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 به تقديم

 

 گمنام شهدای
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 پدر و مادرم

 

آنان که وجودشان برايم همه گنج است و وجودم برايشان همه رنج، آن فرشتگان رحمت و نعمت 

يد؛ روشني سيمايشان، آئينة که برای من، فروغ نگاهشان، ندای اميد؛ گرمي کلامشان، نوای جاو

 خورشيد

 و رضايتشان، کمال آرزوست.
 

 

 



 

 

 :تشکر و قدرداني

 

شناخت  كه امكان یاگانهیاز لطف و رحمت اوست.  یاجلوه ،سپاس فراوان پروردگار را كه هستي

لمان ضمن ارادت و خضوع در برابر تمام مربيان و مع از نظم و عظمت وجودش را برایم فراهم ساخت. یاقطره

و مهندس  جواد خادمدكتر  قدرگراند يتاارزشمند اس یهایيراهنما و هاتلاشدوران تحصيل خود، از 

انجام  شکيبامكانات و منابع لازم برای تحقق این پروژه را فراهم نمود.  كه كنميمتشكر  زادهيولاسماعيل 

 .نبودميسر  ایشان غیدريب یهاتیحما، تشویق و مساعدت این پروژه جز با

 و

اند. اميدوارم قدردان تمام دوستان عزیزی هستم كه در طي دوران تحصيل همدل و همراه من بوده

 صفات همراه ایشان باشد. نیتربندهیزهمواره 

 

 

  



 

 چکيده

به علت پيشرفت روزافزون علوم هوایي و احساس نياز تمام جوامع به قدرت نظامي و علوم فضایي، امروزه 

موشک با سوخت مایع، به علت مستقل بودن از محيط اطراف خود و . شودميها موشک هب توجه بسيار خاصي

، ابتدا معادلات حاكم بر حاضر نامهای دارد. در پایانها جایگاه ویژهقدرت پرواز تا ارتفاع دلخواه، در بين موشک

 مایع باموشک با سوخت كروموتور یک مي و سپس بيان شده جریان داخل موتور موشک سوخت مایع

، 20barبه عنوان اكسيدكننده، فشار داخل محفظه احتراق  اكسيژن مایع ،به عنوان سوخت اتانول مشخصات

. در روند طراحي است طراحي گردیده 1000Nو همچنين نيروی تراست  0.85barفشار در خروجي نازل 

-دارای كمتراست مورد نظر  ءتا هندسه بدست آمده با ارضا به كار برده شده و نتایج تجربي هاروشموتور، 

در این شود. به كار برده مي روش رائو ،نازلبرای طراحي  ترین طول و در نتيجه دارای كمترین وزن باشد.

. در این درجه استفاده شده است 51درصد طول نازل مخروطي  08روش از یک نازل پروفيلي بر اساس 

 ز از مركز دوپایه با این فرضیک انژكتور گری راق،و اكسيد كننده به محفظه احتموتور برای پاشش سوخت 

. ، طراحي شده استباشدميدرصد دبي سوخت  51اكسيد كننده و  درصد دبي 588كه این انژكتور شامل 

عدد انژكتور جریان مستقيم استفاده شده است. موتور طراحي شده دارای طول  0از خنک كاری داخلي برای 

حاصل شدن  بعد از باشد.مي 21mm قطر گلوگاه نازلو  51mm ق، قطر محفظه احترا279.95mmكل 

از  مدل شده و (Solidworks) ساليدورک افزاربا استفاده از نرم محفظه احتراق و نازل، طراحيپارامترهای 

به  Fluent) (فلوئنت افزارنرم به كمک شده است. سپس تفادهزدن اسجهت مش   (Gambit)گمبيتافزارنرم

 RPA افزارنرمخواص جریان سيال بعد از احتراق توسط  .پرداخته شده است ،داخل موتور نحل عددی جریا

