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Abstract 
A one-dimensional code was developed to simulate the performance of hybrid rocket engines. In 
this code, the conservation equations of mass, momentum and energy are solved in one-
dimensional and inviscid form. To validate the code and conduct further experimental studies, an 
experimental setup was designed and manufactured. The stand had various components, including 
an experimental-scale motor, an oxidizer feeding system, thrust stand, data acquisition and 
recording equipment. The repeatability of the results has been proven in it. The simulation results, 
including the combustion chamber pressure and thrust, were compared with the experimental date 
and good agreement was achieved. By using the code, flow parameters including speed, pressure, 
density and mass flow rate ratio (O/F) along the combustion chamber were obtained. The regression 
rate of the fuel surface in different time periods showed that the fuel regression was not uniform, 
so that at the beginning of the grain there is a minimal regression, but at a distance of about 0.12 m 
from the beginning, there is a continuous increase in regression reaching the highest amount, and 
then decreasing towards the nozzle. This code is a useful tool for analyzing and design of hybrid 
engines  
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 چکیده 
بعدي تدوین شده است. در این کد معادلات بقاي جرم،  سازي عملکرد موتورهاي هیبریدي، یک کد یک به منظور شبیه

نیز انجام مطالعات   اند. به منظور اعتبارسنجی کد تدوین شده وبعدي و غیرلزج حل شده مومنتوم و انرژي در حالت یک 
برداري قرار گرفت. آزمایشگاه شامل اجزاء مختلف نظیر  تجربی بیشتر، یک بستر آزمایشگاهی طراحی، ساخته و مورد بهره

برداري بوده و تکرارپذیري  گیري و سیستم داده موتور آزمایشگاهی، سیستم تغذیه اکسنده، سکوي تراست، تجهیزات اندازه
بعدي شامل فشار محفظه احتراق و تراست تولیدي با نتایج آزمایش  است. نتایج حاصل از کد یکنتایج در آن اثبات شده 

سازي براي  که مقادیر حاصل از شبیهمقایسه و مشاهده شد که همخوانی مناسبی بین این نتایج وجود دارد. به طوري
درصد با مقادیر حاصل از آزمایش   1/4 و 7/3، 1/1پارامترهاي فشار، تراست و نرخ پسروي متوسط به ترتیب به میزان 

اختلاف داشتند. با استفاده از کد پارامترهاي جریان شامل سرعت، فشار، چگالی و نسبت دبی جرمی اکسنده به سوخت  
(O/F)  هاي زمانی مختلف، نشان داد که پسروي  در طول محفظه احتراق بدست آمد. نحوه پسروي سطح سوخت در بازه

  m  12/0که در ابتداي سوخت کمترین میزان پسروي و در یک فاصله طولی خاص (حدود  به طوري سوخت یکنواخت نبوده  
تواند  یابد. این کد میاز ابتداي سوخت) بیشترین میزان پسروي بوقوع پیوسته و در ادامه به سمت نازل این مقدار کاهش می 

 . هیبریدي بکار برده شودعنوان ابزار مناسبی براي تحلیل و طراحی موتورهاي  به
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 مقدمه -۱
 بودهموتور پیشران هیبریدي نوعی سیستم پیشرانش شیمیائی    

. استکه ترکیبی از موتورهاي سوخت جامد و سوخت مایع 
که در نوع کلاسیک آن، سوخت به حالت جامد درون طوري به

صورت گاز یا مایع به هاحتراق جادهی شده و اکسنده بمحفظه 
 ).1د (شکل شودرون محفظه احتراق تزریق می

با پاشش اکسنده به درون محفظه احتراق و اختلاط با سوخت 
تبخیر شده، یک شعله دیفیوژن درون لایه مرزي واقع بر روي 
سطح سوخت، ایجاد شده و انتقال حرارت از این شعله به سطح 

شود. بب تداوم تبخیر سوخت و پایدار ماندن احتراق میسوخت س
محفظه احتراق) ایجاد یک محفظه خالی در ابتداي موتور (پیش

سطح  هقبل از رسیدن ب ندهاطمینان از تبخیر کامل اکسباعث 
و گرین یکنواخت سوخت در طول و در نتیجه سوختن  سوخت

هاي ایجاد گردابه. علاوه بر این با شودمیافزایش بازده احتراق 
جریان داخل این محفظه، پایداري شعله بهبود و ناپایداري احتراق 

یک محفظه خالی در انتهاي سوخت از طرفی وجود  یابد.  کاهش می
به اختلاط نهائی سوخت و اکسنده کمک نموده و مقدار سوختی 
که در طول پورت فرصت (زمان) واکنش پیدا نکرده، در این ناحیه 

ود این ناحیه باعث افزایش راندمان موتور شده و ضربه سوزد. وجمی
 ).2دهد (شکل مخصوص را افزایش می

 
 ]1[شماتیکی از یک موتور هیبرید متداول ) 1(شکل 

 
 فرایند تبخیر و احتراق در موتور هیبرید )2( شکل

 
1 Cavalleri 
2 Rajesh 

 
پذیري بالا و کنترل  ،مزیت این موتور نسبت به موتور سوخت جامد

ساخت و  شدن مجدد، هزینه پایینِ امکان خاموش و روشن
تجهیزات، ایمنی بسیار بالا و سازگاري محصولات احتراق با محیط 

داراي   ،. همچنین در مقایسه با موتورهاي سوخت مایعاستزیست  
تر و ایمنی بالاتر است. از طرفی به پیچیدگی کمتر، هزینه پایین

