام داشته و عملاً  پرداخت که    O2Nتوان به تغییرات  از موارد قابل اشاره می  باشند.مقدار کسر جرمی می 
  O2Nمازاد    ،کنندهشرکت  ي اجزا  ی کسر مولاست. مطابق توزیع ابري    داشته احتراقی با تأخیر زمانی در نزدیکی گلوگاه مشارکت  

 2Nو  2CO نظیري احتراقی هافراوردهچنین افزایش هم   مطرح است.درصد 10  کمتر ازمقداري با  ندهیآلا یک   عنوانبه خروج در 
  به عنوان  آببخار  پس از گلوگاه و در امتداد قسمت واگراي نازل،  در این میان  اي است  هاي مقداري ویژهداراي کمیت  در نازل
 است.   همراهکسر جرمی میزان جانبی احتراق با افزایش فراورده 

 
 سازيمقایسه تطبیقی پارامترهاي عملکردي محفظه احتراق شبیه

مقایسه تطبیقی میانگین فشار و سایر پارامترهاي عملکردي محفظه احتراق موتور هیبریدي بر پایه تغییرات مشخصات پاشنده و  
سازي، هاي شبیه به علت ازدیاد تعداد نمونهسازي صورت گرفته در دوبعد و سه بعد انجام شده است.  ها در شبیه شرایط مرزي آن

وابسته؛ اختصار در کلام، صرفه پارامترهاي  بین نمونهپارامترهاي مستقل،  آنی  به یک مقایسه  هاي جویی در زمان و دستیابی 
سازي شده براي هر نوع پاشنده محاسبه شد و درصد تغییرات پارامترهاي هاي شبیهسازي شده، ابتدا میانگین تمامی داده شبیه 

 شده است. ارائه   4بعدي در جدول دو به صورت  گریکدها، نسبت به ی گیري شده پاشنده مختلف میانگین 
 

 . ر ضحا سازيها در شبیهدرصد تغییرات پاشندهمیانگین   -5 جدول
Table 5- Average percent changes of injector in the present simulation. 

[s] spI F [N] [bar] chP O/F 𝒎̇𝒎𝐟𝐟𝐟𝐟𝐟𝐟𝐟𝐟 [𝐠𝐠/𝐬𝐬] 𝒎̇𝒎𝐨𝐨𝐨𝐨 [𝐠𝐠/𝐬𝐬]  

18.28 50.62 38.23 38.43 -0.56 37.92 Average percentage change from second type injector to first 
injector 

19.29 53.31 37.64 38.43 0.54 39.51 Average percentage change from third type injector to first 
injector 

18.78 55.30 38.03 37.25 2.29 40.62 Average percentage change from fourth type injector to first 
injector 

0.85 1.79 -0.42 0.00 1.10 1.16 Average percentage change from third type injector to second 
injector 

0.42 3.10 -0.14 -0.94 2.87 1.96 Average percentage change from fourth type injector to 
second injector 

-0.43 1.29 0.28 -0.94 1.75 0.8 Average percentage change from fourth type injector to third 
injector 

 
 بعديسازي دوبعدي و سهمقایسه شبیه

  استاندارد همراه   κ-ε  آشفتگی  مدل  گیري ازو بهرهنولدز  یر  نیانگ یم با راستوکسیناوبا رویکرد    داریپا  حالت  ي سه بعدي سازه یشب
.  انجام شده است  3ی براي چهار نوع پاشنده نام برده شده در جدول  آشفتگ– یمیش کنش  منظور اندری بهگرداب  اتلاف  مدل  با

شود  در نظر گرفته می   ي گاز  فاز  در  سوخت   و  دکنندهیاکسسلول براي جریان    2818000بندي از نوع منظم و ثابت به تعداد  شبکه 
نمایش داده    19در شکل    نمونه پاشنده (نوع چهارم)  کی  ي برا  ي بعدسه  ي سازه یشب  بخش محاسباتی خروجیهندسه موتور و  که  

 شده است. 
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Figure 19- Engine geometry and 3D model display for an injector sample (4th type). 

 . بعدي براي یک نمونه پاشنده (نوع چهارم)سه  مدلموتور و نمایش   هندسه - 19شکل 
 

سازي ایمپالس ویژه براي هر نوع پاشنده در شبیهتراست و  ،  محفظه  هاي فشارمیانگین درصد خطاي کمیت   6در جدول  
  است  د درص  7که بیشترین میانگین اختلاف حدود    شده است ارائه  ]23[بعدي نسبت به نتایج آزمایشگاهی  بعدي و سهحالت دو

 بررسی   براي   در زمان استفاده از مدل دو بعدي   جوییصرفهبعدي و  حالت سه دوازده برابري  محاسباتی    ي که با توجه به هزینه
اکس   یجرم  ی دب  ریتأث  ي عدد به  ا  دکننده ی و نسبت سوخت  تراست،  بر    ی مبتن  ي د یبریو فشار محفظه راکت ه   ژهیو  مپالسیبر 

 شود. پیشنهاد می نیاحتراق سوخت پاراف
 

بعدي و  سازي حالت دوشبیههاي فشار محفظه، تراست و ایمپالس ویژه براي هر نوع پاشنده در  میتک خطا درصدمیانگین  -6 جدول
 . بعدي نسبت به نتایج آزمایشگاهیسه

Table 6- The average error percentage of chamber pressure, thrust and special impulse measurements for each type of sprinkler in 
two-dimensional and three-dimensional mode simulation compared to laboratory results. 