بعد از احتراق و نتایج  و آیزنتروپيک داخل نازل موتور بعدیاز جریان یک نتایج حاصل .بدست آمده است

 دقت طراحي انجام شده را تائيد نموده است. ،سازیحاصل از شبيه

 سازی.، نازل، شبيه RPAميكروموتور، تراست،موشک،   های کليدی:واژه
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  هافهرست علائم و نشانه

 

A ( ،مساحتm2) 

𝐴𝑑𝑟 سطح مقطع قطره( ،m2)  

𝐴∗ 
سطح مقطع واقعي عبوری سيال در نازل 

 (m2)، انژکتور

𝐴𝑖𝑛 یورودمجراهای  سطح دهانه معادل ،(m2) 

𝑎 سرعت صوت ،(m/s) 

𝐶𝐷 ضريب نيروی بازدارنده 

𝐶𝑝 گرمايي ويژه در فشار ثابت،  ظرفيت(J/mol.k) 

𝐶𝑣 ،ظرفيت گرمايي ويژه در حجم ثابت (J/mol.k) 

𝐶∗ سرعت مشخصه ،(m/s) 

d قطر( ،m) 

𝑑𝑡𝑜𝑝 
نوع جريان در  پخ روی صفحه انژکتور قطر

 (m، )مستقيم

𝑑₃ قطر معادل دهانه مجراهای ورودی سيال( ،m) 

F ( ،تراستN) 

𝐹𝑎 نيروی آيروديناميک ،(N) 

𝐺 مشخصه هندسي انژکتور 

𝑔0 شتاب گرانش زمين( ،m/𝑠2) 

h 
، ارتفاع مجرای ورود تا نازل خروجي انژکتور

(m) 

ℎ پي،آنتال (J/mol.k) 

𝐼𝑠  ،)ضربه مخصوص)ويژه(s) 

𝑘 نسبت گرماهای ويژه 

l طول( ،m) 

𝐿𝒏 طول معادل ،(m) 

𝑙𝐶.𝑇.𝑃 طول پيوستگي سيال در خروج از انژکتور ،(m) 

𝑀 ماخ 

m ای نازلطول قسمت چندجمله( ،m) 

ṁ ( ،نرخ جريان جرميkg/s) 

n زلای ناارتفاع قسمت چندجمله( ،m) 

𝑛 تعداد مجرای ورودی انژکتور 

p ( ،فشارpa) 

p𝑎𝑡𝑚 ( ،فشار اتمسفرpa) 

𝑃𝑟  نسبت فشار 

𝑃𝑜𝑢𝑡  (pa)، فشار سيال قبل از دهانه 

Q تعداد انژکتور 

𝑞𝑖 شدت دبي( ،kg/m.s2) 

�̅� شدت دبي نسبي( ،s/m) 

𝑅 ،ثابت جهاني گاز (J/mol.k) 

𝑟 شعاع، (m) 

𝑟𝑜𝑢𝑡 شعاع خارجي گلوگاه ،(m) 

𝑟𝑚 شعاع حفره هوا( ،m) 

𝑟𝑘 شعاع محفظه انژکتور( ،m) 

𝑟𝑍 شعاع محور مجرای ورودی ،(m) 

𝑅𝑒 رينولدز 

T ( ،دماK) 

𝑡𝑤 ضخامت محفظه( ،m) 

V حجم( ،𝑚3) 

v  ،سرعت(m/s) 

𝑣 مخصوص  حجم( ،m3/kg) 

v𝑢 افقي سرعت سيال در انژکتور مؤلفه ،(m/s) 

v𝑠 عمودی سرعت سيال در انژکتور مؤلفه ،(m/s) 

v𝐵 سرعت سيال در خروج از انژکتور ،(m/s) 

 علائم يوناني

𝛼 نيم زاويه مخروط نازل 



 

 

𝛼𝜑 زاويه چتر پاشش 

β 
زاويه شيب مارپيچ در محفظه انژکتور نسبت به 

 محور انژکتور

𝛿ضخامت لايه سيال( ،m) 