ت علت فیزیک احتراق در این گونه موتورها، نرخ سوزش سوخ
ها پایین بوده و در نتیجه براي دستیابی به (نرخ پسروي) در آن

است. این هاي بالا نیاز به افزایش سطح سوزش سوخت تراست 
یی نسبت طول به قطر بالاشود که این موتورها موضوع باعث می

. همچنین در مقایسه با موتورهاي سوخت مایع داشته باشند
 تري هستند.ویژه پایینکراژنیک این موتورها داراي ضربه 

وسیعی  يهاژوهشپ  اکنونهمشده، مطرح هاي با توجه به ویژگی
که طوري براي توسعه این نوع موتورها در دست جریان است، به 

این تحقیقات حتی در مورادي منجر به استفاده عملیاتی از این 
را نام   Space Ship oneتوان  موتورها شده است. به عنوان مثال می

برداري قرار گرفت و هدف آن مورد بهره 2004برد که در سال 
کیلومتري زمین بود. اخیراً نیز نسخه   100حمل انسان به ارتفاع 

نفر توریست فضائی  7منظور حمل بهدوم این وسیله پروازي 
 ساخته و مورد آزمایش قرار گرفته است.

صورت تحلیلی ه در حال انجام بر روي این موضوع، بهاي ژوهشپ 
سازي عددي براي درك بهتر فرایندها، بصورت انجام و شبیه

در موتورهاي انجام آزمایش  در نهایت  آزمایش در مقیاس کوچک و  
افزایش نرخ  ،هاژوهشپ  این هدف ترین اصلی مقیاس واقعی است.

پسروي و پارامترهاي عملکردي مانند ضربه ویژه در این نوع 
 موتورهاست. 

بینی عملکرد موتورهاي هیبریدي یک کد به منظور پیش 1کاوالري
صفربعدي تدوین نمود و نتایج حاصل از این کد را با نتایج یک 

در تست انجام شده، تست آزمایشگاهی مقایسه نمود. هر چند که 
علت خوردگی گلوگاه نازل در حین تست، نمودار فشار و تراست هب
و همکارانش نیز یک کد   2. راجش]2[شدت کاهشی بود هب

سازي موتور هیبریدي با ترکیب صفربعدي براي شبیه 
O2HTPB/N علت عدم دسترسی به رابطه هها بتوسعه دادند. آن



 هادي رضائی
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از سوخت و اکسنده، از روابط   نرخ سوزش تجربی براي این ترکیب
 .]3[استفاده نمودند  HTPB/GOXموجود براي ترکیب 

و همکاران براي تحلیل و طراحی موتور هیبریدي یک  1مونگاس
. این مدل بر اساس تئوري جریان ]4[مدل تئوریک را توسعه دادند  

منظور ارزیابی عملکرد موتور پذیر بود. آنها بهیک بعدي تراکم
ک کد کامپیوتري تدوین نموده و نتایج حاصل از آن هیبریدي، ی

را با نتایج آزمایشگاهی حاصل از یک موتور هیبریدي مقیاس 
کوچک، مقایسه کردند. پارامترهاي عملکردي مانند تراست و ضربه 

سازي و تست، داراي همخوانی تقریباً خوبی ویژه حاصل از شبیه
 تلاف داشتند.درصد با همدیگر اخ 16و  15بوده و به ترتیب 

. این مدل ]5[ارائه شد  2یک مــدل پسروي سوخت توسط شانون
با دقت خوبی فشار محفظه احتراق، تراست و ضربه ویژه را براي 

نماید. بینی میموتورهاي هیبریدي مقیاس کوچک و متوسط پیش
مدل بر اساس موازنه آنتالپی بین گرماي تخریب سوخت و انتقال 

. نتایج حاصل از است ه به سطح سوختحرارت جابجائی از شعل
هاي تجربی حاصل از تست گرم بینی توسط این مدل با دادهپیش

مقایسه شده و اختلاف   cm  2/10یک موتور مقیاس کوچک با قطر  
درصدي در فشار محفظه احتراق مشاهده شده  20حــــــدود 

 است.
رضائی و همکاران یک کد صفربعدي توسعه داده و نتایج حاصل را 

درصدي   5/6و    3/3با نتایج تجربی خود مقایسه نموده که اختلاف  
. بعلاوه با استفاده از این کد ]6[شددر فشار و تراست مشاهده 

صفربعدي به بررسی اثر پارامترهاي مختلف بر عملکرد موتور 
 هیبریدي پرداختند.

سازي عددي اسبه عملکرد موتور هیبریدي، یک مدلمنظور محبه
. کد ]7[و همکاران انجام شده است  3صفربعدي توسط گیراس

عنوان ابزاري براي طراحی موتورهاي هیبرید توسعه داده شده به
پارامترهاي مانند تراست سازي  مدلکار گرفته شده است. خطاي  به

 .است  درصد 10و ضربه ویژه در مقایسه با نتایج تجربی، حدود 
سازي نیز براي شبیه (CFD)از دینامیک سیالات محاسباتی 

بالستیک داخلی موتورهاي پیشران هیبریدي استفاده شده است 
. هر چند این روش دقت محاسبات بالاتر داشته و پارامترهاي ]8[

دهد، دست میه مختلف جریان در تمام نقاط محفظه احتراق را ب 

 
1 Mungas 
2 D. E. Shannon 
3 Marian Gieras 

ئی دارد و استفاده از آن براي طراحی ولی هزینه محاسباتی بالا
هاي سازيموتور که نیاز به تغییر پارامترهایی مختلف و انجام شبیه

 .است برمتعدد دارد، پیچیده و زمان
بالستیک داخلی یک موتور پیشرانش در این پژوهش سعی شده که  

و نتایج حاصل با  سازي شودشبیه بعديصورت یک هب هیبریدي
. بدیهی است که تدوین شوندسنجی  مقایسه با نتایج تجربی صحت

سازي دقیق و سریع عملکرد موتور یک ابزار با توانائی شبیه
هاي لازم در توسعه تواند تعداد آزمایشهیبریدي، هم می

موتورهاي هیبریدي را کاهش دهد و هم در طراحی موتورهاي 
 مقیاس بزرگ کمک نماید.

