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 In this study, an air intake was designed for the combustion chamber of a supersonic projectile 
operating at flight conditions of Mach 3.4 and an altitude of 15 km. Initially, a three-dimensional 

design methodology for the supersonic air intake is presented. Subsequently, the designed intake 

was integrated with the combustion chamber, and its performance was evaluated. To ensure the 
accuracy of the analyses, the simulation process was validated against the results of an existing 

combustion chamber. The results indicate that the air intake’s performance closely aligns with 

the calculated theoretical values. The maximum error observed was 6.25%, corresponding to the 
Mach number at the first section of the intake. The obtained total pressure recovery factor also 

showed a 2.43% difference compared to the calculated values. The performance of the 

combustion chamber, using the airflow supplied by the intake, was examined, yielding a 
combustion temperature of 1298 K and a combustion efficiency of 83.5%. Furthermore, the 

distance between the air inlet and the fuel injection point was reduced to investigate its effect on 

combustion. It was determined that at a distance-to-diameter ratio of 1, the combustion efficiency 
increased by 3.9%. 
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Introduction  

The main objective of this paper is to numerically simulate the effects of the air intake geometry on the 

combustion chamber performance of a supersonic projectile. The geometry of the combustion chamber is 

predefined, and its combustion conditions, including the oxidizer inlet mass flow rate supplied by the air intake, 

are known. Therefore, based on the design requirements of the combustion chamber and the flight conditions, it is 

necessary to design an air intake capable of delivering the oxidizer into the combustion chamber under specific 

flow conditions. Following the design phase, the final geometry is modeled, and the flow behavior from the air 

intake to the nozzle exit is simulated using Computational Fluid Dynamics (CFD) analysis using ANSYS Fluent 

software. The combustion efficiency can then be determined based on the simulation results. 

In general, the novelties of this research can be summarized as follows: 

• Design of an air intake for a ducted ramjet. 

• Integration of the combustion chamber and the air intake of the ducted ramjet, and simulation under 

semi-free stream flow conditions. 

• Numerical simulation of the integrated geometry and the simultaneous determination of the 

performance parameters for both the air intake and the combustion chamber. 

Furthermore, the distance between the air intake and the fuel injection location was varied. This distance, 

defined as a ratio of the chamber diameter, was initially set to 1.75 times the diameter in accordance with the 

combustion chamber requirements. After conducting the initial analyses and evaluating the aforementioned 

outputs, this distance ratio was reduced to 1 in order to investigate its effect on the combustion efficiency.  

Methodology 

Initially, an air intake was designed at the design point conditions. Upon solving the complete set of design 

equations, the dimensions of the supersonic diffuser, which are labeled in accordance with Figure 1, are obtained 

as the values listed in Table 1: 
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Table 1- supersonic diffuser dimensions 
Parameter Value 

𝐻0 61 cm 
𝐿𝑙𝑖𝑝 136.95 cm 

𝐿sup 𝑤𝑒𝑑𝑔𝑒1 73.8095 cm 
𝐿sup 𝑤𝑒𝑑𝑔𝑒2𝑎 63.14 cm 

𝐴1 0.12 m2 
𝐴2 0.06421 m2 
𝐴𝑡ℎ 0.02 m2 
𝐻𝑡ℎ 15.06 cm 

𝐿sup 𝑤𝑒𝑑𝑔𝑒2𝑏  13.55 cm 
𝐿𝑠𝑢𝑝 150.5 cm 

 
Figure 1- Associated dimensions of the supersonic diffuser  

Results 

The simulation of the final geometry was conducted under semi-free stream condition. In this simulation 

approach, a small computational domain is modeled upstream of the inlet opening to capture the free stream flow 

behavior around the air intake entrance. 

Table 2 illustrates the performance of the air intake, comparing the numerical values against theoretical 

predictions. The results demonstrate that the Mach number at each cross-section and the pressure recovery within 

the air intake have been simulated and calculated with satisfactory accuracy. 

 

Table 3- Comparison between theory and CFD results 

Parameter Theory results CFD results Error (percent) 
2M 2.88 2.70 6.25 
3M 2.37 2.48 4.64 
4M 1.85 1.78 3.82 
chM 0.3 0.32 6.6 

Total pressure recovery 0.7 0.673 2.43 
 

Determining the stagnation pressure at the combustion chamber inlet, which effectively indicates the total 

pressure recovery of the intake, is one of the primary reasons for conducting the numerical analysis. According to 

the initial theoretical assessment, the total pressure recovery was approximately 0.967; however, this preliminary 

analysis was performed without accounting for realistic effects such as viscosity, turbulence, and the shock train. 

In the numerical CFD analysis, by incorporating these factors alongside other elements that bring the simulation 

closer to real-world conditions, the stagnation pressure of the inlet flow to the combustion chamber was obtained 

as 535.74 kPa, resulting in a pressure recovery of 0.673. The obtained numerical value exhibits a 2.52% deviation 

from the value targeted during the design process. This small margin of error demonstrates that the air intake is 

well-designed at the design point and is capable of effectively controlling the incoming airflow, delivering it into 

the combustion chamber with an acceptable pressure drop. 

The temperature 𝑇𝐶𝐹𝐷present in the efficiency calculation formula corresponds to the temperature distribution 

at the nozzle throat. The total temperatures of the fuel and the inlet air are 300 K and 717 K, respectively. By 

calculating the mass-weighted average of the total temperature at the throat, the value of 𝑇𝐶𝐹𝐷is found to be 
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1298 K. The theoretical temperature was calculated using the CEA (Chemical Equilibrium with Applications) 

software, yielding a value of 1412 K. Therefore, the combustion efficiency is calculated as 0.835, which is a 

highly acceptable value for the combustion process of a ducted ramjet missile. 

Next, the impact of varying the distance between the fuel injection location and the air inlet on the combustion 

process was investigated. This distance was reduced from 1.75𝐷 to 1𝐷. Subsequent analysis revealed that the 

overall air intake performance remained consistent with previous results, and the inlet air mass flow rate did not 

change; however, notable variations occurred in the temperature distribution and combustion efficiency. Mixing 

in the 1𝐷 geometry occurred earlier in the domain; the maximum temperature increased from 2110 K to 2137 K, 

but conversely, the spatial distribution of this maximum temperature zone decreased. The mass-averaged 

combustion temperature increased from 1298 K to 1325 K. This 2% increase indicates an improvement in 

combustion performance. Consequently, the combustion efficiency also experienced a 3.9% increase, rising from 

83.5%to 87.4%. Overall, it can be concluded that reducing this axial distance had a positive impact on the 

combustion performance. 

Conclusions 

• In the integrated analysis, the air intake efficiency exhibited a 3.8% deviation compared to the calculated 

theoretical value. This discrepancy is attributed to the three-dimensional nature of the geometry, the 

precise modeling of flow viscosity, and the inherent viscous and shock losses along the flow path. 

• The maximum deviation in the Mach number within the air intake occurred at the first cross-section, 

which did not exceed 6.25% relative to the theoretical value. Considering the negligible difference 

between the simulated mass flow rate entering the combustion chamber and the required mass flow rate 

for combustion, it can be stated that the air intake design was executed correctly. 

• To evaluate the performance of the combustion chamber, based on the mass-weighted averaging method, 

a combustion temperature of 2117 K was obtained inside the chamber. Using this temperature alongside 

the theoretical combustion temperature, the combustion chamber efficiency was determined to be 83.5%. 

• Based on the efficiencies calculated within the semi-free stream flow simulation, it can be concluded that 

a suitable air intake for the combustion chamber of a ducted ramjet was successfully designed for the 

specified flight conditions.  

• By reducing the distance between the fuel injection location and the air intake from 1.75 times the 

diameter to 1 times the diameter, the mixing of fuel and oxidizer in the initial region of the combustion 

chamber improved, thereby increasing the effective residence time available for chemical reactions. This 

modification led to an earlier onset of combustion, reduced the loss of unburned fuel downstream, and 

ultimately resulted in an enhanced combustion efficiency. 
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 اطلاعات مقاله   چکیده 

  4/3  ماخ   عدد  ی پرواز  طیشرا   در  هوا  یورود  کی  صوت  مافوق  پرتابه   کی   احتراق  محفظه  ی برا  پژوهش  نی ا  در

  صوت   مافوق  یهوا  یورود  ی برا  یطراح  روش  ک ی  ابتدا  در .  است  شده   یطراح  لومتریک  15  ی پرواز  ارتفاع   و

  و  شده   متصل  احتراق   محفظه  به   شده  ی طراح  یهوا  ی ورود  ادامه  در.  است  شده  ارائه   یبعد  سه  صورت   به 

  ک ی  جی نتا با   لیتحل روند   شده، انجام  ی هالیتحل صحت از  نانیاطم منظور  به .  است شده   یبررس  آن عملکرد

  اساس   بر . شد لیتحل  و  یبند شبکه  شده  کپارچهی هندسه  ادامه  در.  شد یاعتبارسنج موجود،  احتراق  محفظه 

  به  خطا مقدار نیشتریب . است  کینزد   شده،  محاسبه جی نتا  در شده  اشاره ری مقاد به  هوا یورود عملکرد جی نتا

  آمده  بدست   فشار  یاب یباز   ب یضر   مقدار .  است  هوا  یورود  اول  مقطع  ماخ  عدد  به   مربوط  درصد،  25/6  زانیم

  یافتی در  یهوا  با مواجهه  در  احتراق  محفظه  عملکرد.  دارد  خطا   43/2  شده،  محاسبه  ریمقاد   با  سهیمقا  در  زین 

  درصد   5/83  زین  احتراق   بازده و  ن ی کلو  1298  احتراق  ی دما  مقدار  که   گرفت   قرار   ی بررس  مورد   هوا   ی ورود  از

  یبررس  احتراق   بر  آن   تأثیر  تا   افتی   کاهش   هوا   ی ورود  و  سوخت   پاشش  محل  فاصله   ادامه  در .  شد  محاسبه

 . است داشته شی افزا  درصد 9/3 احتراق راندمان  قطر،  برابر   1 فاصله   نسبت  در شد  مشخص  که شود

 نوع مقاله  

 مقاله پژوهشی 
 

  تاریخچه مقاله

 20/07/1404تاریخ دریافت: 

 27/09/1404تاریخ بازنگری: 

 03/10/1404تاریخ پذیرش: 

 10/10/1404تاریخ انتشار: 

 

 ها:کلیدواژه

 پرتابه مافوق صوت

 محفظه احتراق 

 ورودی هوای مافوق صوت

 عددی  سازیشبیه 

 

 قدمه  م

  عیبالا، محدوده وس  ژهیو   مپالسیهستند؛ از جمله ساختار ساده، ا  یاریبس  یایمزا  یسوخت جامد دارا  های مافوق صوتپرتابه

دهند، بلکه    شیها را افزاموشک  یبرد پرواز  توانندیها نه تنها مسامانه  ن یکم. ا  نهیدر نبرد و هز  عیسر  ییرانش، پاسخگو  میتنظ

 دبخش یام  شرانیپ   یهااز سامانه  یکی  هاشرانه یپ   نیا  ل،یدل  نیبهبود بخشند. به هم  زیرا ن  هانفوذ آن  تیقادرند توان مانور و قابل

 از یمورد ن  ژن یاکس  ،یهواتنفس  یفراصوت  یها[. در موشک 2  ،1]  شوندیمحسوب م  یکروز فراصوت  یهاموشک   دینسل جد  یبرا

برخوردار است   یاتیح  تیهوا از اهم  یدهانه ورود  ک،یپنومات  شران یپ   یها. در سامانهشودیم  نی مأ ت  طیمح  یاحتراق از هوا  یبرا

مناسب در    کیفشار استات  جاد یو ا  ازیمورد ن  یهوا  نیتام  یدهانه ورود   فهی[. وظ3تراکم هوا را بر عهده دارد ]  یاصل  فهیوظ  رایز

  ن یتام  یکیاستات  شارآن به ف  لیو تبد  یکینامیفشار د  تیماه  رییتغ  قیفشار از طر  نیمحفظه احتراق رمجت است. ا  یصفحه ورود

باشد دهانه    یاز مقدار مجاز در صفحه ورود  شیب  یوارد شده به دهانه ورود  یهر زمان که سرعت هوا  گریشود. به عبارت دمی

 [. 3] کند یم میبه محفظه را تنظ یورود یماخ هوا ،یکی فشار استات شی( و افزای کینامیبا کاهش سرعت هوا )فشار د یورود

موشک استفاده   شرانی پ   یهاسامانه  یبه طور گسترده در طراح  یمحاسبات   الاتیس  کینامید   یهامرتبط از روش   قاتیدر تحق

و احتراق    انیجر  یهادان یم  لیتحل  یبالا برا  اریبس  ییبا کارا  1رنس   بر روش  یباز مبتنو متن  یتجار  ی هاکنندهشده است. حل
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 یتوسط کاربر برا  شدهفیدهند. توابع مهم تعر  شنهادیرا پ   یطراح  ی تا بهبودها  روند یکار م به  لفپرسرعت مخت  یهاشرانه یدرون پ 

 [. 4] اندافتهیدقت و گستره کاربردها، توسعه  شیبه منظور افزا، سیالاتی سازیشبیه یتجار یهاکنندهحل تیتقو

  ابدییم  انیهوا به آن جر  یورود  یمجرا  قی از جو از طر  وستهیشده است که هوا به طور پ   لیژنراتور گاز تشک  کیرم از  -داکت

