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Abstract 

The purpose of this article is to introduce the performance system design and optimization 

method of aerospike nozzle for different aero-space conditions. For this purpose, some of the 

important parameters of the aerospike nozzle structure and cold flow condition tests in the nozzle 

optimization are studied. Therefore, first the structure of the nozzle and its governing equations and 

then the existing structural problems are examined. In this paper, to improve the structural 

problems, the aerospike nozzle structure is suggested. In the following, the methods of designing the 

aerospike nozzle and its governing equations are described and the proposed design model is 

described and important factors are expressed in this type of nozzle. Therefore, the design of a 

complete nozzle is made by aerospike and is supported by an existing design sample. Then, in order 

to optimize the nozzle, three cuts of 20%, 40% and 60% of the nozzle end are analyzed. The standard 

for comparison and optimization in these three sections is Mach number of the exhaust. The results 

of this comparison show that the most efficient aerospike nozzle is a 40% truncated nozzle based on 

the flow charts and contours of this aerospace nozzle. 

Keywords: Aero-spike nozzle, Flow contour, Height variations, Fluid modeling, Satellite launch vehicle (SLV)

1. Introduction 

In recent years, various designs of space launch system 
have been studied and tested to increase the performance 
and efficiency of Satellite Launch Vehicles (SLV). But the 
concept of the aerospike nozzle, one of the most popular 
engine nozzles for altitude changes, is currently being 
developed and upgraded for use on new SLV. Attention to 
this type of nozzle is due to its ability to change the nozzle 
output with atmospheric conditions, which can be provided 
by presenting aerospike nozzle to perform better than 
today's nozzles. In general, these types of nozzles are 
designed and tested for better performance than general 
nozzles. The purpose of this paper is to provide a 
comprehensive method for designing an aerospike nozzle 
system using the achievements of the above references and 
utilizing the Computational Fluid Dynamics (CFD) 
method. In this method, the design constraints are met to 
achieve the maximum Mach number and a suitable and 
stable output current of the aerospike nozzle. The purpose 
of this work is to obtain the maximum number of Mach and 
the appropriate and optimal Mach contour at the output of 
the aerospike nozzle [1]. For the aerospike nozzle, the next 

step is to reduce the length of the nozzle. The amount and 
percentage of this work is checked and optimized 
according to the Mach number and Mach contour of the 
outlet of the tank, which reduces the weight of the structure 
and will increase the output power. 

2. Aerospike nozzle system design 

In this paper, two important design steps are used, the first 
step is to design, model and simulate a full-length aerospike 
nozzle. Step 2: optimize the truncatedaerospike. At the end 
of the process, the outputs of both steps will be available to 
the user. Track input data is also information that determines 
the basic needs of the designer and the analysis and testing 
conditions of the aerospike nozzle for the design. The output 
results are validated from the first step by comparing with 
the reference results [1] and then the aerospike nozzle is 
moved to the next step to optimize the nozzle. The 
simulation conditions in the second step are the same as in 
the first step, and the results are selected according to the 
optimal value of the weight change percentage to the 
percentage change of the Mach number and the output flow 
contour, and the Mach number diagram on the nozzle wall 
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is added to the results. The optimization results are selected 
according to the shortening of the nozzle length, which can 
include the ratio of different percentages of the original 
length 

3. Design and modeling of aerospike nozzle 
The initial modeling of the aerospike nozzle is done in two 
dimensions. In this reference, half of a two-dimensional 
nozzle is modeled based on the design diagram obtained by 
a simple approximate method. An example of a design for 
simulation in fluent software is shown in Figure 1. In order 
to present the results with high accuracy and to save time 
in the calculations, a symmetrical shape is considered. The 
simulation is performed with half of the drawn model. 
 

 

Figure 1. Aerospike nozzle two-dimensional initial design  

4. Analysis of output current from Aerospike 

nozzle 
In this section, the output flow behavior of the aerospike 
nozzle is analyzed. These results are for the initial 
investigation of the contour analysis of the outlet Mach, 
outlet nozzle and the outflow nozzle line of the outlet 
nozzle. The results of Mach contour of the output flow 
from the nozzle are shown in Figure 2. To validate and 
compare this contour, the reference output results [1] are 
shown in Figure 3.  

 

Figure 2. Mach contour in complete Aerospike nozzle 

 
 

Figure 3. Mach contour in Aerospike nozzle [1] 

5. Presenting and evaluating the results of 

optimizing the structure of Aerospike nozzle 

The purpose of this section is to prove the optimization 
effect of aerospike nozzle on the values of thrust force and 
its coefficient. The criterion for comparing models in terms 
of performance is nozzle length. The parameters 
considered for optimization are: 1- Investigating the effect 
of shortening the nozzle length with a scale of 20%, 40% 

and 60% of the nozzle length and comparing the effect of 
this shortening with the Mach output current from the 
nozzle, 2- Impact of creating a central outlet on the 
aerospike nozzle: A central outlet for the nozzle with 
shortening is considered in the previous step and the results 
are investigated and the maximum nozzle output current 
Mach is used for optimization. In this study, the optimized 
models are first compared. In these models, due to the 
shortening of the nozzle with a scale of 20%, 40% and 60% 
relative to the dimensions of the full length of the nozzle 
have been studied and compared. The second step is to 
create a central base output for the aerospike nozzle. Due 
to the fact that in a shortened nozzle, the formation of a 
wave at the base of the nozzle causes a pressure drop, this 
reduces the ability to generate force. Therefore, the amount 
of force reduction can be reduced by creating a central 
output current from the nozzle. To create the extra current, 
it pierced part of the nozzle physics and created the extra 
current to reduce the pressure drop. Therefore, it can be 
said that the only problem with this type of optimization is 
the high output current speed. 

6. Conclusion 
In this paper, the design, modeling and simulation method 
of aerospike nozzle using computational fluid dynamics 
method is presented. Therefore, one of the main objectives 
of this paper was to investigate the characteristics of the 
output current of the aerospike nozzle and to better express 
the output current parameters of the nozzle among nozzles 
with different shortening scales. After optimizing the full 
length of the aerospike nozzle, for better optimization and 
greater power efficiency than weight, the nozzle is scaled 
to 40% by weight and simulated again, and the results are 
compared to Mach number. And are validated. In this 
article, we have tried to discuss the design of aerospace 
nozzle and its design methods and to examine the design 
parameters of the aerospace nozzle. The maximum value 
of Mach number on the outer wall of the nozzle is Mach 
number 2.5, which is shown in this article as 2.47, and this 
result indicates the high accuracy of the proposed 
simulation method. Also, the Mach number values in the 
aerospike nozzle conditions show full length and 40% 
shortened to 3.82 and 3.54, respectively. Therefore, by 
shortening the nozzle length, it is possible to create a higher 
thrust ratio than the total weight of the nozzle and make its 
performance efficiency more effective at high altitudes. 
Therefore, by reducing the nozzle length, significant 
performance can be expected. These findings will be much 
more interesting and important in the design of aircraft or 
even aircraft. In other words, using a lower weight nozzle 
instead of a heavier nozzle with almost the same 
performance will optimize consumption. In the 
continuation of this research, the purpose of compiling a 
code is to create a graphic menu for easy and simple 
communication with the user. The goal in developing this 
software is to design, model and simulate a complete 
aerospike nozzle that provides the output results in the 
form of numbers, graphs and 3D files 
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 چکیده 