 ادلات حاکم و روش حل مع -۲
جواب حاصل از ، ]6[کارهاي قبلی انجام شده  درهرچند 

سازي صفربعدي براي متغیرهاي کلی مانند فشار محفظه شبیه 
احتراق، تراست و نرخ سوزش متوسط مناسب بود و همخوانی 

 ها توسط کدخوبی با نتایج تجربی داشت، اما برخی پدیده
سازي شبیه نوان مثال در ع . بهنیستقابل ردیابی  صفربعدي
نرخ پسروي در طول گرین یکنواخت در نظر گرفته   صفربعدي

سازي و ردیابی منظور بالا بردن دقت شبیه شود. بنابراین بهمی
بعدي مبتنی یک کد یکدر این پژوهش  ها در طول محفظه،  پدیده

بعدي و بر معادلات بقاي جرم، مومنتوم و انرژي در حالت یک
 شده است. غیرلزج تدوین

 معادلات حاکم  -۱-۲
نمایش داده شده است. میدان جریان  3هندسه مساله در شکل 

شامل فضاي خالی درون پورت سوخت که در واقع قسمت اصلی 
محفظه احتراق و دهد، ناحیه پسمحفظه احتراق را تشکیل می

 . استواگرا در انتها -یک نازل همگرا

 
 هندسه میدان جریان )3( شکل
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توان جریان درون موتور هیبرید را با توجه به شکل مساله، می
بعدي فرض نمود. در این حالت معادلات حاکم، معادلات یکشبه 

عنوان ورودي و . جریان اکسنده بهاستاویلر یک بعدي غیردائم 
عنوان چشمه در نظر گرفته  جریان سوخت به درون حجم کنترل به

بعدي غیردائم یکم برداري معادلات حاکم اویلر شبهشده است. فر
 : ]9[صورت زیر است پذیر بهبراي جریان تراکم

∂
∂t

(AQ) + ∂F
∂x

= S )1    (                             

 Aدهنده مکان و زمان، متغیرهاي نشان tو  xدر رابطه فوق 
به ترتیب  Sو  Q ،Fمساحت سطح مقطع عرضی در هر نقطه و 

که به  هستندهاي منبع بردار متغیرهاي ابقائی، بردار شار و ترم
 شکل زیرند:

𝑄𝑄 = �
𝜌𝜌
𝜌𝜌𝜌𝜌
𝜌𝜌𝑒𝑒𝑡𝑡

�                                          )2(   

𝐹𝐹 = �
𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌

(𝜌𝜌𝑢𝑢2 + 𝑝𝑝)
𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌

𝐴𝐴�                                   )3(   

𝑆𝑆 =

⎣
⎢
⎢
⎡

𝑆𝑆𝑚𝑚
𝑝𝑝 𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑

𝑆𝑆𝑚𝑚 �𝐶𝐶𝑝𝑝𝑇𝑇𝑓𝑓 + 1
2
𝑉𝑉𝑓𝑓2�⎦

⎥
⎥
⎤

)4          (                     

فشار،  𝑝𝑝انرژي کل،  𝑒𝑒𝑡𝑡سرعت جریان،  𝑢𝑢چگالی،   𝜌𝜌در روابط بالا 
𝐻𝐻  ،آنتالپی𝑆𝑆𝑚𝑚  ترم منبع جرم سوخت ورودي به حجم کنترل و
𝑉𝑉𝑓𝑓   هستندسرعت نفوذ گاز از سطح سوخت به درون حجم کنترل. 

𝑒𝑒𝑡𝑡 = 𝑒𝑒 + 𝑢𝑢2

2
 )5                                           (  

𝐻𝐻 = 𝑒𝑒𝑡𝑡 + 𝑝𝑝
𝜌𝜌

 )6                                          (  

𝑆𝑆𝑚𝑚 = 1
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑚̇𝑚𝑓𝑓 = 1

𝑑𝑑𝑑𝑑
𝜌𝜌𝑓𝑓 𝑟̇𝑟 𝐴𝐴𝑏𝑏  )7                      (  

𝑉𝑉𝑓𝑓 = 𝜌𝜌𝑓𝑓
𝜌𝜌

 𝑟̇𝑟  )8(                                          

مختلف مانند چگالی، سرعت  يمتغیرها بالابا حل معادلات 
محوري، فشار، دما و میزان پسروي سوخت در هر زمان و مکان از 

آید. اما قبل از شروع به حل، نیاز است دست میهمیدان جریان ب
که روابط اضافی دیگري براي بسته شدن سیستم معادلات معرفی 

. اول معادله است. این معادلات اضافی شامل دو معادله حالت  شوند
 حالت گاز کامل به شکل زیر:

𝑝𝑝 = 𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌  )9                              (     

 و رابطه دوم یک رابطه ترمودینامیکی به شکل زیر است:

𝑒𝑒𝑡𝑡 = 𝑝𝑝
𝜌𝜌(𝛾𝛾−1)

