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Abstract
The role of the nozzle in stability and guidance is very basic and the type of nozzle 

design has a great impact on the performance of the missile. In the present study, in 
order to create stability and easier control of the missile and to use the space created to 
add subsystems, it is intended to add blast tube and thermal insulation and calculate its 
thickness. For this purpose, a sample nozzle of the existing solid fuel rocket has been 
considered to add a blast tube and has been numerically analyzed. Then, two new designs 
of nozzles with and without using blast tube are presented and Using the existing relations 
analytically, the thickness of the insulators in each case is calculated and The simulation 
is based on it. Finally, a transient two-dimensional heat transfer analysis was performed in 
cylindrical coordinates for points inside the nozzle shell (behind the liner and insulation). 
The results show that increasing the thickness of insulation to a certain extent reduces 
the temperature of the nozzle shell. In the convergent-divergent nozzle designed with 
blast tube, this value is 0.11 in the convergent part, 0.07 in the blast tube, 0.068 in the 
throat and 0.11 in the divergent part. The results also show that unlike the convergent 
part of the nozzle, in the throat, blast and divergent parts, after passing the effective 
insulation thickness, the passage of time no longer has a significant effect on the nozzle 
shell temperature.
Keywords:Rocket Nozzle, Thermal Liner, Insulation, Blast Tube, Performance Improvements.

چكيده
نقش نازل در پایداري و هدایت پذیري بسیار مهم است و نوع طراحى آن تأثیر بسیار زیادي در کارایى موشک دارد. در 
تحقیق حاضر براى ایجاد پایدارى، کنترل ساده تر موشک و استفاده از فضاى ایجادشده براى اضافه کردن زیرسیستم ها، 
افزودن لوله بلست، عایق بندى حرارتى و محاسبۀ ضخامت آن مدنظر است. بدین منظور نازلى نمونه راکت سوخت جامد 
موجود به منظور افزودن لوله بلست براى استفاده در حمل کننده هاى فضایى در نظر گرفته شده و به صورت عددى مورد 
تحلیل قرار گرفته است. سپس دو طرح جدید از نازل با و بدون استفاده از لوله بلست ارائه و از نظر طراحى حرارتى با 
استفاده از روابط موجود به صورت تحلیلى، ضخامت عایق ها در هر حالت محاسبه شده و شبیه سازى بر اساس آن صورت 
گرفته است. درنهایت یک آنالیز انتقال حرارت دوبعدى گذرا در دستگاه فیزیکى استوانه اى براى نقاط درون پوستۀ نازل 
(پشت لاینر و عایق) انجام شده است. نتایج تحقیق نشان مى دهد که افزایش ضخامت عایق تا حد خاصى باعث کاهش 
دماى پوسته نازل مى شود. در نازل همگرا-واگراى طراحى شده با لوله بلست، این مقدار در قسمت همگرا 0/11، در لوله 
نتایج نشان مى دهد که  بلست 0/07، در گلوگاه 0/068 و در قسمت واگرا 0/11 بهینه ضخامت عایق است. همچنین 
برخلاف قسمت همگراى نازل، در قسمت هاى گلوگاه، لوله بلست و واگرا بعد از عبور از ضخامت مؤثر عایق، دیگر گذشت 