احتراق وجود دارد: مورد    ندیدو فرآ  دهد، یطور که شکل نشان مآورده شده است. همان  1شکل    در ها  رم-داکت  یکربندی[. پ 5]

اول  کیسوزانده شده و در    دان یاکسمخلوط کم  کیآن    دراول مربوط به ژنراتور گاز است که   . سپس شودیمنبسط م  هی نازل 

  ه ینازل ثانو  قیداده از طرمخلوط واکنش  ت، ی. در نهاسوزدیجو مخلوط شده و در محفظه با آن م   یهوا  انیبا جر  یسوخت گاز

 [. 5] کندیم دیمنبسط شده و رانش تول

است.  یک پرتابه مافوق صوت  محفظه احتراق  سازی عددی اثرات شکل ورودی هوا در عملکرد شبیه  ی مقاله هدف اصل  نیدر ا

  شود،یم  نیمأ هوا ت   یکننده که از ورود  د یاکس  یورود  ی احتراق آن از جمله دب  طیهندسه محفظه احتراق از قبل وجود دارد و شرا

د که بتوان شو  یهوا طراح  یورود  کی  یپرواز  طیمحفظه احتراق و شرا  یاست تا با توجه به الزامات طراح  ازیمشخص است. پس ن

و با استفاده    شودیم  یمدلساز  یی هندسه نها   یمشخص وارد محفظه احتراق کرد. پس از طراح  طیبا شراجریانی  کننده را با    دیاکس

 ی سازهیشب  جاینتکمک  . با  شودیم  یسازهینازل شب  یهوا تا انتها  یاز ورود  انیافزار فلوئنت، رفتار جرو نرم  یالاتیس  لیاز تحل

 احتراق را بدست آورد. بازده توانیم

 

 
Figure 1- Ducted ramjet schematic 

 [5]رم  -شماتیک موشک داکت -1شکل 
 

  رم  یهاموشک  در  احتراق   عملکرد  سازیه یشب  و  لیتحل  نیهمچن  و  هوا  یورود  لیتحل  و  یطراح  نهیزم  در  یادیز  قاتیتحق

  یاصل  بخش   دو .  کردند  یانحراف  ان یجر  بدون  صوت  مافوق  دهانه  کی  یطراح  به  اقدام [  6]  نی ش  و  یچو.  است  شده   انجام  جت

 و   شرانشیپ   ستمیس  یکل  عملکرد  بر  دهانه  ابتدا  در  دار  بیش سطح  یبرا  مختلف  یهاهندسه  تأثیر  یبررس  قیتحق  نیا  در  یطراح

  دو  به صوت مافوق  دهانه یبازده  یبررس و یمرز هیلا انیجر  کردن کنترل. است موتور یبازده بر هیثانو انیجر در یدب زانیم اثر

 ک ی  یموتورها  یبرا  صوت  مافوق  دهانه  یطراح  به  اقدام[  7]  همکاران  و  ایکاران.  گرفت  قرار  یبررس  مورد  یتجرب  و  یلیتحل   صورت

  مافوق  دهانه  ک ی  با   شده  یطراح   دهانه   سهیمقا  به  قیتحق  نیا  دوم   گام  در .  کردند  بالا  یزیگر  رادار  تیقابل  با  پنج   نسل  جنگنده  جت

  در  یشنهادیپ   صوت  مافوق   دهانه  یبرتر  از  یحاک  سهیمقا  جی نتا  که  پرداختند  جنگنده   ی هاجت   نیشیپ   یهانسل  در  متداول  صوت

 اثرات   یبررس  به  اقدام [  8]   همکاران  و  یآجا.  بود  یرادار  یها سامانه  از  شدن  ی مخف  تیقابل  نیهمچن  و   ی بازده  مانند   ییهابخش

  در   را  ی بعد  دو   یلیمستط  صوت  مافوق  دهانه  کی  خود  قیتحق  در  ها آن.  کردند  صوت  مافوق  دهانه  عملکرد  بر  کلاهک   لبه  هیزاو

  مدل. کردند  یسازه یشب(  3  ماخ  و  5/1  ماخ)  مختلف  سرعت  دو   با ایپا  انیجر  در  درجه  4  تا  0  از  را  کلاهک  لبه  هیزاو  و  گرفتند  نظر

  ی بازده  کلاهک لبه هیزاو شی افزا با ثابت، ماخ در که دهدیم نشان قیتحق جینتا. بود k-ω قیتحق نیا در رفته کار به یتوربولانس



 23   صوت مافوق پرتابه کی  احتراق محفظه عملکرد  در هوا یورود شکل اثرات یعدد یسازهیشب

 

  کردند   تلاش  رمجت،  موتور  یبرا  صوت  مافوق  دهانه  کی  یطراح  ضمن[  3]  همکاران  و  یمیمق.  ابدییم   ش یافزا  صوت  مافوق   دهانه 

  فشار  با  یاضربه  یهاموج  یریقرارگ  محل  که  دهدیم  نشان  گرفته  صورت  قیتحق  ج ینتا.  کنند  سازینه یبه  زین  را  یطراح  هیرو

  دهانه  که  شود  انتخاب  ینحو  به  دست  نییپا  انیجر  فشار  زانیم  که  شود  تلاش  دی با  و  دارد  میمستق  نسبت  دست  نییپا  انیجر

  در  و   دارد   ییبسزا  تأثیر  آن  ی بازده  در   زین  صوت  مافوق  دهانه   مقطع  سطح   هندسه.  ردیگ  قرار  یفرابحران  تیوضع  در   صوت  مافوق

 .شودیم یمعرف  هندسه نیبهتر انتخاب یبرا مختلف پارامتر نیچند قیتحق نیا

 بر  هیتک  با  هاآن.  کردند  3  یپرواز  ماخ  یبرا  یمحور  متقارن  صوت  مافوق   دهانه  کی  یطراح  به  اقدام[  9]  یاصغر  و  یمحمد

 الزامات   که  ابندی  دست  یایکربند یپ   بر  شدند  موفق  ان،یجر  رفتار  بر  اغتشاش  و  لزجت  اثرات  اعمال  نیهچن  و  متداول  یطراح  اصول

  که   کردند   آمده   دست  به  طرح  یعدد  سازیهیشب  به  اقدام  محققان  یبعد  گام  در.  دهد  پاسخ  تیموفق  با  را  شده  نییتع  یطراح

  دهانه  کی  یطراح  ضمن[  10]  همکاران  و  یصاحب.  داشت  مقاربت  گرفته  صورت  یهالیتحل  با  یخوب  حد  تا  سازیهیشب  جینتا

  مافوق   یهادهانه  بتوان  آن کمک  با   که دادند  شنهادیپ   زین  را  یایطراح  تمیالگور  ،3  یپرواز  ماخ در  عملکرد  ییتوانا  با  صوت  مافوق

  برهم   مکش،  اثرات  رینظ  ییهاپارامتر  یشنهادیپ   تمیالگور  نیا  در.  کرد  یطراح  را  بالا  لزجت  اثرات  با  انیجر  یهام یرژ  در  صوت

 .اندشده لحاظ انیجر چرخش اثرات و یمرز هیلا  و شوک کنش

  کرده  تمرکز  4  ماخ  عدد  در  کوچک  جت  رم  کی  یعدد  یسازه یشب  و  یتجرب  شیآزما  یرو  بر  خود  نامه  انی پا  در[  11]  یورگیگ

  مقدار   و  هاشوک   محل  و  است  گرفته  قرار  باد  تونل  درون(  احتراق   بدون)  سرد  انیجر  صورت  به  جت  رم  موتور  کی  ابتدا  در.  است

  شده سازیه یشب گرم نیهمچن و سرد انیجر صورت به رمجت موتور سازیه یشب ادامه در. است شده محاسبه  مقطع هر در فشار

  دماغه  مختلف  یای زوا  با  جت   رم  ک ی  یهوا  ی ورود  هندسه  سازیهیبهن  و   سازیهیشب  یرو  بر[  12]  همکاران  و  نراجویگو.  است

[  14]  راداکرشنان  و  مرچانت  و [  13]  همکاران  و  کولوفیکاران  نیهمچن.  افتندی  فشار  یاب یازی  یبرا   را  نهیبه  حالت  کی  و  پرداخته

  ایناپا   انیجر  رفتار  یبررس  به[  15]  همکاران  و  یموس.  اندپرداخته   یدوبعد  صورت  به  سازینه یبه   و   هوا  یورود  سازیه یشب  به  زین

 ی برا   نینو  روش  کی  توسعه  و  محفظه  شعله  یدارسازی پا پژوهش  ن یا  یاصل  هدف. اندپرداخته   جت  رم  جامد  سوخت  موتور  کی  در

  تینها در . است شده  یاعتبارسنج یتجرب ج ینتا با  آن ییتوانا و  شده  داده  توسعه ی عدد لیتحل  کد   ابتدا در. است احتراق  یداری پا

  ارائه   شعله  یدارسازیپا  یبرا   دیجد  روش  کی  رهیغ   و  یجرم  یدب  واکنش،  زمان  اختلاط،  درجه  یپارامترها  یبررس  از  استفاده  با

 .است دی جد شعله با شدن مخلوط  و د یجد شعله کی از  استفاده روش نیا که است شده

 شده  نییتع  احتراق   محفظه  ابعاد  ابتدا  در.  اندپرداخته   جت  رم  احتراق   محفظه  کی  یطراح  به[  16]  همکاران  و  ینگانپاتیسر

 سازی ه یشب  احتراق   ،ی الاتیس  لیتحل  از  استفاده  با  تینها  در  و   شده  محاسبه  احتراق   یپارامترها  ریسا  و  سوخت  نوع  سپس  و  است

  در.  اندپرداخته جت رم  احتراق  محفظه ک ی یسازه یشب و  یمدلساز به [ 17]  همکاران و  وادوانکار یگرید  پژوهش   در. است شده

  پاکت  لیتحل  هدف  با  سپس  و  شده   یمدلساز  گاز  بر  حاکم  نیقوان  از  استفاده  با  جداگانه  صورت  به  اجزا  از  کی  هر  قیتحق  نیا

 جاد ی ا  یلومتریک  5/27  ارتفاع  و  7  یپرواز  ماخ  عدد  با  جت  رم  موشک  کی  یبرا  یکینامید  مدل  کی  کنترلر،  یطراح  و  یاتیعمل

 .است شده

  فوم- اوپن  افزارنرم  از  پژوهش  ن یا  در.  است  پرداخته  رم-داکت   موشک  لیتحل  به   یعدد  سازیهیشب  ابزار  با[  4]  یچاکارابورت

  ی ورود  عملکرد   سپس   و   است  شده   یسازهیشب  هوا  ی ورود  و  احتراق   محفظه  کی  گرم  و   سرد  ان یجر  ابتدا  در .  است  شده   استفاده

  ماخ   اعداد  در  که  هواست  یورود  عملکرد  یرو  بر  یاصل  تمرکز.  است  شده  یبررس  ،یورود  انیجر  مختلف  حمله  یایزوا  در  هوا

  کی  یعدد  لیتحل  یرو  بر[   18]  یمحمود  و  یرکندیپ .  است  شده  یبررس  گذرا  صورت  به  که  است  طرح  خارج  نقاط  و  مختلف
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 ان یجر  دو  نیا  طول  در  انیجر  رفتار  و  اندپرداخته (  سرد  انیجر)  یاحتراق  ریغ   و(  گرم  انیجر)  یاحتراق   طیشرا  در  جت   اسکرم  موتور

 جت   اسکرم  احتراق   محفظه  کی  عملکرد  سازیه یبهن  و  یعدد  یسازهیشب  به[  19]  یوریلیگ  مک.  اندکرده  یبررس  را  سرد   و  گرم

  ال یس  لیتحل  ی عدد  یهاروش  با   شدهکوپل  صورتبه  کیژنت  تمیالگور  بر  یمبتن  یسازنهیبه  کد   ک ی  مطالعه،  نیا  در.  است  پرداخته

 صورت به  مسئله  هندسه  ان،یجر  یبعدسه   اثرات  از  نظرصرف  به  توجه  با .  است  شده  گرفته  کاربه  رانش  یروین  یسازنه یشیب  جهت

  مختلف  یهافرض  و  پارامترها  تأثیر   احتراق،  محفظه  یهاوارهید  هندسه  به  زین  یمختلف یمقالات.  است  شده  گرفته  نظر  در  یدوبعد

 تأثیر  یرو بر[ 21] همکاران و نیسولومات و[ 20] همکاران و  میک مثال طور به. دارند اختصاص احتراق  و عملکرداختلاط یرو بر

 استارت   تأثیر  یرو  بر  زین[  22]  همکاران  و  رینا.  اندپرداخته   احتراق   در  ونیتاسیکاو  و  آن   یرو  بر  حفره  تأثیر  و  وارهید  اطراف  انیجر

 را   احتراق   یبازده  درصد  33  تا  شده  یطراح  استرات  سه  که  انددهیرس  جهینت  نیا  به  و  اندکرده  قی تحق  احتراق   عملکرد  یرو  بر

.  اندکرده  یسازه یشب  یپرواز  مختلف  طیشرا  در  را  احتراق   محفظه  یبعد  دو   هندسه  ک ی  زین[  23]   پولد ید  و   ی ترفت.  است  داده  بهبود

 ی سازه یشب  یبعد  سه  صورت  به  و   یواکنش  چند  ییایمیش  انیجر  فرض  با  را  جت  اسکرم  موتور  کی[  24]  یمحمود  و  یرکندیپ 