+ 1
2
𝑢𝑢2  )10    (                               

منظور دستیابی به رابطه نرخ پسروي و ارتباط آن با پارامترهاي به
دست ه و رابطه زیر بشد  مختلف موتور، تعداد زیادي آزمایش انجام  

 :]10[آمد 

𝑟̇𝑟(𝑥𝑥) = 0.07577  G�o0.364  L0.293  �0.559 + 2.776 𝑥𝑥
𝐿𝐿

 – 4.133 

�𝑥𝑥
𝐿𝐿
�  

2
+ 1.662 �𝑥𝑥

𝐿𝐿
�

3
�                                                              )۱۱(   

ــنده عبوري از پورت،  𝐺𝐺𝑜𝑜 بالادر رابطه  ــار جرمی اکسـ طول  𝐿𝐿شـ
 .است فاصله طولی از ابتداي سوخت 𝑥𝑥گرین سوخت و 

یکی دیگر از اطلاعات مهم موردنیاز، مساحت سطح پورت در مقاطع 
. به عبارتی در هر قدم زمانی، استمختلف در حین سوزش 
,A(xاطع مختلف سوخت یا همان مساحت سطح پورت در مق t) 

صورت . همچنین فرض شده است که احتراق بهشودباید محاسبه 
تعادلی انجام شده و محصولات حاصل از احتراق سوخت و اکسنده، 

 شوند.از سطح سوخت به درون حجم کنترل وارد می

 روش حل -۲-۲
شود. سپس بندي میشبکه 4ابتدا میدان جریان مطـابق شکل 

 گیرد. سازي مکانی و زمانی صورت میگسسته 

 
 بندي میدان جریان) شبکه4( شکل

حل به روش حجم محدود انجام شده است.   ،عدديژوهش  در این پ 
بر روي حجم کنترل (یک سلول  بالابدین منظور از معادلات 

 شود، در نتیجه: یگیري ممحاسباتی) انتگرال
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∫ � 𝝏𝝏
𝝏𝝏𝝏𝝏

(𝑨𝑨𝑨𝑨) + 𝝏𝝏𝝏𝝏
𝝏𝝏𝝏𝝏

= 𝑺𝑺�𝑬𝑬
𝑾𝑾 𝒅𝒅𝒅𝒅  )12                                     (  

∫ 𝝏𝝏
𝝏𝝏𝝏𝝏

(𝑨𝑨𝑨𝑨)𝑬𝑬
𝑾𝑾 𝒅𝒅𝒅𝒅 +  ∫ 𝝏𝝏𝝏𝝏

𝝏𝝏𝝏𝝏
𝑬𝑬
𝑾𝑾 𝒅𝒅𝒅𝒅 = ∫ 𝑺𝑺𝑬𝑬𝑾𝑾 𝒅𝒅𝒅𝒅  )13                      (  

∆𝒙𝒙 𝝏𝝏
𝝏𝝏𝝏𝝏

(𝑨𝑨𝑨𝑨)  + [𝑭𝑭𝑬𝑬 − 𝑭𝑭𝑾𝑾]∆𝒕𝒕 = 𝑺𝑺 ∆𝒙𝒙 ∆𝒕𝒕  )14                   (    

[(𝑨𝑨𝑨𝑨)𝒏𝒏+𝟏𝟏 − (𝑨𝑨𝑨𝑨)𝒏𝒏] ∆𝒙𝒙 + [𝑭𝑭𝑬𝑬𝒏𝒏 − 𝑭𝑭𝑾𝑾𝒏𝒏 ] = 𝑺𝑺𝒏𝒏∆𝒙𝒙 ∆𝒕𝒕  )15    (  

(𝑨𝑨𝑨𝑨)𝒏𝒏+𝟏𝟏 = (𝑨𝑨𝑨𝑨)𝒏𝒏 −  𝟏𝟏
∆𝒙𝒙

[𝑭𝑭𝑬𝑬𝒏𝒏 − 𝑭𝑭𝑾𝑾𝒏𝒏 ] + 𝑺𝑺𝒏𝒏∆𝒕𝒕  )16  (           

توان اي از دقت را میسازي زمانی و مکانی هر درجهبراي گسسته 
سازي کار برد. در اینجا روش با دقت درجه اول براي گسسته هب

سازي زمانی از زمانی و مکانی استفاده شده است. براي گسسته
استفاده   n+1ه  ب  nروش صریح پیشرو براي قدم زمانی حل از زمان  

 شود:شده است. سرانجام معادله زیر حاصل می
𝟏𝟏
∆𝒕𝒕

[(𝑨𝑨𝑨𝑨)𝒏𝒏+𝟏𝟏 − (𝑨𝑨𝑨𝑨)𝒏𝒏] + 𝟏𝟏
∆𝒙𝒙

[𝑭𝑭𝑬𝑬𝒏𝒏 − 𝑭𝑭𝑾𝑾𝒏𝒏 ] = 𝑺𝑺𝒏𝒏   )17       (          

شارهاي عددي در مرز غربی و شرقی حجم  𝐹𝐹𝐸𝐸و  𝐹𝐹𝑊𝑊 بالادر رابطه  
شوند. در مطالعه حاضر براي که در ادامه تشریح می  هستندکنترل  

محاسبه شارها بر روي وجوه سلول از روش شکافت شار بالادست 
استفاده شده است. در این روش شارها بر اساس معادله زیر  1رو