زمان تأثیر قابل محسوسى بر دماى پوسته نازل ندارد.. 
واژه هاي كليدي: نازل موشک، لاینر حرارتی، عایق بندی، لوله بلست، بهبود عملكرد.
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1. مقدمه
یک  نازل  سامانه  کارایى  و  عملکرد  بررسى  براى 
موشک و تعیین پارامترهاى کلیدى در طراحى نازل 
باید روابط ترمودینامیکى و حرارتى حاکم بر مسئله 
موردبررسى قرار گیرد. علاوه بر این به منظور شناخت 
و بهینه سازى عملکرد نازل ها باید ساختار نازل هاى 
مختلف مورد بررسى و مقایسه قرار گیرند. در همین 
راستا براى بررسى عملکرد سامانۀ نازل، پارامتر هاى 
اندازة قطعات  ازجمله هندسۀ کلى، شکل،  مختلفى 
به منظور  حرارتى  تحلیل  و  تجزیه  و  تشکیل دهنده 
عملکرد بهینه آن و جلوگیرى از وارد آمدن آسیب هاى 
احتمالى باید موردمطالعه قرار گیرند. این تئورى روى 
تمام سامانه هاى موشکى ازجمله موشک هاى با سوخت 
جامد و مایع، هسته اى، خورشیدى و الکترونیکى و هر 
سامانه اى که با انبساط گاز، نیروى محرك خود را تأمین 
مى کنند، مورد استفاده قرار مى گیرد. نازل هایى که 
در موشک هاى سوخت جامد به کار مى روند با توجه 
به برنامه و نوع مأموریت به پنج دسته ثابت، متحرك، 
بلست  لوله  به  شده  مجهز  و  کشش پذیر  ترکیبى، 
طبقه بندى مى شوند. به طورکلى نازل هاى با لوله بلست 
در موشک هاى با قطر محدود به کار مى روند تا فضاى 
کافى براى زیرسیستم ها به وجود آید و به مرکز جرم 
موتور راکت اجازه دهد که به مرکز جرم کل سامانه 
نزدیک شود و پایدارى و کنترل وسیله را ساده تر سازد 
[1]. کوچک ترین تغییر در ابعاد و ساختار نازل باعث 
به وجود آمدن تغییرات زیادي در نتایج شبیه سازي 
مى شود. به دلیل اینکه محدودة دما و فشار در داخل یک 
نازل بسیار بالاست، امکان استفاده از روش هاى تجربى 
و آزمایشگاهى با استفاده از حس گرهاى معمولى بسیار 
دشوار است، به همین دلیل استفاده از شبیه سازي در 

این زمینه مى تواند بسیار راهگشا باشد.
ژانگ و همکاران براى بررسى روشى مؤثر در طراحى 
نازل، مطالعات تئورى و تجربى را بر عملکرد حرکتى 
انجام  نازل سیال  داراى  انفجارى  موتورهاى موشک 
دادند [2]. در این تحقیق بهینه سازى مثبت سطح 
همگرا-واگراى نازل به صورت تئورى آنالیز شده، فشار 
و سرعت جریان خروجى از نازل به عنوان پارامتر اصلى 
مدنظر قرار گرفته است. همچنین یک راه حل وابسته 
به سیال با به کارگیرى نیتروژن در گلوگاه نازل و قسمت 
همگرا  آزمایش شده است. نسبت سطح همگراى مؤثر 
از 2 تا 2/2 متغیر است و براى قسمت واگرا بین 5 تا 1/8 
تغییر مى کند. نتایج نشان مى دهد که بیشینه میانگین 
افزایش تراست در بهترین شرایط به 137/8 درصد 
مى رسد. شبیه سازى توزیع دما روى دیواره نازل راکت 
در محیط دمابالا براى دستیابى به ایمنى و قابل اعتماد 
منظور  این  به  است.  مهم  بسیار  نازل  کارکرد  بودن 
ژانگ و همکاران به صورت عددى، شبیه سازى میزان 
انتقال حرارت و دماى دیواره نازل راکت هاى از جنس 
هم زمان  [3]. شبیه سازى  دادند  انجام  را  کامپوزیت 
انتقال حرارت و دماى گذرا دیواره نازل راکت در این 
انتقال حرارت  معادله هاى  است.  انجام شده  تحقیق 
تشعشعى بر سطح در حالت ناهمگن بوده و براى محاسبۀ 
انتقال حرارت تشعشعى از نرم افزار استفاده شده است. 
همچنین تشعشع انتقالى بین پلوم و دیواره نازل آنالیز 
شده، علاوه بر این شار حرارتى تشعشعى، همرفتى و 
دماى گذرا در طول دیواره و ضخامت کامپوزیت بعد از 
شروع کار موتور بررسى شده است. نتایج محاسبه شده 
نشان مى دهد گرماى پلوم در بخش گلوگاه بسیار جدى 
است و دماى دیواره در آن ناحیه خیلى بیشتر از دماى 
میانگین است و عایق حرارتى در گلوگاه براى نازل راکت 
بسیار مهم است. بعد از روشن شدن موتور، دما هم در 
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دیواره داخلى و هم خارجى نازل موشک به صورت پایدار 
با زمان افزایش مى یابد. در همان بخش دما در راستاى 
ضخامت از  جهت داخل به خارج دیواره کاهش مى یابد 
و اختلاف دماى آن ها به واسطۀ عایق حرارتى به 1000 
درجه کلوین مى رسد. سان و همکاران براى بررسى 
تأثیر دماى گاز بر افت شاخصه هاى نازل موتور موشک 
سوخت جامد، شبیه سازى عددى به همراه تست هاى 
تجربى را انجام داده اند [4]. نتایج نشان مى دهد که 
دماى گاز اثرات هماهنگى بر افت نازل دارد و تفاوت 
زیادى بین جریان سرد و تست آتش گرم وجود دارد. 
علاوه بر این با آنالیز و بحث مشخص شده که تغییر 
سرعت جریان اصلى و فرکانس آکوستیک طبیعى که 
ناشى از دماى گاز است، کلیدى ترین فاکتورى است 
که بر افت نازل تأثیر مى گذارد، درحالى که تغییر فشار 