آیروسپاک برای    شیپوره سازی عملکرد  هدف از ارائه این مقاله، معرفی روش طراحی سیستمی و بهینه 
آیروسپاک و   شیپوره مهم ساختار  های  مؤلفه ر، برخی از در این راستا   است فضایی   - شرایط مختلف هوایی 

در ابتدا ساختار    ن، ی بنابرا ؛  رد ی گ ی مورد مطالعه قرار م   پوره ی ش   ی ساز نه ی به   در   سرد   ان ی جر   ط ی شرا   ی ها آزمون 
ساختار   پوره ی ش  و سپس مشکلات  آن  بر  حاکم  معادلات  بررس   ی و  مورد  م   ی موجود  ا رد ی گ ی قرار  در    نی . 

برا    یها روش   ادامه،   در .  شود ی م   شنهاد ی پ   روسپاک ی آ   پوره ی ش ساختار    ، ی بهبود مشکلات ساختار   ی مقاله، 
  پوره ی ش   ک ی   ی اساس، طراح   ن ی . بر هم شود ی م   ف ی توص   ی شنهاد ی پ   ی و مدل طراح   روسپاک ی آ   پوره ی ش   ی طراح 

  سهی مقا   ار ی مع .  شود ی م   ی گذار صحه   موجود   شده   ی طراح   نمونه   ک ی   با   و   رد ی پذ ی صورت م   روسپاک ی کامل با آ 
  پوره ی ش   ن ی تر نه ی به   که   دهد ی م   نشان   سه ی مقا   ن ی ا   در   ج ی نتا .  است   ی خروج   ان ی عدد ماخ جر   ، ی ساز نه ی به   و 
  ان ی جر   ی اساس نمودارها و کانتورها   ن ی بر هم که    است   % 40برش  با    پوره ی ش   ، ی اثربخش از نظر    روسپاک ی آ 

 . است   شده   ی گذار ارائه و صحه   روسپاک ی آ   پوره ی ش   ن ی مربوط به ا 

 سیالاتی، حامل پرتابگر ماهواره  یسازمدلآیروسپاک، کانتور جریان، تغییرات ارتفاع،  شیپورههای كلیدی: واژه 

 12علائم و اختصارات 

Ae/At  ی شیپوره نسبت مساحت خروج 

Spalart – Allmaras   است.   های توربولانسی در فلوئنت مدل یکی از 

RNG k-ε  مدل آشفتگیk-epsilon ای است ، مدلی دو معادله . 

Discretization flow  جریان   ی ساز گسسته 

Solver parameters  کننده حل   پارامترهای 

Direction Specification  جهت   مشخصات 

Viscous model  ویسکوزیته   مدل 

  

 
  استادیار .1

 مقدمه

 منظور  به  ییفضا  هایاز حامل  یگوناگون   هایطرح  ر،یاخ  هایدر سال
)  هایحامل  اثربخشیو    عملکرد  شیافزا ماهواره  مورد  SLVپرتاب   )

  ی کیکه    روسپاکآی  شیپوره  مفهوم  اما  ؛ است  گرفتهقرار  شیو آزما  یبررس
محبوب  تغ  هایشیپوره  نتریاز  با  متناسب  است،    رات ییموتور  ارتفاع 

  یی فضا  هایحامل  یاستفاده بر رو  یو ارتقا برا  عهامروزه در حال توس
  دهه   به  ها،شیپورهنوع    نیا  یتوسعه  منشأ.  باشدی( مماهای)هوافضاپ  دیجد

  عنوانبه و از آن زمان    گردد برمی  ها پرواز حامل  کینامید  بررسی  و   1950
  ز یهمچنان ن  ولی  ،است  پرتاب مورد استفاده قرار گرفته  یبرا  یپلتفرم

م توسعه  اباشدیدر حال  به  توجه  آن    ییتوانا  دلیلبه  شیپورهنوع    ن ی. 
با    توانیاست که م  یجو  طیهمراه با شرا  شیپوره  یخروج  رییتغ  یبرا

 کارشناسی ارشد . 2
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ارائه  یامروز هایشیپورهبهتر از  یعملکرد روسپاکیآ شیپورهارائه 
 نمود.

بهتر نسبت به  اثربخشی برای هاشیپورهنوع  نیا یکلطوربه
 هایشیپوره نیهمچن ،است هشد یو بررس یطراح یعموم هایشیپوره

 یطراح پاسکال لویک 2000بالا تا محدوده  یفشارها یبرا روسپاکیآ
با سطح  یزمیمکان ییهوافضا هایسامانه در هاشیپورهاین . [1]شد 

دمان ران شیافزا یفهیطول هستند که وظ یمقطع متفاوت در راستا
 هاشیپوره نیبنابرا؛ دارند بر عهدهخاص را  یجرم یاز دب یابیقابل دست

 عی)ما کندیآن حرکت م قیرا که از طر یالیس یژگیو و جهت توانندمی
 انیشکل جر توانی، م(1)مطابق شکل  نیز  ؛ وگاز( را کنترل کند ایو 

 میچهار حالت مختلف ترس صورتبه طیفشار مح بر اساسرا  یخروج
 ،یخروج انیحالت شکل جر نترینهی، به(1). البته در شکل [2] کرد

 یبتوان در حالت واقع به این منظور که ، استج( ) یوجخر انیحالت جر
از این را حذف نمود،  شیپورهاثر فشار پشت  یبه عبارت ایاثر اتمسفر و 

 شیپوره یدر خروج (2)شکل  صورتبه شیپوره روسپاکیاز آ توانیمرو 
پژوهش  2010در سال ، [4]و همکاران  تای. تامو تام[3] کرداستفاده 

. ارائه کردند  یمفهوم صورتبه روسپاکیموتور آ یطراح یبر رو خود را
 گرفت قرار  یو بررس لیمورد تحل یامرحلهتکموتور  پژوهش نای در

در سازه موتور، ضمن کاستن از وزن موتور،  ترسبکمواد  کارگیریبهو با 
 نای جی. نتاپذیرفتصورت بازده و نسبت وزن موتور  انیم یاسهیمقا

الزامات موتور  یمبا وزن کمتر تما توانیکه م دهدینشان م پژوهش
در سال ، [5]وانگ و همکاران  ی. چانگ هوکرد نیتأمرا  روسپاکیآ

و مورد  کردند سازیرا مدل روسپاکیاز آ یچند سلول شیپوره 2009
و  سازیهیو شب یطراح پژوهش خوددر ها آن. قرار دادند اعتبارسنجی

 ریآن با مقاد سهیو مقا یعدد لیتحل یرا بر مبنا سازینهیبه
 شگاهیو آزمون آزما سازیهیانجام شب یبرا و انجام دادند یشگاهیآزما