 :]13و  12، 11[شوند محاسبه می

𝑭𝑭𝑬𝑬 = 𝟏𝟏
𝟐𝟐
�𝑭𝑭𝑬𝑬𝑳𝑳 + 𝑭𝑭𝑬𝑬𝑹𝑹� −

𝟏𝟏
𝟐𝟐
∑ �𝝀𝝀𝑬𝑬

(𝒌𝒌)�𝟑𝟑
𝒌𝒌=𝟏𝟏 𝜹𝜹𝜹𝜹𝑬𝑬

(𝒌𝒌)𝑻𝑻�𝑬𝑬
(𝒌𝒌)   )18  (            

 𝛿𝛿𝛿𝛿بردار ویژه متناظر و  Tمقدار ویژه ماتریس ژاکوپین شار،  𝜆𝜆که 
 هستندصورت زیر هب بالا. مقــادیر رابطه استبردار دامنه موج 

]13[: 

𝝀𝝀𝑬𝑬
(𝟏𝟏) = 𝒖𝒖�𝑬𝑬       𝝀𝝀𝑬𝑬

(𝟐𝟐) = 𝒖𝒖�𝑬𝑬 + 𝒄𝒄�𝑬𝑬       𝝀𝝀𝑬𝑬
(𝟑𝟑) = 𝒖𝒖�𝑬𝑬 − 𝒄𝒄�𝑬𝑬  

)19           (  

𝜹𝜹𝜹𝜹𝑬𝑬
(𝟏𝟏) = 𝝆𝝆𝑬𝑬𝑹𝑹 − 𝝆𝝆𝑬𝑬𝑳𝑳 −

𝒑𝒑𝑬𝑬
𝑹𝑹−𝒑𝒑𝑬𝑬

𝑳𝑳

𝒄𝒄�𝑬𝑬
𝟐𝟐                                              

𝜹𝜹𝜹𝜹𝑬𝑬
(𝟐𝟐) = 𝒖𝒖𝑬𝑬𝑹𝑹 − 𝒖𝒖𝑬𝑬𝑳𝑳 + 𝒑𝒑𝑬𝑬

𝑹𝑹−𝒑𝒑𝑬𝑬
𝑳𝑳

𝝆𝝆�𝑬𝑬𝒄𝒄�𝑬𝑬
 )20  (                                  

𝜹𝜹𝜹𝜹𝑬𝑬
(𝟑𝟑) = −(𝒖𝒖𝑬𝑬𝑹𝑹 − 𝒖𝒖𝑬𝑬𝑳𝑳) + 𝒑𝒑𝑬𝑬

𝑹𝑹−𝒑𝒑𝑬𝑬
𝑳𝑳

𝝆𝝆�𝑬𝑬𝒄𝒄�𝑬𝑬
                                           

𝑻𝑻�𝑬𝑬
(𝟏𝟏) = �

𝟏𝟏
𝒖𝒖�𝑬𝑬
𝒖𝒖�𝑬𝑬

𝟐𝟐

𝟐𝟐

�         𝑻𝑻�𝑬𝑬
(𝟐𝟐) = �

𝟏𝟏
𝒖𝒖�𝑬𝑬 + 𝒄𝒄�𝑬𝑬

𝑯𝑯�𝑬𝑬 + 𝒖𝒖�𝑬𝑬𝒄𝒄�𝑬𝑬
� 𝝆𝝆�𝑬𝑬
𝟐𝟐𝒄𝒄�𝑬𝑬

 

 
1 Roe’s Scheme 
2 Artificial cell 

 𝑻𝑻�𝑬𝑬
(𝟑𝟑) = �

𝟏𝟏
𝒖𝒖�𝑬𝑬 − 𝒄𝒄�𝑬𝑬

𝑯𝑯�𝑬𝑬 − 𝒖𝒖�𝑬𝑬𝒄𝒄�𝑬𝑬
� 𝝆𝝆�𝑬𝑬
𝟐𝟐𝒄𝒄�𝑬𝑬

                                             )21(    

𝝆𝝆�𝑬𝑬 = 𝑾𝑾𝑬𝑬
𝑳𝑳𝑾𝑾𝑬𝑬

𝑹𝑹 )22 (                                           

𝒖𝒖�𝑬𝑬 = 𝑾𝑾𝑬𝑬
𝑳𝑳𝒖𝒖𝑬𝑬

𝑳𝑳+𝑾𝑾𝑬𝑬
𝑹𝑹𝒖𝒖𝑬𝑬

𝑹𝑹

𝑾𝑾𝑬𝑬
𝑳𝑳+𝑾𝑾𝑬𝑬

𝑹𝑹 )23  (                                          

𝑯𝑯�𝑬𝑬 = 𝑾𝑾𝑬𝑬
𝑳𝑳𝑯𝑯𝑬𝑬

𝑳𝑳+𝑾𝑾𝑬𝑬
𝑹𝑹𝑯𝑯𝑬𝑬

𝑹𝑹

𝑾𝑾𝑬𝑬
𝑳𝑳+𝑾𝑾𝑬𝑬

𝑹𝑹 )24  (                                    

𝒄𝒄�𝑬𝑬 = �(𝜸𝜸 − 𝟏𝟏) �𝑯𝑯�𝑬𝑬 −
𝒖𝒖�𝑬𝑬

𝟐𝟐

𝟐𝟐
�  )25 (                            

𝑾𝑾𝑬𝑬
𝑳𝑳 = �𝝆𝝆𝑬𝑬𝑳𝑳  )26  (                                            

𝑾𝑾𝑬𝑬
𝑹𝑹 = �𝝆𝝆𝑬𝑬𝑹𝑹  )27  (                                           

بر روي وجه غربی  𝐹𝐹𝑊𝑊همچنین یک فرمول مشابه براي بردار شار  
 توان نوشت.می

 شرط اولیه و شرایط مرزي  -۳-۲
همان شرایط شرط اولیه در واقع شرایط قبل از روشن شدن موتور و  

