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  پژوهشي -مقاله علمي

افزار اي با نرمبررسي عملكرد تراستر دومؤلفه
 يافته تحليل محفظه رانش موتورهاي فضايي توسعه

، 5رشچي، محمد ف4، حامد خسروبيگي3نيا، غزال داور2، عطيه سرآباداني*1عطارزادهمسعود عيدي
   6عليرضا رمضاني

  ، تهران، ايران، دانشگاه صنعتي شريفهوافضادانشكدة مهندسي  -5و  1

 فناوري ، دانشگاه صنعتي شريف، تهران، ايران خدماتدفتر  -4و  3، 2

  و نقل فضايي، پژوهشگاه فضايي ايران، تهران ايرانهاي حمل ژوهشكده سامانهپ -6
eidiattar@sharif.edu *  

هميت ي محاسباتي كم، از اافزارهايي با هزينهدر مرحله طراحي موتورهاي پيشران فضايي، استفاده از نرم
اي نش موتورهاي فضايي دومؤلفهسازي محفظه راافزار مدلاي برخوردار است. در اين مقاله يك نرمالعادهفوق

 وق پيشرانه هاي پاشش و تبخير، فرآيندهاي تزريبا استفاده از مدلشود. در مقياس كوچك توسعه داده مي
حفظه را راق درون مگردد. حلگر احتراقي با استفاده از سينتيك شيميايي، فرآيند احتتوزيع تبخير محاسبه مي

ز كاري، ميزان انتقال حرارت اگر خنككند. حلحور محفظه رانش محاسبه ميبعدي در راستاي مبه صورت يك
دهد ها نشان ميكند. اعتبارسنجي مدلبيني ميكاري و محيط بيرون را پيشهاي خنكگازهاي داغ به فيلم

قبول است. با استفاده از ابزار توسعه داده شده، عملكرد تراستر سازي فرآيندها قابلها در شبيهكه خطاي آن
ورد مي گسترده، و تتراكسيد نيتروژن و سينتيك احتراق هيدرازينمنومتيلا سوخت اي شركت آستريوم بدومؤلفه

 داراي پيك دهد كه دماي گازهاي درون محفظه يكنواخت نبوده وبررسي قرار گرفته است. نتايج نشان مي
  است. همچنين فرآيند تبخير قطرات سوخت و اكسنده تا گلوگاه نازل ادامه دارد.

  اي، موتورهاي فضايي.افزار تحليل، پاشش، احتراق، تراستر دومؤلفهنرمهاي كليدي: واژه

 123456علائم و اختصارات

  ࡼઢ اختلاف فشار دو سر انژكتور

  ࡸ࣋ چگالي سيال

ሶ࢓ دبي عبوري از انژكتور   ࡸ

  ࢕࡭ مساحت نازل خروجي انژكتور

_________________________________ 
 يسنده مخاطب)دكتري (نو .1
 كارشناس ارشد .2
 كارشناس ارشد .3
 كارشناس ارشد .4
 استاد .5
 .كارشناس ارشد 6

  مقدمه 
ررسي اي تجربي در بههاي عددي در كنار آزمايشاستفاده از روش

موتورهاي پيشران فضايي رايج است. از سوي ديگر، شناخت 
هاي متعدد و ي پاشش و احتراق، به آزمايشفرآيندهاي پيچيده

سازي اين فرآيندها جايگاه سازي و شبيهبر نياز دارد. لذا مدلهزينه
) داراي هزينه CFDسازي عددي (افزارهاي شبيه. نرمداي دارويژه

د آينتي بالا و مدت زمان حل طولاني هستند. لذا در فرمحاسبا
بعدي و صفر افزارهاي يكسازي، استفاده از نرمطراحي و بهينه

تر كند، مرسومبعدي كه عملكرد كلي محفظه رانش را تعيين مي
  است. 
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افزارها، محفظه احتراق را به صورت صفر برخي از اين نرم
، ROCETS [1]د: دهند ماننبعدي مورد بررسي قرار مي

REDTOP [2] ،ODE [3]  وRPA [4]افزارها، براي حل . اين نرم
افزارهايي وجود دارد كنند. اما نرمواكنش شيميايي، فرض تعادلي مي

كنند مانند سازي ميبعدي مدلرا به صورت يككه احتراق 
ROCCID [5]  وODK [6]افزارها قابليت استفاده از . اين نرم

 [7]ها مانند منفلتي سينتيك شيميايي را دارند. در برخي از مدل
به صورت صفر بعدي ديده شده و از يك عدد راكتور  محفظه احتراق
سازي سينتيك احتراقي استفاده شده به منظور شبيه 7كاملاً آميخته

استفاده كرده و محفظه  [8]است. از همين الگو، سانگ و همكاران 
از روش يك بعدي  [9]اند. گري سازي كردهاحتراق مولدگاز را شبيه

اما با استفاده از فرض تعادلي براي احتراق استفاده كرده است. 
ي احتراق در تراسترهاي سوخت فرآيندهاي صورت گرفته در پديده

مايع خودمشتعل عبارتند از: اتميزاسيون اسپري، تبخير قطرات، 
  هاي پيشرانه و واكنش فاز گازي. اختلاط مؤلفه

دليل تأثير مستقيمي كه بر روي احتراق، پايداري  انژكتور به
ترين كاري داخلي محفظه احتراق دارد از مهماحتراق و خنك

هاي موتورهاي سوخت مايع است. در موتورهاي كوچك، زيرسيستم
پيچشي  به خصوص تراسترهاي فضايي، از يك المان انژكتور

يك انژكتور شود. براي تحليل فرآيند پاشش اي استفاده ميدومؤلفه
جريان داخلي  -1نظر گرفت: توان چهار بخش كلي را دريچشي ميپ

 - 4ها و گيري ليگامنتشكل - 3تشكيل فيلم مايع،  - 2انژكتور، 
گيري ضخامت فيلم مايع و زاويه . براي اندازه[10]تشكيل قطرات 

و سوياري  [11] پاشش، روابط تجربي متعددي توسط ريزك و لفبور
بيان شده است. ايشان اختلاف فشار دو سر انژكتور،  [12]و لفبور 

چگالي و لزجت مايع پاشيده شده، دبي و قطر خروجي انژكتور را به 
عنوان عوامل مؤثر بر ضخامت فيلم مايع معرفي كردند. ريزك و 

اي براي زاويه پاشش انژكتور بر حسب ابعاد و رابطه [13] لفبور
ها نشان دادند با افزايش مشخصات عملكردي انژكتور ارائه دادند. آن

  يابد. چگالي و كاهش لزجت سيال، زاويه پاشش افزايش مي
ي انژكتور به صورت نسبت دبي ضريب دبي يا ضريب تخليه

شود. روابط تئوري و آل آن تعريف ميور به دبي ايدهواقعي انژكت
تجربي متعددي براي تعيين ضريب تخليه وجود دارد و اغلب اين 

. برخي [14 ,11]اند ضريب را براساس مشخصات هندسي بيان كرده
ر نيز علاوه بر مشخصات هندسي تأثير چگالي و لزجت پيشرانه را ب

. در انژكتورهاي [15] اندروي ضريب تخليه مورد بررسي قرار داده
شود. در در ميدان پاشش تشكيل مي 8ي بازچرخشپيچشي، ناحيه

شود كه برخي از برخي از موتورها، طراحي به نحوي انجام مي
_________________________________ 

7. Perfectly Stirred Reactor: PSR 
8. Recirculation 

فيلم ها به ديواره جانبي محفظه برخورد كرده و يك قطرات پيشرانه
  مايع را تشكيل دهند.