  .اندکرده سهیمقا  گریکدی  با یبررس یواکنش  چند و یواکنش تک احتراق  طیشرا در را محفظه بازده  و شرانیپ  یروین و  اندکرده

  سوخت   احتراق   ندیفرا  قیدق  یسازه یشب  به   یمتعدد  مطالعات  است،  جامد   نوع  از  ها موشک  نیا  یاصل  سوخت  نکهیا  به  توجه  با

  ی بررس  با [  25]  تیهو  و  هی پا   برون  سوخت  یبررس  با[  2]  همکاران  و  تانگ.  اندپرداخته   یگاز  انیجر  در  جامد  ذرات  رفتار  و   جامد

 احتراق  محفظه مختلف یها هندسه یرو بر ش یآزما انجام و سازیه یشب به اقدام یگاز سوخت  کی درون  جامد کربن ذرات تأثیر

  و  اند کرده  تمرکز  جت  رم  موتور  کی  احتراق   محفظه  عملکرد  یرو  بر [  26]  همکاران  و   ی سعادت.  اندکرده  متفاوت  یانژکتورها  و

 احتراق   محفظه  عملکرد  بر  تمرکز  با  زین[  27]  استو.  اندکرده  یبررس  گریکدی  با  متفاوت  هندسه  پنج  در  را  جامد   سوخت  با  احتراق 

 همکاران   و  یژ  پژوهش  در.  است  پرداخته  یبعد  سه  صورت  به  یعدد  سازیه یشب  نیهمچن  و  احتراق   یتجرب  یبررس  به  رم-داکت

 سازی هیشب  جامد   یپودر  ذرات  همراه  به  گاز  انیجر  با  احتراق .  است  پرداخته  جت  رم  احتراق   محفظه  در  اختلاط  بازده   به[  28]

 ن یهمچن  و  آن،  پاشش  نوع  پودر،  یجرم  یدب  یبرا  یانه یبه  ریمقاد   مناسب،  اختلاط  به  یابیدست  منظوربه  ت،ینها  در.  است  شده

 .است شده انتخاب احتراق  محفظه یهوا  یهایورود یریقرارگ محل و نوع

.  است  یتجرب  و  یعدد  یهاروش   به  احتراق   محفظه  لیتحل  نیهمچن  و  هوا  یورود  لیتحل  و  یطراح  شامل  شده  انجام  قاتیتحق

  جداگانه   صورت  به(  یعدد  ا ی  و  یتجرب  صورت  به  چه)  احتراق   محفظه  و   هوا  یورود  یبرا  لیتحل  و  هیتجز  شده   منتشر  منابع  غالب  در

 در . است کپارچهی ستمیس کی صورت به احتراق  محفظه و هوا  یورود عملکرد یبررس  پژوهش  نیا زیمتما نکته. است شده انجام

  هوا   ی ورود  کی  خاص  یپرواز   طیشرا  کی  در  و   آن  یبرا  و  است  شده   گرفته  درنظر  مشخص  احتراق   محفظه  هندسه  کی  ابتدا

  به احتراق  محفظه  و  هوا یورود عملکرد  و  است شده  متصل گریکدی به احتراق  محفظه  و  هوا یورود  ادامه در . است شده  یطراح

 :نمود انیب ری ز صورت به توانیم را  پژوهش نیا ینوآور  یکل طور به. است شده یبررس کپارچهی صورت

 جت رم-داکت موشک کی یبرا هوا یورود یطراح •

  آزادمه ین انیجر صورت به یسازهیشب و جت رم-داکت موشک یهوا یورود و احتراق  محفظه یسازکپارچه ی •

 همزمان   صورت  به  احتراق   محفظه  و   هوا  یورود  یعملکرد  یپارامترها  نییتع  و   شده  کپارچهی  هندسه  یعدد  یسازه یشب •

  نییتع  محفظه  قطر  از  ی نسبت  با   که  فاصله  نیا.  است  شده  داده  رییتغ  سوخت  پاشش   و   هوا  یورود   محل  نیب  فاصله  کار   ادامه  در

  یورود محل که  یمعن نی بد . است شده  گرفته درنظر قطر برابر 75/1 ابتدا در احتراق  محفظه مربوط الزامات به توجه با شود،یم
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  ی هایخروج  و  لیتحل  انجام  از  پس.  دارد  فاصله  سوخت  پاشش  محل  از  محفظه  قطر  برابر  75/1  اندازه  به  سوخت  پاشش  محل  با  هوا

 .شود یبررس احتراق  بازده یرو  بر آن تأثیر تا  است افتهی رییتغ 1 به فاصله نسبت ن یا شده، مطرح

 مسئله شرح

.  است  4/3  ماخ  در  صوت  مافوق   یهوا  یورود  دهانه  کی  نهیبه  یطراح  گرفته،  قرار  یبررس  مورد  قیتحق  نیا  در  که  یامسئله 

  بر   حاکم  یکینامیرودیآ  قواعد  بر  هیتک  با  حاضر  قیتحق.  است  35/0  زین  احتراق   محفظه  انباره  صفحه  به  یورود  مجاز  ماخ  حداکثر

  به  کند یم  تلاش   دارند،   اثر  صوت  مافوق   شرانیپ   ستمیس  در  انیجر  عملکرد   شدن  نهیبه  بر  که  یی فاکتورها  و   صوت  مافوق   انیجر

  شامل   صوت  مافوق  یورود  دهانه  یطراح  ندیفرآ  در  شده  لحاظ  یپارامترها.  ابدی  دست  هوا  یورود  دهانه  یبرا  نهیبه  عملکرد  کی

  فرم  ،(ریمتغ  ا ی  ثابت)  یورود  دهانه  مقطع   سطح  هندسه  ،(یبعد   سه  ا ی   یبعد  دو  ،یمحور  متقارن)   یورود  دهانه   خانواده  نییتع

  قائم،  یاضربه   موج)  صوتمافوق  تراکم  ی دگیچیپ   ، (یداخل  تماما    تراکم ای یبیترک  تراکم  ،یخارج تماما    تراکم)  صوتمافوق   وزریفید

 بدنه   یرو  یریقرارگ  محل ،(نییپا  سمت  به  ای   یرونیب  ،یدرون)  صوتمافوق   تراکم  جهت  ،(داربیش   سطح  چند  ای  کیزنتروپ یآ  تراکم

  صوتمافوق   شده  تیهدا  یورود  کی  یطراح  هدف.  است  احتراق   محفظه  به  اتصال  سطح  و(  کناره  بالا،  ن،ییپا  عقب،  دماغه،)  پرنده

 یاصل بخش سه ابعاد که آن از شیپ . دهد لیتحو احتراق  محفظه به ممکن یانرژ افت نیترکم با را هوا دیبا یورود نیا که است

 ی ریگمیتصم  مهم  پارامتر  نی چند  درباره  دیبا  شود،  مشخص  صوت  مادون  وزریفید   و  گلوگاه  صوت،مافوق   وزریفید  یعن ی  یورود  دهانه

  یبرا  تیمأمور  میت  که  یالزامات  و  یتجرب  و   یعدد  ی هال یتحل  ، یورود  بخش   سه  ابعاد  و   پارامترها  نیا  شدنمشخص  از  پس.  کرد

.  است  یطراح  روند  مجدد  کردنیط  و   یبازنگر  ازمندین  طرح  یهابخش  کدام   که  کندیم  مشخص  کنند،یم  فیتعر  شرانیپ   ستمیس

 .است شده  انیب 1 جدول در مشخص احتراق  محفظه یبرا هوا یورود یطراح الزامات

 
 الزامات طراحی ورودی هوا  -1جدول 

Table 1- Requirements for intake design 

Parameter Value 
Mach number at cruise 3.4 

Mach number at combustor inlet 0.35 
Altitude 15 Km 

Mass flow rate of air 1.8 kg/s 

 

  عملکرد   د یشد  افت  دچار  حمله،  هیزاو  ش یافزا  با  یمحور  متقارن  یهایورود  است،  مشخص  2  شکل  نمودار  از  که  طورهمان

 ی حت  مشخص،  یحد  تا  حمله  هیزاو  شیافزا  با  دارند،  قرار  پرنده  دماغه  نییپا   در  که  یدوبعد  یها یورود  مقابل  نقطه  در.  شوندیم

 . هستند همراه  یبازده   شیافزا با
 

 
Figure 2- Performance comparison of 2-D, chin and axisymmetric inlets [29] 

 [29] های متقارن محوری و دوبعدیمقایسه میان بازدهی عملکرد ورودی -2شکل 
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 ار یبس یدوبعد  یهایورود  ASMP و  METEOR  موشک مانند   است،  یطراح  الزامات  جز  بالا  یریمانورپذ  که  یی هاپرنده  یبرا

 . شودیم  انتخاب یدوبعد یورود خانواده جهینت در و  هستند متداول

 هندسه 

 ی آشفتگ  رسان،سوخت   ستمیس  قیردقیغ   عملکرد  احتراق،  محفظه  یناگهان  فشار  ریی تغ  همچون  یلیدلا   بر  بنا  یگاه  است  ممکن

 ت یموقع  رییتغ  بالادست  انیجر  سمت  به  یورود  گلوگاه  قسمت  از  قائم  ضربه  موج.. .  و  لزجت  اثرات  ،یناگهان   یبادها  آزاد،  انیجر

 .ندیگویم  یورود  بودن ریدا ریغ  ده، ی پد  نیا به. دهد

  مقطع سطح رییتغ با  و طیشرا به بسته کند،  رفع را یورود بودن ریردایغ  ده یپد  که دارند را  امکان نیا ریمتغ  یهابرودهندسه

 جز   بالا،   ساخت  نهیهز  و  بالا  وزن  ساخت،   یهایدگیچیپ   لیدل   به  اما  کنند؛  داریپا  را  یورود  انی جر  و  ببرند   بالا   را  ی بازده  ،یورود

 اجتناب   یبرا  و  یطراح  اول  فاز  در  نیبنابرا  ستند؛ین  طراح  اول  نهیگز  چگاهیه  است،  ریناپذاجتناب  هاآن   از  استفاده  که  یموارد  در

 .شودیم  انتخاب ثابت هندسه  شد،  اشاره  هاآن  به که یموارد از

   یداخل  تماما   تراکم  بر(  دهند یم  رخ   کلاهک  لبه  از  شیپ   امواج  یتمام  آن  در  که  یتراکم)   یخارج  تماما   تراکم  یاصل  تیمز

  بودن  ریدا  ریغ   ده یپد   داد   رخ  صورت  در  که   است  نیا  یبیترک  تراکم   و (  رندیگیم   شکل  یورود  دهانه   داخل  در   امواج  که  یتراکم)

 برقرار  مجددا   را یورود ی نوع  به  و  کند داریپا   را انیجر گری د بار ان، یجر بالادست به  قائم  یاضربه  موج ت یهدا  با  تواند یم  ،یورود

  را  انیجر توانیم  یورود مقطع  سطح ز یسا رییتغ و  ریمتغ هندسه از  استفاده با  فقط  ی بیترک تراکم و  یداخل  تماما    تراکم  در. کند

 صوت مافوق   وزریفید  فرم  عنوانبه  یخارج  تماما    تراکم  شد،  انتخاب  ثابت  هندسه  با  یورود  ی قبل  گام   در  نکهیا  به  باتوجه  و   کرد  داری پا

 .شودیم انتخاب

  ی وزر یفید  از  استفاده  کهی نحوبه  شود،یم  شتریب  قائم  یاضربه   موج  در  یفشار  افت  ،یاتیعمل  ماخ  شیافزا  با  2  جدول  مطابق

  .است یمنطق انتخاب کی  3/1 ماخ تا  ت ینها برد، یم  بهره قائم  یاضربه موج از تنها که

 

 بازیابی فشاری موج قائم -2جدول  

Table 2- Pressure recovery for normal shock 

𝑷𝒘∞/𝑷∞ 𝑴∞ 

1.00 1.0 

0.98 1.3 

0.90 1.6 

0.72 2.0 

0.50 2.5 

0.33 3.0 

 

  ماخ   که  شود  یطراح  ی نحو  به  صوتمافوق   وزریفید  است  ازی ن  شود،  یطراح  مناسب  ی بازده  با  شرانیپ   ستمیس  کی  نکهیا  یبرا

  استفاده   با   است،   2  از  بالاتر  هاآن  ماخ  که  ییهوا  یهاانیجر  در.  باشد  3/1  حداکثر  قائم   یاضربه  موج  به   دنیرس  از  ش یپ   هوا  انیجر

 .داد کاهش( 3/1) مطلوب حدود تا را قائم یاضربه موج از قبل ماخ  ک،یزنتروپ یآ انبساط ای دار بیش سطوح از

 ی بیتقر  صورتبه  مقدار  نیا  از  پس   اما   است  4%  از  کمتر  1/ 4  ماخ  از  شیپ   تا  افت  است،  مشخص  3  شکل  نمودار  از  که  طورهمان

  با  یدوبعد  ل یما  یاضربه   موج  کی  یبرا  که  است  ی حال  در  نی ا.  میهست  فشار  افت   شاهد  4%  حدودا   ماخ،  1/0  شیافزا  هر  از  پس

  ماخ  یبرا واقع در.  است  Msin(β) با  قائم   یاضربه  موج  ک ی  با مطابق  افت (  بالادست  انیجر  جهت  و   لیما   موج   انیم هیزاو)  β  هیزاو

