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  چکیده

باشد. مجهز کردن نازل به لوله هاي سوخت جامد تاکتیکی براي منظورهاي فضایی افزودن لوله بلست به نازل مییک راهکار موجود جهت استفاده از موشک

با استفاده  حاضر ابتدا آورد. در مطالعهتر سامانه را نیز به وجود میهاي مورد نیاز، امکان پایداري و کنترل سادهبلست علاوه بر ایجاد فضا براي افزودن زیرسیستم

گرفته  قرار بررسی و تحلیل مورد راندمان و عملکرد به دستیابی منظور به هندسی و آیرودینامیکی نظر نقطه از سوخت جامد موجود یک نازل ،از حل عددي

به منظور افزودن لوله اي است.  هاي رینولدز پنج معادله از نوع تنش به کار رفتهبوده و مدل آشفتگی  Fluentافزار ي انجام شده با استفاده از نرمحل عدد .است

 بحث مورد نازل از عبوري جریان حرارت درجه و فشار سرعت، تغییرات مسئله، بر حاکم شرایط به توجه با طراحی شده و مذکور نازل از بلست دو هندسه جدید

محاسبه شده  تحلیل تعادل شیمیاییافزار با توجه به مشخص بودن دما و فشار محفظه احتراق، خواص گازهاي ورودي به نازل با استفاده از نرمگرفته است.  قرار

که با توجه به مزایاي به درصد شده است  3دود و مقدار ضربه ویژه حدرصد  2دهند که افزودن لوله بلست باعث افت فشار کل کمتر از نتایج نشان میاست. 

  دست آمده قابل قبول است. 

  .عددي سازي، شبیهنازل موشک، طراحی هندسی، طراحی آیرودینامیکی، لوله بلست، بهبود عملکرد :کلیدي هاي واژه
  

  

Geometric and Aerodynamic Design of the Nozzle to Add the Blast Tube  
  

Department of Mechanical Engineering, Khatmol Anbia Air Defense University, Tehran, Iran.  M. A. Ranjbar  
Department of Mechanical Engineering, Khatmol Anbia Air Defense University, Tehran, Iran. A. R. Pourmoayed  

  

Abstract  
An existing solution for using tactical solid fuel rockets for space purposes is to add a blast tube to the nozzle. Equipping the nozzle 
with a blast tube, in addition to creating space to add the required subsystems, also makes it easier to stabilize and control the 
system.  In the present study, the existing nozzle is first analyzed from a geometric and aerodynamic point of view using numerical 
solution in order to achieve performance and efficiency. The numerical solution is performed using Fluent software and the 
turbulence model used is of Reynolds stress model with five equations. In order to add the blast tube, two new geometries of the 
mentioned nozzle are designed and according to the prevailing conditions, the changes in velocity, pressure and temperature of the 
flow through the nozzle have been studied. Due to the specificity of the temperature and pressure of the combustion chamber, the 
properties of the inlet gases to the nozzle have been calculated using chemical equilibrium analysis software. The results show that 
the addition of a blast tube causes a decrease in total pressure of less than 2% and a specific impulse value of about 3% Which is 
acceptable considering the benefits obtained.  

Keywords: Rocket Nozzle, Geometric Design, Aerodynamic Design, Blast Tube, Performance Improvements, Numerical 
Simulation.  

  

 

   مقدمه - 1

 با و گرفته قرار احتراق محفظه پشتی قسمت در موشک موتور نازل

 انرژي تبدیل با و احتراق محفظه از خروجی محصولات هدایت و کنترل

 نیتأم را موشک نیاز مورد پیشران ،جنبشی انرژي به محصولات این

 صورتی به گازها انبساط کنترل نازل طراحی در اصلی هدف. نمایدمی

براي  ،رو نیا از .بیشینه شود موشک راندمان و کارایی محدوده که است

 ترمودینامیکی، هر موشکی بایستی با در نظر گرفتن ملاحظات

نازل منحصر به فرد  هندسی، ساختار همچنین و آیرودینامیکی، حرارتی

 نازل، به مشخص ورودي انرژي ازاي به تا و مناسب آن طراحی شود

- هایی که در موشکشود. نازل اعمال سامانه به ممکن پیشران بیشترین

به  تیمأمورروند با توجه به برنامه و نوع هاي سوخت جامد به کار می

و مجهز شده به لوله  ریپذ کششپنج دسته ثابت، متحرك، ترکیبی، 

هاي با لوله بلست در شوند. به طور کلی نازلبندي میبلست طبقه

روند تا فضاي کافی براي زیر هاي با قطر محدود به کار میشکمو

]. همچنین استفاده از لوله بلست مرکز جرم 1ها به وجود آید[سیستم

-کند، که موجب میموتور راکت را به مرکز جرم کل سامانه نزدیک می

تر گردد. به هر حال بدون در نظر شود  پایداري و کنترل وسیله ساده

توان به مزایاي اضافه کردن لوله بلست در نازل موتور نمیگرفتن کارایی 

 ،محدوده دما و فشار در داخل یک نازلبالا بودن به دلیل اکتفا کرد. 

گرهاي معمولی مقادیر و سنجش حسگروسیله که بتوان به امکان این

دما و فشار را از داخل نازل استخراج کرد بسیار دشوار است. به همین 

. باشدمیسازي در این زمینه بسیار راهگشا از شبیهدلیل استفاده 

همگرا و واگرا را بر حسب  هايپترویچ و همکاران عملکرد و کارایی نازل

مورد بررسی  ،کنداي که اندازه مقطع نازل تغییر میناحیه اندازهشکل و 

هاي طراحی جدید براي نازل روشاین تحقیق یک . ]2[قرار دادند 

ي هاکند، به صورتی که براي نرخواگرا با سطح متغیر ارائه می- همگرا

مختلف جریان نسبت سطح نازل ثابت بماند. اعتبارسنجی مدل ارائه 

هاي عددي، تحلیلی و تجربی انجام شده است. نتایج تایید شده با داده

هاي کند که سرعت سیال اولیه در خروجی نازل متناسب با تحلیلمی

هاي شوك ضعیف و (موج اگر چه اغتشاشاتهمچنین یک بعدي است. 