اصلى تأثیر کمى دارد. 
انتقال  بررسى  به  تحقیقى  در  همکاران  و  رهایى 
نازل ها  همگرا-واگراى  دیواره هاى  در  گذرا  حرارت 
پرداخته اند [5]. تمرکز این مقاله بر بررسى جریان گذرا، 
انتقال حرارت و نیروى پیشران در نازل همگرا-واگرا 
بوده است که در سیستم هاى پیشرانش کاربرد دارد. با 
تعریف جریان به صورت متقارن محورى، شبیه سازى 
عددى انجام شده و نتایج آن با نتایج آزمایش هاى تجربى 
مختلف،  هندسه هاى  در  سپس  است.  شده  مقایسه 
شده  بررسى  حرارت  انتقال  و  جریان  پارامترهاى 
است. نتایج این تحقیق نشان داده که از بین مدل هاى 
  k-ω SST آشفتگى ،k-ω SST و  k-ɛ، 1اسپالارت آلماراس
در مقایسه با سایر مدل هاى آشفتگى، انطباق بهترى با 
نتایج آزمایش هاى تجربى دارد. همچنین با ثابت بودن 
نازل همگرا-واگرا  افزایش زاویه واگرایى  نازل،  طول 
باعث افزایش عدد ماخ خروجى، کاهش فشار و دما در 
خروجى شده است. نازل هاى زنگوله اى در مقایسه با 

نازل هاى مخروطى، عدد ماخ خروجى بیشتر و دما و 
فشار خروجى کمترى داشته اند. کاهش زاویۀ مقطع 
خروجى در نازل  زنگوله اى باعث افزایش عدد ماخ و 
نیروى پیشران؛ همچنین کاهش دما و فشار خروجى 
شده است. در نازل هاى مختلف، در مقاطعى که سطح 
ثابتى نسبت به گلوگاه دارند، انتقال حرارت از دیواره 
و مقادیر دما در سطح و عمق دیواره ثابت مانده است. 
دماى سطح در مقطع خروجى، براى نازل  زنگوله اى 
بیشتر از نازل  مخروطى به دست آمده و ضریب انتقال 
حرارت جابه جایى در گلوگاه داراى مقدار بیشینه بوده 
است. مقایسه نیروى پیشران نشان مى دهد که نازل 
زنگوله اى، نیروى پیشران بیشترى را فراهم مى آورد و 
با افزایش زاویۀ خروجى نازل، نیروى پیشران کاهش 
یافته است. موسوى و همکاران، یک آنالیز سه بعدى با 
استفاده از دینامیک سیالات محاسباتى براى مطالعۀ 
از شوك هاى متوالى در  تراکم پذیر  و  جریان آشفته 
نازل همگرا-واگرا انجام داده اند [6]. هدف اولیه در این 
تحقیق تعیین رفتار، موقعیت و تعداد شوك ها بوده 
است. در این تحقیق از روش حدس اولیه 2FMG  و 
مدل آشفتگى تنش رینولدز 3RSM  با شرایط سه بعدى 
در نرم افزار فلوئنت استفاده شده است. نویسندگان در 
این تحقیق به مقایسه اى بین نتایج عددى مربوط به 
عدد ماخ در خط مرکزى و فشار دیواره با نتایج تجربى 
گزارش شده توسط ویز4 پرداخته اند. نتایج، مقایسه اى 
 k-ω SST ، k-ɛ از حل هاى عددى با مدل هاى آشفتگى
RNG   و RSM با داده هاى تجربى است و نشان دهنده 

