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Abstract 
In this paper, using a developed software, the combustion process inside the 
cryogenic engine is simulated one-dimensionally and using the equilibrium 
solution. The propellants are kerosene_LOx. In this regard, models for 
combustion and nozzle analysis have been used. By using this software, 
initially, the behavior of the cryogenic motor at the design point is simulated. 
Then the sensitivity analysis has been done on the film cooling flow 
percentage. The results of the analysis at the design point show the accuracy of 
the engine performance. The results of the sensitivity analysis show that the 
temperature of the combustion chamber has an increasing-decreasing behavior 
based on the percentage of flow rate, because the fuel-to-air ratio of the 
combustion chamber approaches the stoichiometric number for some flow rates 
and then falls away, but the molar mass of the gases has changed and as a 
result of the impact The specific and characteristic speed of the behavior has a 
decreasing behavior in terms of the increase in flow rate, so that increasing the 
cooling percentage up to 20% reduces the specific impact by 7 seconds. 
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 چکیده 
با زوج پیشرانه    فضاییموتور احتراق درون  ندیشده، فرآافزار توسعه داده نرم کیمقاله، با استفاده از  نیدر ا

راستا،   نیدر ا .شودی م يساز هیشب یو با استفاده از حل تعادل يبعدکیصورت به  کروسین و اکسیژن مایع
  ر رفتار موتو داافزار، در ابتنرم  نیشده است. با استفاده از ا استفاده  احتراق و نازل لیجهت تحل ییهامدل 
  ي کار خنک یدرصد دب يبر رو تی حساس زی سپس آنال ،شده است يسازهیشب یدر نقطه طراح کیوژنیکرا

نشان از صحت عملکرد   ،ی در نقطه طراح لیتحل جیانجام شده است. نتا و اثر آن بر عملکرد موتور یلمیف
رفتار   یمحفظه احتراق بر اساس درصد دب يکه دما دهدینشان م تیحساس زیآنال جی. نتاموتور دارد

به عدد  هایاز دب یبرخ يمحفظه احتراق به ازا اکسندهنسبت سوخت به  رایز ،دارد یکاهش-یشیفزاا
 هجیشده و در نت رییگازها دچار تغ یاما جرم مول ردیگیو سپس فاصله م شودیم کینزد کیومتریکی استو

درصد   شیکه افزا يدارد به طور یرفتار کاهش یدب شیو سرعت مشخصه رفتار بر حسب افزا ژهیضربه و
   .دهدیکاهش م  هیثان  7را    ژهی، ضربه و  %20تا    يکارخنک 
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1 
 مقدمه  -1

پیچیدگی زیاد و اندرکنش فرآیندهاي پاشش و احتراق، نیاز به 
ی و توسعه  بر در طول فرآیند طراحهاي متعدد و هزینهآزمایش

سازي و دهد. استفاده از مدلمحفظه رانش را افزایش می
سازي در کنار آزمایش سبب کم شدن هزینه و زمان شبیه 

سازي افزارهاي شبیهشود. نرمدسترسی به محصول نهایی می
) داراي هزینه محاسباتی بالا و مدت زمان حل CFDعددي (

سازي، استفاده از طراحی و بهینه  فرآیندطولانی هستند. لذا در 
بعدي و صفر بعدي که عملکرد کلی محفظه افزارهاي یکنرم

 تر است.کند، مرسومرانش را تعیین می
، ROCETS [1]، REDTOP [2]افزارهایی مانند: پیش از این نرم

ODE [3] و RPA [4] ها تحلیل اند که هدف آنتوسعه داده شده
نازل است و لذا  رفتار سیستمی تراستر، از مخازن تا انتهاي

صفربعدي و با فرض تعادلی مورد  صورتبهمحفظه احتراق را 
، [5]آترین  افزارهايدهند. در عوض نرمبررسی قرار می

ROCCID [6]  وODK [7]،  بعدي و با یک  صورتبه احتراق را
ي افزارهانرمکنند. ي میسازمدلاستفاده از سینتیک شیمیایی 