كاري فيلمي و به طور معمول در تراسترها، از دو نوع روش خنك
كاري فيلمي، با شود. در روش خنككاري تشعشعي استفاده ميخنك

ي نازكي از سوخت بر روي ديواره، از افزايش دماي بيش از حد ايجاد لايه
از انرژي توجهي ، زيرا درصد قابل[24]شود ديواره جلوگيري مي

. اين سيال [16] گرددشده، سبب تبخير شدن فيلم مايع ميمنتقل
هاي مخصوص در اطراف انژكتور و يا با برخورد كننده توسط اريفيسخنك

. در [17] شودقطرات سوخت از انژكتور پيچشي بر روي ديواره تزريق مي
كاري تشعشعي، حرارت از سطح خارجي محفظه به محيط ش خنكرو

شود. اين روش در نواحي داراي شار حرارتي پايين مانند بيرون تابيده مي
. در موتورهاي فضايي، بيشتر انتقال [17] قسمت انبساطي نازل كاربرد دارد

درصد كل  35تا  5تنها  شود وحرارت از طريق روش همرفتي انجام مي
يابد. ها انتقال ميحرارت درون محفظه از طريق مكانيزم تشعشع به ديواره

صورت تشعشع به محيط شده توسط ديواره بهبخشي از حرارت جذب
  . [17] شودبيرون منتقل مي

بعدي و عدم واكنش ا فرض جريان يكب [18] شاين و همكارانش
اند. در اين مدل، كاري پرداختهسازي خنككاري، به مدلسيال خنك

ي بيروني محاسبه نشده و از انتقال حرارت ضخامت فيلم و نيز دماي ديواره
نظر گرديده است. هدف در از فيلم مايع به ديواره و بالعكس صرف

، محاسبه طول فيلم مايع و ضريب [19] كاري استكمنسازي خنكمدل
نشده انتقال حرارت همرفتي بوده است و دماي ديواره در اين مدل محاسبه 

است. وي سرعت فيلم مايع را در محاسبات خود لحاظ كرده است. 
لي كاري مدسازي خنكنيز براي مدل [20]گريسون و همكارانش 

اند. در مدل ايشان فرض شده است كه جريان درون توسعه داده
هاي مايع و گازي، آرام بوده و دما در عرض فيلم مايع ثابت است. فيلم

ماند. در اين روش، مرزي باقي ميهمچنين بخارات فيلم مايع در لايه
شود. همچنين سازي ميفيلم گازي ناشي از تبخير فيلم مايع نيز مدل

شود، اما از در نظر گرفته مي ghتشاش جريان آزاد در محاسبه اثرات اغ
انتقال حرارت از فيلم مايع به ديواره و از ديواره به محيط بيرون صرف 

هاي فوق، طول فيلم مايع، ميزان انتقال نظر شده است. در روش
ها و نرخ تبخير فيلم مايع، از حرارت از گازهاي داغ به ديواره

باشد. مدلي مانند گريسون علاوه بر اين ها ميلهاي اصلي مدخروجي
ها، طول ناحيه فيلم گازي و محاسبات انتقال حرارت مربوط به خروجي

   كند.آن را نيز لحاظ مي
سازي محفظه رانش افزار شبيهي نرمدر اين مقاله، به توسعه

شود. اي در مقياس كوچك پرداخته ميموتورهاي فضايي دومؤلفه
راق به صورت يك بعدي و با سينتيك شيميايي كه در آن، احت

ها به صورت ها، نتايج مدلي مدلپس از ارائه شود.بررسي مي
مستقل با استفاده از نتايج تجربي مراجع مختلف اعتبارسنجي 
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اي شركت آستريوم مورد شود. در انتها نيز عملكرد تراستر دومؤلفهمي
 گيرد.بررسي قرار مي

  سازيمدل
ي عملكرد تراستر در شرايط استاتيكي، چهار قسمت سازجهت مدل

 - 2پاشش و تبخير،  - 1يا فرآيند اصلي در نظر گرفته شده است: 
نازل. به منظور حل كل تراستر و  - 4محفظه و  -3كاري، خنك
هاي مختلف، از روش تكراري استفاده شده است سازي پديدهمدل

). براساس توزيع دماي اوليه، محاسبات پاشش و تبخير 1شكل (
شود. سپس با توجه به توزيع سوخت بر روي ديواره و انجام مي

گيرد. پس كاري صورت ميتوزيع دماي گازها، محاسبات اوليه خنك
از آن، حل وارد حلقه تكرار شده و محاسبات احتراق براساس 

ديده و توزيع دما و كاري انجام گرمحاسبات انژكتور و خنك
شود. سپس محاسبات نازل انجام شده محصولات احتراق به روز مي

گردد. معيار همگرايي، مقدار و فشار محفظه احتراق تعيين مي
افزار متلب و به افزار در قالب نرماين نرمي فشار است. باقيمانده

  صورت متن باز تدوين شده است.

