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Abstract  

     In this article, a universal algorithm and engineering software is presented 
for the conceptual design of cryogenic rocket propulsion system. The algorithm 
consisting five engine working cycles: pressure fed, gas generator, staged 
combustion, closed and opened expansion cycles. For validation, the Vulcain 
and HM7B engines were redesigned, the obtained results certifies that the main 
design parameters have less than 5% errors and the other less than 20%. One of 
the advantages of this software is the presence of abut 150 parameters in the 
output and 14 diagrams related to the flow behavior in the thrust chamber and 
cooling vest, which allows the parametric study of the effect of input changes on 
the outputs. The modeling of mathematical functions and the combustion has 
been done, by using the MATLAB and CEA software. Finally, by merging in 
Visual studio programming environment and with the help of C# programming 
language, a software with GUI is presented. 
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ا زا  ج مع طراح  مفه م  س م نة پيشرانش  تد  ن نر  

 ه   سرم زام شک  س خت م  ع ب  پيشران

 2و نداالسادات صدیقی رنانی *1نوربخش فولادی

 ، اصفهان، ایران دانشکده فنی و مهندسی، دانشگاه اصفهان -1

 ، تهران، ایراناشترمجتمع دانشگاهی مکانیک، دانشگاه صنعتی مالک  -2

n.fouladi@eng.ui.ac.ir  * ایمیل نویسنده مخاطب: 

 چکیده 

-افزاری جامع، جهت طراحی مفهومی موتورهای موشکی با مؤلفهدر اين مقاله به ارائۀ الگوريتم و نرم        
، پنج چرخه کاربردی تغذيۀ تحت فشار، مولدگازی، احتراق  الگوريتمهای پيشران سرمازا، پرداخته شده است. در 

، HM7Bو  Vulcainسنجی، موتورهای ای، انبساطی بسته و باز مدلسازی شده است. به منظور صحت مرحله 
درصد پارامترهای اصلی طراحی و    5بازطراحی و مقايسۀ نتايج حاصل با اطلاعات واقعی بيانگر خطای کمتر از 

درصد در ساير پارامترها است که در مرحلۀ طراحی مفهومی از دقت کافی برخوردارند. از مزايای    20کمتر از  
نرم قريب  اين  وجود  و    150افزار  جليقۀ    14پارامتر  و  تراست  محفظۀ  در  جريان  رفتار  به  مربوط  نمودار 

ورودیخنک  تغييرات  تأثير  پارامتريک  مطالعۀ  امکان  که  است  خروجی  در  خروجیکاری  بر  فراهم  ها  را  ها 
  و   مطلبافزارهای  نرمنمايد. مدلسازی توابع موجود در الگوريتم و محاسبات مربوط به احتراق با استفاده از  می

CEA  ادغام در محيط برنامه نويسی و با استفاده از زبان برنامه  ويژوال استوديو  نويسیانجام شده و نهايتاً با 
C#افزاری با رابط کاربری گرافيکی کاربرپسند ارائه شده است.، نرم 

الگوريتم طراحی موتور موشکی، سامانۀ پيشرانش موشکی سوخت مايع، طراحی مفهومی موتور موشکی، های كلیدی:  واژه 

 افزار طراحی موتور موشکی موتور موشکی سرمازا، نرم 

 12علائم و اختصارات 

A ( 2مساحت سطح مقطع عرضیm ) 
*c ( سرعت مشخصهm/s) 

pc ( ظرفيت گرمايی ويژه در فشار ثابتJ/kgK) 

FC ( ضريب تراست- ) 

d ( قطرm) 

f ( ضريب افت اصطکاک- ) 

sf  (-اطمينان )ضريب 

h ( آنتالپیJ/kg) 

L ( طولm) 
*L ( طول مشخصهm) 

_________________________________ 
 دانشيار . 1

 ارشد   ی. کارشناس2

m ( جرمkg ) 

�̇�   ( دبی جرمیkg/s ) 

M ( عدد ماخ- ) 

�̂�   ( جرم مولیkg/mol) 

n (-ها/شاخص پلی تروپيک )تعداد کانال 

p ( فشارPa ) 

r ( شعاعm) 

ur ( شعاع طولی گلوگاهm ) 

R ( ثابت ويژۀ گازJ/kgK ) 

AR  ثابت( عمومی گازهاJ/molK ) 

Re ( عدد رينولدز-) 

t ( ضخامتm) 

T ( دماK) 

bT ( دمای جوشK ) 

V ( 3حجمm) 

x ( فاصلۀ هر بخش از شيپوره تا گلوگاهm) 
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Z پذيري ضريب تراكم)-( 
α زاويه واگرايي شيپوره نيم)deg(
γ  نسبت گرماهاي ويژه)-( 
Γ  تابعVan Kerchove )-( 
Δh  گرماي ويژة تبخير)J/kg( 
ΔH  گرماي تبخير)J/mol( 
Δp  افت فشار)Pa( 
  خطا)-( 
 )-(ضريب تصحيح   

 )Pa(مقاومت نهايي   
a اتمسفر 
calculated محاسبه شده 
cooling 
channels 

 كاريهاي خنككانال

cone بخش مخروطي شيپوره 
crit بحراني 
divergent بخش واگراي شيپوره 
dyn / d يديناميك 
e / f   نهايي/ خروجي 
end boiling انتهاي فرآيند جوشش 
evap فرآيند تبخير 
i   اوليه/ ورودي 
inj ها افشانك 
mcc محفظه احتراق 
press گاز فشارگذاري 
prop هاي پيشرانمولفه 
real  عملياتي(واقعي( 
start boiling شروع فرآيند جوشش 
t / throat گلوگاه 
tank مخزن 
theory  محاسباتي(تئوري( 

  مقدمه
هاي مايع، جامد هاي پيشرانش موشكي با پيشران از بين انواع سامانه

هاي  ويژه و تراست، مخصوص سامانهو هيبريدي، بيشترين ضربه
نياز به افزايش . هاي سرمازا استپيشرانش موشكي با پيشران

 هاي پيشرانش موشكي سوخت مايع، موجب شد ويژة سامانهضربه
هاي كاري موتورهاي موشكي سوخت كه طراحان به توسعة چرخه

ها افزاري كه قادر به تحليل تفاوت چرخهلذا ايجاد نرم. مايع بپردازند
هاي طراحي بوده و موجب صرفهو تأثير هر چرخه بر روي انتخاب