، 2017در سال ، [6] کومار و همکاران نی. نوکردند از گاز گرم استفاده
 شیپوره و هاشیپوره خچهیبر تار یو مرور یخود، بررس پژوهشدر 

ود بهب برای. قرار دادند یبررس مورد را هاآن انمی معادلات وکیرسپاآی
 لهیاز آن را به وس یبعدسهمدل  ک،یرسپایآ شیپوره اثربخشیعملکرد و 

 ،یمهم طراح یهامؤلفه رتغیی با و ندنمود یطراح تیگمب افزارنرم
. رساندندانجام به   1فلوئنت افزارنرمرا با  ییهایسازنهیبهو  سازیهیشب
قرار  سازینهیو به سهیمقا ،یعدد ماخ مورد بررس ،آمده دستبه جینتا در

مدل  انیم یدرصد خطا ،یشگاهیبا ساخت مدل آزما ت،یگرفت. در نها
 نهمی در .شد سهیمقا یشگاهیآزما جیافزار و نتاشده در نرم سازینهیبه

با  پژوهشی، 2015در سال ، [7]زوکانوف و همکاران  یلیراستا واس
 سازیبا استفاده از مدل مایفضاپ یموتور موشک برا یعنوان طراح

 یرویموتور موشک با ن یطراح ندیفرا ،یمحاسبات الاتیس کینامید

                                                           
1.  v6.3 

 تیکنترل وضع یروین عنوانبه کارگیریبه یرا برا وتنین 25رانش 
 سازیهیشب نیا جی. از نتادادند قرار یمورد بررس را ییفضا هایسامانه

 هایو ساخت نمونه سازیو مدل سهیمقا یبرا توانیم ،یعدد
 ،2015در سال  [8]و همکاران  یزیل نیبهره برد. ش یشگاهیآزما

 ارائه دادند در انیرفتار جر یبر رو یعدد یسازمدل بر اساس تحقیقی
 انیجر یجداساز ی، الگوموج ضربهگسترش ساختار ، هایبررس نای

 شیپوره وارهیرفتار در د ی( و بررسNPR) شیپورهفشار  شیهمراه با افزا
 در. گرفتقرار  استفادهمورد  انیجر شیگاز بر رفتار جدا یچگال ریتأثو 
 موج ضربه انیرابطه م روسپاک،یآ شیپورهبر  یبررس جی، نتاپژوهش نای
 نیزو  شد ی(  بررسدهیچیپ کاملاً ی)رفتار انیجر شیو رفتار جدا لیما

واضح دارد  ی ارابطهگاز  یبا چگال انیرفتار جر دهد،ینشان م
 توانیم انیکاهش جرم جر ایگاز  یبا کاهش چگال که صورتنیبد

نمود و شدت  جادیا ضربهموج  شیکوچک در تمام مرز جدا یفشار منف
 به یعدد هایداده جیارتباط دارد. نتا انیجر شیرفتار با رفتار جدا نیا

 یگذاربدست آمده قابل صحه یتجرب یهابا داده یخوببهآمده دست 
با عنوان  پژوهشیدر ، 2007در سال  [9]و همکاران  ائوی. شاست 
 انیجر ییصوت، جدا قمافو شیپورهدر  انیجر کیتفک یعدد یبررس
 یواگرا با نسبت انبساط متوسط را مورد بررس-همگرا شیپوره کیدر 

متوسط  طوربهاستوکس و -ناویر معادلاتدر نظر گرفتن  با که ندقرار داد
، پژوهش نیقرار گرفته است. در ا یمورد بررس k-2 نولدزیربا معادله 

با  ارتباطشده در  جادیو موج ا الیساختار س یتمرکز مطالعه بر رو
با نسبت فشار  یمحدوده خروج یاست. محاسبات بر رو انیجر شیجدا

از  یخروج جیانجام شد. نتا شیپوره یفشار مختلف خروج نیو چند5/1
با همان هندسه  شیپورهآمده از  به دست یتجرب یهاله با دادهمقا نیا

 ،صورت گرفتهمحاسبات  NPR<2:4>1:5 یشده است. برا سهیمقا
 جیساختار نامتقارن با نتا نی. اددهیرا نشان م انیساختار نامتقارن از جر

به دارد.  یآمده است، سازگار دستبه یکه از مطالعات قبل یمحاسبات
مانند  انیجر هاییژگیمقاله نشان داده شده است که و نیدر ا ،علاوه

 یخوببه یتجرب یهابا داده زین وارهیفشار در د عیو توز موج ضربه
حاصل  جینتا تأیید شتریمقاله ب نیمطابقت دارد. مطالعه انجام شده در ا

 یپژوهشبا ارائه ، 2004در سال  [10]و همکاران  لندی. واست یشده قبل
 یروش عدد کی، شیپورهسرد در  انیجر یعدد سازیهیبا عنوان شب

متفاوت را مورد  هایبا اندازه شیپورهسرد در  انیجر سازیهیشب یبرا
کوتاه،  آلایده شیپوره کی ،یمورد بررس هایشیپوره. اندهمطالعه قرار داد

 هایشیپورههستند. کانتور  ایزنگوله شیپورهو سه  یسهم شیپورهدو 
 انیم ایسهمقای و شد سازینهیرانش، به یروین دیاز نظر تول یسهم
در سال  [11] مورونوا و همکاران .گرفتانجام  یشگاهیآزما یهامدل

 شیپورهدر  انیمافوق صوت جر شیپورهساخت  یمطالعه عدد ، 2005
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 هاییژگی. ودادندقرار  یمورد بررس یمافوق صوت را به روش عدد
 نیهستند و در ا یابیقابل دست دهیچیکه با محاسبات پ انیجر یاصل

 یهابا داده یبه خوب جینتا نیا ،گرفتقرار  لیو تحل هیمورد تجز پژوهش
عدد ماخ در قسمت تأثیر  نی. همچنباشندیم سهیقابل مقا یبتجر
 رسدیقرار گرفته است که به نظر م یمورد بررس زین شیپوره یواگرا

. کندیم فایا شیپورهدر  یجانب یبارها دیدر تول ایعدد ماخ، نقش برجسته
ه است و شد یبررس داریگرداب و انواع حرکات ناپا لیتشک نیهمچن

 یبه انتخاب موارد مهم ازیموشک ن شیپوره یطراح برای دهدینشان م
 هاآنکه از جمله  کندمی فایا شیپورهرا در بازده  یکه نقش اساس  است

و همکاران  نیجورد کلاسیاشاره نمود. ن شیپوره لیبه پروفا توانیم
 یعدد زیو آنال لیو تحل هیبا عنوان، تجز ی پژوهش، 2018در سال  [12]

عملکرد  روسپاک،یآ یسه بعد شیپورهدر دروژنیهعملکرد سوخت 
و هوا با  دروژنیرا در مقابل ه ژنیو اکس دروژنیه هایمؤلفهبا  شرانهیپ