Average Error 
spI 

Average Error 
F 

Average Error  
𝑷𝑷𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜𝐜 

Injector 
Type 

3D 2D 3D 2D 3D 2D 
7.46 1.89 7.07 1.86 1.85 2.40 1 
-5.80 -11.03 -6.09 -11.31 1.26 1.40 2 
-2.11 -9.18 -2.12 -9.17 2.54 0.98 3 
-4.04 -10.05 -4.06 -10.86 1.53 1.67 4 

 

 گیري نتیجه
انجام شد که هرکدام  قیبا چهار مدل تزر ي مواز یبررس کی . استفاده قرار گرفت  مجزا مورد نوع پاشنده چهارسازي در این شبیه

  هاروزنه، قطر  دکنندهیاکس  ي ورود   ي هاروزنهبه سؤالات مربوط به تأثیر    پاسخ   یمنفرد بود. هدف اصل   ینمونه آزمایش  کیمربوط به  
) بر فشار محفظه،  O/Fکننده به سوخت (دی اکس  نسبت  و  کننده در محفظه احتراقدیاکس  قیتزر  ي برا  هاآن  شیکننده، آرادیاکس
استفاده    نی و سوخت پاراف  دکننده یبه عنوان اکس  اکسید  تروژنیني که از د  ي دیبری ه  موتور راکت  ایمپالس ویژه، و  تراست  دیتول
 کینامیپارامتر را در د  نیپرداخته و نقش ا  دکنندهیاکس  ي ورود  ي هاروزنهمربوط به تعداد    دهیچیپ  ي هابه جنبه   یبررس   نیا  .کندی م

احتراق مشخص   ندیتا اثرات آن بر فرآ   هکرد  رییتغ  کیستماتیبه طور سکننده  دیاکسورودي    ي هاروزنه. قطر  کند یم  یاحتراق بررس
کارآمد سوخت و    قیتزر  لیتسه  ي آن برا  نهیبه   ي کربندیپ  صیهدف تشخ  احتراق با  محفظهدر داخل    هاروزنه  ییفضا  شیشود. آرا

 بررسی قرار گرفت.  مورد  دکنندهیاکس
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ت ایجاد پدیده  و به علّ  است)  C68°  تا C46°نقطه ذوب پایین (بازه  پارافین سوختی ارزان، ایمن و پاك است که داراي  
با کاهش درصد جرمی سوخت نسبت    کند.حباب، با موفقیت نقطه ضعف راکت هیبریدي که نرخ پسرفت پایین است را حل می 

تفاوت میان   .یابد؛ فشار محفظه احتراق، تراست و ایمپالس ویژه افزایش می3/ 6تا مقدار  O/F به اکسیدکننده و افزایش نسبت  
. با مقایسه نتایج حاصل  استدرصد    43/38است که برابر با    یافتهافزایش    53/3به    55/2از    O/Fپاشنده اول و دوم میانگین نسبت  

  29/52درصد افزایش، میانگین تراست    22/38بعدي در پاشنده دوم نسبت به اول میانگین فشار محفظه احتراق  سازي دواز شبیه 
در پاشنده اول   55/2از  O/Fپاشنده اول و سوم نسبت  است.  یافتهافزایش درصد   28/18درصد افزایش و میانگین ایمپالس ویژه 

بعدي در پاشنده  دو  ي سازهی حاصل از شب  جینتا   سهیبا مقا  درصد است.  43/38که برابر با    یافتهیش  افزادر پاشنده سوم    53/3به  
  ن یانگ یو م شی درصد افزا 31/53 تراست نیانگیم ش،یدرصد افزا 64/37 فشار محفظه احتراق نی انگ یاول مپاشنده به  نسبت سوم

فشار محفظه، تراست   ي هاتیکم  خطا در  اختلاف درصدمقدار میانگین  بیشترین  یافته است.  افزایش  درصد    28/19  ژهیو  مپالسیا
 . است درصد  7 ي بعدو سه يبعدحالت دو ي سازه یهر نوع پاشنده در شب  ي برا ژهیو مپالسیو ا
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Numerical study of the effect of mass flow rate and ratio of fuel to oxidizer 
on thrust, specific impulse and chamber pressure of a hybrid rocket based 

on paraffin fuel combustion 
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The current research has studied the effect of the input mass flow rate of paraffin fuel and dinitrogen 
oxide oxidizer, O/F ratio in the combustion chamber of a hybrid rocket on the quantities of chamber 
such as its pressure, thrust and specific impulse. The combustion chamber as well as a peripheral 
area are included in the calculation area. A two-dimensional steady-state simulation with a 
Reynolds-Averaged Navier–Stokes (RANS) approach using the standard κ-ε turbulence model 
together with the Eddy Dissipation Model (EDM) is used for the chemistry-turbulence interaction 
(TCI). Oxidizer and fuel enter the field in gas phase. The grids are structured. The simulation results 
are compared with the experimental data of the validation article and in the simulation, the highest 
average deviation value is 6.65%. By increasing the O/F ratio by 27.76% in the two-dimensional 
simulation, the average pressure of the combustion chamber has increased by 38.22%, the average 
thrust has increased by 52.29%, and the average specific impulse has increased by 18.28%. With the 
increase of O/F ratio by 38.43%, the average pressure of the combustion chamber has increased by 
37.64%, the average thrust has increased by 53.31%, and the average specific impulse has increased 
by 19.28%. 
 
Keywords: Simulation and modeling, Hybrid rocket engine, Paraffin, Dinitrogen oxide, Trust 
 
 
 
 

 
 
 