  
سازي محفظه رانش به همراه اجزاء و نحوه ارتباط بين الگوريتم مدل  -1شكل 

  ها آن

  پاشش و تبخير
ي انژكتور و مشخصات عملكردي و همچنين نظر گرفتن هندسهبا در

خواص سيال عامل، مشخصات ميدان پاشش انژكتور، اندازه قطرات 
هاي اصلي مورد انتظار شود. خروجيو نرخ تبخير قطرات محاسبه مي

ها در راستاي ز مدل انژكتور عبارتند است از: نرخ تبخير پيشرانها
ي برخورد كرده به ديواره، محل برخورد طول محفظه، ميزان پيشرانه

ي انژكتور. انژكتورهاي پيچشي پيشرانه به ديواره و ضريب تخليه
هاي هيدرازيني، هاي خودمشتعل و سوختاستفاده شده براي پيشرانه

اشاره شده است به صورت  [22]و  [21]منابع طور كه در همان
انژكتورهاي پيچشي دوپايه از نوع بسته (داراي محفظه چرخش) 

نشان  2شكل هستند. شمايي از اين نوع انژكتورهاي پيچشي در 
ده است. سوخت از وسط و اكسنده از انژكتور پيراموني خارج داده ش

  اند.توضيح داده شده 1جدول در  2شكل شود. پارامترهاي مي

  
  [23]شمايي از انژكتورهاي دوپايه  - 2شكل 

  مشخصات هندسي استخراجي براي انژكتور پيچشي دوپايه -1جدول 

 پارامتر
انژكتور مركزي 

 (سوخت)
انژكتور پيراموني 

 (اكسنده)
  ௜  ݀௢݀ قطر نازل خروجي 

  ௦௜  ݀௦௢݀ قطر محفظه چرخش 
  ௜  ݈௢݈ طول نازل 

  ௦௜  ݈௦௢݈ طول محفظه چرخش 
  ௜ܰ  ௢ܰ هاي وروديتعداد كانال
  ௣௜  ݀௣௢݀ هاي ورودي قطر كانال

با استفاده از مشخصات هندسي انژكتور، ضريب تخليه 
 :[11]گردد محاسبه مي
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஽ܥ )1( = 0.35( ஺ು஽ೞௗ)଴.ହ(ௗೞௗ )଴.ଶହ  

هاي ورودي مماسي هاي كانالبرابر با مجموع سطح مقطع pAكه 
توان اختلاف فشار گيري از ضريب تخليه، ميانژكتور است. با بهره

  :[24] دو سر انژكتور را محاسبه كرد
)2( ሶ݉ ௅ =   ଴.ହ(௟Δܲߩ2)௢ܣ஽ܥ

ሶ݉چگالي سيال،  ௅ߩاختلاف فشار دو سر انژكتور،  Δܲ كه ௅  دبي
مساحت نازل خروجي انژكتور است.  ௢ܣعبوري از انژكتور و 

  :[24]شود پارامتري با نام عدد جريان به صورت زير تعريف مي
ܰܨ )3( = ௠ሶ ಽΔ௉బ.ఱఘబ.ఱ  

در صورتي كه انژكتور مركزي در  [25]با توجه به مرجع 
هسته هوايي انژكتور پيراموني قرار داشته باشد، هر دو انژكتور از نظر 

ܭثابت انژكتور با استفاده از رابطه هيدروليكي مستقل هستند.  = ௣ܣ با معلوم شدن ثابت انژكتور، زاويه  گردد.مشخص مي ⁄௦݀௢ܦ
 :[13] آيددست ميمخروط پاشش به

ߠ2 )4( = ଴.ଵହିܭ6 ቀ୼௉ௗ೚మఘಽఓಽమ ቁ଴.ଵଵ  

، فرض شده 9قطر اوليه قطرات برابر با قطر متوسط ساوتر
جدول ، روابط متعددي وجود دارد كه در SMDاست. براي محاسبه 

  آورده شده است.  2

 [24]روابط محاسبه قطر اوليه سوخت  -2جدول 

Radcliffe
ܦܯܵ = ௅ିߩ௅଴.ଶߤ଴.଺ߪ7.3 ଴.ଶ ሶ݉ ଴.ଶହ  Δܲି଴.ସ  

)5(

Wang & 
Lefebvre

ܦܯܵ =4.52 ൬ ఙఓಽమఘ೒୼௉మ൰଴.ଶହ ݐ) cos ଴.ଶହ(ߠ +0.39 ൬ ఙఘಽఘ೒୼௉൰଴.ଶହ ݐ) cos   ଴.଻ହ(ߠ

)6(

Jasuja ܵܦܯ ௅ିߩ௅଴.ଵ଺ߤ଴.଺ߪ4.4= ଴.ଵ଺ ሶ݉ ଴.ଶଶΔܲି଴.ସଷ  
)7(

Babu ܵܦܯ = 133 ிேబ.లరమవభ୼௉బ.మమఱలఱ	ഐಽబ.యమభఱ  )8(

Lefebvre
ܦܯܵ ௚ି଴.ଶହߩ௅଴.ଶହߤ଴.ଶହߪ2.25= ሶ݉ ଴.ଶହΔܲି଴.ହ  

)9(
  

ضخامت فيلم مايع و  ݐ كشش سطحي، σدر روابط فوق،  cos زاويه پاشش مخروط مايع است. براي محاسبات مربوط به  ߠ
تبخير و درگ، مسير حركت قطره به صورت لاگرانژي و در خط 

شود. براي محاسبه استاي زاويه پاشش تعقيب ميمستقيم در ر
  :[24]شود استفاده مي ضريب درگ از رابطه زير

_________________________________ 
9. Sauter Mean Diameter: SMD 

஽ܥ )10( = ଶ଻ோ௘బ.ఴర  

بوده و با استفاده از سرعت نسبي  ، عدد رينولدزܴ݁كه در اين رابطه، 
تر از شود. اگر دماي قطره پايينره محاسبه ميبين جريان گاز و قط

شده به قطره، صرف دماي جوش پيشرانه باشد، گرماي منتقل
گرمايش قطره شده و نرخ تبخير حاصل از گراديان غلظت نيز از 

  گردد.) محاسبه مي11(رابطه 
)11( ሶ݉ ி = ܦߨ2 ൬ ௞೒஼௣೒൰ ln(1 +   (ெܤ

كه دماي قطره به دماي جوش رسيده باشد، نرخ درصورتي
  شود. ) محاسبه مي12(تبخير دائم با رابطه 

)12( ሶ݉ ி = ܦߨ1.33 ቆ ݇௚݌ܥ௚ቇ ln(1 + (்ܤ (1+ 0.22ܴ݁஽଴.ହ) 
ضريب هدايت حرارتي و  ௚݇قطر قطره،  ܦكه در دو معادله فوق،  ظرفيت گرمايي ويژه در فشار ثابت براي گاز پيرامون قطره  ௚݌ܥ

  نيز به ترتيب عدد انتقال جرمي و حرارتي هستند.   ெܤ	و	்ܤاست.
از شعاع محفظه  هرگاه مسير عرضي طي شده توسط قطره
 كسندهااند. قطرات بيشتر گردد يعني قطرات به ديواره برخورد كرده

حفظه مون در برخورد با ديواره با همان سرعت، قطر و زاويه به در
  يابد تا تمامي قطرات تبخير شوند.گردند و تبخير ادامه ميبازمي