  4%   از  شتریب  افت  نیبنابرا  است،  4/1  ماخ  با  قائم  یاضربه   موج  کی  اندازهبه  حداکثر  افت  ل،ی ما  یاضربه   موج  کی  حضور  با  3
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  لیتکم  لیما  یاضربه  یهاموج  و  قائم  یاضربه   موج  از  یقیتلف  استفاده  با  را  تراکم  ندیفرآ  که  یستم یس  از  استفاده   پس.  شودینم

 .است ازی ن فشار  یابیباز حفظ یبرا کند،یم

 

 
Figure 3- Plot of pressure loss after normal shock [29] 

 [29] ای قائممشخصه افت فشاری ناشی از موج ضربه -3شکل 

 

 انحراف   هیزاو  کی  یبرا.  است  دهانه  یجلو  در  مخروط  ای   گوه  از  استفاده  تراکمه  چند  یهاستمیس  از  استفاده  نحوه  نیترساده

 مخروط  یاضربه  موج  از  پس  انیجر  نیهمچن  و   است  گوه   یاضربه  موج  از  ترفیضع  مخروط  ضربه  موج  مخروط،  و  گوه  در  ثابت، 

  به  گوه  از  استفاده  با   بتوان  چنانچه  و   کند یم  شتریب  را  ساخت  ی هایدگیچیپ   مخروط  البته.  کندیم  ی ط  را  کیزنتروپ یآ  تراکم   کی

  گام   در  ل یما  موج  دیتول  منبع  عنوانبه  گوه  از  نیبنابرا  دارد؛  ت ی ارجح  مخروط  بر  آن  از  استفاده  افت، یدست  مطلوب  فشار  یاب یباز

 .شودیم استفاده یطراح اول

  نیتریاصل  یطراح  ماخ.  شود  مشخص  رد، یگ  قرار  قائم   یاضربه  موج  از  شیپ   است  قرار  که  یل یما  موج  تعداد  د یبا  یبعد  وهله  در

  ل یما  موج تعداد انتخاب ی برا  4 شکل نمودار از توانیم. است ازین  لیما یاضربه  موج چند به کندیم مشخص که است یپارامتر

 از  و  ی لیتحل و  ی تجرب یهاداده اساس  بر نمودار نیا. کرد استفاده  مختلف  یهاماخ  در ممکن یفشار  ی ابیباز نیشتریب با   یبعد دو

 :است شده استخراج[ 29] مرجع

 

 
Figure 4- Pressure recovery for different number of oblique shocks [29] 

 [29]ترین حالت بازیابی فشاری ای مایل دوبعدی برای داشتن بهینهتعداد موج ضربه -4شکل 

 

[  30که در منبع شماره ]  یقیبه تحقاست و با استفاده از نمودار فوق و باتوجه  4/3  تحقیق  نی در ا  یماخ طراح  نکهیبه ا  باتوجه

 ی ااستفاده از دو موج ضربه  7/3تا حدودا     3از    یطراح  یهاماخ  یگرفته است، برامتعدد صورت  یتجربهایآزمایشبا استفاده از  

  نهیساخت و هز  ی دگیچیو پ   یفشار  یابیباز  انیم  نهیتعادل مناسب و به  کیداشتن    ی( براn=3قائم )  یاموج ضربه  ک یو    لیما

  ن ی شتریداشتن ب  یقائم در دهانه برا  یاموج ضربه  کیبا استفاده از گوه و    لیما  یادو موج ضربه   نیبنابرا  شود؛یم  هیساخت توص

   .شودیم ابصوت انتخمافوق  وزریفید ستمیعنوان سممکن، به  یفشار یاب یباز
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 یتراکم برا  یاست. وارونگ  مشخص  کاملا  1صورت وارونه   تراکم به  یمشخص است، اثر بخش  5ل  همانطور که از نمودار شک

است را   یاتیح  یبالا امر  یر یبا مانورپذ  هاپرندهی  حمله که برا  هیزاو  شیبا افزا  ی سرعت افت بازده  تواندیم   یدوبعد  یهایورود

 . شودیانتخاب م 2ن ییپا سمت جهت تراکم، جهت به یبرا جهیکاهش دهد. در نت  یتا حد مناسب

 

 
Figure 5- Higher pressure recovery efficiency in invers compression [29] 

 [29]بازدهی بالاتر بازیابی فشار در تراکم وارونه  -5شکل 

 

محل قرارگیری ورودی روی پرنده باید بر اساس تعداد ورودی مشخص شود. تعداد ورودی نیز در بخش تعداد ابعاد ورودی  

گرفته   شود، در واقع تعداد ورودی وابسته به قطر موشک و سطح متصل آن به لانچر است. از مطالعات موردی صورتمشخص می

صورت دوگانه در قسمت گیرند یا بهها قرار میصورت دوگانه در کنارههای دوبعدی یا بهتوان استنتاج کرد که برای ورودیمی

در عملیات هوا به هوا که نیاز با سطح بالایی از مانورپذیری است، باید ورودی در زوایای جمله مختلف عملکرد مطلوب .  3کناره

  6قرار دارند. نمودار شکل    کنارهدر این موشک دو ورودی دوبعدی در قسمت  .  METEORداشته باشد، درست مانند موشک  

 دهد. های مختلف را بر حسب زاویه حمله نشان میبازدهی طرح

 

  
Figure 6- Pressure recover for different places relative to angle of attack [29] 

[29] های مختلف بر حسب زاویه حملهبازیابی فشاری برای طرح -6شکل   

 
1 inversion 
2 downward 
3 Check 
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  کناره  در که  ییهایورود  یاصل  ت یمز.  است  درگ   به  فتیل  نسبت  باشد،  داشته  مدنظر   طراح  د یبا   که  گرید   مهم  پارامتر  کی

  واقع  در.  است  شتریب دارند  قرار  کناره   در   که  یی هایورود  یبرا   نسبت  ن یا  که  است  نیا  یمحور   متقارن  ی هایورود  بر   دارند  قرار

 محل   که  است  نیا  ویسنار  نیمحتملتر.  ابدییم   شیافزا  یاتیعمل  برد  جهینت  در  و  کند یم  دایپ  کاهش  نصب  محل  از  یناش   پسا

 .شودیم مشخص  ابعاد نییتع گام در یی نها میتصم  اما باشد؛  کناره قسمت در  و یی دوتا صورت به  دیبا یورود یریقرارگ

ی ورود  دهانه  ابعاد  نییتع  

 وزر یفید  و  گلوگاه  صوت،مافوق   وزریفید   ی عنی  صوتمافوق   ی ورود  ی اصل  بخش   سه  ابعاد   نییتع  به  نوبت   یطراح  از  گام   نیا  در

  نقطه.  شود  مشخص  یطراح  نقطه  عنوانبه  ی اتیعمل  نقطه  ک ی  که   است  از ین  ابعاد   نییتع  هیرو  آغاز   یبرا.  رسدیم  صوت  مادون 

 ی رو  رمجت  موتور  اگر  مثال  عنوانبه.  باشد  یات یعمل  فاز  آن  در  یپرواز  دامنه  نیشتریب  که  شودیم  نییتع  یاوه یش  به  یطراح

 نقطه  عنوانبه  کروز طیشرا دنی برگز انتخاب، نیتریمنطق مسلما شود،یم کیشل کروز ارتفاع در مایمستق  که است سوار یموشک

  چندان   یطراح  نقطه  انتخاب  شود،یم   پرتاب  کننده  پرتاب  توسط   کروز  ارتفاع  به  نیزم  سطح  از   موشک  یحالت  در.  است  یطراح

 .ستین آسان

 سه  ن یا  با  یطراح.  است  مختلف  یطراح  نقطه  چهار  یال  سه  کردنانتخاب  است،  متداول  نیمحقق  انی م  در  اریبس  که  یاوه یش

  دهیسنج  تیمأمور  یط  در یورود  عملکرد  و  ردیگی م  صورت  شده  انتخاب  طراح  تجربه  و  دانش  اساس   بر  که  یفرض  نقطه  چهار  یال

  تنها   و   ستین  ی خط  هیرو  کم ی  یطراح  نقطه انتخاب  هیرو  واقع  در.  شودیم انتخاب  یورود  نقطه نیترنهیبه  قیطر  ن یا  از  و   شودیم

  یاتیعمل  ریمس  کنندهن ییتع  کنندهمشخص   میت  و  یطراح  می ت  انیم  اطلاعات  تبادل  حاصل  و  شودی نم  مشخص  یطراح  توسط

  فاز  ن یتریطولان  که   شودیم  انتخاب  یطراح  نقطه  عنوانبه  اتیعمل  از  یفاز  معمولا    ،یطراح  حلقه  نیاول  شروع  یبرا[.  31]  است

 ت یمأمور  الزامات  یپاسخگو  یطراح  نقطه  نیا  یصورت  در  و  ادامه  در  و  کند  نیی تع  را  تراست  مقدار  نیشتریب  دیبا  موتور  و  است

  در  که  یحاتیتوض  به  توجه  با .  شودیم  انتخاب  یطراح  نقطه  عنوان به  کروز  فاز  گام  نیاول  در  نیبنابرا  دهند؛ یم  رییتغ  را  آن  نبود،

 : است شده حیتشر کیشمات صورت به 7 شکل در  یکل صورت به ابعاد  نییتع  و یطراح ندیفرآ  شده، ارائه بخش نیا

 

 
Figure 7- Supersonic intake conceptual design flowchart 

 طراحی مفهومی فلوچارت طراحی ورودی مافوق صوت در فاز  -7شکل 
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هوا   یورود   یداخل  کیبالست  یطراح  

  لومتر،یک  15  ارتفاع  در  استاندارد  طیشرا  فرض  با   و  است  مشخص  ی اتیعمل  ارتفاع  و  ازیموردن  ی جرم  ی دب  زانیم  نکهیا  به  توجه  با

 :نوشت توانیم ان یجر لوله مساحت محاسبه یبرا

(1) 𝐴0 =
𝑚̇

𝜌0𝑀0𝑎0

 

  مربع  متر 0113/0 انیجر لوله مقطع  مساحت مقدار.  دیآیم  دست  به ISA استاندارد اساس بر صوت سرعت  و ی چگال ریمقاد

 موشک   قطر  از  دی نبا  مساحت  نیا  البته.  باشد  مربع  متر  00565/0  دی با  دهانه  هر  م،یدار  یورود  دهانه  دو  نکهیا  به  باتوجه  است،

  معمولا   کمتر،  وارهید   اصطکاک  داشتن  یبرا.  شود  یبررس  موشک  و   لانچر  تماس   مساحت  با   آمده دستبه  مقدار  دی با  و  باشد   تربزرگ

  ی هاتیمحدود  به   باتوجه   ان، یجر  کانال  عرض  بودن  مشخص  با [.  32]  رند یگیم   نظر  در  را  1  از  کمتر  ارتفاع   به  عرض   مساحت

 :آورد دست به 2 رابطه از را یورود دهانه ارتفاع توانیم لانچر، به مربوط

(2) 𝐻 =

𝐴0

2

𝑊
 

 است   یورود  صفحه  در  قائم   یاضربه  موج  ک ی  و   گوه  دو  با   وزریفید  ک ی  صوتمافوق   وزریفی د  که  شد   مشخص  شیپ   مراحل  از

  عبور   در  انیجر  یخارج  صوتمافوق   تراکم  کی  در.  دهد  دست  به  یفشار  یابیباز  زانیم  حداکثر  با  را  یخارج  تماما   تراکم  کی  که

  یورود  صفحه  در  انیجر  نیبنابرا  شود؛ یم  دور   دهانه  طول  محور  از  شود، یم  جادیا  بدنه  جلو  لهیوسبه  که  یتراکم  ستمیس  کی  از

  کارا، تراکم کی یبرا. شود چرخانده وزریفید یطول محور جهت در دوباره که است لازم و دارد چرخش هیزاو کل  با مطابق یبیش

 نشان  را  مختلف  یهاماخ  در  موجه  چند  یهاستمیس  یبرا  نهیبه  چرخش  هی زاو  8  شکل  نمودار.  بود  خواهد  ادیز  چرخش  یایزوا

 . دهدیم

 

 
Figure 8- total wedge angle for different number of oblique shocks [29] 

 [29] ای دوبعدی های ضربهنمودار زاویه چرخش کل بهینه برای موج -8شکل 

 

∞𝑀تعیین شد و ماخ کروز نیز   n=3به اینکه در این طراحی    باتوجه = در نظر   درجه 34است، زاویه چرخش کل برابر با    3.4

 درجه است.   34با راستای افقی  3زاویه جریان در ایستگاه  9بر اساس نام گذاری صورت گرفته در شکل  شود. در واقعگرفته می
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Figure 9- Supersonic diffuser wedge angles and stations [33] 

 [33]صوت های دیفیوزر مافوقزوایای گوه و ایستگاه -9شکل 
 

  حاصل   یزمان  یفشار  یابیباز  نهیشیب  ،یدوبعد  حالت  در  یستمی س  نیچن   یبرا  داد  نشان[  33]  شیاوسوات  1944  سال  در

.  باشد   یمساو  دیبا   هاموج  بر  عمود  انیجر  ماخ  عدد  گرید  عبارت  به.  باشند  یمساو  قدرت  یدارا  لیما  یاضربه  یهاموج  که  شودیم

  دستگاه .شود  حل  معادلات   دستگاه  که  است  ازین  ستگاه، یا  هر  در   یفشار  ی ابیباز  نیترنهیبه  و  چرخش  یایزوا  افتنی  یبرا  پس

  آمده، دستبه  ی هاجواب   ت ینها  در .  استشده  آورده  وستیپ   در  یاضربه  ی هاموج  از  کی هر  هیزاو  محاسبه  یبرا  از ین  مورد  معادلات 