سازي موتور موشكي  جويي در زمان و هزينة طراحي، تحليل و بهينه
افزارهاي زيادي در زمينة طراحي و ه نرماگرچ. شود ضروري است

افزارهاي در  تحليل موتورهاي سوخت مايع وجود دارند، اما نرم
دسترس و رايگان، اغلب، تنها به يك جنبة خاص مثل طراحي 

اند و سامانة تغذيه را مدلسازي محفظه احتراق يا تراستر محدود شده
حتي . گران هستندافزارهاي تجاري نيز بسيار ازطرفي نرم. كنندنمي

با . ها هستند افزارهاي تجاري در انحصار برخي دولتبرخي از نرم
افزاري، جهت طراحي توجه به نكات فوق، توسعة چنين نرم

  .هاي سرمازا، در كشور قابل توجيه استموتورهاي موشكي با مؤلفه
هاي انجام شده در زمينة طراحي موتورهاي  با بررسي پژوهش

  :كرد ان به طور خلاصه به تحقيقات زير اشارهتوسوخت مايع، مي
هاي محققان موشكي، ، تلاش1990و  1980هاي  در سال

به چندين مقالة كنفرانسي در  مارتينو  مانسكي، گوردن، گورتزنظير 
هاي پرتاب موشك،  سازي سامانههاي تحليل و بهينهزمينة روش
 ضاي آلمانها، ناسا و مركز هوافهمزمان با اين پژوهش. منجر شد
(DLR) هاي پرتاب موشك، كدهاي  نيز به منظور تحليل سامانه

افزار حاصل، مدل نرم. افزاري خود را با يكديگر ادغام نمودندنرم
جرمي موتور، شامل سامانة تغذيه، مدل عملكردي و مدل چرخه 

افزار اين بود كه بخشي از معايب اين نرم]. 2، 1[برداشت موتور را در
ها ويژه و تراست را كه بايد در ورودي طراحي، نظير ضربه از الزامات

كرد و درنتيجه، اين پارامترها را در دريافت شوند، محاسبه مي
  .دادخروجي قرار مي
يكرد ماژولار را براي تحليل ، روگورتز، 1995در سال 

 در اين رويكرد، با پيشرفت مدل. هاي موتور پيشنهاد كرد چرخه
توانند تكميل هاي جديد و موجود به راحتي مي هسازي اجزا، زيربرنام

 ].3[و به روز شوند 

، محموديان و همكاران، الگوريتمي براي 2010در سال 
طراحي مفهومي موتورهاي موشكي با پيشران سرمازاي اكسيژن 

تراست براي طبقة كروسين ارائه و در نهايت موتوري كم-مايع
مايشگاهي طراحي نمودند بر در ابعاد آزبالايي يك موشك ماهواره

ها در نتايج كه پس از  آزمايش مشخص شد كه اثر تغييرات ورودي
  ].4[طراحي پيش بيني نشده بود 

الهي و همكارش، الگوريتمي جهت ، نصرت2011در سال 
اي هيدرازيني، مؤلفهطراحي مفهومي بهينة يك سامانة پيشرانش تك

  ].5[ارائه نمودند 
و همكاران، يك نمونه موشك با ، جان وندم 2012در سال 

سازي موتور سوخت مايع طراحي كرده و يك مدل جرمي براي بهينه
زاده و در همين سال، خراساني]. 6[چندمنظوره را ارائه نمودند 

همكاران، الگوريتمي براي طراحي موتورهاي سوخت مايع سرمازا در 
ي براي در اين تحقيق از بسط مدل رياض. مراحل پايين ارائه دادند
  ].7[است نظر شدهسامانة توربوپمپ صرف
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را طراحي  3رالي افزار، ارنست و همكاران، نرم2014در سال 
كردند كه توانايي تخمين جرم و ابعاد كل سامانة پيشرانش و 

سازي سامانة پيشرانش را  همچنين توانايي تحليل عملكرد و بهينه
) GUI(ربري گرافيكي افزار به دليل نداشتن رابط كا اين نرم. داشت

در همين سال فاضلي و همكاران، الگويي جهت ]. 8[مطلوب نبود 
اين الگو قادر به . پيشران، ارائه كردندطراحي رانشگر فضايي كم

  . ]9[طراحي موتورهايي با سامانة تغذية توربوپمپي نبود 
، وينك و همكاران، ضمن طراحي موتور 2016در سال 

مايع، به متان  -مايع  ژنهاي اكسيموشكي سرمازا با پيشران
هاي احتراق پايدار موتور طراحي شده، سازي و تعيين مشخصه بهينه

در همين . ]10[پرداختند  CFDبا استفاده از يك مدل سه بعدي 
هاي سرمازا در محفظه احتراق سال، گيلارد و همكاران، تزريق مؤلفه

  .]11[سازي عددي كردند موتورهاي موشكي را شبيه
يابي ، رمش و همكاران، الگوريتمي براي  بهينه2016در سال 

هاي پيشرانش سرمازاي سيكل مدار و پارامترهاي استاتيكي سامانه
  ]. 12[بسته، ارائه كردند 

افزاري براي تحليل ، داسيلواموتا و همكاران، نرم2018در سال 
 نول،اتا –هاي اكسيژن مايع سادة موتور موشكي سوخت مايع با پيشران

و  Vulcain ،HM7Bسنجي آن، موتورهاي ارائه و براي صحت
SSME درصد  8/15نتايج حاصل، حداكثر خطاي . را تحليل كردند

 .]13[داد در برخي از پارامترهاي گزارش شده را نشان مي

، توسط عبدالهي و همكاران، در مورد تأثير 2018در سال 
طالعة عددي كاري بر كاهش دماي جداره محفظه، مفيلم خنك
  ]. 14[انجام شد 

روند طراحي يك پور و همكاران، ، عدالت2019در سال 
كراسين و اكسيژن را  هاي پيشرانپيشران با مؤلفهميكروموتور كم

در اين پژوهش كه تنها، سيكل تغذيه تحت فشار مدنظر . ارائه كردند
 در]. 15[براي طراحي و تحليل استفاده شد RPA افزاربود، از نرم

همين سال، آدمي و همكاران، سه روش طراحي بهينه، مقاوم و 
بهينه مقاوم چند موضوعي را روي مدل جرمي سامانه پيشرانش دو 