 یبررسرا  ییایمیمدل واکنش ش کیو ارائه  یعدد سازیهیاستفاده از شب
 بیفشار و ضر شی، افزا ژهیورا در مورد ضربه  یابیمقاله، ارز نای. کردند

انجام  یهایسازهیشب .کندیابعاد متفاوت ارائه مبا  شیپوره یرانش برا
 شیباعث افزا شیپورهفشار   نکهیاکه صرفه نظر از  دهدیشده نشان م

از محفظه احتراق و بعد از  شیفشار پ شیبا افزا شود،یم انیسرعت جر
 هاشیافزا نی. ارساندانجام به کار را  نیا توانیمحفظه احتراق م

در سال  [13]لاش لارا زابتیشود. ال ژهیمنجر به بهبود ضربه و تواندیم
 انیم سهیو مقا لیتحل هیموضوع تجز انیخود با ب نامهانیپادر ، 2015

 هایپرواز حامل یبرا یمعمول شیپوره کیو  روسپاکیآ شیپوره کی
با توجه به  توانیکه م کندیم انی( بSSTO) یامرحلهتک ییفضا
را کاهش داد،  رتابپ هاینهیهز یتوجهتا حدود قابل ایمرحله یفناور

گرفته نشده  در نظر یمعمول یهاپرتاب یمنظور برا نیکه ا یدر حال
 دهد،یم شیرا افزا SSTOراندمان پرواز که یی هایفناوراز  یکیاست. 

ثابت  یهاپورهیش برخلاف، که باشندمی روسپاکیآی هاپورهیش
مرجع، با  نیدر ا نی. همچناست متحرک یبا خروج شیپوره ،ایزنگوله

و  روسپاکیآ شیپوره بین ایسهیمقا SSTOپرواز  ریمس یزسامدل
و  ژهوی ضربه رانش، شامل ؛ کهصورت گرفته است یمعمول شیپوره

که  دهدینشان م تینها در. باشدیم شیپوره یکربندیو پ بیترک
 تواندیم یمعمول شیپوره یجابه روسپاکیآ شیپورهاستفاده از 

ناصح  2017در . هدقرار د اریمراتب بهتر در اختبه یعملکرد
 کیدر  یرسانسوخت تیریسامانه مد سازینهیبه ،[14] وهمکاران

ناصح و  2018در  .دادند انجام را نیدرازیمخزن حامل سوخت ه
نوع سامانه  نیادر  سازیو مدل ی، روش طراح[15] همکاران

، رفتار [16] ناصح و همکاران 2019و در  میترسرا جامع صورت به
از روش  ادهبا استف یتلاطم سوخت در مخزن به روش پاندول

 . ررسی کردندرا ب یمحاسبات الاتیس کینامید

 [2] طیفشار مح بر اساس یخروج انیچهار حالت شکل جر -1 شکل

اده از با استف شیپوره یخروج انیفشار پشت بر رفتار جر ریتأثحذف  -2 شکل

 [3] روسپاکیآ شیپوره

 یستمیس یانجام طراح یمقاله، ارائه روش جامع برا نیاز ا هدف
از  یرگیمراجع بالا و بهره یبا استفاده از دستاوردها روسپاکیآ شیپوره
 جیروش از نتا نی. در ااست( CFD) یمحاسبات الاتیس کینامیروش د

بر  یگذارصحه یپژوهش برا نهیشیمذکور در پ یشگاهیو آزما یلیتحل
استفاده  ن،یبنابرا؛ مقاله بهره گرفته شده است نیا یاوردهاو دست جینتا
در زمان  ییجوصرفهسبب  روسپاک،یآ شیپوره یروش در طراح نیاز ا

خواهد شد. منظور از  یتجرب یهاشیآزمابه انجام  ازیبدون ن نهیو هز
 نهیبه یهامؤلفهبه  یابیدست ،یسازنهیبهو  یستمیس یروش طراح

 ودیروش، ارضا ق نی. در اباشدیبالاتر م اثربخشیبا  روسپاکیآ شیپوره
مناسب و  یخروج انیعدد ماخ و جر نیبه بالاتر یابیدست یبرا یطراح

 به دستکار،  نی. هدف از اردیپذیصورت م روسپاکیآ شیپوره داریپا
از  یماخ در خروج نهیعدد ماخ و کانتور مناسب و به نیشتریآوردن ب
در مرحله بعد  روسپاکیآ شیپوره ی[. برا6]  است روسپاکیآ شیپوره
کار با توجه  نیباشد، مقدار و درصد ایم شیپورهطول ی سازکوچک
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و  یمورد بررس شیپورهاز  یبه عدد ماخ و کانتور ماخ خروج
و  ابدییکار وزن سازه کاهش م نیکه با ا ردیگیقرار م یسازنهیبه

کلی، مزیت و  طوربه .افتیخواهد  شیافزا ینسبت قدرت خروج
ارائه روندنمای  -1موارد است: این نوآوری تحقیق حال حاضر شامل 

 -2، روسپاکیآهای شیپورهطراحی سیستمی جامع برای انجام 
ها با استفاده از این روندنما، جویی در زمان محاسبات و هزینهصرفه

های اصلی و افزایش مؤلفهبر اساس  شیپورهای سازی سازهبهینه -3
در  شیپورهمحاسبه نتایج و عملکرد  -4، شیپورهو راندمان  اثربخشی

 درصد بهبودابعاد طول کامل، برش خورده و کوتاه شده و محاسبه 
 .روسپاکیآ شیپوره اثربخشی

 روسپاکیآ شیپوره یستمیس یطراح

 یهمانند روندنما روسپاکیآ شیپوره یستمیس یمقاله، طراح نیا در
 لیتشک یروندنما از دو گام اصل نیاست. ا رفتهیصورت پذ (3)شکل 

 یاطلاعات برا ،یطراح جینتا دییتأشده است، در هر گام در صورت 
 دییتأ عدممنتقل خواهد شد و در صورت  یبه گام بعد ندیفرآ یاجرا
 قرار خواهد گرفت.ی بازطراحو  یمورد بررس شیپوره ج،ینتا

 

 روسپاکیآ شیپوره یستمیس یطراح یروندنما -3 شکل

 ،یراحط  -1از:  عبارتند بیروندنما به ترت یگام مهم طراح دو
 -2با طول کامل،  روسپاکیآ شیپوره سازیهیو شب سازیمدل

ما، روندن انیبرش طول. در پا یدارا روسپاکیآ شیپوره سازینهیبه
 هایههر دو گام در دسترس کاربر قرار خواهد گرفت. داد هاییخروج
 طیشرا وطراح  هیاول یازهایهستند که ن یطلاعاتا زیروندنما ن یورود
 .ندکنیم نییتع یطراح یرا برا روسپاکیآ شیپورهو آزمون  لیتحل

رفت در گدر نظر  توانیم سازیهیشب انجام یرا که برا هاییداده
ز ا ای. خلاصهاست بندیقابل دسته یو خروج یقالب دو بخش ورود