 . اند شده نوشته 3 جدول در

 

 هاپارامترهای محاسبه شده برای موج -3جدول 
Table 3- Calculated parameters for shocks 

Parameter Value 
𝛿1 9° 
𝛿2 11° 
𝛿3 14° 
𝛽1 24.01° 
𝑀2 2.88 
𝛽2 28.97° 
𝑀3 2.37 
𝛽3 36.43° 
𝑀4 1.85 

 

 داشتن   یبرا  که  داد  نشان  هرمان.  شودیم   استفاده[  33]  هرمان  یسازنهیبه  روش  از  آمده،دستبه  ریمقاد  اعتبار  سنجش  یبرا

 : با باشد  برابر با یتقر د یبا قائم یاضربه   ماقبل ماخ زانیم نهیبه تراکم کی

(3 ) 𝑀𝑛 ≅ 0.94𝑀1 sin(𝛽1) ; 1.85 ≅ 1.884 

 :شودیم محاسبه 4  رابطه از یاضربه موج هر از پس  و  ستگاهیا هر  یفشار یاب یباز

(4 ) 𝑃𝑡,𝑖+1

𝑃𝑡,𝑖

= [
(𝛾 + 1)𝑀𝑛,𝑖

2

(𝛾 − 1)𝑀𝑛,𝑖
2 + 2

]

𝛾

𝛾−1

[
𝛾 + 1

2𝛾𝑀𝑛,𝑖
2 − (𝛾 − 1)

]

1
(𝛾−1)

 

 : با  است برابر 4 جدول مطابق   کل یفشار  یابیباز  و ستگاهی ا هر  یفشار یاب یباز بیترت نیبد
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 بازیابی فشاری هر ایستگاه و بازیابی فشاری کل  -4جدول 

Table 4- Pressure recovery at each station and total 

Value Parameter 

0.962 
𝑃𝑡1

𝑃𝑡∞

 

0.96 
𝑃𝑡2

𝑃𝑡1

 

0.956 
𝑃𝑡3

𝑃𝑡2

 

0.79 
𝑃𝑡4

𝑃𝑡3

 

0.6974 Total Pressure Recovery 

 

  به  5  جدول  در  شده  ذکر  ریمقاد  صورت  به  است،  شده  یگذار  نام  10  شکل  مطابق  که  صوت  مافوق   وزیفید   ابعاد  تینها  در

 : د یآیم دست

 

 ابعاد دیفیوزر مافوق صوت  -5جدول 

Table 5- supersonic diffuser dimensions 

Parameter Value 

𝐻0 61𝑐𝑚 

𝐿𝑙𝑖𝑝 136.95𝑐𝑚 

𝐿sup 𝑤𝑒𝑑𝑔𝑒1 73.8095𝑐𝑚 

𝐿sup 𝑤𝑒𝑑𝑔𝑒2𝑎 63.14 𝑐𝑚 

𝐴1 0.12 𝑚2 

𝐴2 0.06421 𝑚2 

𝐴𝑡ℎ 0.02 𝑚2 

𝐻𝑡ℎ 15.06 𝑐𝑚 

𝐿sup 𝑤𝑒𝑑𝑔𝑒2𝑏 13.55 𝑐𝑚 

𝐿𝑠𝑢𝑝 150.5 𝑐𝑚 

 

 
Figure 10- Associated dimensions of the supersonic diffuser [31] 

 [31]صوت ابعاد مشخص شده برای دیفیوزر مافوق -10شکل 

 

  ثابت  مساحت  با  قسمت  کی  دیبا  ،یورود  ی بازده  یرو  قائم  یاضربه   موج  و  یمرزهیلا  انیم  تعامل   تأثیر  رساندنحداقلبه   جهت

  موج  قطار   تمام   دربرگرفتن  یبرا  گلوگاه   قیدق  طول  نکهیا  یبرا.  کرد  اضافه  صوتمافوق   وزریف ید  به   را  گلوگاه   بخش   به  موسوم
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 گسترده  قاتیتحق  البته.  ستین  دسترس  در  یاداده  نیچن  مطالعه  نیا  یبرا  که  است  ی تجرب  یهاداده  به  از ین  شود،  مشخص  یاضربه 

 کردن کامل  و  یاضربه   موج  قطار  طول  دربرگرفتن  یبرا  گلوگاه  بخش  لازم  طول  حداقل   که  دهد یم  نشان  ی شگاهیآزما  و   یلیتحل

  را  یخارج  یپسا  طول  نیا  که   دهدیم  نشان  نیشیپ   قاتیتحق[.  32]  است  کانال   ارتفاع  برابر  چهار  حدودا   انیجر  چرخش  ندیفرا

  از  گام نیا در جهینت در. است کمتر ساخت نهیهز و ترکم وزن تیمز است، ممکن طول نیکمتر نکهیا بهباتوجه  و  کندیم نهیکم

 ن ی همچن  و  لزجت  اثرات  اعمال   با  و   یعدد  مطالعه   فاز  در.  شودیم  انتخاب  کانال  طول  برابر  4  معادل   یشعاع  یانحنا  یطراح

 آن  از شتریب  یتوجهقابل  طرز  به ای  است  یاضربه  موج  قطار طول  اندازهبه  واقعا   طول  نیا  که شود  یبررس  دیبا  باد،  تونل یهاتست

 .است

  تراکم   از  یبخش  انتقال  از  یریجلوگ  یبرا  ستیبایم  است،  شده  انتخاب  یخارج  تماما   تراکم  نوع  که  مسئله  نیا  گرفتن  درنظر  با

  گلوگاه   قسمت  مختلف  یهابخش  یگذارنام  9  شکل.  شود  چرخانده  یداخل  کلاهک  لبه  سطح  اندازه  به  یداخل  بدنه  ،یداخل  بدنه  به

 .دهد یم  نشان را صوتمافوق   دهانه

 

 
Figure 11- Schematic of the dimensions of the constant area throat [31] 

 [31]شماتیک بخش مساحت ثابت )گلوگاه(  -11شکل 

 

 است:  آورده شده 6وجود دارد، ابعاد بخش گلوگاه در جدول   11گذاری که در شکل با استفاده از نام

 
 ابعاد بخش گلوگاه -6جدول 

Table 6- Throat dimensions 
Parameter Value 

𝑐𝑥 67.78 𝑐𝑚 
𝑐𝑦 19.91 𝑐𝑚 
𝑖𝑥 54.22 𝑐𝑚 
𝑖𝑦 15.93 𝑐𝑚 
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 از   یخروج  مقطع  سطح)   احتراق   محفظه  مقطع  سطح  مساحت  دیبا  ابتدا  در  صوت  مادون  وزریفید  ابعاد  کردنمشخص   یبرا

  ان یجر  ی کینامیرودیآ  یهایدگیچیپ   بهباتوجه  یبعدکی  انی جر  روابط  از  استفاده   پارامتر،  نیا  نییتع  یبرا.  شود  نییتع(  یورود

  و   یدوبعد و   یبعدکی  انیجر  روابط   قیتلف  از  د ی با  جهینت  در   کند، ینم تیکفا  یی تنهابه  دارد،   وجود  فشار   در   که   یی هاافت  و   یورود

 [. 31] است 12 شکل مطابق صوت مادون وزریفید  ابعاد یگذار نام.  کرد استفاده ی بعدسه بعضا  یحت

 

 
Figure 12- Schematic of the inlet stations [31] 

 [31] های جریان ورودیشماتیک ایستگاه -12شکل 

 : دیآیم  دست به( 5) رابطه از( یصوت ماخ)  یبحران مقطع مساحت کی حسب بر ستگاه یا هر مقطع مساحت

(5) 𝐴 =
𝐴𝑐

1

𝑀
(

2+(𝛾−1)𝑀2

𝛾+1
)

𝛾+1

2(𝛾−1)

=
𝐴𝑐

𝜎
 

 : دی آیم  دست به (6) رابطه از احتراق  محفظه مقطع مساحت جهینت در

(6 ) 𝐴𝑐ℎ =
𝜎𝑐ℎ

𝜎0

𝑃𝑡0

𝑃𝑡𝑐ℎ

𝐴0 

 :جهینت در. شد آورده (4) جدول در و محاسبه مختلف یها ستگاهیا یفشار یاب یباز صوتمافوق  وزریفید  ابعاد نییتع بخش از

(7) 𝑃𝑡0

𝑃𝑡𝑐ℎ

= 1.434 

 :نیهمچن و

(8) 
𝜎𝑐ℎ

𝜎0

= 0.2873 

 : است شده  آورده (7)  جدول در و محاسبه صوت مادون وزریفید  ابعاد انیپا در و

 
 ابعاد دیفیوزر مادون صوت  -7جدول 

Table 7- Subsonic diffuser dimensions  
Parameter Value 

𝐴𝑐ℎ 0.02 𝑚2 

𝐻𝑐ℎ 38.13 𝑐𝑚 

 

  ی تجرب  یهاداده  اساس  بر.  شود  مشخص  ابتدا  آن  انحراف  هیزاو  د یبا   شود،  محاسبه  صوت  مادون  وزریفید  طول  نکهیا  یبرا

  یفشار  ی ابی باز  درجه،  3  مخروط  هیزاو  م ین  معادل   یانحراف  هیزاو   ،یمشخص  مقطع سطح  هر  با  وزرهایفید  ی تمام  یبرا  آمده،دستبه

 به  یبرا  13  شکل  مطابق.  شودیم  انتخاب  درجه  3  با  برابر  انحراف  هیزاو  جهینت  در[.  34]  دهدیم  دست  به  را  کی  با  برابر  با یتقر

 :نوشت را ریز رابطه توانیم صوت،  مادون وزریفید طول آوردن دست
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Figure 13- Subsonic diffuser schematic [31] 

 [31]شماتیک دیفیوزر مادون صوت  -13شکل 

 

(9) 𝑙𝑠𝑢𝑏 =
𝐻𝑐ℎ − 𝐻𝑡ℎ

tan (𝛿𝑠𝑑)
 

  عملکرد   است  لازم  ،یطراح  ندیفرآ  در  شده   نییتع  ابعاد  یاعتبارسنج  جهت.  رسدیم   انیپا  به  یورود  ابعاد   نییتع  تینها  در

 .شود محاسبه آن یبازده و شود یسازه یشب یعدد صورتبه یورود

  با  دیبا  حلقه  نیا  رسد،یم  انی پا  به  صوتمافوق   یورود  یطراح  از  حلقه  نیاول  صوت  مادون  وزریفید  ابعاد  شدنمشخص  با  و

  میت  و   تیمأمور  میت  انیم  ی برگشت  و  رفت  ندیفرآ  کی  صورتبه  و  ردیگ  قرار  یبازنگر  و  موردمطالعه  یعدد  و   یتجرب  یهایبررس

 .کندیم  نیمع را یطراح  یخروج و  یورود یاساس یپارامترها  ( 5) جدول. شود تکرار یطراح  حلقه نیا بار نیچند یطراح

 ی عدد یسازه یشب

.  شود  نییتع  سازه یشب  یبرا  یکیزیف  عملکرد  یمبان  که  است   ازین  ابتدا  در  فلوئنت  افزارنرم  در  انیجر  رفتار  یسازه ی شب  یبرا

  صورت به یانرژ و  تکانه جرم، ی بقا معادلات  از یامجموعه  که است ازی ن ، یکیزیف ی هامشخصه  استخراج  یبرا ، یلیتحل حل مشابه

  ی آشفتگ معادلات لزجت، اثرات اعمال یبرا همچنان. دارند شهرت استوکس -  ریناو معادلات به که  یمعادلات.  شوند حل زمانهم

 :شودیم نوشته ریز صورتبه جرم یبقا معادله. شوندیم حل زین

(10) 𝜕𝜌

𝜕𝑡
+

𝜕

𝜕𝑥𝑖

(𝜌𝑢𝑖) = 𝑠𝑚 

نیز جرم خالص ورودی به    𝑠𝑚دهد. را نمایش می   𝑖سرعت جریان در راستای فرضی  𝑢𝑖چگالی جریان است و   𝜌در معادله فوق 

 : [35] معادله زیر را نوشت 𝑖در راستای  تکانهتوان برای بقای حجم کنترل است. به تعبیر مشابهی می

(11) 𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝑢𝑖) +

𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗) = −

𝜕𝑝

𝜕𝑥𝑖

+
𝜕𝜏𝑖𝑗

𝜕𝑥𝑖

+ 𝜌𝑔𝑖 

آوردن  دستاست. برای به  𝑖نماینده نیرو گرانش در راستای    𝑔𝑖تنش برشی ناشی از اثرات لزجت است و    𝜏𝑖𝑗در رابطه فوق  

 : [ 35] کندعددی، رابطه زیر را حل می سازیافزار به شیوه گسسته تنش برشی، نرم

(12) 𝜏𝑖𝑗 = [𝜇 (
𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗

+
𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖

)] −
2

3
𝜇

𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗

𝛿𝑖𝑗 

پذیری جریان، حل معادله انرژی لزجت مولکولی و ترم سمت راست ناشی از اثرات انبساط است. به دلیل تراکم  𝜇رابطه    این  در

𝑘𝑡) ضریب هدایت حرارتی موثر   𝑘𝑒𝑓𝑓 شود که در آنصورت زیر بیان میمعادله کلی انرژی به .نیز ضروری است + 𝑘)   است. و𝑘𝑡 