انحراف مدل هاى آشفتگى k-ω SST و k-ɛ RNG   در 
پیش بینى رفتار جریان در مقایسه با داده هاى تجربى 
 RSM در زمان ایجاد چند شوك است، درحالى که مدل
انطباق قابل قبولى با داده هاى تجربى دارد و مناسب 
بودن این روش در زمان ایجاد شوك هاى متوالى را نشان 
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مى دهد.
عایق هاى حرارتى چندلایه از قرارگیرى لایه هاى 
متوالى مواد عایق متخلخل و سپرهاى تشعشعى در کنار 
یکدیگر ایجاد شده، در دماهاى بالا و شرایط برودتى 
مورداستفاده قرار مى گیرند. در این نوع عایق ها، انتقال 
حرارت به سه حالت هدایتى، جابه جایى و تشعشعى 
وجود دارد. اما زمانى که چگالى مواد عایق متخلخل 
بیشتر از 20 کیلوگرم بر مترمکعب باشد، انتقال حرارت 
جابه جایى قابل  چشم پوشى است. صدیقى و همکاران 
براى بهینه سازى خواص مربوط به سپرهاى تشعشعى 
در عایق هاى حرارتى چندلایه تحقیقى انجام داده اند 
[7]. در این مقاله خواص مربوط به سپرهاى تشعشعى 
ازجمله ضخامت، ضریب صدور، تعداد و فاصلۀ سپرهاى 
تشعشعى موردبررسى و بهینه سازى قرار گرفته است. 
براى بررسى تأثیر خواص گفته شده بر ضریب هدایت 
حرارتى مؤثر عایق چندلایه، از کد نرم افزارى نوشته شده 
استفاده و نتایج با دیگر پژوهش هاى انجام گرفته در این 
زمینه مقایسه شده است. همچنین بهینه سازى پارامترها 
با روش پاول انجام شده است. نتایج نشان دهنده آن 
است که مقدار ضریب صدور سپرهاى تشعشعى و نحوه 
چیدمان آن ها تأثیر بسزایى در مقدار ضریب هدایت 

حرارتى مؤثر عایق چندلایه دارد. 
 تقاضاى زیادى براى بهبود موشک هاى تاکتیکى 
به عنوان  استفاده  براى  جامد  سوخت  موتور  با 
حمل کننده هاى فضایى وجود دارد. نازل موشک هاى 
تاکتیکى با کاربردهاى راکت هاى فضایى متداول تفاوت 
دارد، به این صورت که آن ها نیاز به گسترش قسمت 
واسط پشت موتور و نازل براى متعادل کردن مرکز جرم 
دارند که به عنوان لوله بلست شناخته مى شود [8]. در 
شبیه سازى و بهینه سازى کارهاى محدودى که شامل 
طراحى لوله بلست است، انجام شده است. تحسینى و 

ابراهیمى [9] در تحقیقى بالستیک داخلى یک موشک 
به صورت عددى  را  بلست  لوله  داراى  سوخت جامد 
موردمطالعه قرار داده اند. در این تحقیق تأثیر حضور لوله 
بلست بر کارایى موشک سوخت جامد به صورت دقیق با 
استفاده از معادله هاى بقا شبه یک بعدى ناپایدار بررسى 
شده و نتایج براى چندین هندسه لوله بلست ارائه شده 
است. شاینا و همکاران، میدان جریان در لوله بلست یک 
موتور سوخت جامد به صورت عددى با حل معادله هاى 
ناویر استوکس سه بعدى با مدل آشفتگى SST را بررسى 
کرده اند [10]. این مطالعه به صورت پارامتریک براى 
پیدا کردن اثر ابعاد لوله بلست در افت فشار کل در موتور 
موشک انجام شده است. نتایج نشان مى دهد که مقدار 
افت فشار کل در موتور موشک کمتر از چهار درصد 
است که سهم لوله بلست کمتر از یک درصد است. 
همچنین مشخص شد که قطر بزرگ تر لوله بلست باعث 
افت کمتر فشار کل مى شود. همچنین شولتز [11] در 
تحقیقى به بهینه سازى موتور سوخت جامد با لوله بلست 
پرداخته است. در این تحقیق دو الگوریتم بهینه سازى 
نمونه گیرى همرسلى و برنامه سازى غیرخطى لاگرانژین 
براى به دست آوردن  بیشینۀ تراست به کار گرفته شده 
است. وى در این تحقیق چارچوبى براى بهینه سازى 
نازل در انسیس ایجاد کرده است و تأثیر طول نازل بر 
نیروى تراست را بررسى کرده است. نتایج نشان دهنده 
بهبود میزان تراست با بهینه کردن ابعاد لوله بلست با 