ROCCID  وODK  و در دسترس نیستند.اختصاصی بوده 
 صورت بهمحفظه احتراق  [8]ها مانند منفلتی در برخی از مدل

به  1صفربعدي در نظر گفته شده و از یک راکتور کاملاً آمیخته 
سینتیک احتراقی استفاده شده است. گري سازي منظور شبیه 

ي اما با استفاده از فرض تعادلی براي احتراق بعدک از روش ی [9]
محفظه  [5 ,10] همکارانش و عطارزاده است. استفاده کرده

بعدي ترکیبی از چندین راکتور کاملاً یک صورتبهاحتراق را 
 يفرآیندهاي صورت گرفته در پدیدهاند. کردهسازي لآمیخته مد

از:  اندعبارتاحتراق در تراسترهاي سوخت مایع خودمشتعل 
یشرانه و هاي پ اتمیزاسیون اسپري، تبخیر قطرات، اختلاط مؤلفه 

 . [11] واکنش فاز گازي
به دلیل تأثیر مستقیمی که بر احتراق، پایداري احتراق  2پاشنده

ترین کاري  داخلی محفظه احتراق دارد از مهمو خنک
اي موتورهاي سوخت مایع است. براي تحلیل فرآیند هزیرسیستم

توان چهار بخش کلی را در نظر یک پاشنده پیچشی می ،پاشش
 -3تشکیل فیلم مایع،  -2ریان داخلی پاشنده، ج -1گرفت: 

. براي [12]تشکیل قطرات  -4ها و گیري لیگامنتشکل
گیري ضخامت فیلم مایع و زاویه پاشش، روابط تجربی اندازه

 
1 Perfectly Stirred Reactor: PSR 
2 Injector 

بیان  [14]سویاري و لفبور و  [13] متعددي توسط ریزك و لفبور
ها اختلاف فشار دو سر پاشنده، چگالی و لزجت شده است. آن

ایع پاشیده شده، دبی و قطر خروجی پاشنده را به عنوان عوامل م
  [15] مؤثر بر ضخامت فیلم مایع معرفی کردند. ریزك و لفبور

ابعاد و مشخصات  ببرحساي براي زاویه پاشش پاشنده رابطه 
ها نشان دادند با افزایش چگالی عملکردي پاشنده ارائه دادند. آن

 یابد.فزایش میو کاهش لزجت سیال، زاویه پاشش ا
شود که قطرات در محفظه احتراق، طراحی به نحوي انجام می

 برحسب ها به دیواره جانبی محفظه برخورد کرده و پیشرانه 
مانده سرعت و جرم قطرات، بخشی از سوخت بر روي دیواره باقی

. عمده این فیلم از سیال [16]و فیلم مایع را تشکیل دهند 
گرفتن بین گازهاي داغ و دیواره، از سوخت تشکیل شده و با قرار 
به دلیل وجود نیروي . [17,18]کند آسیب به دیواره جلوگیري می

برشی بین هسته گازي محفظه و فیلم مایع حلقوي، فیلم مایع 
دست محفظه و گلوگاه حرکت ز همانند گاز به سمت پاییننی

کند. این روند تا جایی ادامه دارد که تبخیر سوخت و سرعت می
و در نهایت  شودرفتن فیلم مایع منجر به کاهش ضخامت فیلم گ

کانگ و همکاران  .[19]شودخشک، محو  يفیلم مایع در نقطه
] به بررسی تجربی فیلم مایع بر عملکرد محفظه رانش موتور 20[

با  و همکاران تاوچی اند.پرداخته  LCH4-LOxکرایوژنیک 
ول فیلم مایع و اثر استفاده از مدل هاي فیزیک پایه، به بررسی ط

فوجی و همکاران رفتار  ].18پرداخته اند [ Ispو  *Cآن بر 
دینامیکی جریان فیلم مایع در موتور سوخت مایع با زوج پیشران 