است و سه عبارت    ^𝐽های  شار پخش گونه  ^𝐽𝐽به مدل اغتشاشی به کاررفته  است.  ضریب هدایت حرارتی جریان مغشوش باتوجه 
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ها و پراکندگی لزجت هستند و در نهایت  صورت هدایت، پخش گونهاول در سمت راست معادله انرژی به ترتیب بیانگر انرژی به

ℎ صورت زیر است:شود، بهافزار فلوئنت حل می. معادله انرژی که در نرم[35] نشان دهنده آنتالپی است 

(13) 
𝜕

𝜕𝑡
𝜌𝐸 +

𝜕

𝜕𝑥𝑖

(𝑢𝑖(𝜌𝐸 + 𝑃)) =
𝜕

𝜕𝑥𝑖

(
𝑘𝑒𝑓𝑓𝜕𝑇

𝜕𝑥𝑖

− ∑ ℎ𝐽^𝐽𝐽^ + 𝑢𝑖(𝜏𝑖𝑗)
𝑒𝑓𝑓

𝐽^

) 

(14) 𝐸 = 𝑗 −
𝑃

𝜌
+

𝑢𝑖
2

2
 

  مقدار  آمدندستبه  با و  شوند یم  حل گر یکدی با  زمان هم  و  کوپل صورتبه شده  اشاره  معادلات  تکتک ی عدد یسازهیشب در

  ،یسازگسسته   یعدد  یهاوهیش  از  استفاده   با  سلول،  هر  در  یانرژ  و  دما  سرعت،  فشار،  مانند  یک ینامیترمود  یپارامترها  از  کی  هر

 . [ 35]د ی آیم دست به یبعد  سلول در پارامترها  نیا مقدار

  اغتشاش مدل  از معمولا   ها،اسیمق  یتمام  در  اغتشاشات درنظرگرفتن با  انیجر کردنحل به  ازین از یریجلوگ و  ی سادگ یبرا

  اغتشاشات   شدتبه  کم  تیحساس  ساده،  ییهمگرا  ،یداریپا  به  توانیم  مدل  نیا  مهم  یایمزا  از.  شودیم  استفاده  لونیاپس-کا

  ش یجدا  یسازه یشب  در   و  کند یم   مدل   یخوببه  را  یمرزهیلا  گذار  مدل،   نیا  نیهمچن.  کرد  اشاره  آن  بودنیاقتصاد  و  آزاد  انیجر

  ن یا  با  موفق  و   مطرح  یهایسازهیشب  عموم  جت،   رم  در   احتراق   انیجر  یسازهیشب  در.  دارد  ی مناسب  دقت   اریبس  زین  یمرزهیلا

 توربولانس،   یدگیچیپ   از  کامل  یهامدل  نیکمتر.  اند شده  یبررس  [35]  مرجع  در  هامدل  نیا  که   اندگرفته   صورت  یآشفتگ  مدل

  مدل.  شوند  نییتع  مستقل  صورتبه  ی طول  یهااسیمق  و   یتوربولانس  سرعت   دهدیم   اجازه  که  هستند  یامعادله  دو   ی هامدل

  سال  در  نگیاسپالد  و   لاندر  توسط  که  یزمان  از  و  ردیگیم  قرار  توربولانس   یهامدل  از  رده  نیا  در  فلوئنت  در  لونیاپس-کا   استاندارد

  اقتصاد  قدرت،   است  شده   یآشفتگ   یسازه یشب  یبرا  انیجر  مهندسان  یابزارها  نیقدرتمندتر  از  ی کی  به  لیتبد   شد،  شنهادیپ   1996

  انتقال  و   ی صنعت  انیجر  یها یسازهیشب  در  که   کند یم  هیتوج  یتوربولانس  ی هاانیجر  از  یاگسترده  فیط  یبرا  یمنطق  دقت  و

 . دارد توجه ییگراتجربه و  یشناسدهیپد بر مدل  معادلات و است یتجربمهین مدل  کی مدل، نیا. شوندیم استفاده حرارت

  و(  k)  اغتشاشیجنبش  یانرژ  یبرا  مدل   انتقال   معادلات  اساس   بر  که  است  یتجربمهین  مدل  کی  لونیاپس-کا   استاندارد  مدل

  مدل  انتقال  معادله  کهیدرحال  است،  شده   مشتق  قیدق  معادله  از  k  یبرا  مدل  انتقال  معادله.  است   استوار(  ε)  آن  یزیهدرر  نرخ

- کا   مدل  کردن  مشتق  در.  ندارد  یچندان  تطابق  خود  قیدق  یاض یر  معادله  با  و  آمدهدستبه  یکیزیف  استدلال  از  استفاده  با  ε  یبرا

  استاندارد  مدل  ن، یبنابرا  ندارد؛  یتیاهم  یمولکول  لزجت  اتتأثیر  و   است  مغشوش  کاملا    صورتبه  ان یجر  که  است  ن یا  فرض  لون،یپسا

 ق ی طر  از(  ε)  آن  هدررفت  نرخ   و(  k)  یتوربولانس  یجنبش  یانرژ .  است  معتبر  مغشوش  کاملا   ی هاان یجر  یبرا  تنها  لونیاپس-کا

 [: 35]  ندیآیم دست به لونیکاپاپس  مدل  در ریز معادلات

(15) 𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝑘) +

𝜕

𝜕𝑥𝑖

(𝜌𝑢𝑖𝑘) =
𝜕

𝜕𝑥𝑖

((𝑢 +
𝑢𝑡

𝜎𝑘

)
𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑖

 ) + 𝐺𝑘 + 𝐺𝑏 − 𝜌𝜀 − 𝑌𝑀 + 𝑆𝑘 

 و

(16) 𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝜀) +

𝜕

𝜕𝑥𝑖

(𝜌𝑢𝑖𝜀) =
𝜕

𝜕𝑥𝑖

((𝑢 +
𝑢𝑡

𝜎𝜀

)
𝜕𝜀

𝜕𝑥𝑖

) +
𝐶1𝜀𝜀

𝑘
(𝐺𝑘𝐶3𝜀𝐺𝑏) −

𝐶2𝜀𝜌𝜀2

𝑘
+ 𝑆𝜀 

توربولانس بر  جنبشی  نماد انرژی    𝐺𝑏توربولانس بر اثر تغییر میانگین گرادیان سرعت،    جنبشینماد انرژی    𝐺𝑘در روابط فوق  

 𝜎𝑘ضرایب ثابت هستند و   𝐶3𝜀و   𝐶2𝜀و   𝐶1𝜀تغییرات انبساط بر کل میزان هدر رفت انرژی است.    تأثیرضریب    𝑌𝑀،  شناوریاثر نیروی  

ضرایب چشمه و چاه هستند که در صورت صلاح   𝑆𝜀و 𝑆𝑘مغشوش و هدر رفت آن هستند و  جنبشی عدد پرانتل برای انرژی  𝜎𝜀و  

 :[35] نیز به شرح زیر است k-εشوند. معادله لزجت در مدل  دید کاربر تعیین می
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(17) 𝜇𝑡 = 𝜌𝐶𝜇

𝑘2

𝜀
 

شود. با استفاده از دو معادله انتقال و لزجت،  یک ضریب ثابت است که بسته بر شرایط جریان مشخص می 𝐶𝜇در معادله فوق  

 شود. سازی میوارد شبیه اپسیلون -کا  آشفتگی جریان با مدل

 ختهی آم  شیپ  ر یغ  احتراق

  واکنش   محل  وارد  کیتفکقابل  انیجر  دو  یط   و  مجزا  صورت به  دکننده یاکس  و  سوخت  خته،یآم  شیپ   ریغ   ند یفرا  کی  در

  آغاز  از  شیپ   یمولکول  سطح  در  هادهندهواکنش   که  است  ختهیآم  شیپ   احتراق   مقابل  نقطه  قا یدق   نیا.  شوندیم(  احتراق   محفظه)

  پارامتر  کی  با   تنها  را  واکنش  یمیترموش  توانیم  ختهیآم  شی پ   ریغ   احتراق   ندیفرا  در  معمولا .  شوندیم  بیترک  احتراق   ندیفرا

. است  شده  دیتول  سوخت  ستم ی س  توسط  که  کندیم  فیتوص را  یجرم نسبت  پارامتر  نیا.  دارد  نام  اختلاط  نسبت  که  کرد  فیتوص

  واکنش   هنگام   در  یاتم  یهاالمان  که  رایز  است،  یکاربرد  نگرش  اریبس  یفیتوص  پارامتر  عنوانبه   اختلاط  نسبت  از  استفاده

.  ماندیم  یباق   ثابت  و  مشخص  واکنش  از  پس  که  است  اسکالر  تیکم  کی  زی ن  اختلاط  نسبت  و  کندیم  حفظ  را  خود  یهاصه یخص

 از   ساده  یسازه ی شب  کی  به  احتراق   ندیفرا  یسازه یشب  جهینت  در.  بود  خواهد(  چاه  ای)  چشمه  ترم  فاقد  آن  انتقال  معادله  جهینت  در

 همگرا   یبرا  واکنش  نرخ  نی انگیم  بودنیرخطیغ   از  یناش  یهاچالش  و   های دشوار  با  مواجه  به  یازین  و  شودیم  ساده  اختلاط  ندیفرا

 [. 35] ستین حل کردن

 پارامتر   کی  با  تنها  را  آن  یمیترموش   که  است  نیا  ختهیآم  شیپ   ریغ   احتراق   وهیش  اساس  و  هی پا   شد  اشاره  ترشیپ   که  طورهمان

 :نوشت ریز صورتبه  توانیم را اختلاط نسبت. کرد فیتوص اختلاط نسبت  نام به

(18) 𝑓 =
𝑍𝑖 − 𝑍𝑖.𝑜𝑥

𝑍𝑖,𝑓𝑢𝑒𝑙 − 𝑍𝑖.𝑜𝑥

 

مقدار جریان ورودی اکسیدکننده است و    𝑜𝑥است. زیروند    𝑖مثال  عنوان نسبت جرمی یک المان فرضی به   𝑍𝑖در رابطه فوق  

نسبت اختلاط شامل تمامی    18  نشان دهنده مقدار جریان ورودی سوخت است.  لازم به ذکر است که در رابطه  𝑓𝑢𝑒𝑙زیروند  

کند و نسبت جرمی  ای هم وجود داشته باشد، معادله تغییر نمیاگر جریان ثانویه   است.های جریان سوخت و اکسیدکننده  المان 

. در نهایت جمع نسبت جرمی هر سه [35]  آیندهر بخش جریان اکسیدکننده، سوخت و جریان ثانویه از معادل فوق به دست می

 جریان باید برابر با یک شود، در واقع: 

(19) 𝑓𝑓𝑢𝑒𝑙 + 𝑓𝑠𝑒𝑐 + 𝑓𝑜𝑥 = 1 

 نسبت   انتقال  رابطه  به  تنها  توانیم  را  هاگونه  باشد،  کسانی  دهندهواکنش  یهاالمان  ی تمام  یبرا  نشر  بیضر  نکهیا  فرض  با

  بر بقا  که  شودیم گرفته درنظر تیکم کی اختلاط نسبت جهینت در و  شودیم  حذف چشمه ترم و  کرد ساده ( 20 رابطه) اختلاط

 : [35] د یآیم در ریز صورتبه اختلاط نسبت انتقال معادله. است حاکم آن

(20) 𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝑓)̅ + 𝛻. (𝜌𝑣⃗𝑓̅) = 𝛻. (

𝜇𝑡

𝜎𝑡

𝛻𝑓̅) + 𝑆𝑚 + 𝑆𝑢𝑠𝑒𝑟  

هر ترم    𝑆𝑢𝑠𝑒𝑟ترم چشمه ناشی از تبدیل شدن ذرات مایع یا جامد واکنش دهنده به ذرات گاز است و    𝑆𝑚در رابطه فوق  

کردن رابطه انتقال، فلوئنت معادله بقای نسبت اختلاط را نیز حل ای است که کاربر تصمیم بگیرد لحاظ کند. علاوه بر حلچشمه 

 : [35] کند می

(21) 𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝑓́2̅̅ ̅) + 𝛻. (𝜌𝑣⃗𝑓́2̅̅ ̅) = 𝛻. (

𝜇𝑡

𝜎𝑡

𝛻𝑓́2̅̅ ̅) + 𝐶𝑔𝜇𝑡(𝛻2𝑓)̅ − 𝐶𝑑𝜌
𝜀

𝑘
𝑓́2̅̅ ̅ + 𝑆𝑢𝑠𝑒𝑟  

𝑓́در رابطه فوق  = 𝑓 − 𝑓̅   و𝐶𝑔   و𝐶𝑑   .دو ضریب ثابت هستند 
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 احتراق   محفظه  لیتحل  ی اعتبارسنج

  یاعتبارسنج  ندیفرآ  ک ی  تا  است  ازین  شودیم  انجام   یینها  هندسه  یرو  بر  که  یی هالیتحل  دقت   و  صحت  از  نانیاطم   منظوربه

  در .  است  شده   استفاده[  25]  مرجع  از  احتراق   محفظه  یاعتبارسنج  منظوربه.  نمود  حاصل  نانی اطم  لیتحل  اعتبار  از  تا   شود  انجام

  یبندشبکه   و  یسازمدل  از   پس.  است  گرفته  قرار  یموردبررس  یعدد  و  یتجرب  روش  با  راکت  -  داکت  هندسه  کی  پژوهش  نیا

 شبکه (  12  شکل )  شده   انجام  ی بند  شبکه.  است  گرفته  قرار  لیتحل  مورد  فلوئنت  افزارنرم  در  هندسه (  14  شکل )  مرجع  هندسه

  یدما مقدار یرو بر شبکه از نداستقلالیفرآ تا بود ازین شبکه  یهاالمان مناسب مقدار به دنیرس یبرا. است هندسه یینها یبند

  ج، ینتا   دقت  به  توجه  با   که.  دهدیم  نشان  را  پارامتر  نیا  یرو  بر  شبکه  یهاالمان  تعداد  تأثیر  مقدار  8  جدول .  شود  انجام  احتراق 

 .است شده انتخاب مناسب یبند شبکه عنوان به یسوم یبند شبکه

 
 بررسی استقلال از مش هندسه اعتبارسنجی شده  -8جدول 

Table 8- Mesh independence of validation geometry  

Error relative to experimental value Combustion total temperature No. Elements 

16.3 % 874.3 532,874 

6.7 % 974.1 987,236 

4.2 % 1000.8 1,845,264 
3.9 % 1003.8 3,159,748 

. 