محیطی هواي درون محفظه موتور است. با توجه به اینکه اطلاعات 
منظور اعمال شرایط شود، بههر سلول در مرکز آن ذخیره می

 2راست میدان محاسباتی از سلول مجازي مرزي، در سمت چپ و 
استفاده شده است. در سمت غربی (چپ) میدان جریان که ورودي 

شرط مرزي ورودي مادون صوت در نظر گرفته شده   است،اکسنده  
دان یر از داخل میک متغیشده و  یر مقداردهیو بنابراین دو متغ

اکسنده   يشده است. در مورد مساله حاضر سرعت ورود  یابیبرون
یابی دان جریان برونیرون مو فشار از د یسکون مقدارده يو دما

صوت میدان، اگر جریان مافوق (راست) شود. در سمت شرقی می
باشد (مانند مساله حاضر)، تمامی مقادیر از داخل میدان جریان 

شوند و اگر جریان مادون صوت باشد (مانند جریان یابی میبرون
ط در یاي قائم)، مقدار فشار محدرون نازل همراه با موج ضربه

گر از داخل یثابت در نظر گرفته شده و دو مشخصه د یجخرو
 شوند.یابی میمیدان برون



کشبیه شران هیبریديسازي ی ک موتور پی ک داخلی ی ستی  بعدي بال
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 اعتبارسنجی کد -۴-۲
منظور اعتبارسنجی آن مسائل استاندارد مانند پس از تدوین کد به

ها و جریان درون نازل با آن حل و با حل دقیق آن 1ضربه -لوله
را ارائه واگ-درون یک نازل همگرا  . در اینجا حل جریانشدمقایسه  

قابلیت شده تا اي انجام شده است. حل براي حالت با موج ضربه
. شرایط شوداي قائم توسط کد نیز بررسی موج ضربه  2تسخیر 

شده است. هندسه نازل به همراه ارائه    1حل در جدول  مرزي این  
نمایش   5بعدي، در شکل  سازي یکتوزیع عدد ماخ حاصل از شبیه 

اي را در فاصله موج ضربه لی محل داده شده است. نتایج تحلی
دار را دهد. حل عددي این مقدست میهاز گلوگاه نازل ب 3356/0
درصد  6/0خطاي محاسبه، کمتر از کند که محاسبه می 3375/0
 است.

 سازي شده.شرایط نازل شبیه) 1( جدول
 پارامتر مقدار 

mm2٤٥۰۰/٥۸  مساحت ورودي نازل 
mm2۳۱۲٦/۱۳   گلوگاه نازلمساحت  

mm2۱۰۲۰٦/۷۳  مساحت خروجی نازل 
kPa  ٥۰  فشار سکون ورودي 
K  ۳۰۰  دماي سکون ورودي 
kPa  ۳۳  فشار خروجی نازل 

 

 
 ايهاي بدون و با موج ضربهنمودار عدد ماخ براي حالت) 5( شکل

 
1 Shock tube 
2 Shock capturing 

 بستر آزمایشگاهی  -۳
شود که آزمایشگاه موتور هیبرید در واقع به تجهیزاتی گفته می 

هاي موردنیاز گیريامکان تست گرم موتور هیبرید به همراه اندازه
ها و مراکز دانشگاهچنین آزمایشگاهی در برخی کند. را فراهم می

دانشگاه  معتبر هوافضائی جهان مانند دانشگاه استنفورد، ژوهشیپ 
 ،هاي پیشرفته نظامی رافائلمرکز سیستم هانکوك کره جنوبی و

در جریان   موتور پیشران هیبریدي دایر شده و تحقیقات در زمینه
منظور اعتبارسنجی کد توسعه داده شده به. ]16و  15، 14[ است

هاي ساخته و کالیبره شد و آزمایش یک تست استند طراحی،
شامل  . اجزاي اصلی این آزمایشگاهذیرفتپ  متعددي در آن انجام

کشی و شیرآلات، سنسورها، سیستم تغذیه اکسنده، لولهسیستم 
برداري)، تجهیزات کنترلی و سکوي تست است. در ثبت داده (داده

 بستر آزمایشگاهی ایجاد شده نمایش داده شده است. 6شکل 

 موتور آزمایشگاهی -۱-۳
نمایش داده شده است، موتور  7طور که در شکل همان

آزمایشگاهی از یک استوانه مرکزي براي جادهی سوخت و دو فلنچ 
در ابتدا و انتها که بر روي یکی انژکتور و چاشنی و بر روي دیگري 
نازل قرار گرفته، تشکیل شده است. در داخل لوله اصلی موتور و 

است   دو محفظه خالی در نظر گرفته شده  ،در قبل و بعد از سوخت
باشند. این محفظه احتراق معروف میمحفظه و پسکه به پیش

ترتیب براي تبخیر مناسب سوخت و تکمیل احتراق نواحی به
اي طراحی شده که گونه باشند. موتور آزمایشگاهی بهمی

پذیري لازم براي تغییر پارامترها مانند تغییر طول و قطر انعطاف
محفظه احتراق پس محفظه وپیش داخلی سوخت، تغییر طول

 (محفظه اختلاط)، تغییر نوع انژکتور و ... را دارا باشد. 
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 همراه موتور آزمایشگاهیتست استند هیبرید به) 6( شکل