 :باشندیم ااین مواردشامل  شیپوره یطراح یبرا یقابل بررس هاییورود
نسبت  یر مبناب کیزنتروپیآ انی)از جداول جر انیعدد ماخ جر نیتخم -1

تعداد  -3، شیپوره یسبت انبساط سطحن -2(، باشدیم نیانبساط قابل تخم
 -6، شیپورهاز  یگاز خروج یماد -5ثابت گاز،  -4. انینقاط کانتور جر

 .ژهیو یسبت گرمان -7نسبت فشار اتمسفر، 

 دو گام روندنما یحاصل از اجرا یابیقابل دست هاییخروج
 انیو خط جر رسپاکیمحور آ انیم یهاهیزاو -1 :عبارتند از

 نه،یبه نشرایپ بیضر -3، شیپورههانه گلوگاه دطول  -2 ک،یسون
 انیکانتور جر -5 ،یخروج انیعدد ماخ در جر یگستردگ -4

شار در هر نقطه از فنسبت  یرگیزهااند -6. شیپورهاز  یخروج
 .ژهیضربه و -7. انیجر

 (2) در جدول روسپاکیآ شیپوره لیتحل طیو شرا هایورود ریمقاد
 ر اساسب شیپوره سازیو مدل یبخش طراح نینشان داده شده است. در اول

طور به گام نی. در اردپذییصورت م (1)جدول  هاییورود
ه است، قرار گرفت یمورد بررس شیپورهساختار  لیو تحل سازیهیشبمنحصر

نمونه  یراحط -1از:  عبارتند ردپذییم تگام صور نیکه در ا یلذا موارد
 -3، شیپوره از یروجخ انیجر لیو تحل سازیهیشب -2 روسپاک،یآ شیپوره

 یائه و بررسموارد اراین  گام،  نیدر ا نهیبه جینتا بر اساس ،زیسانهیبه
طول  روسپاکیآ شیپورهدر  کنواختی صورتبه اخمکانتور عدد  -1: شودیم

طوط خ -3، شیپورهدر خروج از  انیرجماخ  ددع نهیشیب یبررس -2کامل، 
 .شیپورهاز  یعدد ماخ خروج انیجر

ر د جینتا یسهیاز گام اول با مقا یخروج جینتا گذاریصحه
 یبرا روسپاک،یآ شیپوره[ صورت گرفته است و سپس 6] پژوهش

در  سازیهیشب طی. شراشودیبه مرحله بعد منتقل م شیپوره سازینهیبه
 رییدرصد تغ نهیبا توجه مقدار به جیو نتا  استگام دوم همانند گام اول 

آن  از یخروج انیعدد ماخ و کانتور جر صددر رییتغ زانیم وزن به
 جیه نتابهم  شیپوره وارهید یو نمودار عدد ماخ بر رو شودیانتخاب م

جه به با تو سازینهیبه جی. نتاردیگیقرار م یاضافه و مورد بررس
 یت درصدهانسب تواندیکه م شوندیانتخاب م شیپورهطول  یسازکوتاه
 .شودرا شامل  یاز طول اصل یمتفاوت

 گام دوم شامل: لیتحل کهنمود  انیب توانیبه اجمال م نیبنابرا
طول  سازینهیبه -2 کوتاه، روسپاکیآ شیپوره لیو تحل یسازهیشب -1
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 یماحصل روندنما یبه عبارت ایگام دوم  یباشد. دستاوردهایم شیپوره
 روسپاک،یآ شیپورهکاهش وزن  -1: شودبیان می رزیصورت به یطراح

به وزن کل  شیپورهاز  یخروج انینسبت سرعت جر سازینهیبه -2
شده که  سازینهیبه هایارائه مدل -3بازده موتور،  شیسازه و افزا

با نسبت وزن کمتر  انیجر یاز عدد ماخ خروج یینسبت بالا یدارا
انجام  یبرا سیانسافزار نرم ماتیتنظ (2). در جدول باشندیم

 هیپا ماتیتنظ ملشا ماتیتنظ نینشان داده شده است. ا ،یسازهیشب
ها محدوده ورود گاز یبرا یورود یهاو داده انیحل جر یافزار برانرم

  یسازهیشب ها از محدودهمحدوده خروج گاز یبرا یخروج یهاو داده
اضافه شده  شیپورهبه  یمرکز یخروج کینمونه  یبرا انتها. در  است

عدد ماخ بر  رنمودا صورت به شیپوره یبر رو راتییتغ نیا جیاست و نتا
 گذاشته شده است. شیبه نما شیپوره وارهید یرو

 شیپوره هیاول یطراح یهاداده -1 جدول

 مقدار شیپورههای طراحی مؤلفه
8998/2 (Ae / At) ینسبت مساحت خروج  

 mm 18 یقطر خروج

0002 محفظهفشار   kpa 

001 روجیفشار خ  kpa 

 mm 60 شیپورهطول 

988/1 نرخ عبور جریان  Kg/Sec 

446/1 رانش بیضر  

601/2 داربیسطح ش یدر انتها ماخ  

 شیپورهی سازهیشبو  انیجر یهامؤلفه -2 جدول

 سازیشرایط مرزی فلوئنت برای شبیه

Solver Density-based 
Space Axisymmetric 

Viscous model Spalart – Allmaras 
Operating Pressure 0 pa 

 مرزی شرایط

فشار 
 ورودی

Gauge total pressure 800 kpa 

Total temperature 300 K 
Direction 

Specification 
Normal to boundary 

فشار 
 خروجی

Gauge total pressure 100 kpa 

Backflow total 

temperature 
300 K 

شرایط 
مرزی 

 دور

Gauge pressure 001  kpa 

Mach Number 4/0  

Temperature 300 K 

 كنترل روش حل

Discretization flow Second order upwind 

Solver parameters Courant No (3) 

                                                           
1.  Salidworks 

 روسپاکیآ شیپوره یسازمدلو  یطراح

از  یا)نمونه ،یدوبعد صورتبه روسپاکیآ شیپوره هیاول سازیمدل
 پژوهشدر  توانیمقاله ارائه شده است را م نیکه در ا هیاول سازیمدل

 بر اساس پژوهش نیاست. در ا رفتهی[ مشاهده نمود( صورت پذ6]
 یپورهش کیاز  یمیساده ن یبیآمده با روش تقر به دست ینمودار طراح

طرح  هیولابتدا مدل ا ،سازیمدل نی. در استشده ا سازیمدل یدو بعد
از طرح  ییو سپس شکل نها ی، طراح[17] یل یرا با توجه به نمودار آقا

بخش ر دکه  یبا توجه به الزامات طراح یشده است. ابعاد طراح میترس
 درابت ثمطرح شده  یهامؤلفهقبل به آن اشاره شد، انجام شده است و 

 یه بعدس صورتبه هیاول ینمونه طراح(، 4)شکل نظر گرفته شده است. 
هتر بدرک  یبرا یطرح سه بعددهد.را نشان می روسپاکیآ شیپورهاز 

مورد  ازیسنهیو به سازیهیشده است و در شب جادیا ،یدوبعد یاز طراح
 .ردگییاستفاده قرار نم

 

 روسپاکیآ شیپورهکامل  هیطرح اول -4 شکل

در  سازیهیانجام شب یانجام گرفته برا یطراح نمونه(، 5) شکل
 1دورکسیسال افزارنرمدر  سازیمدل دهد.می نشان را  فلوئنت افزارنرم

با دقت بالا ارائه شود و در زمان  جینتا  نکهیا یصورت گرفته و برا
شکل متقارن در نظر گرفته شده  رد،یصورت پذ ییجومحاسبات صرفه

 ی. برخشودیشده، انجام م میاز مدل ترس ایمهیبا ن سازیهیباست. ش
 (4)( در جدول A= 60 mm) شیپورههمانند طول  یطراح یهامؤلفهاز 

 نشان داده شده است.