  ].21سی کرده اند [هایپرگالیک را برر
افزار اختصاصی توسعه داده شده، در این مقاله، با استفاده از نرم

تراق موتور کرایوژنیک فرآیند احتراق درون محفظه اح
شود. سپس اثر گیري میسازي شده و عملکرد آن اندازهشبیه 

 انیشا گیرد.کاري فیلمی مورد بررسی قرار میدرصد دبی خنک
 يدر موتورها ،یلمیف يخنک کار یذکر است که درصد دب

که بر  شودی مطرح م یپارامتر طراح کیبه عنوان  عیسوخت ما
 .شوندیم یصفحه انژکتور طراح یمونرایپ  ياساس آن، انژکتورها

 
 مدلسازي  -2

چهار  ،یکیاستات طیدر شرا یعملکرد موتور راکت يسازجهت مدل
و پاشش  -1در نظر گرفته شده است:  یاصل ندیفرآ ایقسمت 

مقاله،  نینازل. در ا -4محفظه و  -3،  يکارخنک  -2 ر،یتبخ



عطارزاده  عیدي  سعود   م
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کد  لذا ردیگیقرار م لیبخش محفظه احتراق و نازل مورد تحل
 .کندیم يازدو بخش را مدلس نیتوسعه داده شده، فقط ا

 احتراق محفظه -۲-۱

مدلی مشابه روش  سازي فرآیند احتراق،مدل منظوربه
 RPAو  ROCETS [1] ،REDTOP [2] ،ODE [3]افزارهاي نرم
استفاده شده است. در این روش، محفظه احتراق و فرآیند  [4]

ده است. براي ش مدلبعدي  صفراحتراق در آن به صورت 
 CEAافزار سازي نیز از روش تعادل شیمایی و کد نرممدل

کند. ف میچیدمان کلی را توصی 1شکل استفاده شده است. 
 گردد:زمان اقامت در محفظه احتراق از رابطه زیر محاسبه می

)1(  
 صورت پایا است.ر است احتراق بهلازم به ذک

C              

 
به منظور مدلسازي  CEAافزار استفاده از روش تعادلی و نرم 1شکل 

 فرآیند احتراق در محفظه رانش
 
 نازل -۳-۱

بدین معنی که  ،سازي شده استمدل 3فریزشده صورتبهنازل 
زیرا سرعت  ،شوندهاي شیمیایی در نازل  انجام نمیواکنش

زمان  0.001جریان بالا بوده و زمان اقامت جریان کمتر از 
در  %2واکنش شیمیایی است. این روش خطایی کمتر از 

توان از روابط می، با این فرض .[22]کند میمحاسبات نازل وارد 
. فشار محفظه احتراق با توجه به دبی، کردآیزنتروپیک استفاده 

شود. پس از یین میدسه نازل تعمحصولات احتراق و هن γدما، 
در تمامی مقاطع نازل  ،Mعدد ماخ، تعیین فشار محفظه احتراق، 

 :[23]شود همگرا و واگرا با استفاده از رابطه زیر مشخص می

)2( 
 
پس از تعیین عدد ماخ در همه مقاطع، سایر مشخصات جریان 

شود. بر اساس  ینظیر فشار، دما و سرعت در آن مقطع محاسبه م

 
3 Frozen 

این محاسبات، عملکرد کلی تراستر نظیر نیروي تراست و ضربه 
 شود.ویژه استخراج می

حلگرهاي مستقل تدوین شده و  صورتبههاي فوق مجموعه مدل
اختصاصی توسعه داده شده است.  افزارنرمبا ترکیب این حلگرها، 

ا هاي هندسی و عملکردي، بافزار، با دریافت ورودياین نرم
رانش را از ابتداي پاشنده تا انتهاي استفاده از روش تکرار، محفظه 

کند. فرآیند احتراق درون ي حل میبعدک ی صورتبهنازل واگرا 
ی گسترده و درون محفظه احتراق با استفاده از سینتیک شیمیای

نازل، پارامتر  برايشود. نازل با فرض فریز شده مدل می
 ارت است از :شود که عبعملکردي تعریف می

)3(  
شود که ) تعریف می3، مطابق رابطه (*Cپارامتر سرعت مشخصه، 

، دبی جرمی کل قطر گلوگاه و  tA، فشار محفظه، ccPدر آن 
، را مطابق Ispپارامتر ضربه مخصوص،  توانیماست. همچنین 

یزان تراست تولیدي به ) تعریف کرد که نشان دهنده م4رابطه (
 ازاي دبی جرمی مشخص است. 