 
 ) طرح موتور هیبرید آزمایشگاهی در مطالعه حاضر7شکل (

 سیستم تغذیه -۲-۳
عنوان اکسنده در موتورهاي هیبریدي استفاده سیالات مختلفی به

، اکسیژن گازي و  2O2H ،O2Nها ترین آنشوند که مهممی
دلیل سادگی ژوهشی بهپ اکسیژن مایع هستند. هرچند در کارهاي  

پذیري اغلب از اکسیژن گازي استفاده شده کارکردن و دسترس
استفاده شده است. زیرا این ماده  O2Nاست، اما در این تحقیق از 

دلیل خاصیت خودفشاري کاربرد عملیاتی داشته و در چندین به
 . ]17[وسیله پروازي مورد استفاده قرار گرفته است 

، خط اصلی 1سیستم تغذیه شامل مخزن تست  8مطابق شکل 
انتقال اکسنده، خط فشارگذاري هوا بر روي اکسنده، خط جانبی 

منظور شستشوي مسیر پس از تست، شیرآلات دستی و کنترل به
 گیري است.شونده و سنسورهاي اندازه

 
 

1 Run tank 

 
  O2Nدیاگرام جریان سیستم تغذیه  )8( شکل

 هاگیري و ثبت دادهاندازه -۳-۳
گیري فشار در نقاط مختلف از جمله مخزن تست و  منظور اندازه به

سنج) با محفظه احتراق، از ترانسدیوسرهاي فشار (از نوع کرنش
علاوه براي هاستفاده شده است. ب  kHz  50و فرکانس    ±5/0دقت %  

 ±5/0با دقت %  N 1000گیري تراست از یک لودسل اندازه
استفاده شده است. دبی اکسنده با استفاده از یک ونتوري مادون 

دست ه گیري فشار در قبل و گلوگاه ونتوري ببحرانی و اندازه
. سنج دقیق کالیبره شده استوسیله یک دبیهآید. این روش بمی

هاي سیگنال، کارت تبدیل کنندهبرداري شامل تقویتسیستم داده
افزار ، یک کامپیوتر و نرم(A/D)سیگنال آنالوگ به دیجیتال 

 برداري است.داده
هاي تکرارپذیري نتایج حاصل از تستمنظور بررسی به

، سه تست در شرایط یکسان انجام شد که نمودار فشار آزمایشگاهی
. داده شده استنمایش  9ها در شکل تستمحفظه احتراق این 

 ها برقرارطور که مشخص است همخوانی مناسبی بین دادههمان
ها، زمان ارسال فرمان چاشنی شدن تا قطع . در همه تستاست

دلیل صورت یکسان تنظیم شده است. اما بههجریان اکسنده ب
اندکی اختلاف در زمان روشن شدن سوخت، زمان سوزش در این 

ثانیه متفاوت است که این اختلاف در انتهاي نمودار   2/0ها تا  تست
 شود. مشاهده می

اند گیی و محاسبه شدههمچنین سایر پارامترهاي عملکردي اندازه
عنوان مثال که به طوري به ،که نشانگر همخوانی قابل قبول است

ژه یو ضربه و ين درصد اختلاف فشار متوسط، نرخ پسرویشتریب
 .]10[ است 84/2و % 22/3، %92/1ترتیب حدود %به
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 .  : منحنی فشار حاصل از سه تست با شرایط یکسان )9( شکل

 نتایج  -۴
ک نتایج کد با نتایج ین شده، یکد تدو یمنظور اعتبارسنجبه

استفاده شده در این  . سوخته استسه شدیمقا نمونه شیآزما
 O2Nاکسنده همراه با درصدي افزودنی، و  HTPB تست از نوع

ی بوده و فقط در جهت شعاع  ي رویپورت دا ي. سوخت دارااست
دن به بدنه موتور، یب رس ی از آس  ي ریجلوگ  يدارد. برا  يپسرو  امکان

قطع  ،کل سوختختن ش از سویق اکسنده به درون موتور پ یتزر
 s  5/6مدت زمان پاشش اکسنده  ش مورد استناد،  یدر آزما  .شودیم

 .آورده شده است 2جدول  موتور در یمشخصات کلبوده است. 
در کنار نتایج حل یک بعدي، نتایج حل صفربعدي نیز که در 
گذشته توسط نویسندگان این مقاله ارائه شده بود، نیز مورد 

. در کد صفربعدي همه پارامترها در ]6[مقایسه قرار گرفته است 
بعدي اما در کد یک شوند،کل محفظه احتراق ثابت فرض می

 شوند.پارامترها در طول محفظه موتور ثابت نبوده و محاسبه می
بعدي ارائه شده سازي یکاز شبیه نمودار فشار حاصل    10شکل  در  
مقایسه شده   سازي صفربعديتست و نیز شبیهحاصل از  با نتایج  و  

شود که همخوانی خوبی بین فشار حاصل از حل  است. مشاهده می
بعدي همچنین نتایج حل یک بعدي با نتایج تست وجود دارد.یک

هاي منحنی نسبت به نتایج حل صفربعدي دقت بالاتري دارند.
اند. در مورد تراست مقایسه شده 11شکل متناظر تراست نیز در 

داشته و از این بعدي توافق خوبی با نتایج تست نیز نتایج حل یک
مقایسه کمی این متغیرها در  است. صفربعدي لحاظ بهتر از حل

طور که در این جدول آمده است، همان ارائه شده است. 3جدول 

در مورد همه پارامترهاي فشار، تراست و نرخ پسروي، نتایج حل 
 تر هستند.بعدي به نتایج آزمایش نزدیکیک