  كاريخنك
ظه، چهار ي محفي تزريق فيلم مايع بر روي ديوارهبر حسب نقطه

ي پيش ناحيه - 1شود: كاري بر روي ديواره تشكيل ميناحيه خنك
حيه يا نا ي تزريق فيلم بر روي ديواره (طول ورودي انتشار واز نقطه

بخار  -ي گازناحيه -3كننده، ي فيلم مايع خنكناحيه - 2خشك)، 
شكل كننده. اين نواحي در ي فاقد فيلم خنكناحيه -4كننده و خنك

بندي، محاسبات است. با توجه به اين تقسيمنشان داده شده 3
شود و محاسبات مربوط به ي اول انجام ميكاري در سه ناحيهخنك
  ي چهارم در بخش فيلم گازي قرار دارد. ناحيه

محاسبات انتقال حرارت به صورت يك بعدي در راستاي 
ت نقطه به نقطه در راستاي طولي محفظه رانش شعاعي و به صور

هاي كاري از مدلتحليل فرآيند خنك منظورشود. بهانجام مي
هاي اين استفاده شده است. مزيت [19] و استكمن [20]گريسون 

ي منظور محاسبهي روابطي بهها، ارائهدو روش نسبت به ساير روش
كننده، اعمال تصحيحاتي در بخار خنك -دماي ديواره در بخش گاز

ي ضريب انتقال حرارت همرفتي گازهاي داغ و همچنين محاسبه
ي شار حرارت تشعشعي منظور محاسبهي روابط تحليلي ساده بهارائه

سازي اين مقاله، بخارات گازهاي داغ است. علاوه بر اين، در مدل
تبخير فيلم مايع در فرآيند احتراق مشاركت داده شده  حاصل از

كاري عبارتند از: ميزان هاي اصلي محاسبات خنكاست. خروجي
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  فيلم مايع، طول فيلم مايع، دماي ديواره در طول محفظه رانش.شده به ديواره، ميزان سوخت بخار شده در لايه شار حرارتي منتقل

  
  كاري فيلمي.ايي از نواحي ايجاد شده بر روي ديواره در فرآيند خنكشم - 3شكل 

مرزي، دماي سكون بر اثر فرآيند جذب گازهاي داغ به لايه
شدن انرژي جنبشي به انرژي حرارتي، بازيابي واقعي، به دليل تبديل

تر از مرزي، كمشود. درنتيجه، دماي گازهاي جريان آزاد در لايهمي
اطلاق  ௥ܶگردد كه به اين دما، دماي بازيابي ) مي଴ܶدماي سكون (

 شود:مي

)13( ௥ܶ = ଴ܶ െ (1 െ )(ݎ ଴ܶ െ ௦ܶ)  
ݎدماي استاتيك گازهاي جريان آزاد و ௦ܶكه  = است.  ଵ/ଷݎܲ

شود. در اين ) محاسبه مي14(ضريب نشر تركيب گازي از رابطه 
 هاست.هاي دو طيف نشر مولكولپوشانياثر هم ߝ∆رابطه 

௚ߝ )14( = ுమைߝ + ஼ைమߝ െ   ߝ∆

௧ܭشار حرارتي همرفتي، توسط پارامتر  = 1 + 4݁௧  در اثر
نسبت آشفتگي  ௧݁. يابدوجود اغتشاشات جريان آزاد افزايش مي

منظور است. به 20/0تا  15/0باشد و مقدار آن برابر جريان آزاد مي
شده با جريان كننده تزريقدر نظرگرفتن تفاوت چگالي مايع خنك

 :[20] شوداستفاده مي ெܭگازهاي داغ در محاسبه شار حرارتي همرفتي، از ضريب تصحيح 

)15( ܽ = 0.6 ௩ܯ		݂݅ ൏ ܽ ௚ܯ = 0.35 ௩ܯ		݂݅ ൐   ௚ܯ
ெܭ = ቀெ೒ெೡቁ௔  

، به ترتيب جرم مولكولي محصولات ௩ܯو  ௚ܯدر اين رابطه، 
احتراق و بخارات فيلم مايع هستند. اين دو ضريب تصحيح براي 

م گازي نيز با ثوابت متفاوت مطابق روابط زير محاسبه ي فيلناحيه
  ، جرم مولكولي فيلم مايع است.௖ܯشوند. در اين رابطه، مي

)16( 
௧ܭ = 1 + 10.2݁௧ܭெ = ൬ெ೎ெ೒൰଴.ଵସ  

ره شده بر روي ديواشده در هر يك از نواحي تشكيلمحاسبات انجام
گردد. در ادامه، ناحيه پيش از تزريق فيلم مايع ميبه تفكيك بيان

از رابطه زير تعيين  ௙଴ܥشود. ضريب اصطكاك شرح داده مي
 شود:مي

௙଴ܥ )17( = 0.0592ܴ݁௫ି ଴.ଶ  

بعد بدون اثر تراوش ، ضريب انتقال حرارت بي଴ݐܵعدد استانتون 
  است:

଴ݐܵ )18( =   ଴.଺ିݎ௙଴ܲܥ0.5

، ଴݄در نهايت، ضريب انتقال حرارت همرفتي بدون اثر تراوش 
  :[20] شودمحاسبه مي

)19( ݄଴ =   ଴ݐ௣೒ܵܥܩ	

ܩيت حرارتي گازهاي داغ و ظرف ௣೒ܥ	كه = و  ௚ݑبوده كه  ௚ݑ௚ߩ به ترتيب سرعت و چگالي گازهاي جريان آزاد هستند. با  ௚ߩ
شده از مشخص شدن ضرايب موردنياز، شار حرارتي منتقل

ሶܳمحصولات حاصل از احتراق به ديواره ( ௧௢௧ از حل روابط زير (
 شود.تعيين مي

)20( 
ሶܳ ௖௢௡௩ = ݄଴൫ ௥ܶ െ ௪ܶ,௜௡൯  ሶܳ ௥௔ௗ = ௚൫ߝ௪ܣߪ ௥ܶସ െ ௪ܶ,௜௡ସ ൯  ሶܳ ௧௢௧ = ሶܳ௥௔ௗ + ሶܳ௖௢௡௩  

ሶܳدر اين روابط،  ௖௢௡௩  ،شار حرارتي همرفتيሶܳ ௥௔ௗ  شار حرارتي
  دماي ديواره هستند.  ௪ܶ,௜௡تشعشعي و 

بايست اثر دماي اين فيلم و سرعت جريان ي فيلم مايع، ميدر ناحيه
، به ௠ܶآن لحاظ گردد. لذا از دماي متوسط گازهاي داغ و فيلم مايع، 