)4(  
)5( 

 
 

پارامتر دیگري براي تنظیم راندمان احتراق تعریف شده است که 
 بر روي دماي محصولات احتراق اثر گذار است. 

)6(  
 

 کد -۴-۱
یاده سازي روابط اشاره شده در قسمت قبل، از نرم به منظور پ 

افزار، کد مورد نظر بر  افزار متلب استفاده شده است. در این نرم
اساس الگوریتم طراحی شده، تدوین شده است. به منظور حل 

هاي مختلف، از روش تکراري سازي پدیدهکل تراستر و مدل
). در ابتدا، متغیرهاي ورودي 2شکل استفاده شده است (

(هندسی و عملکردي) و تنظیمات مورد نیاز توسط کاربر وارد 
شود. پس از آن، حل وارد حلقه تکرار شده و محاسبات می

احتراق براساس احتراق تعادلی و با استفاده از فراخوانی نرم افزار  
CEA تراق به روز انجام گردیده و توزیع دما و محصولات اح

شود. سپس محاسبات نازل انجام شده و فشار محفظه احتراق می
ي فشار است. این . معیار همگرایی، مقدار باقیماندهشودمیتعیین 

افزار متلب و به صورت متن باز تدوین شده افزار در قالب نرمنرم
 است.
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ش به همراه اجزاء و نحوه ي محفظه رانسازمدلالگوریتم  2شکل 

 هاآنارتباط بین 
 

مجموعه کد تدوین شده به همراه روابط مورد استفاده در آن به 
  [5 ,10]صورت مبسوط در مقالات پیشین عطارزاده و همکارانش 

  مورد بررسی قرار گرفته و اعتبارسنجی نتایج انجام شده است.
 

 هندسه مورد بررسی  -3
نشان داده شده و مشخصات  1شکل شماتیک محفظه رانش در 

بیان شده است. منظور از محفظه  1جدول هندسی محفظه در 
 رانش، از ابتداي صفحه انژکتور تا انتهاي نازل واگرا است.

 
 فظه رانش موتور کرایوژنیکشماتیک مح 1شکل 

 
 مشخصات هندسی محفظه رانش 1جدول 

 نشان پارامتر
Throat diameter Dth 

Chamber diameter Dcc 

Nozzle exit diameter De 

Chamber length Lcc 

Convergent length HH 

Divergent length Ln 

Divergent initial angle βa 

Divergent end angle βm 

Area Ratio AR 

 
است.  66با توجه به مشخصات نازل، نسبت مساحت برابر با 

 یاست. نسبت دب LOx آن و اکسنده RP-1سوخت مورد استفاده 
فشار  يبرا موتور نی. ااست 2.3 اکسنده به سوخت برابر با یجرم
جدول زیر پارامترهاي  شده است. یپاسکال طراح 10-6 یطیمح
 دهد.لازم جهت طراحی محفظه احتراق را نشان می  کرديعمل

 
 مشخصات عملکردي محفظه رانش 2جدول 

 مقدار واحد پارامتر
Mixture Ratio [-] 2.3 

Total Mass Flow Rate [kg/s] 11.15 
Ambient Pressure [Pa] 10-6 

Injection Temperature [K] 300 
Surrounding Temperature [K] 2.7 

Nozzle Performance % 90 
Combustion Efficiency % 92 

The percent of fuel to Film Cooling [-] 20% 
CombustionOF [-] 2.874 

 
بار و  30ر تعداد تکرار ثتنظیمات به کار رفته براي حل کد، حداک

شده در نظر گرفته  10-3معیار همگرایی فشار محفظه برابر با 
 است.