ε نسبت انبساط 

𝜁𝑎افت زاويه گسترش در نازل ضريب 

𝜁𝐵𝑋 
افت تفاوت پروفيل سرعت و فشار در  ضريب

 گلوگاه

𝜁𝑐ضريب افت کلي نازل 

𝜁𝐻افت تجزيه محصولات احتراق ضريب 

𝜁𝑄  افت عدم تحول آدياباتيک در نازل ضريب 

𝜁𝑇𝑒𝑥  ی ساخت نازلفنّاورافت مشکلات  يبضر 

𝜁𝑇𝑃 
اصطکاک جريان گاز در پروفيل افت  ضريب

 نزديک ديواره نازل

𝜁2𝑋 جريان دو فاز در نازل افت ضريب 

𝜂𝑎راندمان افت زاويه گسترش در نازل ضريب 

𝜂B ضريب سرعت مشخصه 

𝜂BX 
 تفاوت پروفيل سرعت و فشار در راندمان ضريب

 گلوگاه

𝜂c ضريب راندمان کلي نازل 

𝜂H تجزيه محصولات احتراق راندمان ضريب 

𝜂Q عدم تحول آدياباتيک در نازل راندمان ضريب 

𝜂Tex ی ساخت نازلفنّاورمشکلات  راندمان ضريب 

𝜂𝑇𝑃 
اصطکاک جريان گاز در پروفيل راندمان  ضريب

 نزديک ديواره نازل

𝜂2X جريان دو فاز در نازل راندمان يبضر 

𝜃𝑒 خروجي نازل در وارهيد هيزاو 

𝜃𝑖نازل در گلوگاه وارهيد هيزاو 

λضريب اصطکاک سيال 

𝜇ويسکوزيته ديناميکي( ،N.s/m2) 

𝜇𝜑 ضريب دبي انژکتور 

𝜌 چگالي( ،kg/m3) 

δ𝑚𝑎𝑥 تنش در محفظه جداره نازک( ،pa) 

𝜗∗ ويسکوزيته سينماتيکي( ،m2/s) 

φ زاويه پخ ورود سيال به انژکتور جريان مستقيم 

𝜑
𝑐
 ضريب سطح دهانه انژکتور 

𝜓 زاويه پخ ورودی به نازل انژکتور گريز از مرکز 

 هازيرنويس

ave ميانگين 

a  در حالت واقعي 

Bx مجرای ورودی انژکتور منطقهدر 

c محفظه احتراق 

𝑑 ر حالت تئوری يا طراحيد 

e خروجي نازل 

𝑓 سوخت 

𝑔 گاز 

𝑖 آلحالت ايده 

𝐿 سيال 

n مربوط به قسمت نازل انژکتور 

O اکسيدکننده 

t  کليحالت 

th گلوگاه نازل 

𝜑 خروجي انژکتور 

 خواص در حالت سکون 0
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 هافهرست شکل

 
 2 بندی انواع موتورهايمتقس (.9-9شکل )

 7 خت مايعموتور سو (.2-9)شکل 

 1 سيستم دمشي محض .(3-9)شکل 
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 99 موتور سيکل باز (.5-9)شکل 
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 22 واگرا -در نازل همگرا yو  xمقاطع  (.9-2شکل)

خ برای ناحيه زيرصوتي و عدد ما برحسبتابعي  عنوانبهرابطه بين نسبت مساحت، نسبت فشار و نسبت دما  (.2-2شکل)

 لاوالهای دیفراصوتي در نازل

25 

 25 مقاطع ورودی و خروجي نازل (.3-2شکل)

تابعي از دمای مطلق محفظه و جرم مولکولي برای  برحسبآل ضربه ويژه و سرعت خروجي در يک راکت ايده (.4-2شکل)