 روسپاکیآ شیپوره یدوبعد یطراح یهامؤلفه -3 جدول

 نام (mm)  طول
60   A 

70   B 

35   C 

25   D 

20   E 
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کامل  هیبه همراه ناح روسپاکیآ شیپورهکامل  ینما (6)شکل  در
 یخروج کیو  یدو ورود سازیهیشب نی، در ادهدمینشان را  یسازهیشب

از  زین انیجر کیو  شودیوارد م شیپوره یاز ورود انیجر کیوجود دارد، 
. شوندیخارج م یاز خروج انیهر دو جر در نهایتو  شودیمرز دور وارد م

در  سازینهیو به سازیهیکه به منظور شب یینها سازیمدل (6)شکل 
 .دهدیافزار فلوئنت مورد استفاده قرار گرفته است را نشان منرم

 

 روسپاکیآ شیپوره یدوبعد هیطرح اول -5 شکل

 

 به همراه مرز دور روسپاکیآ شیپورهطرح  -6 شکل

 نی. ادهدیرا همراه با مرز دور نشان م شیپوره بندیمش (7)شکل 
که البته در   است)با سازمان(  کنواختیو  چهاروجهی صورت به بندیمش
 یمرز هیلا یانجام شده است و دارا تریقیدق بندیمش یمرز طیشرا

است، تراکم  ازیمورد ن یشتریب یسازهیشبکه دقت  ی. در نواحاست
 با  توانیرا م بندینمونه تراکم مش (8)در شکل  است. شتریب یدبنمش

 .کردمشاهده  شیپورهگلوگاه  هیتراکم مش در ناح

 

 به همراه مرز دور روسپاکیآ شیپوره یبندمش -7 شکل

 

 شیپورهدر گلوگاه  روسپاکیآ شیپوره یبندتراکم مش -8 شکل

 روسپاکیآ شیپورهاز  یخروج انیجر لیتحل

و  لیمورد تحل روسپاکیآ شیپورهاز  یخروج انیبخش، رفتار جر نیا در
کانتور  لیتحل هیاول یبه منظور بررس جینتا نیقرار گرفته است. ا یبررس

 یخروج انیو خطوط ماخ جر روسپاکیآ شیپورهاز  یماخ خروج انیجر
 شیپورهاز  یخروج انیکانتور ماخ جر جی. نتاباشدیم روسپاکیآ شیپورهاز 

 یداده شده است. برا اننش (A9-) در شکل در این پژوهش،
[ در شکل 6] پژوهش یخروج جیکانتور، نتا نیا سهیو مقا گذاریصحه

(-B9) ماخ  انیراستا، خطوط جر نیدر هم نیآورده شده است. همچن
 پژوهش جیو نتا رفتهیصورت پذ یطراح بر اساس شیپورهاز  یخروج

نتایج حاصل از این پژوهش،  (A10–))شکل  ،10شکل در  بی[ به ترت6]
-B10  اندشده نشان داده( [6]نتایج پژوهش. 

 

نتایج  (A9–))شکل  کامل شیپوره روسپاکیآ شیپورهکانتور ماخ در  -9 شکل

 ([6]نتایج پژوهش  B9-حاصل از این پژوهش، 

 

نتایج  (A10–))شکل  کامل روسپاکیآ شیپورهدر  انیخطوط ماخ جر -10 شکل

 ([6]نتایج پژوهش  B10-حاصل از این پژوهش، 



 
  

 
 

 یمحاسبات الاتیس کینامیاز روش د یریگبا بهره مایهوافضاپ روسپاکیآ پورهیش یسازهیو شب یستمیس یطراح
 فناوری فضاییژوهشی علوم و پ -فصلنامة علمی
 31 / ( 55)پیاپی  1402بهار  /1شمارة  / 16دورة 

 شیپورهساختار  سازینهیبه جینتا یابیو ارز ارائه

  روسپاکیآ

بر  روسپاکیآ شیپوره سازینهیبه ریتأثبخش، اثبات  نیدر ا هدف
 هامدل سهیمقا اری. معباشدیآن م بیرانش و ضر یروین ریمقاد یرو
در نظر گرفته شده  یهامؤلفه. است شیپوره طول عملکرد، نظر از

 شیپورهطول  سازیاثر کوتاه یبررس -1 عبارتند از: سازینهیبه یبرا
 نیا ریثأت سهیو مقا شیپورهطول  %60و  %40، %20 اسیبا مق
دهانه  جادیا ریتأث -2 ، شیپورهاز  یخروج انیبا ماخ جر سازیکوتاه
 یبرا یمرکز یخروج کی: روسپاکیآ شیپورهدر  یمرکز یخروج

آن  جیدر مرحله قبل در نظر گرفته شده و نتا سازیبا کوتاه شیپوره
 سازینهیبه یبرا شیپوره یان خروجیجر یو ماخ حداکثر یبررس

 استفاده شده است. 

قرار  سهیشده، مورد مقا سازینهیبه هایابتدا مدل ،یبررس نیا در
 %40، %20 اسیبا مق شیپوره سازیکوتاه اثر در هامدل نی. در اردگییم

. شده است  سهیو مقا یبررس شیپورهنسبت به ابعاد طول کامل  %60و 
نسبت کاهش طول و  شینما یبرا (5)در جدول  یبررس نیا جنتای

 جادیشده است. مرحله دوم، ا درج شیپورهاز  یماخ خروج ددع نهیشیب
در  نکهی. با توجه به ااست روسپاکیآ شیپوره یبرا یمرکز هیپا یخروج

 شود،یسبب افت فشار م شیپوره هیموج در پا لیکوتاه شده تشک شیپوره
با  توانیم ن،یبنابرا؛ است روین جادیا تیموضوع سبب کاهش قابل نیا
و توان را  رویمقدار کاهش ن شیپورهاز  یمرکز یخروج انیجر جادیا

 شیپوره کیزیاز قسمت ف یبخش یاضاف انیجر جادیا یکاهش داد. برا
نمود. لذا  جادیارا کاهش افت فشار یبرا یاضاف انیرا سواخ  و جر

سرعت   ندبودارا  سازینهینوع به نیکه تنها مشکل ا کرد انیب توانیم
  بالاست. یخروج انیجر