هندسه  پوشی است.شوند، ولی اثر آنها قابل چشمقوي) مشاهده می
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واگرا بر شرایطی که در آن انتقال از جریان اغتشاشی - هاي همگرانازل

گذارد. سینگ و همکاران اثر دهد تاثیر میبه غیراغتشاشی روي می

 آنها. ]3[هندسه نازل در انتقال جریان از آن را مورد مطالعه قرار دادند

در این مطالعه روشی را پیشنهاد کردند که بر اساس یک هندسه بهینه، 

یابد. در ن افزایش فشار بحرانی، افت فشار در داخل نازل کاهش میضم

اند که به هندسه نازل مختلف مورد بررسی قرار گرفته 27این مطالعه 

شوند. نتایج نشان هاي مخروطی و سهموي تقسیم میدو دسته نازل

تر و نداشتن گلوگاه کشیده، باعث نسبت دهد زاویه واگرایی کوچکمی

واگراي نازل به - شود. همچنین طول بخش همگرابالاتر میفشار بحرانی 

  واگرا بر کارایی نازل تاثیر ندارد.- اندازه ابعاد گلوگاه و شکل بخش همگرا

هاي هاي مستقیم را بر روي جتهندسه نازل ریتأثچن و همکاران 

-مشاهده کردند در نازل ها آنگازي فراصوت مورد بررسی قرار دادند. 

عی و مستطیلی، فاصله بین محل تشکیل صفحه ماخ و هاي با مقطع مرب

- قطر صفحه ماخ کاهش می که یدرحالیابد، خروجی نازل افزایش می

امیري و همکاران در تحقیقی به طراحی و بررسی تجربی نازل . ]4[یابد

]. در این 5اند[دهنده سرعت در مقطع آزمون تونل باد پرداختهافزایش

هایی مانند مساحت تحقیق بهترین پروفیل نازل با توجه به محدودیت

نازل، طول نازل و سرعت ورودي جریان بررسی شده است و ورودي 

سازي شده است. نتایج میدان جریان داخل نازل به صورت عددي شبیه

مستقل از محل  دهد که تاثیر متغیر مساحت خروجی نازلنشان می

لی و همکاران مشخصات باشد. قرارگیري نقطه عطف پروفیل نازل می

هاي مختلف نازل بر حسب هندسه تهافی توسعههاي کمتر جریان در جت

-هندسه نازل بر جریان در جت ریتأث ها آنرا مورد مطالعه قرار دادند. 