 

 نتایج  -4
شود. در ابتدا، در این بخش، نتایج بدست آمده از طراحی ارائه می

و سپس آنالیز حساسیت  شودبررسی میموتور در نقطه طراحی 
 شود.براي درصد دبی سوخت فیلم مایع انجام می

 

 طراحی  نقطهنتایج   -۵-۱
باشد. شایان ذکر می 2جدول نتایج این نقطه بر اساس مندرجات 

کاري است که در این حل، درصد دبی سوخت جهت خنک
در نظر گرفته شده است. در ادامه نتایج بدست آمده  %20دیواره، 

نمودار همگرا شدن حل مسئله را نشان   1شکل شود. ارائه می
 شود. بار تکرار، مسئله حل می 4که با  شوددهد. مشاهده میمی
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 حل مسئله به روش حلقه تکرار 1شکل 

 
نشان داده شده   3جدول سازي عملکرد موتور در نتایج شبیه

کیلو  35.48دهد که تراست موتور برابر با است. تحلیل نشان می
ثانیه با نسبت مساحت نازل  324یوتن بوده و ضربه ویژه برابر با ن

باشد. بار می 11.87است. فشار محفظه احتراق نیز برابر با  66
متربرثانیه است. مشخصات  1566برابر با  ،*Cسرعت ویژه، 

ترمودینامیکی محصولات احتراق و ترکیب آنها در ورودي نازل 
 همگرا نیز بیان شده است. 

 
 سازي عملکرد محفظه رانشنتایج شبیه 3جدول 

 مقدار پارامتر

No. of Iterations 4 
Thrust [kN] 35.48 

Isp [s] 324.3 
Pcc [bar] 11.87 

Exit plane Velocity  [m/s] 2,931 
Exit plane Pressure [Pa] 3,562 

Exit Mach No. [-] 3.81 
Averaged Tcc [K] 3,159 

Nozzle Inlet Tcc [K] 3,159 
C* [m/s] 1,566 

Nozzle Inlet Gas Constant (R) 324 
Nozzle Inlet Gamma 1.120 

Nozzle Inlet Cp [kJ/kg.K] 1.964 
Nozzle Inlet MW [gr/mol] 25.59 

Nozzle Inlet DynViscosity [Pa.s] 1.036×10-4 
Nozzle Inlet Conductivity [mW/cm/K] 12.707 

Nozzle Inlet Prandtl 0.539 
Nozzle Inlet Velocity [m/s] 222.55 

Nozzle Inlet Density [kg/m3] 1.155 
Nozzle Inlet MassFraction of O2 3.12 % 

Nozzle Inlet MassFraction of CO2 39.52 % 
Nozzle Inlet MassFraction of CO 26.59 % 

Nozzle Inlet MassFraction of H2O 26.51 % 
Nozzle Inlet MassFraction of H2 0.41 % 

 
نمودارهاي دماي محصولات احتراق،   6شکل الی   2شکل در 

سرعت جریان، عدد ماخ، چگالی سیال و فشار بر روي محور 
) محفظه رانش رسم شده است. در همه این مرکزي (تقارن

تر، شماتیک محفظه رانش رسم شده ها، جهت درك راحت شکل
 است.

    

 
 محفظه رانش يدما در خط مرکز 2شکل 

 

  

 
 يخط مرکز يسرعت بر رو 3شکل 

  

 
 يخط مرکز يبر رو انیرعدد ماخ ج 4شکل 
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 يخط مرکز يداغ بر رو يگازها یچگال 5شکل 

 

05 
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 يخط مرکز يفشار گازها بر رو 6شکل 

 
بر اساس آنچه از طراحی انتظار می رود، جریان در طول نازل 

   شود.واگرا به درستی منبسط شده و شوك تشکیل نمی-همگرا

 
 نتایج آنالیز حساسیت -۶-۱

تر موتور طراحی شده، آنالیز حساسیت در راستاي بررسی دقیق
انجام شده است. در آنالیز حساسیت، یک پارامتر تغییر کرده و 