شود. بنابراين منظور محاسبه پارامترهاي ترموديناميكي استفاده مي
 گردد:مي ) محاسبه21در اين دما از ( ܩپارامتر 

ܩ )21( = ௚ݑ௚ߩ ቀ ೒்೘்ቁ ൬௨೒ି௨೗௨೒ ൰  

  كه در آن
௟ݑ )22( = ቆ ሶ݉ ௜௡௝ݑ௚݄௚ܲݎ௚ଶ/ଷ ൗݎߨ   ௣೒ቇ଴.ହܥ௟ߤ௟ߩ
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ሶ݉و  ௟ߩ، ௟ߤ، ௟ݑو  ௜௡௝  به ترتيب: سرعت، لزجت ديناميكي، چگالي و
به ترتيب سرعت، ضريب  ௚ݎܲو  ௚ ،݄௚ݑشار جرمي فيلم مايع و 

شعاع محلي  ݎانتقال حرارت همرفتي و عدد پرانتل گازهاي داغ و 
محاسبه  )20(محفظه هستند. ميزان شار حرارتي كل از رابطه 

ሶ݉شود. شار جرمي فيلم مايع تبخيرشده (مي ௩௔௣ محاسبه  )23() از
 شود:مي

)23( ሶ݉ ௩௔௣ = ሶܳ ௧௢௧ ௙݄௚൘   

كننده در ن تبخير خنكي نها، گرماي ويژه௙௚݄در اين رابطه 
رابطه مانده از دماي فيلم مايع است. ميزان شار جرمي فيلم مايع باقي

اي كه شار جرمي مايع برابر صفر شود، شود. در نقطهمحاسبه مي )24(
  گردد.فيلم مايع به اتمام رسيده و ناحيه فيلم گازي آغاز مي

)24( ሶ݉ ௟௜௤ = ሶ݉ ௟௜௤ െ ሶ݉ ௩௔௣݀ݏ  

يافته با در نظر گرفتن مقدار ضريب انتقال حرارت همرفتي كاهش
  :[20] شوداثرات تراوش از روابط زير محاسبه مي

)25( 
ܪ = ெܭ௣೒ܥ ሶ݉ ௩௔௣ ݄⁄   ݄ = ݄଴݈݊ (ଵାு)ு   

شار حرارتي  ݄شار حرارتي همرفتي بدون اثر تراوش،  ଴݄كه 
يافته با در نظر گرفتن اثرات تراوش است. به دليل همرفتي كاهش
ሶ݉وابستگي مقدار  ௩௔௣  بهሶܳ ௧௢௧  و وابستگيሶܳ ௧௢௧  اين روابط ݄به ،

شوند. درصدي از اين شار تبخيرشده براي مي صورت ضمني حلبه
شود و مابقي آن صرف تشكيل فيلم احتراق در نظر گرفته مي

  گردد. دست فيلم مايع ميكننده گازي در پايينخنك
مرزي بر اثر در ناحيه فيلم گازي، افزايش نرخ جريان جرمي لايه

 :[20] شودمحاسبه مي )26(اين انقباض هندسي محفظه، مطابق با 

ሶܯ݀ )26( ௖ = െܯሶ ௖൫1 ൗܦ ൯ቀ݀ܦ ൗݔ݀ ቁ݀ݔ  

ܦ݀كه  برابر با نرخ تغيير قطر نازل است. با اين تغيير، جريان  ⁄ݔ݀
  شود:يمرزي از رابطه زير محاسبه مجرمي لايه

ሶܯ )27( ௖ = ሶܯ ௖ + ሶܯ݀ ௖ 

، دماي سطحي در جريان گاز يا مايع ௔ܶ௪دماي ديواره آدياباتيك، 
است كه به طور كامل پشت آن عايق شده و در اثر انتقال حرارت 
همرفتي و بدون وجود انتقال حرارت تشعشعي، به آن حرارت 

كاري . به منظور محاسبه آن، در ابتدا بازده فيلم خنك[26] رسدمي
  شود:تعريف مي ߟگازي 

ߟ )28( = ݎܶ) െ (ݓܽܶ ݎܶ) െ ܶܿ)൘   

ي بازده در دماي اوليه تزريق فيلم گازي است. روش محاسبه ௖ܶكه 
. نسبت سرعت گازهاي حاصل از [27] شودمي ادامه شرح داده

) از رابطه زير ௚௙ݑكننده گازي () به سرعت فيلم خنك௚ݑاحتراق (
 . [19]شود محاسبه مي

تر از يك باشد، تر و يا كوچكتواند بزرگكه مي ߚدار با توجه به مق
 شود. محاسبه مي fاز روابط زير مقدار پارامتر 

ߚ	݂݅ )30( ൑ 1, (ߚ)݂ = ቀଵఉቁଵ.ହቀభഁିଵቁ  ݂݅	ߚ ൐ 1, (ߚ)݂ = 1 + ߚ)ଵି݊ܽݐ െ 1)  
 كه

)31( ଵ∅ = (ߚ)݂ ൈ ൬ௌൈ௨೒ఈ೒೑ ൰଴.ଵଶହ  

 ܵفيلم گازي و  1ضريب پخش حرارتي ௚௙ߙدر اين رابطه 
توان از معادله بقاي جرم را مي ܵضخامت فيلم گازي است. مقدار 

برابر  ߟكننده گازي محاسبه نمود. در نهايت مقدار بازده فيلم خنك
 شود:با مقدار زير مي

ߟ )32( = ݌ݔ݁ ൬െ ௛೒ൈௗ௦∅ൈ஼೛೒ൈ௠ሶ ೎൰  

توان دماي ديواره مي )32(و  )28(هاي با تركيب رابطه
اره داخلي محفظه در معرض . ديو[19]آدياباتيك را محاسبه نمود 

انتقال حرارت همرفتي و تشعشعي از سمت گازهاي داغ و انتقال 
حرارت هدايتي در عرض ديواره و انتقال حرارت تشعشعي به سمت 
محيط بيرون قرار دارد. با استفاده از روابط مربوط به اين فرآيندهاي 

كل انتقال حرارت، توزيع دماي ديواره داخلي و نيز شار حرارتي 
  شود. ميشده از گازهاي داغ به ديواره محاسبه منتقل

  محفظه 
سازي شده است. به اين صورت كه محفظه بعدي مدلصورت يكاحتراق به

ر اتي دحاسب(از صفحه انژكتور تا ابتداي نازل همگرا) به چندين بخش م
صورت اسباتي به). هر بخش مح4شكل گردد (راستاي محور آن تبديل مي