  ].16[سازي كردند  اي پيادهمؤلفه
غيرخطي  سازي مدل، اسكندري و همكاران، به 2020در سال 

ي، اندازپرداخته و رفتار ديناميكي آن را در هنگام راه RL_10موتور 
الهي و همكاران، به همين سال، نصرت در]. 17[كردند  سازي مدل
سازي طراحي سامانة پيشرانش با سيكل تغذية تحت فشار، با  بهينه

  ].18[استفاده از الگوريتم ازدحام ذرات هيبريدي چند هدفه پرداختند 
سازي يك محفظه ، فغاني و همكارش، با شبيه2020در سال 

كننده بر ير افزايش زبري سطوح كانال خنكاحتراق سوخت مايع، تأث

_________________________________ 
3. LiRa 

در همين سال، ]. 19[ كاري بازيابي را بررسي كردندعملكرد خنك
به ارائة الگوريتم طراحي مفهومي موتورهاي و همكاران،  اسدالهي

  ].20[سوخت مايع سيكل انبساطي پرداختند 
افزارهاي ، با استفاده از نرم، دهارا و همكاران2020در سال 

RPA ، به طراحي و تحليل يك موتور موشكي  فلوئنتو  گامبيت
 ، كويي ودر همين سال. ]21[كاري بازيابي پرداختند سرمازا با خنك

همكاران، به مقايسة پمپ الكتروموتوري و توربوپمپي در موتور 
نتايج حاكي از آن بودند كه پمپ . موشكي سوخت مايع پرداختند

هاي توربوپمپي خواهد ز سيستمالكتروموتوري در صورتي سودمندتر ا
  .]22[بود كه سامانة فشارگذاري، بهينه شود 

افزارهاي موجود در زمينة طراحي موتور سوخت با بررسي نرم
، CEA ،RPA: ترين آنها عبارتند ازتوان گفت، مهممايع، مي

Redtop PRO  وEcosim PRO  كه در ادامه هريك از اين
  :شوندمي افزارها به طور خلاصه معرفي نرم

 توسط گوردن و برايد در مركز تحقيقات ناسا، CEAنرم افزار 
هاي خوبي در زمينة حل افزار، قابليتاگرچه اين نرم. توسعه داده شد

هاي آوردن محصولات احتراق و ويژگيدست هها، بواكنش
هاي ترموديناميكي محصولات احتراق دارد، اما قادر به تحليل چرخه

  ].23[كاري موتور نيست 
تنها محاسبات مربوط به احتراق را انجام داده و ، RPA نرم افزار

افزار قادر به تحليل سه اين نرم. زندعملكرد تراستر را تخمين مي
هاي هاي انبساطي را كه اكثراً با پيشرانچرخه موتور است و چرخه

 ].24[كند كنند، پشتيباني نميسرمازا كار مي

بندي چرخه پيكر 19دهي پوشش با، Redtop PROافزار نرم
موتور، قادر به تحليل مشخصات جريان سيال در اجزاء مختلف 

با اين وجود به دليل تعداد زياد پارامترهاي . چرخه موتور است
  ].8[ورودي، گزينة مناسبي براي مرحلة طراحي مفهومي نيست 

طراحي پيشرفته  سازي مدل، از فازهاي Ecosim PROافزار نرم
كند و براي استفاده از آن بايد متناسب با پيچيدگي ي ميپشتيبان

افزار نيز اين نرم]. 25[كاربر افزايش يابد  سازي مدلطراحي، توانايي 
به دليل تعداد زياد پارامترهاي ورودي، گزينة مناسبي براي مرحلة 

  .طراحي مفهومي نيست
هاي صورت گرفته در داخل نيز بيانگر اين مطلب  بررسي فعاليت

هاي كاربردي  افزاري با دربرداشتن تمام سيكل ست كه تاكنون نرما
موتور سوخت مايع ارائه نشده و فرآيند طراحي اين موتورها نيز به 

افزار ارائه شده در پژوهش حاضر، نرم. طور جامع مورد توجه نيست
اساس ديدگاه ماژولار، به طراحي هريك از اجزا، به صورت بر

، CEAافزار گيري از نرمافزار با بهرهاين نرم. جداگانه پرداخته است
جهت تحليل فرآيندهاي احتراق و با پشتيباني از پنج چرخه رايج 

هاي اي و چرخهتغذية تحت فشار، مولدگازي، احتراق مرحله(موتور 
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، قادر به طراحي مفهومي موتورهاي توربوپمپي )انبساطي بسته و باز
هاي پيشران معمول شار با مؤلفهو موتورهاي با سامانة تغذية تحت ف

همچنين . كراسين است -هيدروژن و اكسيژن -و سرمازاي اكسيژن
از يك رابط كاربري گرافيكي مناسب، جهت سهولت طراحي بهره 

  .برده است

  هاي الگوريتم طراحيورودي
بندي كلي و با توجه به نوع افزار، در چهار دستههاي نرمورودي

اولين دسته، . شوندر، دريافت ميچرخه انتخابي توسط كارب
پارامترهاي مربوط به عملكرد موتور است كه به ترتيب عبارتند 

  :از
  حت فشار، مولدگازي، احتراق تغذيه ت(نوع چرخه موتور

  )اي، انبساطي بسته و انبساطي باز مرحله
 هيدروژن ،كراسين يا اكسيژناكسيژن، (ها نوع پيشران( 

 ن يا خلأميزان تراست نامي در روي زمي 

 ويژة مورد انتظارحداقل ضربه 

 حداقل نسبت تراست به وزن خشك موتور مورد انتظار 

  يا ارتفاع نقطه طراحي فشار 

ها، پارامترهاي مربوط به محفظه دومين دسته از ورودي
 :ترتيب عبارتند ازتراست است كه به

 هاي پيشران در محفظه احتراقنسبت اختلاط مؤلفه  
 فشار محفظه احتراق 

  مدت زمان كار موتور(زمان سوزش( 

 حداكثر قطر و طول موتور 

 كاري و جنس ديوارة شيپورهروش خنك 

 كاري و جنس ديوارة محفظه احتراقروش خنك 

. اندها، پارامترهاي مربوط به سامانة تغذيهدستة سوم از ورودي
با توجه به نوع چرخه توربوپمپي انتخابي كاربر، پارامترهاي متفاوتي 