از  یخروج انیعدد ماخ جر نهیشیبکوتاه به همراه  شیپوره یهامدل -5 جدول

 شیپوره

 K-ε انیجر نوع S-A انیجر نوع یسازكوتاه مدل

 ----- 77/3 کامل پورهیش مدل

 59/3 57/3 %20 مدل

 50/4 56/3 %40 مدل

 43/4 5/3 %60 مدل

 

 یکه برا باشدیسه بخش م ،سازینهیدر به شیپوره یمدل انتخاب
 شرانیپ -1 قرار گرفته است: مدنظر روسپاکیآ شیپوره نهیبه یطراح

جرم. با  انینرخ انتقال جر شیافزا -3کاهش وزن  -2شده،  دیتول

انتخاب موارد ذکر شده و  بر اساسانجام شده  سازینهیتوجه به به
از طول  %40مدل کاهش  ،سازینهیمرجع بهعنوان بهجداول بالا 

آن  توانیو م شودیانتخاب م یسازنهیبهمدل عنوان به شیپوره
کوتاه . در مرحله اول مدل کرد سهیمقا شیپورهرا با مدل کامل 

 اسیانتخاب شده است. منظور از مدل کوتاه شده با مق %40شده 
. نمونه  است یاز طرح کل %40مقدار  سازیکوتاه انی، ب40%

ارائه شده است.  (11)در شکل  %40مدل کوتاه شده  یطراح
نشان داده  (12)در شکل  یطراح یانجام شده بر رو بندیمش

 و هادر لبه بندیاست، تراکم مش شایان ذکرشده است. 
 است. شتریب باشد،یم ییبه دقت بالا ازیکه ن هاییمحدوده

 

 دورکسیسال افزارنرمدر  روسپاکیآ شیپوره %40مدل کوتاه شده  -11 شکل

 

 روسپاکیآ شیپورهپر فشار از  هیدر ناح یمش بند یتراکم بالا -12 شکل

در  %40 اسیشده با مق سازینهیبه شیپوره سازیهیشب جینتا
 جیبا نتا توانیرا م جینشان داده شده است. نتا (A13-)شکل 

 و سهیآورده شده است، مقا (B13–)[ که در شکل 6مرجع ]
انجام شده در  پژوهشتوجه داشت که در  دی. باکرد یگذارصحه
 .است دهنش انیب جینتا ریتصو شیتعداد نقاط و نوع نما، ]6[ مرجع

قرار  یگذارمورد صحه یخوب اریبس بیبا تقر جینتابا وجود این، 
 گرفته است. 

در  شیپورهاز  یخروج انیاستخراج شده شامل خطوط جر جینتا
 ،گذاریصحه یبرا توانینشان داده شده است و م (A14–)شکل 

. در کرد یگذارو صحه سهی[ مقا6مرجع ] (B14–)را با شکل  جینتا
عدد  جینتا یتوانخطا م زانیم یو بررس شتریب گذاریحهص یبرا تینها

قرار داد  یمورد بررس (A15–)را در شکل  شیپوره وارهید یماخ بر رو
 (B15–)که در شکل گذاری نمود صحه[ 6مرجع ] جیبا نتا مجدداًو 

 .آورده شده است

مقاله،  نیمستخرج از ا جیو ارائه نتا یابیارز یمرحله نیآخر در
 یمرکز یبا خروج کوتاه شدهو  یسازنهیبه شیپوره یبه طراح توانیم
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-نشان داده شده است. شبکه (16)اشاره نمود که طرح آن در شکل 

توان یداده شده است و م نمایش (17)و تراکم شبکه در شکل  سازی
شاهده کرد. م (A18-)در شکل  زیآن را ن خمربوط به عدد ما جینتا

 یبررس (B18-) شده در شکل می[ ترس6مرجع ] جهیبا نت زین جهینت نیا
 شد. سهیو مقا

 جیبا نتا توانیکامل را م روسپاکیآ شیپوره یهاهداد تینها در
 نی[ تدو17در مرجع ]که د کر سهیمقا یل یآقا یاز برنامه یخروج
مرجع، برنامه فقط به منظور  نیاست، در ا ذکر شایاناست،.  شده
 یبرا یشده است. ول نیتدو شیپوره یرونیخطوط ب سازیهیشب

[ در 17] یل یبرنامه آقا یخروج اخنمودار عدد م ج،ینتا گذاریصحه
 آورده شده است. (19)شکل 

 

نتایج  (A13–))شکل  شده یسازنهیبهکوتاه  %40 شیپوره جینتا -13 شکل

 ([6]نتایج پژوهش  B13-حاصل از این پژوهش، 

 

شکل ) شده یسازنهیکوتاه به %40 شیپوره انیخطوط جر جینتا -14 شکل   

(–A14)  ،نتایج حاصل از این پژوهش-B14  [6]نتایج پژوهش) 

 

نتایج  (A15-))شکل  شیپوره وارهید یعدد ماخ رو انینمودار جر -15 شکل

 ([6]نتایج پژوهش  (B15-)حاصل از این پژوهش، 

 

 یمرکز یشده با خروج یسازنهیبه روسپاکیآ شیپورهساختار  -16 شکل

 

یمرکز یشده با خروج یسازنهیبه شیپورهساختار  یسازشبکه -17 شکل

 
 (A18–))شکل  شیپوره وارهید یعدد ماخ رو انیجر جینمودار نتا -18 شکل

 ([6]نتایج پژوهش  B18-نتایج حاصل از این پژوهش، 
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 [17] یرونیب شیپوره یعدد ماخ رو ینمودار خروج -19 شکل

  یریگجهینتو  یبندجمع

از  یریگبهرهبا  روسپاکیآ شیپوره سازیهیو شب سازیمدل ،یروش طراح
است.  و مورد بررسی قرار گرفتهارائه  یمحاسبات الاتیس کینامیروش د
  استخراج شده است. 2019انسیس فلوئت  افزارنرماستفاده از نتایج با 

از  یخروج انیجر اتیخصوص یمقاله، بررس نیا یاز اهداف اصل
در  شیپورهاز  یخروج انیجر یهامؤلفهبهتر  انیو ب روسپاکیآ شیپوره

 شکل در. است مختلف بوده شدگیکوتاه هایاسیبا مق هاییشیپوره نیب
نشان داده و  روسپاکیآ شیپوره سازیو مدل یاز طراح اینمونه (5)

آورده شده و با استفاده  (A9-)در شکل  انیجر سازیهیو شب لیتحل جینتا
قرار گرفته است،  گذاریو صحه سهی[ مورد مقا6]  (B9-)از شکل 

خطوط  جینتا (A10-)در شکل  شتر،یب گذاریهصح یبرا طور،نیهم
( از مرجع B10-)آورده و مجدد با شکل متناظر آن شکل  انیماخ جر

طول کامل  سازینهی. بعد از بهشده است گذاریو صحه سهی[ مقا6]
نسبت به وزن،  رانش شتریو بازده ب سازینهیبه یبرا روسپاک،یآ شیپوره
 شده سازیهیشب گریکوتاه و بار د یدرصد وزن %40 اسیرا با مق شیپوره