هاي سازي گردابهرا با استفاده از روش شبیه افتهی توسعههاي کمتر 

-بزرگ مورد بررسی قرار دادند و مشاهده کردند جریان در محور نازل

در مقابل  و باشد.ایداري میهاي با مقطع بیضی و مستطیلی داراي ناپ

دینگ  .]6[هاي با مقطع دایروي و مربعی پایدارتر است جریان در نازل

و رسانشی یک جریان گذرا همراه با  انتقال گرماي همرفتیو همکاران 

پروسه درهم . ]7[ شوك را در یک نازل مورد بررسی قرار دادند

جریان درون نازل با جدایی القایی ناشی از  گرمايآمیختگی انتقال 

محاسبات عددي با حل  وشوك به صورت عددي و تجربی بررسی شده 

انجام شده است. نتایج  k-ωینولدز و بر اساس مدل معادلات میانگین ر

دهد که دماي بدنه با افزایش فشار ورودي و قطر گلوگاه، به نشان می

درجه  15یابد. بیشترین مقدار این کاهش دما به تدریج کاهش می

  رسد.گراد میسانتی

یک آنالیز سه بعدي با استفاده از دینامیک سیالات محاسباتی براي 

- هاي متوالی در نازل همگرایان آشفته و تراکم پذیر از شوكمطالعه جر

]. هدف اولیه در این 8واگرا توسط موسوي و همکاران انجام شده است[

ها بوده است. در این تحقیق تحقیق تعیین رفتار، موقعیت و تعداد شوك

از روش حدس اولیه و مدل آشفتگی تنش رینولدز  با شرایط سه بعدي 

استفاده شده است. نویسندگان در این تحقیق به  Fluentافزار در نرم

اي بین نتایج عددي مربوط به عدد ماخ در خط مرکزي و فشار مقایسه

اند. نتایج، دیواره با نتایج تجربی گزارش شده توسط ویز پرداخته

 k-ω SST  ،k-ɛ RNGهاي آشفتگی هاي عددي با مدلاي از حلمقایسه

هاي دهنده انحراف مدلباشد و نشانمی هاي تجربیبا داده RSMو   

بینی رفتار جریان در مقایسه در پیش   k-ɛ RNGو  k-ω SST آشفتگی

باشد، در حالی که مدل هاي تجربی در زمان ایجاد چند شوك میبا داده

RSM هاي تجربی دارد و مناسب بودن این انطباق قابل قبولی با داده

 این همه دهد.را نشان می هاي متوالیروش در زمان ایجاد شوك

 جدایی توسعه در اي عمده نقش محیطی فشار که دارند تاکید مطالعات

هاي تاکتیکی با تقاضاي زیادي براي بهبود موشک .کند می ایفاء جریان

هاي فضایی موتور سوخت جامد جهت استفاده به عنوان حمل کننده

هاي فضایی راکتهاي تاکتیکی با کاربردهاي وجود دارد. نازل موشک

ها نیاز به گسترش قسمت بین متداول تفاوت دارد، به این صورت که آن

پشت موتور و نازل براي متعادل کردن مرکز جرم دارند که به عنوان 

]. زیکانوف در کتاب دینامیک سیالات 9شود[لوله بلست شناخته می

-ههاي آنالیز عددي در لول] به بیان محدودیت10[ اساسی محاسباتی

-هاي خیلی دراز پرداخته است. گرچه این روش بینش خوبی ایجاد می

پذیر هاي دراز با دماي ثابت و جریان تراکمکند، ولی فقط در مورد لوله

کند. جریان در موتورهاي راکت سوخت جامد کاملا پیچیده صدق می

پذیر، داراي باشد. این سیستم یک سیستم وابسته به زمان، تراکممی

و ساختار شوك  گرمامیایی جریان مافوق صوت با انتقال واکنش شی

هاي تاکتیکی عموما به مقدار قابل توجهی ابعاد باشد. نازلپیچیده می

ها به هاي با کاربردهاي فضایی دارند. این نازلکوچکتري نسبت به نازل

در مقایسه  با لانچرهاي متداول دلیل محدودیت فضایی که دارند، 

غالبا تحت کنند، و نسبت توسعه بهینه کار میفضایی که با سطح 

-سازي و بهینهشبیهزمینه در ]. 11کنند [شرایط توسعه نیافته کار می

باشند انجام سازي کارهاي محدودي که شامل طراحی لوله بلست می

] در تحقیقی بالستیک داخلی یک 12شده است. تحسینی و ابراهیمی[

به صورت عددي مورد مطالعه موشک سوخت جامد داراي لوله بلست را 

اند. در این تحقیق تاثیر حضور لوله بلست بر کارایی موشک قرار داده

سوخت جامد به صورت دقیق با استفاده از معادلات بقا شبه یک بعدي 

ناپایدار بررسی گردیده است و نتایج براي چندین هندسه لوله بلست 

موتور سوخت جامد  ارائه گردیده است. میدان جریان در لوله بلست یک

به صورت عددي با حل معادلات ناویر استوکس سه بعدي با مدل 

] بررسی گردیده است. این 13توسط شاینا و همکاران [ SSTآشفتگی 

مطالعه به صورت پارامتریک براي پیدا کردن اثر ابعاد لوله بلست در 

دهد که افت فشار کل در موتور موشک انجام شده است. نتایج نشان می

باشد که درصد می 4مقدار افت فشار کل در موتور موشک کمتر از 

باشد. همچنین مشخص شد که سهم لوله بلست کمتر از یک درصد می

شود. همچنین قطر بزرگتر لوله بلست باعث افت کمتر فشار کل می

سازي موتور سوخت جامد با لوله بلست شولتز در تحقیقی به بهینه

سازي براي به تحقیق دو الگوریتم بهینه. در این ]14[پرداخته است

به کار گرفته شده است. وي در این  پیشران بیشینهدست آوردن 

ایجاد نموده است  Ansysسازي نازل در تحقیق چهارچوبی جهت بهینه

نتایج نشان  را بررسی کرده است. پیشرانو تاثیر طول نازل بر نیروي 

بعاد لوله بلست با هر دو با بهینه کردن ا پیشراندهنده بهبود میزان 

  باشد.روش می

سازي کانتورهاي نازل یک موشک هدف از تحقیق حاضر بهینه

سوخت جامد تاکتیکی موجود و افزودن لوله بلست با تمرکز بر نیروي 

بعنوان پارامتر اصلی بوده تا بتوان از آن به عنوان حامل فضایی  پیشران

- همانغییر چندانی نکند. ت بیشینه پیشراندر حالی که  ،استفاده کرد

ها مشخص است با تغییر در هندسه نازل طور که از تعریف عملکرد نازل

 .سرعت جریان خروجی و عملکرد و توان موتور را افزایش داد توان یم
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هاي متداول را از این تحقیق بر آن است تا یک نازل نمونه از موشک

به بهترین  نقطه نظر هندسی و آیرودینامیکی به منظور دستیابی

عملکرد و راندمان ممکن به ازاي انرژي ورودي دریافتی در شرایط 

با توجه به این کارکردي متفاوت، مورد تحلیل و بررسی قرار دهد.  

 حرکت جریان در طول هر قسمت از نازلدر پژوهش حاضر توضیح 

هر قسمت بر کارکرد کلی سامانه مورد  ریتأثو تحلیل  مجزا طور به

 سپس از نقطه نظر طراحی هندسی گرفته است. قرار تحلیل و بررسی

شده و و بدون استفاده از بلست ارائه با  ،هندسه مختلف از نازلدو ابتدا 

گیرد تا طور جداگانه مورد تحلیل هیدرودینامیکی قرار می هر مورد به

ترین پارامتر مؤثر بر عملکرد نازل مورد اياین مورد به عنوان پایه ریتأث

بررسی قرار گیرد. پس از تحلیل بالستیک داخلی موتور، ابعاد کلی نازل 

از همین  گیرد.قرار می مطالعهشامل قطر همگرا و قطر گلوگاه مورد 

روي ابتدا معادلات حاکم بر فیزیک مسئله ارائه شده و سپس با استفاده 

ل عددي معادلات مربوطه، نتایج مربوط به از روابط دینامیک گازي و ح

 نتایج مربوطو  آیدمی به دستتغییرات فشار و عدد ماخ در طول نازل 

با توجه به مطالب گفته شده نوآوري  گیرد. مورد بحث و بررسی قرار می

سازي کانتورهاي نازل یک موشک ارائه شده در این مقاله، حل و بهینه

زودن لوله بلست با تمرکز بر نیروي سوخت جامد تاکتیکی موجود و اف

باشد تا بتوان از آن به عنوان حامل بعنوان پارامتر اصلی می پیشران

  تغییر چندانی نکند. بیشینه پیشرانفضایی استفاده کرد در حالی که 

  

  مدل هندسی تولید شبکه و شرایط مرزي  -2

 یک موشک سوخت جامد موجود ، شماي کلی نازل نمونه1شکل 

 دهد.  را که در این بررسی مدنظر قرار گرفته است، نشان می
  

  
  مشخصات و ابعاد نازل   -1شکل 

  

افزار  منظور ایجاد شبکه در میدان حل و استفاده از آن در نرم به

Fluentافزار  ، نرمGambit دامنه میدان حل عددي کار برده شده است.  به 

هاي میدان حل  که منطبق بر مرزدر نظر گرفته شده است اي  گونه به

 مستطیلیهاي  ساختار و با سلول باشد. همچنین این شبکه از نوع با

و تأثیر آن بر جریان درون  1باشد. براي به دست آوردن پلوم شکل می

اي از میدان اطراف آن نیز در  نازل، علاوه بر میدان درون نازل محدوده

ار رفته در داخل نازل و پلوم هاي بک نظر گرفته شده است.  اندازه سلول

میدان  جزئیاتنسبت به سایر نقاط ریزتر در نظر گرفته شده است تا 

تر محاسبه و مشاهده گردد.  جریان در این قسمت از میدان حل دقیق

  دهد.، شبکه به کار رفته براي نازل را نشان می2شکل 

  

  

                                                             
1  Plume 

  
  بندي نازل و پلوم آن شبکه - 2شکل

  