  شود.) در نظر گرفته ميPSRيك راكتور كاملاً آميخته (

  
مگرا) هتا ابتداي نازل  احتراق (از صفحه انژكتوربندي محفظه تقسيم -4شكل 

 در راستاي طول محفظه احتراق PSRبه چندين 

دبي كلي ورودي، ، بايد PSRبراي محاسبات احتراق در هر 
هاي شيميايي ورودي، دماي مخلوط گازي ورودي، كسر جرمي گونه
و گرماي تلف شده در اثر انتقال حرارت و  PSRحجم و فشار 

_________________________________ 
1. Thermal diffusivity 

ߚ )29( = ௨೒௨ ௚௙  
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، به روزرساني PSRگرماي موردنياز براي تبخير قطرات مايع در هر 
، برابر با مجموع دبي PSRشوند. مقدار دبي كلي ورودي به هر 

خيرشده ناشي از تبخير قطرات، دبي بخار سوخت و اكسنده تب
 PSRكننده در احتراق و دبي ورودي از كننده شركتسوخت خنك

هاي ، كسر جرمي گونه(i ≠ 1)ام PSR iقبلي است. همچنين براي 
هاي موجود موجود در مخلوط گازي ورودي شامل كسر جرمي گونه

قبلي، كسر جرمي سوخت ناشي از  PSRدر محصولات احتراق 
خير قطرات موجود در ناحيه احتراقي، كسر جرمي سوخت تب

تبخيرشده از فيلم مايع و كسر جرمي اكسنده ناشي از تبخير قطرات 
 ). 5شكل موجود در ناحيه احتراقي است (

 

هاي موجود در مخلوط روزرساني كسر جرمي گونهشمايي از نحوه به  -5شكل 
 PSRگازي ورودي به هر 

ام، دماي محصولات PSR iدماي مخلوط گازي ورودي به 
ها با هم برابر بوده و مجموع PSRقبلي است. حجم  PSRاحتراق 

ها با هم PSRها برابر با حجم كل محفظه احتراق است. فشار آن
، PSRر گردد. در هبرابر است و با توجه به محاسبات نازل تعيين مي

شود. زمان ي زمان اقامت گاز حل ميسينتيك شيميايي، به اندازه
  گردد:از رابطه زير محاسبه مي PSRاقامت در هر 

)33( ߬ = ఘ ௏ುೄೃ௠ሶ   

صورت پايا بوده و زمان ماندگاري ذكر است احتراق بهشايان 
است. به منظور حل  PSRط در نظر گرفته شده مربوط به حل رواب

) Canteraافزار كنترا (از نرم PSRواكنش شيميايي درون هر 
  شود.استفاده مي

  نازل
شوند هاي شيميايي در نازل  انجام نميفرض شده است كه واكنش

(نازل فريزشده) زيرا سرعت جريان بالا بوده و زمان اقامت جريان 
ن روش خطايي كمتر زمان واكنش شيميايي است. اي 0,001كمتر از 

توان از روابط لذا مي .[17] در محاسبات نازل وارد مي كند %2از 
  :[28]شود محصولات احتراق و هندسه نازل تعيين مي γآيزنتروپيك استفاده نمود. فشار محفظه احتراق با توجه به دبي، دما، 

)34( ሶ݉ = ௉೎೎஺∗ඥ ೎்೎ ටఊோ ቀ ଶఊାଵቁ(ఊାଵ) (ఊିଵ)⁄
  

، در تمامي Mپس از تعيين فشار محفظه احتراق، عدد ماخ، 
  شود:مقاطع نازل همگرا و واگرا با استفاده از رابطه زير مشخص مي

)35(ቀ ஺஺∗ቁଶ = ଵெమ ቂ ଶఊାଵ ቀ1 + ఊିଵଶ ଶቁቃ(ఊାଵ)ܯ (ఊିଵ)⁄
  

پس از تعيين عدد ماخ در همه مقاطع، ساير مشخصات جريان 
  شود.نظير فشار، دما و سرعت در آن مقطع محاسبه مي

  اعتبارسنجي

هاي انژكتور و هاي استفاده شده در بخشدر اين بخش، زيرمدل
ها با استفاده از نتايج گرفته و نتايج آن كاري مورد بررسي قرارخنك

شود. براي اعتبارسنجي نتايج موجود در مراجع اعتبارسنجي مي
 [23] هاي تجربي سلطاني و همكارانپاشش اوليه از نتايج آزمون

و  15/2استفاده شده است. نسبت طول به قطر براي انژكتور مركزي 
هاي اين گزارش شده است. در آزمون 1/1يراموني براي انژكتور پ

ساز استفاده شده است. ضريب عنوان سيال شبيهانژكتور از آب به
برثانيه و انژكتور پيراموني گرم 19تخليه براي انژكتور مركزي با دبي 

گزارش شده  17/0و  21/0برثانيه به ترتيب برابر گرم 47با دبي 
به شده توسط روابط مختلف در ي محاساست. نتايج ضريب تخليه

گردد كه خطاي رابطه ريزك و بيان شده است. مشاهده مي 3جدول 
  كم است. [11]لفبور 

 نتايج اعتبارسنجي براي ضريب تخليه -  3جدول 

 انژكتور

نتيجه 
تجربي
مرجع 
[23]

ريزك و لفبور
[11] 

 [15]جونز  [14]آبرامويچ 

محاسبه
 شده

درصد
خطا

محاسبه
 شده

درصد
خطا

محاسبه
 شده

درصد
خطا

انژكتور 
 مركزي

0,21 0,2 4,7 0,1995,2 0,2014,2 

انژكتور 
0,14812,9 0,14415,30,1587,3 0,17پيراموني

زاويه مخروط پاشش براي انژكتورهاي مركزي و پيراموني مرجع 
گيري شده بار اندازه 5/3و  7به ترتيب در اختلاف فشارهاي  [23]

سازي نشان داده ي نتايج تجربي و مدل، مقايسه4جدول است. در 
با خطاي  [13] گردد كه رابطه ريزك و لفبورشده است. مشاهده مي

  كند.معقول، زاويه پاشش را محاسبه مي
و  [29]هاي تجربي كوتو و همكاران قطر قطرات با آزمون

مورد بررسي قرار گرفته است. نتايج اين  [23] سلطاني و همكاران
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 5جدول براي شرايط يكسان پاشش به صورت خلاصه در  هامقايسه
ا با شود كه تمامي روابط، قطر قطره رارائه شده است. مشاهده مي

اند. در مجموع، نتايج اعتبارسنجي دست آوردهخطاي معقول به
لفبور - دهد كه روابط ريزكضريب تخليه و زاويه پاشش نشان مي