  :شود كه به ترتيب عبارتند ازن بخش دريافت ميدر اي
 هاتعداد توربين  
 ها(حداكثر دماي ورودي مجاز توربين( 

 ها(بازده توربين( 

 هاي باز به اين پارامتر تنها در چرخه) (ها(نسبت فشار توربين
 .)شودعنوان ورودي دريافت مي

 هاي اكسيدكننده و سوختيك از پمپ بازده هر 

 ها(ينبازده مكانيكي تورب( 

 غني از (سوز ها در مولدگاز يا پيشنوع تركيب پيشران
 )سوخت يا غني از اكسيدكننده

پارامترهاي مربوط به مخازن ها، آخرين دسته از ورودي
هاي پيشران و مخزن گاز فشارگذاري است كه به ترتيب  مؤلفه

 :عبارتند از

 دماي اولية اكسيدكننده و سوخت  
 هاي پيشرانؤلفهحداكثر فشار عملياتي مخازن م 

 نوع گاز فشارگذاري 

 دما و فشار اولية گاز فشارگذاري 

  الگوريتم طراحي

در سه بخش  سازي مدلكردن روند طراحي،  منظور ساده به
جرم موتور  سازي مدلهندسه و  سازي مدلعملكرد،  سازي مدل

  .انجام شده است
عملكرد موتور، هدف، محاسبة پارامترهاي  سازي مدلدر 
هاي مختلف و خطوط انتقال يكي پيشران، در قسمتترمودينام

دست آوردن پارامترهاي مذكور، توان مورد  با به. پيشران است
ويژه و همچنين ميزان تراست و ضربه) ها(نياز پمپ ها و توربين

فرآيند محاسبات، تا زماني كه فشار و توان . آيدبه دست مي
واقع،  در. شد متعادل شده و سيستم موازنه شود، تكرار خواهند

ها، محفظه احتراق اصلي و  شامل افشانك(ابتدا بخش تراستر 
شده سپس محاسبات مربوط به سامانة تغذيه  سازي مدل) شيپوره

هاي اين مدل، پايگاه داده. شودكاري انجام مي و جليقة خنك
مربوط به خصوصيات پيشران و ترموديناميك احتراق و همچنين 

  .شودي را شامل ميسازهاي متعادلالگوريتم
هاي هندسي، حجم موتور و مخازن مؤلفه سازي مدلدر 

ابعاد . شودنش تخمين زده ميپيشران و مجموعاً حجم سامانة پيشرا
ي نظير شيپوره، محفظه احتراق، مولدگاز و توربوپمپ نيز به اجزاي

  . صورت جداگانه تخمين زده خواهد شد
اصلي و جرم  جرمي، تخمين جرم اجزاي سازي مدلهدف از 

هنگام پرتاب موشك، ] 26[طبق مرجع . كل سامانة پيشرانش است
جرم مربوط % 6هاي پيشران و تنها جرم مؤلفه% 90جرم كل، شامل 

. مربوط به جرم محموله است% 4و ..) مخازن، موتورها و (به سازه 
تر از جرم  ها بسيار مهمبنابراين واضح است كه تخمين جرم پيشران

  . استخشك موتور 
چهار . نشان داده شده است 1روندنماي كلي طراحي، در شكل 

صورت كادرهاي پررنگ مشخص  يرروندنماي اصلي اين روندنما، بهز
  .اند شده
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  روندنماي كلي طراحي - 1شكل 

  رياضي اجزاي الگوريتم طراحي سازي مدل

با توجه به ماژولار بودن معماري الگوريتم محاسباتي استفاده شده در 
هاي مختلف قابليت ارتقا داشته و  هاي رياضي بخش افزار، مدل نرم

افزار براي افزايش دقت  هاي بعدي امكان توسعة نرم در ويرايش
تر طراحي  گيري از آن در مراحل پيشرفته هاي رياضي و بهره مدل

هاي رياضي مورد  مدل. افزار وجود دارد بدون بر هم زدن ساختار نرم
توصيف ] 27[اضر، به طور مبسوط، در مرجع افزار ح استفاده در نرم

هاي  اند و در اين مقاله در حد توان و با توجه به محدوديت شده
انتشار، به طور خلاصه، به كليات مدل رياضي الگوريتم اشاره شده 

  .است

  محفظه احتراق سازي مدل
شود، با دريافت پارامترهاي مشاهده مي 2 كه در شكل همانطور

، پارامترهايي نظير نسبت CEAافزار  اده از نرمورودي و با استف
گرمايي ويژه، دما، جرم مولي، ويسكوزيته و گرماي ويژه، ظرفيت

سپس با . شوندضريب هدايت حرارتي، در محفظه احتراق تعيين مي
آل در فرآيند احتراق و با استفاده از قانون گاز فرض گازهاي ايده

عدد ماخ در هر نقطه عدي، در گام ب. شودكامل، چگالي محاسبه مي
  :]28[شود از محفظه تراست مشخص مي

)1(( ) = ∙ 	 ∙ (1 + ∙   

را بين قطر گلوگاه و نسبت همگرايي ) 2(هامبل رابطة تجربي 
  ].28[محفظه احتراق ارائه كرده است 

)2(= 8.0 ∙ . + 1.25  

در اينجا بايستي قطر محاسبه شده، شرط حداكثر قطر موتور را 
  .برآورده نمايد

  
 روندنماي طراحي محفظه احتراق - 2شكل 

تا  5/0را بين  (ru)ترين شعاع انحناي گلوگاه زندبرگن بهينه
در پژوهش ]. 20[دهد  پيشنهاد مي (rt)برابر شعاع گلوگاه  5/1

ض گلوگاه دايروي، شعاع انحناي گلوگاه برابر با شعاع حاضر، با فر
  . گلوگاه است

ها و هم  افت فشار در محفظه احتراق، هم ناشي از افشانك
، افت هامبلمطابق پيشنهاد . ناشي از افزايش سرعت جريان است

  ]:28[ها برابر است با  فشار حاصل، در مواجه با افشانك

)3( 
( )   = 0.2 ∙ 							 	 ℎ 	0.3 ∙ 												 	 ℎ 	   

درصد از فشار محفظه  30ها برابر با  مقدار افت فشار در افشانك
  . احتراق است
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افزايش (براي محاسبة افت فشار ناشي از افزايش سرعت جريان 
  .استفاده كرد) 4(توان از رابطة  ، مي)شار ديناميكيف