 سازيمشخصات موتور مورد شبیه )2( جدول
 مقدار پارامتر

 mm 0/37 قطر اولیه پورت سوخت 
 mm 6/65 قطر خارجی گرین

 mm 4/250 طول گرین
 mm 9/8 قطر گلوگاه نازل
 mm 4/22 قطر خروجی نازل 

 o15 نصف زاویه واگراي نازل 
 g/s 77/95 دبی جرمی متوسط اکسنده 

 3kg/m 983 چگالی سوخت 

 
 

 
 ، سازي صفربعديمقایسه منحنی فشار حاصل از شبیه) 10( شکل

 آزمایشو بعدي یک

 
سازي مقایسه منحنی تراست حاصل از شبیه) 11( شکل

 بعدي، و آزمایشیک، صفربعدي
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سازي صفربعدي، مقایسه نتایج حاصل از شبیه) 3( جدول
 بعدي و آزمایشیک

 آزمایش پارامتر
سازي شبیه

 صفربعدي
سازي شبیه
 بعديیک

درصد اختلاف 
صفربعدي با 

 آزمایش

درصد اختلاف 
بعدي با یک

 یشآزما

فشار 
متوسط  

(bar) 
72/28 66/29 35/28 3/3 + 12/1 - 

تراست  
متوسط  

(kgf) 
21/24 80/25 10/25 5/6 + 7/3 + 

نرخ 
پسروي  
 متوسط
(mm/s) 

752/0 809/0 783/0 6/7 + 1/4 + 

تغییر پارامترهاي جریان در طول محفظه احتراق  12در شکل 
ناحیه درون پورت  شود که در نمایش داده شده است. مشاهده می

سوخت، فشار و چگالی تقریباً ثابت و سرعت اندکی افزایشی است. 
علت علت افزایش سرعت، افزایش دبی جرمی در طول گرین به

علت محفظه احتراق، بهتبخیر سطح سوخت است. در ناحیه پس
یابد. افزایش سطح مقطع عبور جریان، سرعت مقداري کاهش می

نازل و کاهش شدید سطح مقطع عبور با ورود به قسمت همگراي 
یابند. با جریان، سرعت زیاد و در نتیجه فشار و چگالی کاهش می

توجه به مافوق صوت بودن جریان در ناحیه پس از گلوگاه نازل، با 
افزایش سطح مقطع سرعت همچنان افزایش یافته و فشار و چگالی 

ر توزیع د m 325/0=xیابند. تغییـــراتی که در حوالی کاهش می
دلیل این است که گلوگاه نازل ساخته شود، بهپارامترها مشاهده می
 mm 9اي با طول صورت یک ناحیه استوانه شده تیز نبوده و به

است. زیرا در صورت تیز بودن گلوگاه، خوردگی در آن اتفاق 
 افتد.می

در طول گرین نمایش  O/Fن تغییرات دبی جرمی و نسبت یهمچن
در  O/Fشود که نسبت ). مشاهده می13شکل داده شده است (

تدریج با حرکت در جهت گرین هابتداي سوخت بالا بوده و ب
دلیل افزایش سوخت تبخیر شده، این نسبت کاهش سوخت، به 

یابد. همچنین با حرکت از ابتداي سوخت به سمت نازل، دبی می
ورود سوخت از سطح  آن دلیل یابد کهجرمی کل افزایش می

 .است سوزش
هاي زمانی مختلف در بازهنحوه پسروي سطح سوخت    14شکل  در  

شود که برخلاف کد صفربعدي نشان داده شده است. مشاهده می
که پسروي سوخت در طول گرین یکنواخت بوده و همه نقاط به 

بعدي پسروي سوخت سازي یکیک اندازه پسروي دارند، در شبیه
که در ابتداي سوخت کمترین میزان . به طوري اخت نیستیکنو

از ابتداي  m 12/0پسروي و در یک فاصله طولی خاص (حدود 
سوخت) بیشترین میزان پسروي بوقوع پیوسته و در ادامه به سمت 

در لحظه نمایش داده شده در  یابد.نازل این مقدار کاهش می
و  mm 57/3شکل، میزان پسروي سوخت در ابتداي گرین برابر 

 .است mm 42/6بیشترین میزان پسروي برابر 
 

 
 ) تغییرات پارامترهاي جریان در طول موتور12( شکل

 
 در طول موتور O/F) تغییرات دبی جرمی و 13( شکل

 
 ) پسروي سوخت در طول زمان14( شکل
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 گیري نتیجه -۵
سازي بالستیک داخلی موتورهاي هیبریدي یک کد منظور شبیه به

. این کد مبتنی بر حل معادلات اویلر بوده و شد بعدي تدوینیک
ها که توسط کد صفربعدي قابل رصد قابلیت ردیابی برخی پدیده

. نتایج حاصل از کد همخوانی خوبی با نتایج ستنیستند، را دارا
 آزمایش داشته و نسبت به نتایج حل صفربعدي داراي دقت بالاتري

تغییرات پارامترهاي بالستیکی در طول . با استفاده از این کد  است
هاي . نحوه پسروي سطح سوخت در بازهاست موتور قابل محاسبه

که طوري نشان داد که پسروي سوخت یکنواخت نبوده به زمانی،
در ابتداي سوخت کمترین میزان پسروي و در یک فاصله طولی 

بیشترین میزان پسروي   از ابتداي سوخت)،  m  12/0(حدود    خاص
یابد. قوع پیوسته و در ادامه به سمت نازل این مقدار کاهش میوهب

تواند ابزار توانمندي در طراحی و تحلیل موتورهاي این کد می
 هیبریدي باشد.
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