هاي با مطالعه شده در این تحقیق بر روي الماناستقلال از شبکه 

بندي مورد متر بوده است. دو نوع مشمیلی 3تا  15/0متغیر از  اندازه

نظر بوده است. ابتدا دیواره بر پایه مش چهار گوشه با ارتفاع المان اولیه 

براي پروفیل خروجی  5کمتر از  +yمتر که مقادیر میلی 02/0حدود 

دهد. دومی مش با ساختار چهار گوشه بدون رشد دیواره نازل را می

دهد. پایش بیشتر دیواره متغیر با اندازه المان را می +yدیواره که مقادیر 

بخشد اگر چه پروفیل سرعت را بهبود می 1کمتر از  +yو رسیدن به 

دهد و رشد هزینه محاسباتی را نمی پیشرانبینی ولی بهبودي در پیش

-می 25/1*105ها بیشتر از این که تعداد المانکند. به محض زیاد می

باشد)، دیده متر میمیلی 5/0المان تقریبا  اندازهشود( که متناظر با 

بینی ها دیگر سهم مهمی در بهبود پیششود که افزایش بیشتر المانمی

در این  5کمتر از  +yو مش مبتنی بر  75/0المان  اندازهندارد.  پیشران

متر میلی 5/0 اندازهآل، المان با است. به صورت ایده تحقیق به کار رفته

هاي محاسباتی از این کار تواند به کار گرفته شود اما محدودیتمی

متر نتایج میلی 5/0 اندازهکند. با وجود این که المان با جلوگیري می

تر (با متر امکان ارزیابی سریعمیلی 75/0 اندازهدهد، اما تري میدقیق

ها) و کاهش دقتی از مرتبه درصد کاهش در شمارش المان 45حدود 

نمودار  3شکل دهد. متر میمیلی 5/0 اندازهدرصد نسبت به مش  01/0

  دهد.را نشان می پیشرانمبتنی بر نیروي استقلال از شبکه 
  

  
  نمودار استقلال از شبکه    -3شکل 

  

سیال در این حالت هوا در نظر گرفته شده و چگالی آن با رابطه 

ترین بخش در حل یک میدان  مهم .شده استآل محاسبه  از ایدهگ

طور که گفته شد چون شرایط جریان شرایط مرزي آن است. همان

باشد و براي در نظر گرفتن تأثیر  قسمت خروجی نازل مشخص نمی

  قسمتی از فضاي اطراف آن نیز بهفضاي اطراف بر میدان درون نازل، 

عنوان میدان حل در نظر گرفته شده است. شرایط مرزي در ورودي 

صورت دبی جرمی جریان در نظر گرفته شده است، به این  نازل به

شود. فضاي  ترتیب که دما و دبی جرمی جریان در ورود مشخص می

چنین باشد. هماطراف میدان داراي شرط مرزي فشار نقاط دوردست می

شود.  عنوان محور تقارن تعریف می با در نظر گرفتن تقارن، مرز پائین به

باشد. خطوط داخلی که براي  بدنه نازل داراي شرط مرزي دیواره می
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ساختار مورد نظر   تعریف سطوح دلخواه و همچنین قرار دادن شبکه با

باشند. در این پژوهش حل  روند داراي شرط مرزي داخلی می کار می به

باشد.   یک جریان پایدار درون یک نازل با تقارن محوري مورد نظر می

براي حل معادلات استفاده شده   الگوریتم روش مجزابدین منظور از 

باشد. از  بندي به کار رفته از نوع ضمنی می همچنین فرمول است. 

براي ارتباط بین سرعت و فشار استفاده شده است.  SIMPLEالگوریتم 

اي  هاي رینولدز پنج معادله نسی به کار رفته از نوع تنشمدل توربولا

  باشد.  می

  

  معادلات حاکم -1- 2

است.  قرارگرفته توجه مورد انیبر جردر این بخش معادلات حاکم 

استوکس معادله حاکم بر تمامی سیالات است. در حل عددي -ناویر

براي رسیدن به شرایط جریان سیال از حل این معادلات کمک 

استوکس شامل معادلات پیوستگی، مومنتوم و  -معادله ناویر. رندیگ یم

مانند تراکم پذیر  انرژي است. این معادلات با توجه به شرایط مسئله

   ي هستند.ساز سادهو  رییتغ قابل، لزج بودن و عدد رینولدز جریان بودن
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استوکس به – معادلات ناویر از ي جریان آشفتهساز مدلجهت 

ي ساز مدلاین روش براي . گیري شده است متوسط روش رینولدز

ي تقسیم هر متغیر جریان به مبنا براست و  شده ابداعي آشفته ها ترم

با قرار  است. شده  دادهگیري شده و نوسانی توسعه دو مقدار متوسط

گرفتن یک میانگین زمانی و  آن از  پسدادن متغیرها در معادلات و 

که موسوم به ) 4) و (3(ي اضافی و صفر شده، معادلات ها ترمحذف 

RANS1  شود یمهستند، نتیجه.  
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نمایانگر اثرات آشفتگی  ،به معادلات مومنتوم اولیه شده  اضافهترم آخر 

تنش  عنوان بهبر جریان است. این ترم که شباهت ظاهري به تنش دارد، 

. همانطور که گفته شد، مدل توربولانسی به شود یمرینولدز شناخته 

افزار از نرم وباشد  اي می هاي رینولدز پنج معادله کار رفته از نوع تنش

Fluent  نازل نمونه  این تحقیقبراي حل معادلات استفاده شده است. در

                                                             
1  Reynolds Averaged Navier-Stokes Equations 

اند، نامیده شده Jو  Fهاي مختلف که را در دو شرایط کارکردي با ارتفاع

و سنجی نیز با نتایج تجربی متناسب و جهت صحت کنیمبررسی می

  گردد.مقایسه میهمچنین نتایج عددي 

  

  اعتبارسنجی -2- 2

گذرا در  گرمايه بررسی انتقال رهایی و همکاران در تحقیقی ب

در این تحقیق نمودار . ]15[اندواگرا پرداخته- هاي شیپوره همگرادیواره

هاي تجربی به دست آمده عدد ماخ در طول نازل و در مقایسه با داده

شود نتایج به دست آمده از مشاهده می 4است. همانطور که در شکل 

 همچنین در ائه شده دارد.خوانی مناسبی با نتایج ارتحقیق حاضر هم

سازي با به دست آمده از شبیه پیشرانبعد نتایج حاصل از  هايبخش

درصد  1نتایج تجربی نازل موجود مقایسه شده است که خطاي کمتر از 

  شود.مشاهده می
  

  
  مقایسه نمودار عدد ماخ در خط مرکزي نازل  -4شکل 

  