هر دو روش است.
هدف از تحقیق حاضر عایق بندى حرارتى و محاسبه 
ضخامت عایق هاى به کاررفته در بهینه سازى کانتورهاى 
و  موجود  تاکتیکى  جامد  موشک سوخت  یک  نازل 
افزودن لوله بلست با تمرکز بر نیروى تراست به عنوان 
پارامتر اصلى است تا بتوان از آن به عنوان حامل فضایى 
استفاده کرد؛ درحالى که تراست بیشینۀ تغییر چندانى 
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نکند. بدین منظور همان طور که در فلوچارت شکل 
یک مشاهده مى شود، یک نازل نمونه از راکت سوخت 
جامد موجود به منظور افزودن لوله بلست براى ایجاد 
فضا براى جایگذارى زیرسیستم ها در نظر گرفته شده 
است و به صورت عددى مورد تحلیل قرار گرفته است، 
براى صحت سنجى، نتایج با دو شرایط کارکردى موجود 
مقایسه شده است. پس از تحلیل نازل نمونه و طراحى 
هندسه هاى جدید، شبیه سازى جریان با استفاده از 
نرم افزار فلوئنت انجام شده و موردبررسى قرار گرفته 
است. سپس با استفاده از نتایج تغییرات توزیع فشار، 
سرعت و درجه حرارت، آنالیز حرارتى با توجه روابط 
ترمودینامیکى و حرارتى براى جلوگیرى از آسیب هاى 
احتمالى به سازه و حفظ کانتور داخلى به عمل آمده 
است. به این منظور، محاسبه ضخامت عایق و لاینر 
موردنیاز با استفاده از روابط موجود به صورت تحلیلى با 
برآورد عمق سایش مورد انتظار و اضافه نمودن حاشیه 
اطمینان و غیره و با توجه به پارامترهاى هندسى نهایى 
انجام مى شود و عایق بندى مدل هاى طراحى شده بر 
مى گیرد.  صورت  به دست آمده  ضخامت هاى  اساس 
و  ترموفیزیکى  خواص  از  استفاده  با  بعد  مرحله  در 
ترموشیمیایى، براى تحلیل حرارتى و به دست آوردن 
شار انتقال حرارت جابه جایى در سطح داخلى نازل 
از روابط ارائه شده استفاده شده است. درنهایت براى 
محاسبه ضخامت مؤثر یک آنالیز انتقال حرارت دوبعدى 
گذرا در دستگاه فیزیکى استوانه اى براى نقاط درون 
پوسته نازل (پشت لاینر و عایق) انجام شده است. در این 
قسمت با افزایش ضخامت تدریجى عایق ها در مقاطع 
مختلف و با گذشت زمان، دماى پوسته بررسى شده و 

ضخامت مؤثر عایق به دست مى آید. 

 

شکل1- فلوچارت مراحل انجام تحقیق 

شرایط  و  شبكه  توليد  هندسی  مدل   -2
مرزی

همان طورکه گفته شد در این تحقیق تحلیل حرارتى 
براى  جامد  موشک سوخت  یک  از  نمونه  نازل  یک 
جایگذارى لوله بلست مدنظر است. شکل دو، شماى 
کلى نازل نمونه را که در این بررسی مدنظر قرار گرفته 

است، نشان می دهد.  