)4(
( ) = 0.5 × ∙   

 = 0.5 × ∙ ∙  

و  5(و طول واقعي محفظه نيز از روابط ) Vmcc(حجم محفظه 
  .]28[اند  قابل محاسبه) 6

)5(= ∗ ∙  

)6(=   

براي زوج  )*L(بازة مقادير طول مشخصه ] 20و 28[در مراجع 
در اينجا بيشترين مقادير ذكر . هاي مختلف آمده استمؤلفه پيشران
 .، است)7(، رابطة ) *L(براي ] 28[شده در مرجع 

)7(∗ = 1.02 − 21.27 − 1  

  
  شيپوره سازي مدل 

با  (*c)تمام پارامترهاي موردنياز جهت محاسبة سرعت مشخصه 
  .]30[اند ، در بخش قبل محاسبه شده)9(و ) 8(استفاده از روابط 

)8(= √ ∙ ( ) ( )  
)9(∗ = ∙ ∙   

حقيقت مقدار تئوري آن دست آمده، در مقدار سرعت مشخصة به
مقدار واقعي سرعت مشخصه و بنابراين ضريب تصحيح آن با . است

  .شودمحاسبه مي) 11(و ) 10(استفاده از روابط 

)10(∗ = .
  

)11(∗ = ∗∗   

تا  92/0ضريب تصحيح ضريب تراست در بازة  ]31[طبق مرجع 
  . قرار دارد كه در اينجا حد وسط اين بازه لحاظ شده است 1

شود، براي شروع محاسبات مشاهده مي 3كه در شكل همانطور
  . شيپوره ابتدا بايستي نسبت انبساط شيپوره را تخمين زد

در يك شيپورة مخروطي وابسته  (α)مخروط شيپوره  زاويةنيم
) 12(به طول شيپوره، شعاع گلوگاه و شعاع خروجي است و از رابطة 

  .شودمحاسبه مي

)12(= ( )  

طول بخش مخروطي شيپوره است كه از  Lconeكه در آن 
طي بودن شيپوره، طول با فرض مخرو. شودگيري ميگلوگاه اندازه

با ، )Ldivergent(و طول بخش واگراي شيپوره ) Lthroat(قسمت گلوگاه 
محاسبه شده و درنتيجه طول كل ) 14(و ) 13(استفاده از روابط 

  .]33و 32[شود  شيپوره و طول كل محفظه تراست محاسبه مي

)13( = ∙ 	( ) 
)14( 

  = ∙ ∙( ( ) )	( )   

  .شود استفاده مي) 15(براي محاسبة فشار در خروجي شيپوره از رابطة 

)15(= (1 + ∙ )   

 تتراس ضريب محاسبة جهت موردنياز پارامترهاي تمام اكنون
(CF)  30[ شدند مشخص) 16( رابطة از استفاده با[. 

)16( 
= ∙ ∙ ∙ 1 −   

+ − ∙   

 

 روندنماي طراحي شيپوره - 3شكل 
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، فاصلة بين (dt)ذاري قطر گلوگاه شعاع هر بخش با جايگ
زاوية بخش واگراي شيپوره و اندازة نيم (x)ام iگلوگاه تا بخش 

نتيجه مساحت  مشخص شده و در) 17(، در رابطة (α)مخروطي 
  .شودسطح مقطع هر بخش مشخص مي

)17(= + ∙ ( )  
  

  كاري و سامانة تغذيهبخش خنك سازي مدل
كاري، پيشگيري از گرمايش بيش از حد محفظة سامانة خنكوظيفة 

كننده تا رسيدن به حالت گازي، براي به تراست و گرمايش مايع خنك
در اين . هاي توربوپمپي استحركت درآوردن توربين در چرخه

كننده استفاده شده و تنها  از سوخت، به عنوان سيال خنك سازي مدل
، طراحي ]34[در مرجع . اي مستقيم استهكاري بازيابي، با كانالخنك
هاي بعدي  شده كه در ويرايش كاري، به طور مبسوط بررسي قة خنكجلي

  .افزار جايگزين مدل ساده شدة فعلي خواهد شد اين نرم
كاري شيپوره و محفظه روندنماي محاسبات خنك 4 در شكل

  . احتراق نشان داده شده است

 

  اري شيپوره و محفظه احتراقكروندنماي مربوط به خنك - 4شكل 

ضخامت ديوارة كانال و همچنين ضخامت ديوارة داخلي 
اي و هاي استوانهفرض كانال ، با)يا محفظه احتراق(شيپوره 

، با رابطة )يا محفظه احتراق(اي براي شيپوره هاي استوانه بخش
  ].8[شود محاسبه مي) 18(

)18(= ∙ ∙( ) 	   

 ،فشار در استوانه بوده و   pضريب اطمينان،  fsآن  كه در
  . است) مربوط به جنس ديواره(مقاومت نهايي 

هاي زيادي را شامل تواند طرح كاري نيز ميهندسة كانال خنك
ها با يكديگر برابر شود افت فشار در كانالدر اينجا فرض مي. شود

  ].31[شود محاسبه مي) 19(دار آن با رابطة است و مق

)19(	 = ∙ ∙ ∙ ∙ ∙   

به  dو  Lها و تعداد كانال nضريب افت اصطكاك،  fكه در آن 
  .كاري هستندترتيب طول و قطر كانال خنك

ستفاده ، براي محاسبة ضريب اصطكاك ا)20(از روابط تجربي 
  ].20[شده است 

)20(= 
																																			 												 < 23200.316 ∙ . 												2320 < < 2 × 100.184 ∙ . 									2 × 10 < < 2 × 10   

مشخص شود تا  هايي كه لازم است افزار، در بخشدر اين نرم
گاز  - هاي پيشران در كداميك از فازهاي گاز يا مايعهر يك از مؤلفه

. يا مايع هستند، از روش زير استفاده شده است) درحال جوشيدن(
و  (cp)با داشتن ظرفيت گرمايي (ℎ∆)اختلاف آنتالپي يك ماده 