 و (A14-)، (A13-) هایدر شکل بیمربوط به عدد ماخ به ترت جیو نتا
(-A15) [ 6با اشکال متناظر مرجع( ]هایشکل -B13 ،-B14  و-B15 )

 . است قرار گرفته گذاریو صحه سهیمورد مقا

 ییهوافضا شیپوره یطراح یشده است بر رو یمقاله، سع نیا در
 شیپوره یطراح یهامؤلفهآن بحث شود و  یطراح هایو روش

 وارهید یعدد ماخ بر رو نهیشی. مقدار بردیقرار گ یمورد بررس روسپاک،یآ
در  47/2عدد  پژوهش نیکه در ا باشدیم 5/2 ، عدد ماخشیپوره یرونیب

روش  یاز دقت بالا یحاک جهینت نینشان داده شده است و ا (19)شکل 
 سازیهای بهینهبر مبنای جنبه ن،ی. همچناست یشنهادیپ سازیهیشب

طول کامل و کوتاه شده  روسپاکیآ شیپوره طیعدد ماخ در شرا ریمقاد
که بهترین حالت  دهدیرا نشان م 54/3و  82/3 بیبه ترت40%

نسبت  توانی، مشیپورهطول  یسازکوتاهبا  نیبنابرا؛ استسازی بهینه
کرد و راندمان عملکرد  جادیا شیپورهرا نسبت به وزن کل  یشتریرانش ب

، شیپورهبا کاستن از طول  لذا است؛ثرتر ؤمآن را در ارتفاعات بالا 
 یدر طراح هاافتهی نیتوان انتظار داشت. ایرا مچشمگیری عملکرد 

 اریارتفاع قابل توجه(، بس راتیی)با تغ مایهوافضاپ یحت ایو  مایهواپ
 شیپورهاستفاده از  گریبه عبارت د؛ خواهند شد ترتاهمی حائز و ترجذاب

 کسان،ی باًیتقربا عملکرد  ترنیسنگبا وزن  شیپوره یبا وزن کمتر به جا
پژوهش،  نیا یخواهد شد. در ادامه یدر مصرف انرژ سازینهیسبب به

ارتباط راحت و ساده  یبرا یکیمنو گراف جادیا یبرا یکد نیهدف تدو
و  یسازمدل ،یطراح ،افزارنرم نی. هدف در توسعه ااستبا کاربر 

را  یخروج جیکه نتا باشدیکامل م روسپاکیآ شیپوره یسازهیشب
 کاربر قرار دهد.  اریدر اخت را یبعدسه لیعدد و نمودار و فا صورتبه

 منافع تعارض
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 مراجع
[1] R. Varvill and A. Bond, "A comparison of propulsion 

concepts for SSTO reusable launchers," Journal-

British  Interplanetary Society, vol. 56, no. 3/4, pp. 

108-117, 2003. 

[2] M. Mirshams , H. Naseh, Space Launch System 

Conceptual Design, K. N. Toosi University of 

Technology Publisher, Book under review, 2020 (in 

Persian). 
[3] U. Olsson, "Aerospace Propulsion from Insects to 

Spaceflight," published Heat and Power Technology, 

KTH, Stockholm, Sweden, 2nd Edition, p. 17, April 

2012. 

[4] T. Tomita, N. Kumada, and A. Ogawara, "A 

conceptual system design study for a linear aerospike 

engine applied to a future SSTO vehicle," in 46th 

AIAA/ASME/SAE/ASEE Joint Propulsion Conference 

& Exhibit, Nashville, TN, 2010, p. 7060.  

[5] C.-H. Wang, Y. Liu, and L.-Z. Qin, "Aerospike nozzle 

contour design and its performance validation," Acta 

Astronautica, vol. 64, no. 11-12, pp. 1264-1275, 2009. 

[6] K. N. Kumar, M. Gopalsamy, D. Antony, R. 

Krishnaraj, and C. B. Viswanadh, "Design and 

Optimization of Aerospike nozzle using CFD," in IOP 

conference series: materials science and engineering, 

vol. 247, no. 1: IOP Publishing, p. 012008, 2017 

[7] K. Schlee, S. Gangadharan, J. Ristow, J. Sudermann, 

C. Walker, and C. Hubert, "Advanced method to 

estimate fuel slosh simulation parameters," in 41st 

AIAA/ASME/SAE/ASEE Joint Propulsion Conference 

& Exhibit, 2005, p. 3596.  

[8] M. He, L. Qin, and Y. Liu, "Numerical investigation of 

flow separation behavior in an over-expanded annular 

conical aerospike nozzle," Chinese Journal of 

Aeronautics, vol. 28, no. 4, pp. 983-1002, 2015. 

[9] Q. Xiao, H.-M. Tsai, and D. Papamoschou, "Numerical 

investigation of supersonic nozzle flow separation," 

AIAA journal, vol. 45, no. 3, pp. 532-541, 2007. 



 
 

  علی عالیپورو  حسن ناصح

  
34 

/ 

 ژوهشی علوم و فناوری فضاییپ -علمی فصلنامة
 (55) پیاپی  1402بهار  / 1 شمارة / 16دورة 

[10] A. Gross and C. Weiland, "Numerical simulation of 

separated cold gas nozzle flows," Journal of propulsion 

and power, vol. 20, no. 3, pp. 509-519, 2004. 

[11] A.-S. Mouronval and A. Hadjadj, "Numerical study of 

the starting process in a supersonic nozzle," Journal of 

propulsion and power, vol. 21, no. 2, pp. 374-378, 

2005. 

[12] N. Jourdaine, N. Tsuboi, K. Ozawa, T. Kojima, and A. 

K. Hayashi, "Three-dimensional numerical thrust 

performance analysis of hydrogen fuel mixture rotating 

detonation engine with aerospike nozzle," Proceedings 

of the Combustion Institute, vol. 37, no. 3, pp. 3443-

3451, 2019. 

[13] E. L. Lash, "Trajectory analysis and comparison of a 

linear aerospike nozzle to a conventional bell nozzle for 

SSTO flight" , (Master’s Thesis), University of 

Tennessee,  2015. 

[14] H. Naseh and A. Alipour, "Propellant management 

device (PMD) design optimization of hydrazine fuel 

tank," Modares Mechanical Engineering, vol. 17, no. 

7, pp. 152-160, 2017. 

[15] A. Alipour, "Propellant Management Device (PMD) 

System Design Methodology in Zero Gravity 

Condition," Modares Mechanical Engineering, vol. 

18, no. 2, pp. 84-94, 2018. 

[16] H. Naseh, A. Alipour, and P. Daneshgar, "Modeling 

and Simulation of Fuel Sloshing in Tank by Pendulum 

Model," Modares Mechanical Engineering, vol. 19, 

no. 8, pp. 2001-2011, 2019. 

[17] C. Lee and D. Thompson, "Computation of plug nozzle 

contours by the Rao’s optimum thrust method," NASA 

CR-21914 R-61, 1963.

 

 

 

 
 