 
شکل2- مشخصات و ابعاد نازل

براى ایجاد شبکه در میدان حل و استفاده از آن در 
نرم افزار فلوئنت، نرم افزار گمبیت به کار برده شده است. 
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شبکه ایجادشده طورى قرار داده شده است که منطبق 
بر مرز هاي میدان حل باشد. همچنین این شبکه از 
نوع با ساختار و با سلول هاي مربعی شکل است. براي 
به دست آوردن پلوم و تأثیر آن بر جریان درون نازل، 
علاوه بر میدان درون نازل محدوده اي از میدان اطراف 
آن نیز در نظر گرفته شده است. اندازه سلول هاي به کار 
رفته در داخل نازل و پلوم نسبت به سایر نقاط، ریزتر در 
نظر گرفته شده تا ریزه کاري هاي میدان جریان در این 
قسمت از میدان حل دقیق تر محاسبه و مشاهده شود. 
شکل سه، شبکه به کاررفته براي نازل را نشان می دهد.
سیال در این حالت هوا در نظر گرفته شده و چگالی 
ایده آل محاسبه می شود، همچنین  رابطه گاز  با  آن 
تغییرات لزجت از رابطه ساترلند محاسبه شده است. 
مهم ترین بخش در حل یک میدان جریان شرایط مرزي 
آن است. همان طور که گفته شد چون شرایط قسمت 
خروجی نازل مشخص نیست و به منظور در نظر گرفتن 
تأثیر فضاي اطراف بر میدان درون نازل، قسمتی از 
فضاي اطراف آن نیز به عنوان میدان حل در نظر گرفته 
شده است. شرایط مرزي در ورودى نازل به صورت دبی 
جرمی جریان در نظر گرفته شده است، به این ترتیب 
که دما و دبی جرمی جریان در ورود مشخص می شود. 
فضاي اطراف میدان شرط مرزي فشار نقاط دوردست 
پایین  مرز  تقارن،  گرفتن  نظر  در  با  دارد. همچنین 
به عنوان محور تقارن تعریف می شود. بدنه نازل داراي 
شرط مرزي دیواره است. خطوط داخلی که براي تعریف 
سطوح دلخواه و قرار دادن شبکه با  ساختار موردنظر 
به کار می روند، شرط مرزي داخلی دارند. استقلال از 
شبکۀ مطالعه شده در این تحقیق بر المان هاى با اندازة 
متغیر از 0/15 تا 3 میلى متر بوده است. دو نوع مش بندى 
موردنظر بوده است. ابتدا دیواره بر پایه مش چهارگوشه 
 +y با ارتفاع المان اولیه حدود 0/02 میلى متر که مقادیر

کمتر از 5 براى پروفیل خروجى دیواره نازل را مى دهد.

شکل3 - شبکه بندي نازل و پلوم آن

دومى مش با ساختار چهارگوشه بدون رشد دیواره که 
مقادیر +y متغیر با اندازه المان را مى دهد. پایش بیشتر 
دیواره و رسیدن به +y کمتر از 1 اگرچه پروفیل سرعت 
را بهبود مى بخشد ولى بهبودى در پیش بینى تراست 
مى کند.  زیاد  را  محاسباتى  هزینه  رشد  و  نمى دهد 
به محض این که تعداد المان ها بیشتر از 105*1/25 
مى شود (متناظر با سایز المان تقریباً 0/5 میلى متر 
است)، دیده مى شود که افزایش بیشتر المان ها دیگر 
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سهم مهمى در بهبود پیش بینى تراست ندارد. اندازة 
المان 0/75 و مش مبتنى بر +y کمتر از 5 در این تحقیق 
به کار رفته است. به صورت ایده آل، المان با سایز 0/5 
میلى متر مى تواند به کار گرفته شود، اما محدودیت هاى 
محاسباتى از این کار جلوگیرى مى کند. با وجود این که 
المان با سایز 0/5 میلى متر نتایج دقیق ترى مى دهد، اما 
اندازة 0/75 میلى متر امکان ارزیابى سریع تر (با حدود 
45 درصد کاهش در شمارش المان ها) و کاهش دقتى 
از مرتبه 0/01 درصد نسبت به مش سایز 0/5 میلى متر 
مى دهد. در شکل چهار نمودار استقلال از شبکه مبتنى 

بر نیروى تراست مشاهده مى شود. 
 