 
Figure 14- Boundary condition and meshing for validation domain [35] 

 [25] شرایط مرزی و شبکه بندی انجام شده بر روی هندسه مدلسازی شده از مرجع -14شکل 
 

  جدول  در  فلوئنت  یرو  بر  شده   اعمال   ماتیتنظ.  است  شده  نییتع  شده،  ذکر  مربوطه  مرجع  در  که  گونههمان  لیتحل  طیشرا

  شده  ذکر  ادامه  در[  25]  مرجع  در   شده   ذکر  سوخت  مقدار  و   است  شده   گرفته  درنظر  هوا  کننده  د یاکس.  است  شده   مشخص  9

 :است

(22) 0.09365 Ch4 + 0.06755 H2 + 0.11397 N2 + 36385 CO + 0.25835 HCL + 0.10263 H2O 
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 تحلیل اعتبارسنجی فلوئنتتنظیمات  -9جدول  
Table 9- Fluent setting for validation analysis 

Viscous model K-Epsilon Realizable 

Radiations P1 

Combustion Non-Pre mixed 

Air flow rate (for ¼ domain) 9.412 kg/s 

Fuel flow rate (for ¼ domain) 0.235 kg/s 

Scheme Coupled 
 

  به   توجه  با )  سکوزیو  مدل  به  نسبت  که  است   شده  نییتع   75  تا  35  نیب  شده   انجام   یبندشبکه  به  مربوط  پلاس  یوا  مقدار

  یدما  و  احتراق   بازده  لیتحل  دقت  شدنمشخص  یبرا  یاصل  پارامتر.  است  ی مناسب  بازه  در  شده،   انتخاب (  استاندارد  وارهید  تابع  مدل

  از   احتراق   بازده  محاسبه  ی برا.  شود  محاسبه  یوزن  نیانگیم  صورت به  ستیبایم   دما  نیا  که  است(   ییانتها  گلوگاه  یدما)  احتراق 

 .شودیم استفاده 24 رابطه

(23) 𝜂 =
𝑇𝐶𝐹𝐷 − 𝑇𝐴𝑖𝑟

𝑇𝑡ℎ − 𝑇𝐴𝑖𝑟

 

  درصد  2/97  احتراق   محفظه  بازده  متعاقبا   و  است  نیکلو   1045  است  شده   محاسبه  یتجرب   صورت  به  که  یاحتراق  یدما

.  دارد  خطا   درصد   3/4  یتجرب   مقدار  با  که  شده  محاسبه  نیکلو  8/1000  احتراق   ی دما  شده   انجام  لیتحل  در .  است  شده   محاسبه

 . خطاست درصد 96/9 یدارا یتجرب مقدار به نسبت که  است درصد 6/87  با برابر  آمده بدست احتراق  بازده مقدار نیهمچن

  آمده  بدست  یعدد  روش  با  یاعتبارسنج  مرجع  در  که  ییکانتورها  انیجر  رفتار  سهیمقا  و  یسازه یشب   دقت  از  نانیاطم   یبرا

 کانتور   دو  رفتار  سهیمقا  از  که  طورهمان.  است  شده  آورده  15  شکل  در  سهیمقا  نیا  که  است  شده  سهیمقا   یفعل  پژوهش  با  است

 دقت   از  توانیم  آمده  بدست  جینتا  به  توجه  با.  هستند  هم  مشابه  مرجع  لیتحل  با  یفعل  قیتحق  کیاستات  یدما  عیتوز  داستیپ 

 .کرد حاصل نانیاطم یاعتبارسنج

 

 

 
Figure 15- Static temperature comparison between [35] and current analysis 

 )بالا( با تحلیل انجام شده )پایین( [35] مقایسه کانتورهای دمای استاتیک هندسه مرجع -15شکل 

یینها احتراق  محفظه   و هوا  یورود  لیتحل   

  ی جلو  در  کوچک  بسته  یفضا  کی  یسازهیشب  نوع  نیا  در.  است  شده   انجام  آزادمهین  انیجر  صورت به  یی نها   هندسه  یسازه یشب

  طیشرا  و   مدل  17  و 16  یها شکل  در.  کند یسازمدل  را  هوا ی ورود  دهانه  حول  آزاد  انیجر  که شودیم  یسازهیشب  یورود  دهانه 

 . است شده داده  نشان آن بر  شده اعمال یمرز
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Figure 16- Combustor dimensions 

 ابعاد هندسه محفظه احتراق -16شکل 

 
Figure 17- Boundary condition for integrated intake and combustor 

 شرایط مرزی هندسه یکپارچه ورودی هوا و محفظه احتراق  -17شکل 

 

  ج ینتا  نمودار  16  شکل.  شود  مشخص  ج ینتا  بر   هاالمان  تأثیر  تا   شد  گرفته  درنظر  یبندشبکه   یبرا  المان  یمختلف  تعداد  ابتدا  در

  گلوگاه   در  ارتفاع  محور  در  دما   عیتوز  دهنده   نشان  یعمود  محور.  است  شده   گرفته  نظر  در  ها المان  تعداد   به  نسبت  آمده   بدست

  و   ج ینتا  دقت   علت  به  المان  ونیلیم  3  تعداد   با   یبندشبکه  18  شکل  به  توجه  با (.  شکل  در  شده   مشخص  قرمز  خط)  است  نازل

 . است شده انتخاب لیتحل زمان

 
Figure 18- Mesh independence investigation for integrated geometry 

 بررسی استقلال از مش برای هندسه یکپارچه شده  -18شکل 

 

( به صورت مثلثی نامنظم در نظر گرفته شده است. برای لایه مرزی ورودی هوا از 19گرفته )شکل  انجام  ی نهایی بندشبکه 

- درنظر گرفته شده است تا مقدار وای  2/1با نرخ رشد    20های مرزی  استفاده شده است و تعداد لایه  Smooth Transitionروش  

)با تابع    قرار گیرد که برای مدل اغتشاشی  150تا    40لاس با توجه به سرعت در ورودی هوا و محفظه احتراق در بازه ای بین  پ 

است که این   91/0شبکه برابر با    1همچنین مقدار بیشینه کشیدگیدرنظر گرفته شده مقداری مطلوب است.    دیواره استاندارد(

 
1 Skewness 
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است. مدل اغتشاشی همان مدل تحلیلی    3619969  برابر با  های شبکهالمان مقدار نیز در بازه مطلوب قرار گرفته است. در نهایت  

,  25]  های مافوق صوت و ورودی هوا )مراجعهای جریاناست که برای اعتبارسنجی انتخاب شد چرا که این مدل در زمینه تحلیل

 ( استفاده شده است و نتایجی با دقت بالا در اختیار محققین قرار داده است.[36
 

 
Figure 19- Mesh on intake and combustor  

 شبکه بندی ورودی هوا و محفظه احتراق  -19شکل 

 

  شده   گرفته  نظر  در  سوخت  به  هوا  نسبت  مقدار  به  باتوجه.  است  شده  گرفته  نظر  در  ختهیآمشیپ   ریغ   صورتبه  احتراق 

(A/F=10  )دهیپاش  محفظه  درون  انژکتور  از  عبور  از  پس  سوخت  نیا.  است  18/0  احتراق   محفظه  به  یورود  سوخت  یجرم  ی دب  

  آورده   ادامه  در  شده  گرفته  درنظر  سوخت  بیترک.  دهدیم  رخ  احتراق   و  شده  بیترک  محفظه  به  یورود  یهوا  با   سپس   و  شودیم

 . است شده

(24) 20.5%C2H4 + 79.5% N2 

  ی فاکتورها  و  کورانت  عدد   مقدار  تا   است  ازین  افزارنرم  در  شده   فیتعر  معادلات   اد یز  تعداد   و   هندسه  بودن  دهیچیپ   به  توجه  با

  دهد یم  شیافزا  را  لیتحل  نهیهز  رهنگام ید  یی همگرا  یطرف  از.  کند  کمک  معادلات  ییهمگرا  به  که  دشو  اعمال  گونه  به  شنیلکسیر

 .کنند لیم یمعقول مقدار به  به هالیتحل زمان و نهیهز  هم  و  معادلات یی همگرا هم که دیرس یمشخص مقدار  کی به دی با پس

  مشخص 10 جدول در شنیلکسیر یفاکتورها و کورانت عدد  ،یسازگسسته یهامدل ی برا مناسب ریمقاد ،یمرز طیشرا

 . است شده

 ورودی هوا و محفظه احتراق  سازیتنظیمات اعمال شده برای شبیه -10جدول 

Table 10- fluent setting for integrated intake and combustion simulation 

Base Pressure Based 

Viscous model K-E realizable 

Pressure far field Mach number=3.4 and Temperature=216 kelvin 

Fuel flow rate (for ½ domain) 0.09 kg/s 

Combustion Non-Pre mixed 

Oxidizer temperature 717 Kelvin 

Scheme Coupled 

Courant number 10 

Pressure equation Presto! 

Density equation Second order upwind 

Momentum equation Second order upwind 

Under relaxation factor for pressure 0.1 

Under relaxation factor for momentum 0.1 

Under relaxation factor for density 0.1 

Under relaxation factor for kinetic 0.3 

Under relaxation factor for energy 0.3 
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 جینتا

  عملکرد  دهنده   نشان   11  جدول .  شود  مشخص  آن  یتئور  ریمقاد   به   نسبت  ی بعدسه  یهوا  یورود   عملکرد   تا   است   ازین  ابتدا  در

  مقدار   و  مقطع  هر   در  ماخ  عدد   ر یمقاد  دهدیم   نشان   ج ینتا.  است  شده   سهیمقا  یتئور  مقدار  با   آن  ریمقاد  که  است  هوا  یورود

 . است شده محاسبه و سازیهیشب یمناسب دقت  با هوا یورود در فشار  یاب یباز

 
 مقایسه نتایج تئوری و نتایج عددی -11جدول 

Table 11- Comparison between theory and CFD results 

Parameter Theory results CFD results Error (percent) 
2M 2.88 2.70 6.25 

3M 2.37 2.48 4.64 

4M 1.85 1.78 3.82 

chM 0.3 0.32 6.6 
Total pressure recovery 0.7 0.673 2.43 

 
  بر  لوگرمیک  78/1  با  برابر  احتراق   محفظه  به  یورود  انیجر  یدب.  دهد یم  نشان  را  هوا  یورود  کل  در  ماخ   عدد   کانتور  20  شکل

 که  گرفت  جهینت  توانیم  پس.  دارد  خطا   درصد  1/1  دارد  وجود  احتراق   محفظه  به  یورود  یدب  یبرا  که  یالزام  با   که  است  هیثان

 . کندیم   نیمأ ت را احتراق  عمل ازیموردن( هوا ) کننده  دیاکس ی دب هوا یورود

 

 
Figure 20- Mach number contour at intake 

 کانتور عدد ماخ در ورودی هوا  -20شکل 

 

  ن یتریاصل  از  یک ی  است،  یورود  کل   یفشار  ی ابی باز  نشانگر  واقع  در  که  احتراق   محفظه  به  یورود  سکون  فشار  کردننییتع

 ل یتحل  نیا  البته  که  بود  9674/0  حدود  در  کل  یاب یباز  مقدار  گرفت،  صورت  که  یبررس  مطابق.  است  یعدد  لیتحل  انجام  لیدلا

  ی گرید  موارد  و  موارد  نیا  اعمال   با   یعدد  لیتحل  در .  بود  شده  انجام   شوک  قطار  و   یآشفتگ  ته،یسکوزیو  مانند   یآثار  اعمال   بدون

 لویک  74/535  با   برابر  احتراق   محفظه  به  یورود  انیجر  سکون  فشار  مقدار  کند، یم  کترینزد  ی واقع  مدل  به  را  یسازه یشب  که

 شده   نییتع  مقدار  به  نسبت  آمده  بدست  یعدد  مقدار.  است  673/0  یفشار  یاب یباز  دهندهنشان  جهینت  در  که  آمد   دست  به  پاسکال

  به  یطراح  نقطه  در  هوا  یورود  که  است  موضوع  نیا  دهنده  نشان  خطا   مقدار  نیا.  است  خطا  درصد  52/2  یدارا  یطراح  روند  در
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  مناسب  افت  کی با  را آن و  کرده  کنترل ی خوب به را احتراق  محفظه   یورود یهوا  انیجر تا  است قادر   و  است شده  یطراح یخوب

 .کند احتراق  محفظه وارد

  روند  طبق.  است  شده  آورده   است،  شده  ینامگذار  16  شکل  در  که  ستگاهیا  هر  کیاستات  یدما  و  ماخ  عدد   ریمقاد  21  شکل  در 