    Fنازل در شرایط کارکردي  -3- 2

  باشد:می 1داراي شرایط عملکردي جدول  F نازل در حالت 
 

  Fشرایط عملکرد نازل  -1جدول 

  130 فشار محفظه احتراق (بار)

  08/48  دبی جرمی (کیلوگرم بر ثانیه)

  3060  دماي محفظه احتراق (کلوین)

  2650  نیروي پیشران (کیلوگرم نیرو)
  

نشان داده شده  5که در شکل F توزیع فشار روي محور تقارن نازل

طوري  یابد به صورت کامل انبساط می دهد که سیال به است، نشان می

که فشار در سطح مقطع خروجی نازل از فشار یک اتمسفر نیز کمتر 

رسد. این مقدار با توجه به شرایط  بار می 76/0شده و به مقدار مطلق 

ا کمتر از باشد و فشار در آنج واقعی کارکرد موتور که در ارتفاع بالا می

  رسد. آل به نظر میباشد بسیار ایدهفشار یک اتمسفر می
  

  
  F شکل توزیع فشار روي محور تقارن نازل  -5شکل 
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دهد. در این شکل  توزیع سرعت در میدان حل را نشان می 6شکل 

. مطابق با دیاگرام  خوبی نشان داده شده است پلوم خوش رفتار نازل به 

شود با کاهش فشار در خروجی نازل، سرعت توزیع فشار مشاهده می

  یابد. جریان خروجی از آن افزایش می
  

  
  Fتوزیع سرعت در میدان جریان نازل و پلوم نوع  -6شکل 

  

نشان   Fتوزیع عدد ماخ را روي محور تقارن براي نازل 7شکل 

شود با کاهش فشار گازهاي دهد. همانند کانتور سرعت مشاهده می می

کند به طوري که گاز ، سرعت این گازها افزایش پیدا میخروجی از نازل

در گلوگاه نازل به سرعت صوت رسیده و سپس با کاهش فشار در 

  کند. قسمت واگراي نازل، سرعت سیال افزایش پیدا می
  

  
  Fتوزیع عدد ماخ روي محور تقارن نازل نوع  - 7شکل 

نشان   Fزلتوزیع دماي استاتیک را روي محور تقارن براي نا 8شکل 

  دهد.  می

  
   Fتوزیع دماي استاتیک روي محور تقارن نازل نوع -8شکل 

  شود: می 2صورت جدول  هاي به دست آمده به  داده
  

  Fسازي نازل نوع نتایج به دست آمده از شبیه -2جدول 

  838/2212  میانگین سرعت در سطح مقطع خروجی (متر بر ثانیه)

   1655347/0  (کیلوگرم بر مترمکعب)میانگین چگالی مقطع خروجی 

   76/0  میانگین فشار در سطح مقطع خروجی (بار)

   03300636/0  سطح مقطع خروجی (مترمربع)

   1  فشار محیط (بار)

  

را  پیشران) نیروي 5از معادله ( 2هاي جدول  با توجه به داده

  شود.کیلوگرم نیرو می 2675کنیم که مقدار آن محاسبه می

)5( Thrust= 2( ) ( )exit exit ap p      

که در مقایسه با مقدار تجربی ارائه شده براي نازل نمونه در 

باشد. با توجه به  ] داراي کمتر از یک درصد خطا می16[ 1جدول 

هاي مختلف فرق  فشار پشت نازل میزان نیروي پیشران در ارتفاع

  کند. می

  

 Jنازل در شرایط کارکردي  - 4- 2

 3داراي شرایط عملکردي جدول    Jنازل در حالت کارکردي

 باشد: می
 

  Jشرایط عملکرد نازل  -3جدول

   30 فشار محفظه احتراق (بار) 

  409/13  مجموع دبی سوخت و اکسید (کیلوگرم بر ثانیه)

   82/0  فشار خروجی نازل (بار)

 Fدماي محفظه احتراق (برابر با مقدار متناظر در 

  در نظر گرفته شده است) (درجه کلوین)
3000  

   3070  نیروي پیشران (کیلوگرم نیرو)

  

  دهد. را نشان می Jتوزیع سرعت در میدان حل نازل  9شکل 
  

  
  Jتوزیع میدان سرعت  به همراه پلوم در نازل نوع  -9شکل  

  

 Jتوزیع فشار استاتیک را روي محور تقارن براي نازل  10شکل 

صورت کامل انبساط  شود که سیال به دهد. مشاهده می نشان می

طوري که فشار در سطح مقطع خروجی نازل از فشار یک  یابد به می

رسد. این مقدار  بار می 623/0اتمسفر نیز کمتر شده و به مقدار مطلق 

باشد و فشار  با توجه به شرایط واقعی کارکرد موتور که در ارتفاع بالا می

رسد.  آل به نظر میباشد بسیار ایده کمتر از فشار یک اتمسفر میدر آنجا 

با عبور جریان از مقطع نازل با افزایش  Fهمچنین همانند نازل نوع 

  یابد.سرعت جریان، فشار آن کاهش می
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  Jتوزیع فشار استاتیک روي محور تقارن نازل نوع  -  10شکل 

  

 Jن براي نازل توزیع دماي استاتیک را روي محور تقار 11شکل 

  دهد. نشان می
  

  
  Jتوزیع دماي استاتیک روي محور تقارن براي نازل  -11شکل 

  

  .آورده شده است 4در جدول هاي به دست آمده  داده

  
  Jسازي نازل نوع نتایج به دست آمده از شبیه -4جدول 

   2033  میانگین سرعت در سطح مقطع خروجی (متر بر ثانیه)

مقطع خروجی(کیلوگرم بر میانگین چگالی در سطح 

  مترمکعب)

227/0   

   623/0  میانگین فشار در سطح مقطع خروجی (بار)

   0330077/0  سطح مقطع خروجی (مترمربع)

   1  فشار محیط (بار)

                                                              