 ی ويژه و فشارگرماچندين مقدار از نرخ 

27 

 28 فشار در نازل راکت برحسبمساحت، دما، حجم مخصوص و سرعت تغييرات  (.5-2شکل)

 32 ای(محفظه احتراق سيلندری )استوانه (.9-3شکل)

 33 محفظه احتراق مخروطي (.2-3شکل)

 34 محفظه احتراق کروی (.3-3شکل)

 35 محفظه احتراق حلقوی (.4-3شکل)

 35 کروی-محفظه احتراق ترکيبي سيلندری (.5-3شکل)

 36 طول معادل در محفظه احتراق (.6-3شکل)

 37 مقايسه طول محفظه احتراق در يک حجم ثابت (.7-3شکل)

 31 نازل مخروطي (.8-3شکل)

 31 نازل پروفيلي (.1-3شکل)

 40 نازل مناسب با نسبت فشار (.90-3شکل)

 49 تفاوت پروفيل تئوری و عملي سرعت گازهای خروجي (.99-3شکل)



 

 

 

 42 بهترين عملکرد نازلمنطقه  (.92-3شکل)

 43 تفاوت پروفيل سرعت و فشار در تئوری و عمل (.93-3شکل)

 45 هندسه نازل مخروطي (.94-3شکل)

 46 مقايسه نازل پروفيلي و نازل مخروطي (.95-3شکل)

 47 رائو تقريب واگرا،-همگرا نازل (.96-3شکل)

 48 مخروطي نازل مقايسه در منحني نازل هندسه (.97-3شکل)

 𝜽𝒊 48 و 𝜽𝒆 یايزوا یرائو برا ینمودارها (.98-3شکل)

 41 پروفيلي نازل یاچندجمله شرايط هندسي بخش (.91-3شکل)

 53 گريز از مرکز فاکتورهای طراحي انژکتور (.20-3شکل)

 57 فاکتورهای طراحي برای انژکتور جريان مستقيم (.29-3شکل)

 58 تور جريان مستقيم در صفحه انژکتوردو نمونه آرايش انژک (.22-3شکل)

 51 انژکتور گريز از مرکز مارپيچ (.23-3شکل)

نمودار مشخصه هندسي انژکتور، ضريب دبي، ضريب سطح و زاويه متوسط چتر پاشش در انژکتور گريز از  (.24-3شکل)

 مرکز

63 

 61 شمای يک انژکتور دوپايه مخلوط در خارج (.25-3شکل)

 70 انژکتور گريز از مرکزبرش  (.26-3شکل)

 70 انژکتور گريز از مرکز ساخته شده از برنج شامل درپوش، انژکتور داخلي و انژکتور خارجي (.27-3شکل)

 79 نقشه کامل از يک انژکتور گريز از مرکز دوپايه (.28-3شکل)

 73 بازيابي یخنک کار با موتور رانش محفظه وارهطرح (.21-3شکل)

 74 یخنک کار کانال هندسي شکل (.30-3شکل)

 74 های مورد استفاده در خنک کاری داخليروش (.39-3شکل)

 89 پارامترهای طراحي شده در محفظه احتراق .(9-4شکل)

 82 پارامترهای طراحي در موتور موشک .(2-4شکل)

 84 مدل دو بعدی از هندسه طراحي شده .(3-4شکل)

 15 دههندسه دوبعدی موتور طراحي ش (.9-5شکل)

 15 بعدی موتور طراحي شدههندسه سه (.2-5شکل)

 16 هندسه موتور با دو ورودی جهت شبيه سازی (.3-5شکل)



 

 

 

 16 هندسه مش زده شده (.4-5شکل)

 17 ترين مش زده شده در هندسهنامطلوب (.5-5شکل)

 18 شرايط مرزی اعمال شده بر هندسه (.6-5شکل)

 11 حيط فلوئنتهندسه مش زده شده در م (.7-5شکل)

 900 روند انتخاب حل کننده (.8-5شکل)

 909 های حلروند انتخاب مد (.1-5شکل)