) %8و  %5افزار استفاده شده داراي خطاي پذيرفتني (كه در نرم
بيني قطر قطره داراي خطاي است. همچنين رابطه رادكليف در پيش

توان خطي ذاتي اعتبارسنجي را مي دليل خطاياست.  %40حدود 
سازي و نيز عدم تطابق روابط نيمه تجربي مورد استفاده جهت مدل

دقيق ضرايب جريان مانند لزجت، كشش سطحي و ... در شرايط 
   سازي دانست.آزمايش و مدل

كاري و شار در بخش فيلم مايع، دو پارامتر طول فيلم خنك
، [20]در مرجعِ  شود.شده اعتبارسنجي ميجرمي تبخير

يافته در هاي انتقال حرارت در يك لوله با جريان توسعهگيرياندازه
دماي نسبتاً اندك انجام گرديده است. گاز درون لوله هوا بوده و از 

كننده استفاده شده است. نتايج طول فيلم مايع و عنوان خنكآب به
ارائه شده است.  6جدول واحد سطح در نرخ تبخير فيلم مايع بر 

شرايط كاري مختلف، حداكثر درصد  2شود كه براي مشاهده مي
و براي نرخ تبخير برابر با  %8خطاي محاسبه طول فيلم مايع برابر با 

  است.  10%
ها PSRجهت اعتبارسنجي محفظه، بايد از صحت عملكرد 

به  هاي متوالي استفاده شده است.PSRداشت زيرا از  اطمينان
افزار كنترا از نرم PSRمنظور حل واكنش شيميايي درون هر 

 استفاده شده كه عملكرد صحيح آن اثبات شده است. عملكرد
ازي ك گزيربخش نازل نيز در چند نقطه با استفاده جداول دينامي

  ت.نشده اس بررسي گرديده است كه نتايج در اين مقاله ارائه

 ونيمقايسه زاويه پاشش براي انژكتورهاي مركزي و پيرام -  4جدول 

 نوع انژكتور
نتيجه 

 [23]تجربي 
ريزك و لفبور 

[13] 
درصد
 خطا%

  1/8 5/86 80 انژكتور مركزي
 15 106 92 انژكتور پيراموني

ها دازهتايج تجربي مراجع. اننابط و دست آمده از رومقايسه نتايج به -  5جدول 
  به ميكرومتر است.

وانگ لفبور بابوجاسوجارادكليفتجربي مراجع
 لفبور

 3/887/887/55 8/165130 118[23]سلطاني 

 8/471/759/48 8/1361/112 7/69 [29]كوتو 

  لف اري مختكنتايج اعتبارسنجي مدل به كار رفته در دو نمونه شرايط  -  6جدول 

 پارامتر
شرايط 
 كاري

مدل 
 گريسون

 محاسبه
 شده

درصد 
 خطا %

  طول فيلم مايع
[cm] 

1 3/71 9/64 19/8 

2 5/38 5/36 19/5 

نرخ تبخير فيلم مايع 
]2kg/s.m[ 

1 2/0 123/0 8/9 

2 208/0 219/0 28/5 

  نتايج
نيوتني  22اي با استفاده از نرم افزار توسعه داده شده، تراستر دومؤلفه

شركت آستريوم مورد بررسي قرار گرفته است. مشخصات هندسي اين 
. در اين تراستر از انژكتور [21]بيان شده است  7جدول تراستر در 

شود. نسبت دبي جرمي اكسنده به سوخت پيچشي دوپايه استفاده مي
برثانيه و گرم  7و دبي كل پيشرانه در شرايط نامي برابر با  65/1برابر با 

هيدرازين نومتيلكلوين است. سوخت مورد استفاده م 300دماي ورودي 
)MMH) و اكسنده تتراكسيد نيتروژن (NTOسازي ) است. براي شبيه

با در نظر  [30]سينتيك احتراقي گسترده  و PSRعدد  10احتراق 
  واكنش استفاده شده است.  1619مولكول و  177گرفتن 

  [21]اي آستريوم ستر دومؤلفهمشخصات هندسي ترا - 7جدول 

 مقدار واحد عنوانرديف

 mm 4 قطر گلوگاه 1

 mm 10 قطر محفظه 2

 mm 52 قطر خروجي نازل 3

 mm 31 طول محفظه احتراق 4

 mm 9 طول بخش همگرا نازل 5

 mm 90 طول بخش واگراي نازل 6

 23 درجه زاويه شروع نازل واگرا 7

 10 درجه زاويه انتهاي نازل واگرا 8

با استفاده از نرم افزار توسعه داده شده، جريان درون محفظه رانش 
اين تراستر در شرايط كاري نامي به صورت يك بعدي حل شده 

نشان داده شده است.  6شكل است. نحوه همگرا شدن حل در 
 001/0تكرار با درصد خطاي  13د كه حل پس از شومشاهده مي

بار  7/7براي فشار همگرا شده است. فشار درون محفظه برابر با 
نيوتن و ضربه ويژه برابر با  8/19است. تراست به دست آمده برابر با 

مقايسه  8جدول در  [21]ثانيه است. اين ارقام با نتايج تجربي  288
شود كه بيشترين خطا مربوط به محاسبه شده است. مشاهده مي

است. اما نيروي تراست و ضربه  %10فشار محفظه احتراق است كه 
 خطا هستند.  %6/0و  %1ويژه به ترتيب داراي 
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نگين قطرات سوخت در طول توزيع قطر ميا 7شكل در 
محفظه رانش نشان داده شده است. قطر اوليه قطرات با استفاده از 

ميكرومتر است. قطر قطرات تا  46) براي سوخت برابر با 5(رابطه 
متري ثابت است. زيرا دماي قطرات به دماي جوش ميلي 7فاصله 

ها بسيار اندك است. پس از آن، تبخير ير آننرسيده و ميزان تبخ
گردد كه شود. مشاهده ميآغاز شده و از قطر قطرات كاسته مي

فرآيند تبخير قطرات سوخت تا درون بخش واگراي نازل ادامه دارد. 
) NTOبراي قطر قطرات اكسنده ( 8شكل مشابه همين فرآيند در 

) 5(شده است. قطر اوليه قطرات اكسنده با استفاده از رابطه رسم 
متري ادامه پيدا ميلي 38ها تا ميكرومتر بوده و تبخير آن 53برابر با 

  كند كه درون بخش همگراي نازل است. مي

 
 ه احتراق در طول تكرارهاي مختلف نحوه همگرا شدن فشار محفظ - 6شكل 

مقايسه نتايج تجربي با نتايج شبيه سازي در شرايط نامي عملكرد  -  8جدول 
  تراستر آستريوم

 واحد پارامتر
نتايج
 [21]تجربي 

محاسبه
 شده

درصد
 خطا

 56/8 7/7 10% [bar] فشار محفظه

 6/19 8/19 1% [N] راستنيروي ت

 286 288 6%/0 [sec] ضربه ويژه
 

  
  توزيع محوري قطر ميانگين قطرات سوخت - 7شكل 

  

  توزيع محوري قطر ميانگين قطرات اكسنده - 8شكل 

  
دهنده شكل خط سياه نشان توزيع محوري دما درون محفظه احتراق. - 9شكل 

 تراستر است.