∆)اختلاف دما    .شودمحاسبه مي) 21(با دماي مرجع از رابطة  (

)21(∆ℎ = ∙ ∆   

تبخير شده، با  آنتالپي ماده در انتهاي جوشش زماني كه كاملاً
  .شودمحاسبه مي) 22(رابطة 

)22(ℎ 	 = ℎ 	 + ∆ℎ   

كلاپيرون، از رابطة  - دماي جوش با استفاده از معادلة كلازيوس
  ].36و  35[آيد دست مي به) 23(

)23(= ∆ ∙ −   

با درنظر گرفتن دماي جوش در يك فشار خاص و همچنين 
توان معادلة فوق درنظر گرفتن گرماي تبخير تحت همان فشار، مي
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) 24(را براي يافتن دماي جوش در هر فشاري به صورت رابطة 
  .نوشت

)24(= ( − ∆ ∙ ( ))   

فشار درون  pو  p0دماي جوش در فشار مشخص  Tbكه درآن 
 ΔHevap. شود سيستمي است كه دماي جوش براي آن مشخص مي

دماي جوش و گرماي ويژة تبخير . است p0گرماي تبخير در فشار 
دماي . فهرست شده است] 37[بار در مرجع  1چند ماده در فشار 

بار و گرماي ويژه  1در فشار  سازي مدلهاي مربوط به اين جوش
  .انددرج شده 1تبخيرهاي نظاير آنها در جدول 

هاي مورد نظر در مقاديرگرماي ويژه تبخير و دماي جوش پيشران -1جدول 
  ])37[برگرفته از مرجع (بار  1فشار 

 ماده
  فشار

)bar(p0 
 دماي جوش

)K (Tb 
 گرماي ويژة تبخير
Δhevap(kJ/kg) 

 213 15/90 1 اكسيژن

 446 25/20 1هيدروژن

 246 45/489 1 كراسين
 

بايد توجه داشت كه در جدول فوق گرماي ويژة تبخير 
(Δhevap)  داده شده و براي رسيدن به گرماي تبخير(ΔHevap)  از

  .شوداستفاده مي) 25(رابطة 

)25(∆ = ∆ℎ ∙   

توان آنتالپي ماده را هنگام شروع با داشتن دماي جوش، مي
اكنون . حساب نمود) 21(جوشش تحت فشار داده شده با رابطة 

با داشتن آنتالپي آن در طول  توان سه حالت زير را براي ماده مي
  .كاري تعريف كرد خنك

حالت = ℎ																		مايع < ℎ 	
−مايع ℎ										گاز 	 ≤ ℎ ≤

ℎ																		گاز > ℎ 	 ℎ 	   

كند به جز براي روش فوق در همة موارد بسيار خوب عمل مي
بار، كه دماي جوش به طور  208هيدروژن در فشارهاي بالاي 

بنابراين براي اين روش محدوديتي در . شودنفي ميناگهاني بسيار م
  .افزار اعمال شده است نرم

سامانة تغذيه، با توجه به چرخه انتخابي كاربر،  سازي مدلدر 
نياز در مخازن در چرخه تغذيه تحت فشار و افت فشارها و فشار مورد

هاي توربوپمپي ها در چرخههمچنين فشار موردنياز در خروجي پمپ
  .شودده ميتخمين ز

چرخة  سازي مدلبه منظور رعايت اختصار از پنج روندنماي 
اي  سامانة تغذيه، فقط به ارائة روندنماي سامانة تغذية احتراق مرحله

  .در اين مقاله بسنده شده است 6شكل 

  
 اي روندنماي طراحي سامانة تغذية چرخة احتراق مرحله - 6شكل 
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  مخزن فشارگذاري سازي مدل
ري، يك گاز را تحت فشار بسيار بالايي ذخيره كرده مخزن فشارگذا

هاي پيشران وارد و هنگام لزوم مقداري از آن را به مخازن مؤلفه
هاي پيشران تحت فشار مطلوب از مخازن خارج كند تا مؤلفهمي

افزار، فرض بر اين است كه تنها يك مخزن در اين نرم. شوند
ا تحت فشار قرار اكسيدكننده ر فشارگذاري هردو باك سوخت و

ها با  هايي مانند مخازن جداگانه و يا فشارگذاري باكدهد و گزينه مي
همانطور كه در . كاري لحاظ نشده است گاز خروجي از جليقة خنك

مخزن فشارگذاري،  سازي مدلشود، هدف از مشاهده مي 7شكل 
  . تعيين جرم و حجم گاز و مخزن فشارگذاري است

  .شودمحاسبه مي) 26(ستفاده از رابطة حجم گاز فشارگذاري با ا
)26(= , + ,   

 روندنماي طراحي مخزن فشارگذاري - 7شكل 

براي تعيين جرم و حجم گاز فشارگذاري و مخزن فشارگذاري 
در اينصورت جرم گاز . لازم است از يك حلقة تكرار استفاده شود

توان با استفاده از قانون گاز را مي) mpress(شارگذاري موردنياز ف
  .آمده، محاسبه نمود) 27(كامل كه در رابطة 

)27(= .. .   

محاسبه ) 28(ارگذاري با رابطة كه در آن، دماي نهايي گاز فش
  .شود مي

)28(= ∙ ( )   

نياز مخزن با حداكثر فشار  با برابر درنظرگرفتن فشار مورد
مخازن سوخت و اكسيدكننده، فشار نهايي گاز  عملياتي مورد انتظار

  .شودفشارگذاري نيز محاسبه مي
. تروپيك استشاخص پلي nپذيري و ضريب تراكم Zهمچنين 

-از معادله حالت ردليك ) Z(پذيري ريب تراكمبراي تعيين مقدار ض
پذيري يك گاز به كوانگ استفاده شده كه در آن ضريب تراكم

معرفي شده است ) 34(تا ) 29(عنوان تابعي از دما و فشار با روابط 
]38.[  

)29(= − ∙   

  :كه درآن

)30(= 	.		 .  

)31(= 	.   

)32(ℎ = 	.		
  

  :آن و در

)33(= . ∙ ∙ .
  