) 5را از رابطه ( پیشراننیروي  4هاي جدول  با توجه به داده

شود کیلوگرم نیرو می 3097کنیم که مقدار آن برابر محاسبه می

داراي کمتر از  3که نسبت به مقدار تجربی ارائه شده در جدول 

  باشد. % خطا می1
  

  طراحی هندسی نازل  - 3

منظور از طراحی هندسی دیواره نازل به دست آوردن چگونگی 

زل شامل سه تغییرات شعاع مقاطع شیپوره در امتداد محور آن است. نا

باشد. از نظر هندسی گلوگاه  قسمت اصلی همگرا، گلوگاه و واگرا می

تواند به صورت یک نقطه یا استوانه کوتاه باشد. براي به دست آوردن  می

پروفیل نازل دانستن پارامترهایی از قبیل قطر همگرا، گلوگاه و خروجی، 

جهت استفاده از باشد. در ادامه کار  طول همگرا، گلوگاه و نازل لازم می

ارائه گردیده است. نازل  13و  12هاي شکل لوله بلست دو طرح جدید

اول جهت مقایسه عملکرد با نازل موجود طراحی و در طرح نازل دوم 

  بلست اضافه گردیده است.

  
  پروفیل طراحی شده نازل(طرح اول)  -12شکل

  

  
  پروفیل نازل طراحی شده با بلست(طرح دوم) -13شکل 

  

  طرح اول  -1- 3

پس از تحلیل بالستیک داخلی موتور، ابعاد کلی نازل شامل قطر 

آیند و همچنین قطر خارجی از رابطه  همگرا و قطر گلوگاه به دست می

 آید:  ) به دست می6(

)6(  

 

21
1

cp

ep
1

1

2
/1

cp

ep

12
1

1

2

tA

eA











































































 

با توجه به رابطه بالا قطر خروجی نازل با توجه به دو فشار کارکرد 

  آید: به دست می 5موتور به صورت جدول 
  

  ابعاد کلی نازل -5جدول 

Din(mm)  Dt(mm) De(mm) Pexit(bar) Pc(bar) 
380 80 285 156/1 130  

380 80 285 27/0 30  

  

از آن به  معمولاً قسمت ورودي نازل، قسمت گلوگاه قبل و بعد

شود که این کار  اي با شعاع انحناي مناسب منظور می صورت قوس دایره

باعث همسو شدن خطوط جریانی و جلوگیري از افت راندمان نازل 

شود. مقدار پیشنهادي براي شعاع انحناي قسمت ورودي نازل،  می

تا  5/1معادل شعاع گلوگاه نازل است. شعاع انحناي قبل از گلوگاه نازل 

]. ضمناً شعاع انحناي بعد از 17شود[ ابر شعاع گلوگاه پیشنهاد میبر 2

برابر شعاع گلوگاه پیشنهاد شده است. زاویه  2تا  5/0گلوگاه بین 

درجه استفاده شده که این قسمت چندان  39قسمت همگراي نازل 

کننده در راندمان عملکرد نازل ندارد. براي قسمت واگرا در نقش تعین

گیرند. اول اینکه زاویه خروجی  طراحی، دو عامل را معمولاً مدنظر می

در قسمت واگرا براي نازل مخروطی بایستی طوري باشد که جدایش 

این زاویه  4تا  2 مافوق صوتهاي معمولی  جریان اتفاق نیفتد. براي ماخ

درجه و کمتر باشد. عامل دوم در انتخاب زاویه  14بایستی حدود 

قسمت مخروطی واگرا عدم برخورد ذرات جامد همراه جریان با دیواره 

خروجی نازل است، تجربه نشان داده است که زاویه مناسب که هر دو 

  ]. 18باشد[ درجه می 15تا  8گیرد بین  عامل را در نظر می

در نظر گرفته شده است و  مترمیلی 900برابر با  )Lطول کل نازل (

 – با توجه به توضیحات بالا پروفیل همگراي نازل را به صورت دایره 

و  Dtو  Dcگیریم. در این حالت علاوه بر مقادیر  دایره در نظر می– خط
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Lc  باید مقدارθ   وR1  یاR2 ) 7معلوم شوند که براي این کار از رابطه (

  شود. استفاده می

)7(  

tR22RtR5.1   

















45

802R
402tR22R  

در نظر  متر میلی 200) را برابر با  Lcطول قسمت همگرا (

  کنیم.را محاسبه می  R1) مقدار 8گیریم و با توجه به رابطه ( می

 

2
Cotg

tgCos
2

tgSin2R
2

tDcD

2
tgcos12RcL

1R











































 

)8(  mm421R   

    


39  

واگرا را به صورت مخروط (خط در این نازل، پروفیل قسمت 

گیریم (به دلیل ساختی)، هرچند که ضربه ویژه  مستقیم) در نظر می

باشد. ضمناً تمایل جریان  مربوط به این نازل، از نوع سهموي کمتر می

]. یک علت عمده براي 19به جدایش، در نازل مخروطی، بیشتر است [

ف بیشتر بردار افت ضربه ویژه در نازل مخروطی، وجود زاویه انحرا

سرعت، نسبت به امتداد محور نازل است. با معلوم بودن طول نازل، 

  آید. ) به دست می9از رابطه ( Ldطول همگرا و گلوگاه، طول واگرا 
  

)9(  

Lt =20 mm 
 













7.8

mm680dL

tLdLLdL  

آید که این  بدین ترتیب پروفیل داخلی نازل مورد نظر به دست می

   نشان داده شده است. 12پروفیل در شکل 

  طرح دوم - 3-2

در این طرح با توجه به طراحی ارائه شده قبلی، بلست نیز به نازل 

شود که فضاي کافی براي قرار  اضافه شده است که این امر باعث می

هاي کنترلی فراهم شود. ابعاد کلی نازل شامل قطر گلوگاه  دادن سیستم

. طول کل نازل آمده است 5قطر خروجی و قطر همگرا در جدول  –

)L(  میلی 900برابر با) متر طول بلستLb و قطر  مترمیلی 199) برابر با

  متر در نظر گرفته شده است.میلی 114آن 
دایره در نظر - خط- پروفیل همگراي اول نازل را به صورت دایره

و  Aو  Lc1باید مقادیر  Dbو  Dcگیریم. در این حالت علاوه بر مقادیر  می

R1 یا R2 .زاویه قسمت مخروطی واگراي نازل ( معلوم باشندα را (

) طول قسمت واگرا را به 10گیریم و از رابطه ( درجه در نظر می 72/12

  آوریم.دست می

)10(  
 

mm454dL
tg

2tDeD

dL 



  