 902 روند انتخاب اجزا (.90-5شکل)

 902 روند انتخاب مواد (.99-5شکل)

 903 روند انتخاب خواص اجزا (.92-5شکل)

 903 و ورودی نرم افزار RPAافزار محيط نرم (.93-5شکل)

 904 ي از ورودینماي (.94-5شکل)

 907 9روند وارد کردن خواص برای ورودی  (.95-5شکل)

 908 2روند وارد کردن خواص برای ورودی  (.96-5شکل)

 901 9روند وارد کردن شرط مرزی  ورودی  (.97-5شکل)

 990 2روند وارد کردن شرط مرزی ورودی  (.98-5شکل)

 990 روند وارد کردن شرط مرزی ديواره (.91-5شکل)

 999 های حلروند انتخاب روش (.20-5شکل)

 992 روند وارد کردن فاکتورهای زير تخفيف (.29-5شکل)

 992 روند وارد کردن تعداد تکرار حل (.22-5شکل)

 993 ها و خروجيروند محاسبه مقدار نرخ جريان جرمي در ورودی (.23-5شکل)

 994 روند محاسبه دمای متوسط در خروجي (.24-5شکل)

 996 روند محاسبه سرعت متوسط در خروجي (.25-5کل)ش

 997 برابر شدن تعداد مش چهارريز شدن مش به اندازه  (.26-5شکل)

 998 کانتور فشار استاتيکي (.27-5شکل)

 991 نمودار تغييرات فشار بر حسب مکان (.28-5شکل)

 920 کانتور دمای استاتيکي (.21-5شکل)



 

 

 

 920 تغييرات دمای استاتيکي بر حسب مکان روی محور (.30-5شکل)

 929 کانتور سرعت محوری (.39-5شکل)

 922 نمايش برداری سرعت محوری (.32-5شکل)

 922 سرعت محور نسبت به مکان روی محورتغييرات  (.33-5شکل)

 923 کانتور چگالي (.34-5شکل)

 924 ندسه موتور با شرايط خام در قسمت نازله (.35-5شکل)

 924 ندسه خام  در حالت مش زدهه (.36-5شکل)

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

 

 فصل اول

 مقدمه

 

 

 

 

 

 

 

 

 پيشگفتار 5-5

را خشكي نآ سومکیو  آبرا نآ دوسوممندی و كنجكاوی برای گردش در زمين كه بشر به لحاظ علاقه

بالن، هواپيما،  دوردست، وسایل نقليه زميني مثل دوچرخه، خودرو، كشتي و برای سفر به نقاط فراگرفته

 .]5[نمود اختراعرا  هاشوندهپرتابها و بالگرد، موشک و سایر پرواز كننده

ر هوا یا فضا نياز به رون آن، دهر متحركي برای جابجایي و حركت در سطح زمين، در سطح آب و د

بر نيروی مقاوم خارجي مثل جاذبه، اصطكاک و نيروی  جلوبرندهحرک دارد تا با ایجاد نيروی پيشران یا م

براند. این نيرو را در زبان ناشي از سيال یا گازهای حاكم بر محيط اطراف، محرک را پيش  یناميكيآئرود

در زبان نيز محرک را . گوینديمرانش و در زبان روسي تياگا و در زبان فارسي نيروی كشش یا  5لاتين تراست

 .]2[نامندو در زبان فارسي پيشرانش، پيش برنده یا جلوبرنده مي 2موتورلاتين 

شوند، سيستم به فضا و قرار دادن تجهيزات در مدار زمين استفاده مي دسترسيبه متحركي كه جهت 

ای تجهيزات استفاده جهت انتقال مداری یا انتقال بين سياره گویند و به متحركي كهمي 3پيشرانش پرتابي

                                                 
1 Thrust 
2 Motor 
3 Propulsion System Launch 



 

 

 

 .]3[شودگفته مي 5شوند، سيستم پيشرانش فضایيمي

 نشان داده شده است. 5-5انواع موتور و پيشران در نمودار شكل  بندیيمتقس

 

 انواع موتورها بندیيمتقس(. 9-9شکل)

 

، از طریق العملعكسه با استفاده از قانون عمل و شود كبه موتورهایي گفته مي يالعملعكسموتورهای 

-انتقال مي موردنظركنند و متحرک را به هدف تخليه بخشي از جرم سيستم، نيروی پيشرانش را ایجاد مي

 دهند.