)34(= . ∙ ∙
  

از ) pcrit(و فشار بحراني ) Tcrit(در روابط فوق دماي بحراني 
) Z(پذيري يب تراكمبنابراين ضر. اند اقتباس شده ]39[مرجع جداول 

  . شودبا حل معادله حالت فوق در يك حلقة تكرار حاصل مي

  هاي الگوريتم طراحيخروجي

هاي هاي ارائه شده در بخش قبل، خروجيبا توجه به الگوريتم
 12. اندالگوريتم طراحي به دو دستة جداول و نمودارها تقسيم شده

  :عبارتند ازافزار وجود دارد كه جدول در قسمت خروجي نرم
پارامترهاي عملكردي موتور، پارامترهاي مربوط به محفظه 
احتراق، پارامترهاي مربوط به شيپوره، پارامترهاي مربوط به 

كاري، پارامترهاي  ها، پارامترهاي مربوط به جليقة خنك افشانك
هاي توربوپمپي، پارامترهاي مربوط به ها در چرخهمربوط به پمپ

اي توربوپمپي، پارامترهاي مربوط به هها در چرخهتوربين
هاي توربوپمپي، پارامترهاي مربوط به مولدگاز ها در چرخه وپمپتورب
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اي، پارامترهاي هاي مولدگازي يا احتراق مرحلهسوز در چرخهيا پيش
هاي پيشران، پارامترهاي مربوط به مخزن مربوط به مخازن مؤلفه

  .موتورفشارگذاري، پارامترهاي جرمي و هندسي كل 
نمودار مربوط به مشخصات جريان  14هاي فوق،  بر جدولعلاوه

اند كاري نيز در خروجي قابل ارائه در محفظه تراست و جليقة خنك
  :كه عبارتند از

نمودارهاي مربوط به مشخصات جريان در محفظه تراست كه 
شامل نمودارهاي تغييرات دما، فشار استاتيك، چگالي، سرعت، عدد 

  .شودزيته و عدد رينولدز در طول محفظه تراست ميماخ، ويسكو
كاري كه  نمودارهاي مربوط به مشخصات جريان در جليقة خنك

شامل نمودارهاي تغييرات دما، فشار استاتيك، چگالي، رسانش، عدد 
  . شود كاري ميهاي خنكدز در طول كانالپرانتل، ويسكوزيته و عدد رينول

هايي از صفحة  نمونه 13 تا 8هاي  به عنوان نمونه در شكل
  .اند افزار و نمودارهاي خروجي ارائه شده ورودي نرم

  

  
  هاي محفظه تراست پنجرة ورودي - 8شكل 

 

  Vulcainنمودار تغييرات ضربه ويژه بر حسب نسبت اختلاط موتور  - 9شكل 

طوركه مشاهده مي شود، ابتدا با افزايش نسبت اختلاط،  همان
يابد تا به مقدار حداكثر خود به ازاي نسبت  ويژه نيز افزايش ميضربه

ي موتور برسد اما بعد از آن با افزايش نسبت اختلاط، اختلاط بهينه
 .گيردضربه ويژه يك سير نزولي در پيش مي

 
  Vulcainنمودار تغييرات تراست بر حسب ارتفاع عملكرد موتور  -10شكل 

  

بر حسب ارتفاع عملكرد هاي پيشران  ر تغييرات مصرف مؤلفهدانمو -11شكل 
  Vulcainموتور 

كاهش فشار (شود، با افزايش ارتفاع طوركه مشاهده مي همان
، براي ثابت نگه داشتن مقدار تراست، بايستي دبي جرمي )محيط

 .هاي پيشران كاهش يابدمحفظه احتراق و درنتيجه مصرف مؤلفه
  

  
لكرد موتور ويژه بر حسب دماي محيط عمنمودار تغييرات ضربه -12شكل 

Vulcain 
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نمودار تغييرات تراست بر حسب دماي محيط عملكرد موتور  -13شكل 

Vulcain  

  افزاراعتبارسنجي نرم 
تراست سنجي الگوريتم طراحي، موتورهاي پرمنظور صحتبه

Vulcain تراستو موتور كم HM7B )ترتيب در طبقات پايين كه به
بازطراحي شده و نتايج حاصل از ، )روندبر به كار مي و بالاي ماهواره

 .الگوريتم طراحي با اطلاعات واقعي اين موتورها مقايسه شده است
و  8[هاي الگوريتم طراحي براي اين موتورها از مراجع مقادير ورودي

، نتايج حاصل از بازطراحي با 2در جدول . اقتباس شده است] 40
از موتورهاي  استفاده از الگوريتم ارائه شده، با اطلاعات موجود

Vulcain و HM7Bدر اين مقايسه، خطا با رابطة . اند، مقايسه شده
  .محاسبه شده است) 35(

)35(= × 100  

  گيرينتيجه
افزار جامع جهت طراحي مفهومي در اين مقاله با هدف ارائة يك نرم

ن سرمازا، به تشريح الگوريتم هاي پيشراموتورهاي موشكي با مؤلفه
سنجي  منظور صحتبه. افزار پرداخته شدطراحي منطبق بر اين نرم

الگوريتم طراحي، با استفاده از اطلاعات موجود و دردسترس از 
، طبق الگوريتم طراحي ارائه شده، HM7B و Vulcainموتورهاي 

با طي مقايسة نتايج حاصل از طراحي . اين موتورها بازطراحي شدند
اطلاعات واقعي اين موتورها، مشاهده شد كه پارامترهاي اصلي 

درصد و ساير پارامترها داراي خطاي  5طراحي داراي خطاي كمتر از 
با بررسي پارامترهاي داراي خطاي قابل . درصد هستند 20كمتر از 

ملاحظه، مشخص شد كه اكثر اين پارامترها، جزء پارامترهاي اصلي 
خطاي . حي مفهومي سامانة پيشرانش نيستندطراحي، در مرحلة طرا

ويژه، تراست، نسبت واگرايي و قطر پارامترهاي اصلي نظير ضربه
پوشي  خروجي شيپوره، دبي جرمي كل و طول كل موتور، قابل چشم

توان گفت اين الگوريتم براي مرحلة درصد بود، لذا مي 5و كمتر از 
  .طراحي مفهومي از دقت كافي برخوردار است

نين در تخمين جرم سامانة پيشرانش، از اطلاعات موشك همچ
Arian5 افزار استفاده شده كه در برخي پارامترها نظير در ورودي نرم

ويژه، نسبت تراست به وزن و زمان سوزش با اطلاعات تراست، ضربه
متفاوت بود، لذا بخشي از  ]40و  8[موجود از موتورها در منابع 
  . ه استخطاي مشاهده شده قابل توجي