شوند. آنالیز حساسیت براي سایر پارامترها ثابت در نظر گرفته می
 کاري انجام شده است.پارامتر درصد دبی سوخت فیلم مایع خنک
 .شودمیدر ادامه، نتایج هر یک از موارد فوق بیان 

کاري  فیلمی بر روي جداره بخشی از سوخت، به عنوان خنک
شود. مقدار سوخت مصرفی، به درونی محفظه احتراق استفاده می

صورت درصد از دبی سوخت تعریف شده که به آن درصد دبی 
ر درصد شود. در این بخش، اثر تغییکاري  فیلمی گفته میخنک 

مشخصات  4جدول شود. کاري فیلمی بررسی میدبی خنک
کاري خنک یدرصد دب تیحساس زیبکار رفته در آنال يپارامترها

 دبی کل سوخت است. %30تا  0دهد. بازه تغییرات از را نشان می

 
ا در آنالیز حساسیت درصد دبی خنک مشخصات پارامتره 4جدول 

 کاري
 

OFtot Film Cooling OFComb 
[kg/s] [-] % [-] 
11.15 2.3 0 2.3 
11.15 2.3 5 2.42 
11.15 2.3 10 2.55 
11.15 2.3 15 2.7 
11.15 2.3 20 2.87 
11.15 2.3 25 3.07 
11.15 2.3 30 3.28 

 
در 

   

 
 الی   7شکل 

و  *Isp ،Cتغییرات پارامترهاي کلان سیستمی نظیر تراست،  ،
همچنین فشار و دماي خروجی از محفظه احتراق بر اساس 

 10در شکل کاري فیلمی رسم شده است. درصد دبی خنک
سبب کاهش  کاري فیلمیافزایش دبی خنک شود که مشاهده می

Isp  وC*  نقطه   %20تا  %0شود. افزایش دبی خنک کاري از می)
 *C. از سوي دیگر، شودمی Ispاي ثانیه 7سبب کاهش  طراحی)
متربرثانیه در نقطه طراحی کاهش  1570، به 1630نیز از 

  یابد.می
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کاري  دبی خنک بر اساس تغییر درصد Ispو   *Cتغییرات  7شکل 

 فیلمی
 

  

 
کاري  خنک یدرصد دب رییبر اساس تغ نیروي تراست راتییتغ 8شکل 

 یلمیف
 

شود که دماي خروجی از محفظه مشاهده می، 12در شکل 
) بر حسب درصد دبی خنک کاري فیلمی، رسم Tccاحتراق (

کاري، دماي نکبر اثر افزایش درصد دبی خ همچنین، شده است.
کاهشی دارند. بیشینه این رفتار در درصد -گازها رفتار افزایشی
، 13شکل  در .(نقطه طراحی) است %20دبی خنک کاري 

بر اساس  ،درون محفظه احتراق  یواقع ينسبت هم ارز راتییتغ
ت. که با ی رسم شده اسلمیکاري فخنک یدرصد دب رییتغ

  3.3یش یافته تا به افزا O/Fافزایش درصد خنک کاري، نسبت 
، خواهیم داشت: 1توجه داشت که در نسبت هم ارزي  برسد. باید

O/F = 3.4 افزایش .O/F  سبب افزایش دماي محصولات احتراق
 شود.تر میشود زیرا نسبت هم ارزي به استویکیومتري نزدیکمی

  

 
 رییبر اساس تغ قدماي خروجی از محفظه احترا راتییتغ 9شکل 

 یلمیکاري فخنک یدرصد دب
 

 

a

 
بر  هم ارزي واقعی درون محفظه احتراق نسبت راتییتغ 13شکل

 یلمیکاري فخنک یدرصد دب رییاساس تغ
 

درصد شود که با افزایش مشاهده می 14از سوي دیگر در شکل 
) در NIMWزایش جرم مولکولی (ی سبب افلمیکاري فخنک یدب