 خاص خود را دارند: یبنددستهنيز  يالعملعكسموتورهای 

 آبي( ) توربين كنديمتوسط عبور سيال توليد انرژی  موتور هيدروجت كه. 

 كند)توربوجت(احتراق استفاده مي دكنندهياكس عنوانبهاز هوا  كه تنفسي هوا موتور. 

 باشد )انواع موتور موشک(مستقل از محيط اطراف خود مي موتور موشک كه. 

 

 شوند:مي ميتقس دسته شيميایي به دو ترین موتورهای موشک از لحاظ سوختمهم

 سوخت جامد 

 سوخت مایع 

 

                                                 
1 Space Propulsion System 



 

 

 

در این است كه در مهندسي بين موتورهای پيشران مایع و جامد تفاوت به لحاظ طراحي  ترینایپایه

اما در موتورهای  شود.موتورهای پيشران مایع، نيروی رانش كمتر اما در مدت زمان بيشتر توليد مي

كه در شود. به همين دليل است پيشران جامد، نيروی پيشران بيشتری در مدت زمان كمتری توليد مي

اندازهایي معروف)به ویژه در غرب(، معمولا موتورهای پيشران جامد به صورت راه پرتابگرهای سياری ازب

آیند. در این پرتابگرها موتور اصلي در واقع هستند كه در مرحله اول پرتاب به كمک پرواز پرتابگر مي

شود و پرتابگر را ن روشن ميموتور پيشران مایع است كه بعد از راه اندازی به صورت كامل و با تمام توا

 د. دهدر مسير خود قرار مي

، قابليت كنترل به نسبت جامداصلي موتورهای پيشران مایع نسبت به پيشران یكي از مزایای همچني 

توان با هاست. به بيان دیگر، در موتورهای پيشران مایع، نيروی رانش را ميراحت نيروی رانش در آن

پيشران، تقریبا مشابه تغيير سرعت با استفاده از پدال گاز در اتومبيل، كنترل  تغيير نسبت اختلاط اجزای

. یعني یک اشكال عمده و بزرگ ران جامد امكان پذیر نيستپيش كرد؛ امری كه در موتورهای اوليه

قابل كنترل و تغيير  راحتي وخت خروجي و در نهایت سرعت بهسوخت جامد این است كه ميزان س

های زماني مختلف و در بازه توان ميزان خروج سوخت را بعد از پرتاب كم یا زیاد كرديیعني نم .نيست

  تغيير داد. 

معنا نيست یكي دیگر از مزایای موتورهای پيشران مایع، فناوری به نسبت قابل اعتماد آنهاست. این بدین 

ار است. این مزیت را فقط ها از پيچيدگي كمتری نسبت به موتورهای پيشران جامد برخوردآنكه سامانه 

پيشران توان به موتورهای ها ميشده آنتر بودن انواع شناختهدادهبه دليل قدیمي بودن و آزمایش پس

گونه كه اشاره شد، موتورهای پيشران مایع با آغاز عصر فضا به كار گرفته شدند و مایع نسبت داد. همان

 .] 4[كردندع پيشران استفاده ميتا سالهای متمادی، بيشتر پرتابگرها از این نو

ميكروموتور یک  ،این تحقيق، موتور موشک مدنظر در ذكر شده ها و توضيحاتیبندميتقسبا توجه به 

 .باشدسوخت مایع ميبا  يالعملعكساحتراق داخلي، 

 

 

 