گیریم و از روابط  را در نظر می مترمیلی Lt ،(10(طول گلوگاه 

  آوریم.) سایر مقادیر را به دست می12) و (11(

)11(  










2353

mm65tR63.13R


 

mm57
2

bD

2cL   

)12(  
 

 

mm372R
2

3Cotg

3Cotg
2

3tg3Sin3R
2

tDbD

2

3tg3Cos13R
2cL

2R













































 

mm280R   

و  6بدین ترتیب ابعاد و پروفیل نازل طراحی شده به صورت جدول 

  شود.می 13شکل 
  

  دار) طراحی شده ابعاد و هندسه نازل (بلست -6جدول

380 Dc (mm) 
114 Db (mm) 
80 Dt (mm) 
285 De (mm) 

86 28 180 R1(mm) R0(mm) )mm(
1c

L 

45 45 10   

199 Lb 

65 37 57 R3 (mm) R2 (mm) )mm(
2cL 

35 32  


72/12   

454 10 )mm(dL )mm(tL  

  

  طراحی آیرودینامیکی - 4

اي  در این طراحی سطوحی که با گاز در تماس هستند به گونه

شوند که نازل عملکرد مناسب را در محدوده مورد نظر  پیکربندي می

-]. حل معادلات دینامیکی گاز براي شیپوره همگرا20ایجاد نماید [

واگرا با توجه به فرضیات یک بعدي بودن جریان، عدم وجود اصطکاك، 

کامل بودن گاز درون شیپوره، زیر سرعت صوت بودن سرعت ورودي به 

شود. کل حالاتی  انجام می گرماشیپوره و در نظر نگرفتن کار و انتقال 

واگرا روي بدهد در این قسمت - که ممکن است در یک شیپوره همگرا

  توضیح داده شده است. 

  محاسبه خواص آیرودینامیکی -1- 4

الذکر، جریان در کل حالات ایزونتروپیک  با توجه به فرضیات فوق

است، مگر در موقعی که شوك قائم در قسمت واگرایی شیپوره وجود 

 ) را نوشت:15) تا (13توان روابط ( . در تمام حالات میداشته باشد
)13(  

oP2oPotP1oP   

)14(  
oT2oTotT1oT   

)15(  
o2oot1o   

واگرا روي   - کل حالاتی که ممکن است در یک شیپوره همگرا

جریان هوا هنوز در داخل شیپوره خفه نشده،  - 1هاي دهد شامل حالت

یک شوك قائم در قسمت واگرایی  - 3جریان هوا تازه خفه شده،  - 2

 - 5شوك مایل در خروجی شیپوره موجود باشد،  - 4موجود باشد، 
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امواج انبساطی در خروجی  -6حالت بهینه یا انبساط کامل باشد و 

توجه به مقادیر به دست آمده، باشند. با شیپوره وجود داشته باشد، می

نیز  6پردازیم. حالت   می 5براي توضیح معادلات حاکم فقط به حالت 

است با این تفاوت که فشار محیط کمتر از فشار خروجی  5مانند حالت 

  باشد. می

در حالت انبساط کامل با توجه به معادلاتی که قبلاً براي حالت 

دماي سکون ورودي به  ایزونتروپیک ذکر شد و با داشتن فشار و

، فشار خروجی یا اتمسفر با روش 5هاي ویژه حالت گرماشیپوره، نسبت 

  آید: ) به دست می16سعی و خطا عدد ماخ در هر مقطع، از رابطه (

)16(     12
1

1

1
2

M2

M

1

A

A 


















 

توان خواص جریان را در هر  ) می21) تا (17و با استفاده از روابط (

  مقطع به دست آورد:

)17(  
2

12
M1

T

oT 
  

)18(  1

2

12
M1
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)21(  RTMMaV   

ا استفاده از روابط شود ب ی که توسط نازل تولید میپیشران

  شود.  محاسبه می )26) تا (22(

)22(  CFAPF tc  

)23(  
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محاسبه  )27(نیز از رابطه مقدار ضربه ویژه بالا، روابط  توجه بهبا 

  .شودمی

)27(  Isp=C*CF/g 

این خواص توسط کد کامپیوتري نوشته شده به دست آمدند 

پوسته به کار رفته است.  گرمايو اطلاعات آن براي تحلیل انتقال 

همچنین با توجه به مشخص بودن دما و فشار محفظه احتراق، 

تحلیل تعادل افزار خواص گازهاي ورودي به نازل با استفاده از نرم

یج حاصل از تحلیل نتامحاسبه شده است.  CEAشیمیایی 

بعدي دینامیک گازي براي دو طرح هندسه نازل طراحی شده  یک

   در ادامه آورده شده است.
  

  بحث و بررسی نتایج -5

  طرح اول -5-1

 7محاسبات دینامیک گازي در نازل با توجه به فرضیات جدول 

  گیرد. انجام می
  

  ها)فرض مشخصات ترمودینامیکی سوخت (پیش -7جدول 

 مترمکعبکیلوگرم بر  1700 تچگالی سوخ

  کلوین 3060  دماي گاز

 کلوینژول بر کیلوگرم درجه 318  ثابت گازها

  21/1 نسبت گرماي ویژه

  فشار محفظه
  بار 130

  بار 30

  

از محاسبات دینامیک گازي در طول نازل توزیع فشار، دما و ماخ 

در طول  پروفیل نازل و تغییرات فشار 14آید. در شکل  می به دست

شود همانند حالاتی که که مشاهده می طور هماننازل آورده شده است. 

در بالا بررسی شد، جریان عبوري از نازل با کاهش فشار باعث افزایش 

شود که این تغییرات سرعت و انرژي سرعت گازهاي خروجی می

- می نیتأمبراي حرکت را  ازیموردنجنبشی ایجاد شده، نیروي پیشران 

  کند.
  