استفاده از برخي روابط تجربي در مدل رياضي و همچنين 
 و Vulcainفرضيات اعمال شده در الگوريتم كه با موتورهاي 

HM7B  متفاوت است، از ديگر دلايل ايجاد خطا در نتايج حاصل
ترين فرضياتي كه موجب ايجاد خطا در ساير پارامترها  مهم. هستند

شخصه، درنظر گرفتن شكل تقريب طول م: شدند، عبارتند از
مخروطي براي شيپوره، ثابت فرض كردن نسبت گرماهاي ويژه در 

هاي آل، در نظر گرفتن كانال طول شيپوره، فرض گازهاي ايده
 كاري دايروي مستقيم و بدون زاويه با خط محوري جريان،خنك

، فرض ثابت بودن )در خطوط تغذيه و انژكتورها(تخمين افت فشارها 
كاري، فرض صاف و ارة محفظه تراست و كانال خنكضخامت ديو

كاري، فرض يكسان بودن جنس هاي خنكصيقلي بودن سطح لوله
بندي دو كاري با جنس محفظه تراست، فرض تركيبكانال خنك

ها در توربوپمپ، درنظر گرفتن تنها يك محور موازي براي توربين
و مخزن مخزن فشارگذاري با گاز هليوم براي فشارگذاري هر د

  .سوخت و اكسيدكننده
منظور كاهش خطاهاي مشاهده شده و افزايش دقت  به

الگوريتم طراحي لازم است جزييات بيشتري در روند طراحي درنظر 
گرفته شود، كه اين خود مستلزم تعداد بيشتري پارامتر ورودي است 

با اين وجود . كه عملاً در مرحلة طراحي مفهومي در دسترس نيستند
سازي جرم سيستم الكتريكي، سيستم كنترل  با مدل توانمي

سازي انژكتورها و  هيدروليكي و سيستم تجهيزات پروازي، مدل
: سازي اشكال مختلف محفظه احتراق نظير استارترها، مدل

سازي اشكال مختلف شيپوره،  كروي، مدلهاي كروي و نيمه محفظه
هاي سازي كانال ، مدل...اي واي، دومرحلههاي زنگولهشيپوره: نظير
سازي  هاي گوناگون، مدلكاري با هندسه سطح مقطعخنك
كاري با مواد اي و يا خنككاري تشعشعي، لايههاي خنك روش

كاري داراي زاويه با خط هاي خنكسازي كانال فناشونده، مدل
سوز، كاري پيشسازي جزئيات خنك ، مدل)مارپيچي(محوري جريان 

و ) هاها و پمپتوربين(توربوپمپ سازي جزئيات مجموعة  مدل
هاي سري، با بندي توربينهاي با تركيبسازي توربوپمپ مدل

  .طراحي جزئيات بيشتر، خطاي حاصل را كاهش داد
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  HM7Bو  Vulcainهاي حاصل از الگوريتم طراحي با اطلاعات واقعي موتورهاي مقايسة خروجي -2جدول 

 واحد پارامترها 
 HM7Bموتور  Vulcainموتور

مقادير 
 واقعي

مقادير محاسبه 
 شده

)درصدخطا ) 
مقادير 
 واقعي

مقادير محاسبه 
 شده

 درصدخطا
( ) 

محفظه 
 تراست

 415/0 404/0 65/2 180/0 192/0 67/6 (m) قطر محفظه احتراق

 426/0 429/0 70/0 283/0 321/0 43/13 (m) طول محفظه احتراق

 0/232 2/236 81/1 9/13 95/13 36/0 (kg/s) جرمي محفظه احتراقدبي

 76/1 78/1 14/1 992/0 992/0 0 (m) قطر خروجي شيپوره

 53/2 0/85 9/82 89/2 3/46 45 - نسبت واگرايي شيپوره

 1025 29/1025 03/0 200/62 552/62 57/0 (kN) تراست

 5/433 5/442 05/0 5/445 2/457 63/2 (s) ويژهضربه

 ها افشانك

سيدكننده در سامانةافت فشار اك
 تغذيه 

(MPa) 000/3 038/3 27/1 400/1 128/1 43/19 

 800/5 273/5 09/9 930/1 574/1 45/18 (MPa) افت فشار سوخت در سامانة تغذيه

 0/198 5/197 25/0 64/11 44/11 72/1 (kg/s) جرمي اكسيدكنندهدبي

 0/34 7/38 82/13 26/2 51/2 06/11 (kg/s) جرمي سوختدبي

 هاپمپ

 0/13 04/13 31/0 02/5 73/4 78/5 (MPa) فشار درخروجي پمپ اكسيدكننده

 8/15 3/15 17/3 55/5 17/5 85/6 (MPa) فشار درخروجي پمپ سوخت

 5/202 4/201 54/0 7/11 6/11 86/0 (kg/s) جرمي اكسيدكننده در پمپدبي

 7/39 2/43 82/8 57/2 66/2 50/3 (kg/s) جرمي سوخت در پمپدبي

 )ها(توربين
 توان توربين اكسيدكننده

(KW) 
 89/11 12532 11200 توان توربين سوخت 94/5 380 404 27/1 2962 3000

 مولدگاز

 46/0 874/0 87/0 67/1 885/0 9/0 - نسبت اختلاط در مولدگاز

 50/8 81/7 12/8 30/2 73/2 70/18 (MPa) فشار در مولدگاز

 40/8 39/8 12/0 250/0 285/0 14 (kg/s) ازجرمي در مولدگدبي

 مخازن 

 158000 144374 62/8 14900 14472 87/2 (kg) *هاي پيشرانجرم مولفه

 120 3/109 92/8 36/11 82/10 75/4 (m3) *حجم تانك اكسيدكننده

 390 377 33/3 41/39 95/39 37/1 (m3) *حجم تانك سوخت

جرم و ابعاد 
 كل موتور

 1719 1683 09/2 158 138 66/12 (kg) ورجرم خشك موت

جرم خيس سامانة پيشرانش 
 *)طبقه(

(kg) 170000 164057 50/3 19400 3/16936 70/12 

 10/3 98/2 87/3 01/2 99/1 00/1 (m) طول كل موتور

 50/2 06/2 6/17 992/0 10/1 89/10 (m) قطر كل موتور
 Arian5برگرفته از موشك *
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