توزيع دماي در راستاي محور محفظه احتراق  9شكل در 
دست آمده در گردد كه دماي بهنشان داده شده است. مشاهده مي

كند. در ابتداي محفظه احتراق، به طول محفظه احتراق، تغيير مي
سوخت و اكسنده، و نبود فرآيند احتراق، دماي  دليل عدم تبخير

گازها در حد دماي تزريق است. پس از تبخير سوخت و اكسنده، 
دليل اينكه حجم گازهاي ناشي از بخار شود. بهاحتراق ايجاد مي

متر ميلي 10سوخت و اكسنده كم است، سرعت جريان در محدوده 
). لذا زمان ماندگاري بالا 10شكل اول محفظه، در حد صفر است (

شود تا احتراق به صورت كامل اتفاق بيافتد. اين بوده و سبب مي
شود تا دماي گازها به بالاترين حد خود يعني موضوع باعث مي

كلوين برسند. پس از آن به دليل افزايش سرعت جريان و  3350
يابد. از ت احتراق كاهش ميكاهش زمان ماندگاري، دماي محصولا

سوي ديگر، افزايش انتقال حرارت گازها به ديواره، منجر به كاهش 
  شود.بيشتر دماي گازها مي

توزيع محوري سرعت گازهاي درون محفظه  10شكل در 
شود كه سرعت گازها از احتراق نشان داده شده است. ملاحظه مي

صفر شروع شده و در طول محفظه احتراق افزايش پيدا كرده و به 
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رسد. اين سرعت برابر با عدد ماخ حدود متربرثانيه مي 110حدود 
است. در قسمت همگراي نازل، سرعت گازها به شدت افزايش  1/0

يابد و عملاً سوخت و كند. لذا زمان ماندگاري كاهش ميپيدا مي
  نازل همگرا و واگرا مفيد نيستند.ي تبخيرشده در قسمت اكسنده

ي محفظه رانش را توزيع دماي بر روي ديواره 11شكل 
 ،x = 20 mmشود، دما بر روي ديواره تا دهد. مشاهده مينشان مي

كلوين است كه برابر با دماي  437افزايش چنداني نداشته و 
ار است. پس از اتمام فيلم مايع، دماي ب 9جوش سوخت در فشار 
كند. حداكثر دماي ديواره در گلوگاه و ديواره افزايش پيدا مي

كلوين است. پس از گلوگاه، دماي ديواره كاهش  1328برابر با 
 832كند و در نهايت، دماي ديواره در انتهاي نازل به پيدا مي

نتايج سازي، رسد. به منظور اطمينان از صحت مدلكلوين مي
مقايسه شده است.  [21]دست آمده با نتايج تجربي مرجع به

دست آمده، تطابق مناسب با نتايج تجربي را نشان نتايج به
توزيع محوري شار حرارتي بر روي ديواره  12شكل دهد. در مي

پيك است. پيك  2داراي  12شكل نمودار نشان داده شده است. 
تر مربوط به انتقال حرارت در گلوگاه است كه منطقي بزرگ

تر درون محفظه احتراق و در انتهاي فيلم است. پيك كوچك
 افتد.مايع اتفاق مي

دهد كه دبي سوخت و اكسنده بخار شده محاسبات نشان مي
گرم بر  33/4و  25/2هاي محفظه احتراق به ترتيب برابر با تا انت

بت است. نس 93/1ثانيه است كه معادل نسبت اكسنده به سوخت 
اكسنده به سوخت معادل نسبت هم ارزي يك براي مخلوط 

نابراين باست.  5/2هيدرازين و تتراكسيد نيتروژن برابر با منومتيل
 اينهتراق تراستر به گوت كه چيدمان محفظه احتوان نتيجه گرفمي

 93/1به  65/1است كه باعث افزايش نسبت اكسنده به سوخت از 
شود زيرا شود. اين موضوع سبب افزايش ضربه ويژه تراستر مي

الطبع بتر بوده و دماي محصولات احتراق و احتراق انجام شده كامل
  رود.فشار محفظه احتراق بالاتر مي

  

  
  توزيع محوري سرعت درون محفظه رانش -10شكل 

  
دهنده نتايج عددي و توزيع محوري دماي ديواره، خط آبي نشان -11شكل 

  است. [21]دهنده نتايج تجربي مرجع هاي قرمز نشانلوزي

  
  ارتي بر روي ديوارهتوزيع محوري شار حر -12شكل 

  گيرينتيجه

اي سازي محفظه رانش موتورهاي فضايي دومؤلفهافزار مدلنرم
بعدي سازي يكافزار امكان مدلتوسعه داده شده است. اين نرم

افزار از محفظه رانش با استفاده از سينتيك شيميايي را دارد. اين نرم
توزيع تبخير  هاي پاشش و تبخير، فرآيندهاي تزريق پيشرانه ومدل

كاري فيلم مايع و فيلم گازي، كند. حلگرهاي خنكاستفاده مي
ميزان انتقال حرارت از گازهاي داغ به ديواره و دماي ديواره را 

ي خطاي دهندهها نشانكنند. اعتبارسنجي مدلمحاسبه مي
سازي تراستر سازي فرآيندهاست. شبيهها در مدلقبول آنقابل

تريوم با سوخت هيدرازين و تتراكسيد نيتروژن اي شركت آسدومؤلفه
دهد كه دماي گازها درون و سينتيك احتراقي گسترده نشان مي

كلويني است. علت بالا بودن دما در  3350محفظه داراي پيك 
ناحيه اول محفظه، به دليل كم بودن سرعت و بزرگ بودن زمان 

ت دهد كه قطراماندگاري جريان است. نتايج پاشش نشان مي
ميكرومتر از انژكتور خارج شده و تبخير  46سوخت با قطر ميانگين 
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آن تا نازل واگرا ادامه دارد. چيدمان محفظه احتراق سبب افزايش 
شده كه سبب افزايش  93/1به  65/1نسبت اكسنده به سوخت از 

  شود.راندمان كلي تراستر و افزايش ضربه ويژه مي
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