  
  پروفیل نازل و شکل تغییرات فشار در طول نازل - 14شکل 

  

  دهد.تغییرات در دماي سیال عبوري از نازل را نشان می 15شکل 
 

  

  
  پروفیل نازل و شکل تغییرات دما در طول نازل -15شکل 

  

تغییرات سرعت و عدد ماخ جریان عبوري از نازل را  16شکل 

در قسمت گلوگاه نازل  شودطور که مشاهده میدهد. هماننشان می

رسیدن سرعت جریان به  دهنده نشانرسد که عدد ماخ به مقدار یک می

گردد. باشد که باعث ایجاد شوك در این منطقه میسرعت صوت می
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سپس با افزایش مقطع نازل و به سبب آن کاهش فشار گازهاي عبوري، 

و گازهاي خروجی از مقطع نازل داراي  افتهی شیافزاسرعت جریان 

 باشند.سرعت مافوق صوت می
  

  
 پروفیل نازل و شکل تغییرات ماخ در طول نازل - 16شکل 

   

  طرح دوم - 5-2

محاسبات دینامیک گازي در این نازل با توجه به فرضیات جدول 

 19تا  17هاي و نتایج حاصل از آن در طول نازل در شکل گرفته انجام 7

پروفیل نازل و تغییرات فشار را در طول  17ت. شکل آورده شده اس

 19پروفیل نازل و تغییرات دما را در طول نازل و شکل  18نازل، شکل 

  دهند.  پروفیل نازل و تغییرات ماخ را در طول نازل نشان می
  

  

  
  پروفیل نازل و تغییرات فشار در طول نازل -17شکل 

  
  طول نازلپروفیل نازل و تغییرات دما در  -18شکل 

  

  
  پروفیل نازل و تغییرات ماخ در طول نازل -19شکل 

  

شود افت فشار کل به مشاهده می  8طور که در جدول همان

درصد نسبت به حالت بدون بلست  2واسطه حضور لوله بلست کمتر از 

 توان اتلاف اصطکاکی دانست.باشد که دلیل اصلی آن را میمی

اي در موتور نمونه، ثانیه 32زش همچنین با در نظر گرفتن زمان سو

، که نتایج ه استمقادیر ضربه ویژه در شرایط مختلف محاسبه گردید

باشد. مقدار افت افت این مقادیر با افزودن لوله بلست مینشان دهنده 

از عواملی مانند ایجاد لایه مرزي، انتقال  ناشی ایجاد شده در ضربه ویژه

-با توجه به مقادیر حاصل شده میباشد که اي میامواج ضربهو  گرما

توان استفاده از لوله بلست را با توجه به مزایاي طراحی آن قابل قبول 

  دانست.
 

  فشار در دو حالت نازل با و بدون بلست -8جدول 

  نوع نازل
ارتفاع 

 (کیلومتر)

فشار 

محیط 

 (بار)

فشار 

محفظه 

  (بار)

فشار 

خروجی 

  نازل (بار)

ضربه 

ویژه 

  (ثانیه)

بدون 

  بلست

سطح 

  زمین
1  130  108/1  8/158  

-بلست

  دار

سطح 

  زمین
1  130  086/1  2/153  

بدون 

  بلست
20  1/0  30  256/0  3/212  

-بلست

  دار
20  1/0  30  251/0  5/205  

  

  گیري نتیجه - 6

بسیار  وسیله متحرك يریپذ تینقش نازل در پایداري و هدا

 .دارد آنبسیار زیادي در کارایی  ریاساسی بوده و نوع طراحی نازل تأث

استفاده از لوله بلست به دلیل حداقل کردن جابجایی مرکز ثقل هنگام 

تر و امکان افزودن کارکردن موتور، پایداري و کنترل کلی وسیله را ساده

سازد. در می ریپذ امکانها را به دلیل فضاي به دست آمده زیرسیستم

سوخت  این تحقیق با هدف اضافه کردن لوله بلست به نازل یک موتور

جامد جهت کاربرد در حوزه فضایی، ابتدا حرکت جریان در یک نمونه 

و سپس جهت  هنازل موجود به صورت عددي مورد تحلیل واقع گردید

افزودن لوله بلست دو هندسه جدید طراحی و مورد تحلیل 

ابزار به کار رفته جهت حل عددي . ه استهیدرودینامیکی قرار گرفت

و با استفاده از مدل آشفتگی تنش رینولدز  Fluentافزار معادلات، نرم

خواص گازهاي ورودي به نازل با استفاده از اي بوده است. پنج معادله

 به دستبراي محاسبه شده است. تحلیل تعادل شیمیایی افزار نرم
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آوردن پروفیل نازل پس از تحلیل بالستیک داخلی و ابعاد کلی نازل، 

گلوگاه و خروجی، طول همگرا، گلوگاه  پارامترهایی از قبیل قطر همگرا،

- . در طراحی قسمت همگرا از طرح دایرهه استو نازل به دست آمد

دهد که تصحیح دایره استفاده گردیده است. نتایج نشان می - خط

 2شده جهت افزودن لوله بلست، باعث افت کمتر از  ارائهپروفیل 

-صطکاکی میکه ناشی از اثرات اتلاف ادرصدي فشار کل گردیده است 

درصد  3مقدار افت ایجاد شده در ضربه ویژه حدود باشد. همچنین 

و  گرماو عواملی مانند انتقال باشد که به واسطه حضور لوله بلست می

این کاهش در عملکرد موتور به عنوان هزینه  .باشدمیایجاد لایه مرزي 

ل ها و کنترل مرکز ثقبه دست آوردن فضا براي جایگذاري زیر سیستم

  باشد. رشیپذ قابلتواند می
  

  نمادها - 7

Ae سطح مقطع خروجی نازل  

At سطح مقطع گلوگاه  

Dc قطر همگرا  

Dt قطر گلوگاه  

L طول کل نازل  

Lb طول لوله بلست  

Lc  طول قسمت همگرا  

Lc1 طول قسمت همگراي اول  

Lc2 طول قسمت همگراي دوم  

Ld طول قسمت واگرا  

Lt طول قسمت گلوگاه  

R1 شعاع انحناي قسمت ورودي نازل  

R2 شعاع انحناي قبل از گلوگاه  

R3 شعاع انحناي بعد از گلوگاه  

Α زاویه قسمت مخروطی واگراي نازل  

β  زاویه قسمت مخروطی همگراي نازل  

Θ زاویه بین شعاع انحناي قبل و بعد از گلوگاه  

Θ2  زاویه بین خط بلست و شعاع همگراي دوم  

Θ3  شعاع انحناي قبل و بعد از گلوگاه نازل با بلستزاویه بین  
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