شود تا سرعت شود. این امر سبب میمیورودي نازل همگرا 
گازهاي خروجی از نازل واگرا کاهش یابد و در کل، سبب کاهش 

  شود.میراندمان نازل 
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N

بر اساس  جرمی مولی خروجی از محفظه احتراق راتییتغ 10شکل 
  یلمیکاري فخنک یدرصد دب رییتغ

 
کاهش راندمان نازل، سبب کاهش افزایش جرم مولکولی گازها و 

نشان  15شود. این موضوع در شکل فشار محفظه احتراق می
داده شده است. با افزایش دبی خنک کاري، فشار محفظه احتراق 

بار کاهش می یابد. کاهش فشار محفظه احتراق  11.6به  12.4از 
 *Cو  Isp) و همچنین 11است (شکل در مجموع سبب کاهش تر

 ود.) می ش10(شکل 

  

 
 رییبر اساس تغ فشار خروجی از محفظه احتراق راتییتغ 15شکل 

 یلمیف کاري خنک یدرصد دب
 

سرعت گازها بر  17توزیع دما گازها و شکل  راتییتغ 16شکل 
 یدرصد دب رییبر اساس تغ روي محور مرکزي محفظه رانش

شود که در همه دهند. مشاهده میرا نشان می لمیکاري فخنک 
هیچ شوکی درون نازل وجود نداشته و موتور عملکرد  نقاط کاري،

شود که هرچند کلی مناسبی دارد. در هر دو شکل، مشاهده می
تغییرات دما و سرعت در محفظه احتراق بر اساس درصد دبی 
خنک کاري کم است، اما در خروجی نازل، تفاوت فاحش وجود 

ولی و توان ناشی از تغییرات جرم مولکین موضوع را میدارد. ا
 درصد گونه هاي شیمایی گازها دانست.

 

              

 
 توزیع دما گازها بر روي محور مرکزي محفظه رانش راتییتغ 11شکل 

 لمیکاري فخنک یدرصد دب رییبر اساس تغ
 

 

V 

            

 
توزیع سرعت گازها بر روي محور مرکزي محفظه  راتییتغ 12شکل 

 یلمیف کاري خنک یدرصد دب رییبر اساس تغ شران
 

 نتیجه گیري   -5
و با  يبعدک یصورت به  کیوژنی احتراق درون موتور کرا ندیفرآ

 ي سازه یشب از نرم افزار تدوین شده و روش حل تعادلی استفاده
راق و نازل احت لیجهت تحل ییهاراستا، مدل نی. در اشده است

با  رافزار، رفتار موتونرم نیاز ابه کار گرفته شده است. با استفاده 
در شده است.  يسازه یشب کروسین و اکسیژن مایعسوخت 

کاري فیلمی در دبی سوخت، جهت خنک %20طراحی موتور، 
 زیسپس آنالنظر گرفته شده است تا عمر کاري موتور بالا باشد. 

انجام شده  یلمیف يخنک کار یدرصد دب يبر رو تیحساس
محفظه احتراق بر اساس  يکه دما هددینشان م جیاست. نتا
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کلوین  3160داشته و به عدد  یکاهش-یشیرفتار افزا یدرصد دب
 ی برخ يبه ازا تراق نسبت سوخت به هوا محفظه اح رایز رسدمی

افزایش  .شودیم کینزد 3.4 کیومتریکیها به عدد استویاز دب
 330، سبب کاهش ضربه ویژه از %30ز صفر به کاري ادبی خنک

کیلونیوتن  34.7به  36.3شود. تراست نیز از ثانیه می 318به 
 11.5بار به  12.3یابد. فشار محفظه احتراق نیز از کاهش می

کاهش یافته است. اما جرم مولکولی محصولات احتراق در ورودي  
افزایش یافته است که همین سبب  27به  22.5به نازل همگرا از 

 یابد. ویژه کاهش می افت عملکرد نازل شده و تراست و ضربه
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