 ی دارا   4  تا  1  ستگاه یا  از  ستگاهیا  هر  در  ماخ  عدد   خط  روند.  است  ماخ  31/0  حدود  در  احتراق   محفظه  به  یورود  ماخ  سرعت  نمودار

  سطح  شدن  بازتر  با   سپس.  رسدیم   کی  ریز  به  ماخ  عدد   6  ستگاهیا  از  پس  و  شودیم  ادتریز  5  تا  4  از  افت  و  ستین  یادیز  افت

 ی برا  لازم  و   مناسب  یدما  که  699  به  پرواز  طیمح  یدما  از  کیاستات  یدما.  شودیم  کینزد  مطلوب  عدد   به  ماخ  مقدار  کانال 

 .است دهیرس است احتراق 

 

 
Figure 21- Mach number and static temperature at each station 

 های ورودی هوا نمودار عدد ماخ و دمای استاتیک در ایستگاه -21شکل 

 

  699  با   برابر  هوا  یورود  یانتها  در   کیاستات  ی دما  مقدار.  دهدیم   نشان  را  هوا  یورود  در  ک یاستات  یدما  عیتوز  22  شکل

 که   چرا  است  مانده  ثابت  آزاد  شبه  قسمت  و  هوا  یورود  طول  در  توتال  یدما  عیتوز.  است  نیکلو  717  توتال  یدما  و  است  نیکلو

 ق ی تحق  نیا  به  مربوط  ییدما   نشت  به  مربوط  ریمقاد  گرفتن  نظر  در.  است  شده  نگرفته  درنظر  دما   یبرا  ینشت  ای  و  افت  چگونهیه

 . است نشده گرفته  درنظر اتلاف نیا شده انجام مطالعات  یتمام  در که همانگونه نبوده

 
Figure 22- Static temperature contour at intake 

 کانتور دمای استاتیک در ورودی هوا  -22شکل 

 

 سوخت  ی دب  به  مربوط  فشار  نهیشیب  مقدار  است  واضح(  24  و  23  ی هاشکل)  شده   دادهنشان  فشار  کانتور  از  که  طورهمان

  یکم  افت  یدارا  احتراق   محفظه  طول  در  توتال   فشار  مقدار.  دارد  شیافزا  اتمسفر  72/11  تا  فشار  قسمت  نیا  در  که  است  یورود



 
 44 ( 1404) 4، شماره 18سوخت و احتراق، دوره  و همکاران  محمودیمصطفی 

 

 اتمسفر   5/3  با  برابر  مقدار  نیا  و   است  ثابت   با یتقر  محفظه  در  موجود  فشار  با یتقر  گفت  توانیم   پس   است(  درصد  4  حدود   در)

  قسمت   نیا  در  یاصل  شعله  پس  دهدیم  رخ  احتراق   محفظه  دوم  ثلث  در  کننده  دیاکس  و  سوخت  اختلاط  که  ییآنجا  از.  است

 از  که  طورهمان.  است  نی کلو  2110  با  برابر  نهیشیب  مقدار  نیا  که   دهد یم  رخ   قسمت  نیا  در  دما   نهیشیب  مقدار  و  شده   لیتشک

 درآمده کنواختی صورت به نازل به  ورود  از قبل  دما  عیتوز و  دارد ل یم محفظه ن ییپا سمت به  یی دما  نهیشیب داستی پ  دما  عیتوز

  داده  قرار نییپا به بالا از و  دار هی زاو صورت  به هوا یورود که است نیا( محفظه طول به نسبت) دما عیتوز تقارن عدم علت. است

 . کند یم  تیهدا نییپا  سمت به را شده  لیتشک یدما دکنندهیاکس انیجر و است شده

 

 
Figure 23- Static temperature contour at combustor 

 کانتور دمای استاتیک در محفظه احتراق   -23شکل 

 

 
Figure 24- Total pressure contour at combustor 

 کانتور فشار توتال در محفظه احتراق   -24شکل 
 

ترین کانتور مربوط به توزیع دمای توتال است چرا که دمای مربوط به مهم.  رسدیحال نوبت به بررسی عملکرد احتراق م

محاسبه بازده وجود دارد برابر با توزیع دما در گلوگاه نازل   22که در فرمول  𝑇𝐶𝐹𝐷فرمول بازده مربوط به این کانتور است. دمای  

دهد.  توزیع دما در کل محفظه را نشان می  20صورت میانگین وزن جرمی محاسبه شود. کانتور  است. این مقدار میبایست به

صورت  درجه کلوین است. با محاسبه مقدار دما توتال در گلوگاه به  717و    300سوخت و ورودی هوا به ترتیب برابر با  توتال  دمای  

محاسبه شده است که    CEAافزار  مقدار دمای تئوری از نرم  درجه کلوین است.  1298برابر با    𝑇𝐶𝐹𝐷میانگین وزن جرمی، مقدار  

است که برای احتراق یک موشک   835/0برابر با    22کلوین است. پس مقدار بازده احتراق طبق رابطه    1412مقدار آن برابر با  

 رم مقدار مناسبی است.  -داکت

 

 سوخت  پاشش محل  و هوا  ی ورود  فاصله  ریی تغ  جینتا

  به   مربوط  25  شکل  از(  الف)  قسمت.  است  شده  مشخص  25  شکل  در  هوا  یورود  و  سوخت  پاشش  فاصله  محل  فاصله  رییتغ

  ن ی ا  در  آن  لیتحل  جینتا  که  است  دیجد  هندسه(  ب)  قسمت  و  شد  داده  نشان  آن  جینتا  قبل  قسمت   در  که  است  یاصل  هندسه
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  احتراق   روند  یرو  بر  مقدار  چه  ابد ی   کاهش   فاصله  نیا  اگر  که  شود   یبررس  که  است  ن یا  یاصل  هدف.  است  شده   آورده  قسمت

 .است گذارتأثیر

 . است شده آورده ادامه در آن جینتا  و است شده  اده یپ  زین  دیجد هندسه نیا یبرا لیتحل شروط ریسا و هوا یورود طیشرا

 

 
Figure 25- The distance between the air inlet and fuel injection in the two geometries studied 

 (1Dفاصله محل ورودی هوا و پاشش سوخت در دو هندسه مورد بررسی )الف:هندسه اصلی، ب:هندسه   -25شکل 

 

  نکرده   رییتغ  یورود  یهوا  ی جرم  یدب   و   است  سابق  مانند  هوا  یورود  عملکرد   که  است  شده  مشخص  آمده   بدست  جینتا  از

  در  اختلاط.  دهدیم  نشان محفظه  در  را  دما   کانتور  26  شکل. است  آمده   وجود  به  یراتییتغ  احتراق   بازده  و دما  عیتوز  در  یول  است

  2110  از  و   افتهی   شیافزا  نهیشیب  یدما  مقدار  است  مشخص  دما   کانتور  از  که  گونههمان  و  است  شده   انجام  زودتر   هندسه  نیا

.  است  افتهی  کاهش (  است  نهیشیب  آن  در   دما   که  یمحل)  نهیشیب  یدما  عیتوز  ی طرف   از  ی ول  است  ده یرس  ن یکلو  2137  به   نیکلو

 ن ی ا  به  توجه  با.  دهد یم  نشان  احتراق   تیوضع  بهبود  یدرصد  2  شیافزا  نیا.  است  دهیرس  نیکلو  1325  به  1298  از  احتراق   یدما

 گرفت   جهینت  توانیم   یکل  طور  به.  است  دهیرس  درصد  4/87  به  درصد  5/83  از  و  داشته  شیافزا  درصد  9/3  زین  احتراق   بازده  مسئله

 .است گذاشته احتراق  عملکرد یرو بر مثبت تأثیر فاصله  کاهش نیا که

 واکنش   در  حاضر  عناصر  بهتر  شدن  مصرف  نیهمچن  و  ییایمیش  واکنش  یبرا  یکاف   زمان  داشتن  و  اختلاط  بهبود  امر  نیا  علت

 .است

 

 
Figure 26- Total pressure contour in the combustion chamber in the original geometry (top) and 1D geometry (bottom) 

 )پایین( 1Dدر هندسه اصلی )بالا( و هندسه   کانتور فشار توتال در محفظه احتراق  -26شکل 
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  رخ   گلوگاه   در  که  سرعت  نهیشیب  مقدار  که  دهد یم  نشان  است،  شده  آورده  27  شکل  در  که  هندسه  دو  در  انیجر  خطوط

 احتراق   در   یجزئ  بهبود  از  ریغ   گرفت  جهینت  توانیم  پس(.  هی ثان  بر   متر  750  حدود   در )  هستند  برابر  هم   با  هندسه  دو   در   دهد یم

 .است نداشته رییتغ سرعت پارامتر

 

 
 

 
Figure 27- Streamlines in original geometry (top) and 1D geometry (bottom) 

 )پایین( D 1خطوط جریان در هندسه اصلی )بالا( و هندسه  -27شکل 

 ی ریگجه ینت

 موشک   به  مربوط  احتراق   محفظه.  شد  یطراح  مشخص  احتراق   محفظه  کی  یبرا  صوتمافوق   یهوا  یورود  کی  پژوهش  نیا  در

 ن ییتع  احتراق   محفظه  به  یورود  ماخ  عدد  و  هوا  یورود  یدب  لیقب  ،یپرواز  طیشرا  از  یالزامات  هوا  یورود  یبرا.  است  جت  رم  داکت

 ی عدد  صورتبه  شده  یطراح  یهوا  یورود  تا  بود  ازین  بعد  گام  در.  شد  یطراح  کامل  طور  به  هوا  یورود  کی  آن  کمک  به  که  شد

 موشک  احتراق   محفظه  لیتحل به  مربوط  مرجع کی  بود،   لیدخ زین  احتراق   لیتحل  ن یا  در  که آنجا  از .  شود  یسازه یشب  ی بعدسه  و

 به   احتراق   محفظه  هندسه  و  هوا  یورود  سپس.  بود  لیتحل  در  مناسب  دقت  دهنده  نشان  جینتا  که  شد  یاعتبارسنج  رم  -  داکت

 :داد ارائه ریز صورت به توانیم  را آمده بدست جینتا   کل طور به. شد یسازه یشب فلوئنت افزارنرم در کپارچهی صورت

دهد که مقدار دمای  نشان می  سازیاستفاده شد. نتایج شبیه  [25]برای اعتبارسنجی تحلیل محفظه احتراق از مرجع   .1

 درصد است. 6/8و  3/4به ترتیب دارای  [25]احتراق و بازده احتراق نسبت به مقدار ارائه شده در مرجع 
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درصدی بود.    3.8در تحلیل یکپارچه شده مقدار بازده ورودی هوا نسبت به مقدار تئوری محاسبه شده دارای اختلاف   .2

های موجود در مسیر جریان  این مقدار اختلاف به واسطه سه بعدی بودن هندسه، مدلسازی دقیق لزجت جریان و افت

 است.

درصد نسبت به مقدار    25/6مقدار بیشینه اختلاف عدد ماخ در ورودی هوا مربوط به مقطع اول بود که مقدار آن از   .3

و مقدار دبی لازم برای   سازیتئوری فراتر نرفته است. با توجه به اختلاف کم دبی وارد شده به محفظه احتراق در شبیه

 توان گفت که طراحی ورودی هوا به درستی انجام شده است.احتراق، می

کوین    2117برای ارزیابی عملکرد محفظه احتراق که به روش میانگین گیری جرمی انجام شد، مقدار دمای احتراق   .4

( بازده محفظه CEAافزار  بدست آمد. با استفاده از دمای بدست آمده و مقدار دمای تئوری احتراق )محاسبه شده در نرم

 درصد محاسبه شد. 5/83احتراق برابر با 

، میتوان این جمع بندی را انجام داد که در آن شرایط آزادمه یجریان ن  سازیبا توجه به بازده محاسبه شده در یک شبیه  .5

رم جت یک ورودی هوای مناسب برای محفظه احتراق طراحی شده است. این ورودی -پروازی برای یک موشک داکت

هوا قادر است تا هوا را در شرایط پروازی طرح، جریان اکسید کننده را به درستی وارد محفظه احتراق کند تا در  

 اق عمل احتراق به خوبی صورت گیرد.محفظه احتر

، اختلاط سوخت و اکسیدکننده  برابر قطر  1برابر قطر به    75/1با کاهش فاصله محل پاشش سوخت و ورودی هوا از   .6

یابد.  های شیمیایی افزایش میدر ناحیه ابتدایی محفظه احتراق بهبود یافته و زمان مؤثر در دسترس برای انجام واکنش

دست شده و در نهایت موجب افزایش این امر منجر به شروع زودتر احتراق و کاهش اتلاف سوخت نسوخته در پایین

 .شودبازده احتراق می

 آتی ارائه شده است: یهاتیاین تحلیل را فراتر برد. در ادامه لیستی از فعال توانیبعدی م  یهادر گام

 تحلیل عملکرد ورودی هوا و محفظه احتراق در شرایط خارج از طرح. .1

 تحلیل پارامتریک و آنالیز حساسیت برای پارامترهای هندسی ورودی هوا و محفظه احتراق  .2

 نتایج بدست آمده از عملکرد ورودی هوا و محفظه احتراق  سازیبهینه  .3

به .4 بالستیک موشک و تحلیل کل سیستم  احتراق در یک هندسه کامل  بالستیک قراردادن ورودی و محفظه  عنوان 

 داخلی و خارجی. 

 پیوست

 صوتمافوق دستگاه معادلات حاکم بر جریان در دهانه ورودی 
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