شکل4 - نمودار استقلال از شبکه

در این پژوهش حل یک جریان پایدار درون یک 
نازل با تقارن محوري موردنظر است.  بدین منظور از 
الگوریتم روش مجزا5  براي حل معادله ها استفاده شده 
است. همچنین فرمول بندي به کار رفته از نوع ضمنی 
است. از الگوریتم سیمپل براي ارتباط بین سرعت و 
فشار استفاده شده است. مدل توربولانسی به  کار رفته 
از نوع تنش هاي رینولدز پنج معادله اي است. با توجه به 
زمان سوزش موشک هاي سوخت جامد و شار زیادي از 
گازهاي داغ که از داخل نازل در آن زمان عبور می کند، 
شده  حل  گذرا  به صورت  حرارت  انتقال  معادله هاى 
است [12]. همچنین ضریب انتقال حرارت جابه جایى 
در مقاطع مختلف متغیر است. در ادامه نازل را در دو 

شرایط کارکردى متفاوت که ناشى از تغییر ارتفاع است، 
بررسى مى کنیم که براى صحت سنجى نیز با نتایج 

تجربى متناسب مقایسه مى شود. 

ــرایط  ــه در دو ش ــازل نمون ــل ن 3- تحلي
ــردی  كارك

در این قسمت نازل نمونه را در دو شرایط کارکردى 
جدول 1 موردبررسى قرار مى دهیم و نتایج را با داده هاى 
تجربى ارائه شده در این جدول [13] مقایسه مى کنیم.

جدول 1- شرایط عملکرد نازل

شرایط Jشرایط Fپارامتر
48/08 دبی جرمی

کیلوگرم بر ثانیه
 13/409

کیلوگرم بر ثانیه

دماي محفظه 
احتراق

3060
 درجه کلوین

 3000
درجه کلوین

2650 نیروي پیشران
کیلوگرم نیرو

 3070
کیلوگرم نیرو

شکل پنج توزیع فشار روي محور تقارن نازل در 
شرایط کارکردى  F و J  را نشان مى دهد. همان طور 
که نشان داده شده است، سیال به صورت کامل انبساط 
می یابد به طورى که فشار در سطح مقطع خروجی نازل 
از فشار یک اتمسفر نیز کمتر شده و به ترتیب به مقدار 
مطلق 0/76 و 0/623  بار می رسد. این مقدار با توجه به 
شرایط واقعی کارکرد موتور که در ارتفاع بالاست و فشار 
در آنجا کمتر از فشار یک اتمسفر است، بسیار ایده آل 

به نظر می رسد.
با توجه به داده هاي به دست آمده نیروي پیشران 
منتجه به صورت جدول دو می شود و همان طور که 
در  به دست آمده  پیشران  نیروى  مى شود،  مشاهده 
مقایسه با مقدار تجربی ارائه شده براى نازل نمونه در 
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جدول کمتر از یک درصد خطا دارد.

شکل 5- توزیع فشار روي محور تقارن نازل در 
شرایط کارکردی F )فشار 130 بار( و J )فشار 30 بار(

جدول 2- نتایج به دست آمده از شبیه سازی نازل

شرایط Jشرایط Fپارامتر

میانگین سرعت 
در سطح مقطع 

خروجی

 2212/838
متر بر ثانیه

 2033
متر بر ثانیه

میانگین چگالی 
در سطح مقطع 

خروجی

 0/1655347
کیلوگرم بر 
مترمکعب

 0/227
کیلوگرم بر 
مترمکعب

میانگین فشار 
در سطح مقطع 

خروجی
0/623 بار0/76 بار

سطح مقطع 
خروجی

 0/03300636
مترمربع

 0/0330077
مترمربع

1 بار1 بارفشار محیط

2675 نیروي پیشران
کیلوگرم نیرو

 3097
کیلوگرم نیرو

4- طراحي حرارتي
همان طور که گفته شد براى محافظت از سازه نازل و 
جلوگیري از افزایش دماي آن و نیز حفظ کانتور داخلی 
نازل در مقابل شرایط سایش دماي بالا از لاینرها و 
عایق هاي حرارتی استفاده می شود. بنابراین عایق ها 
از موادي انتخاب می شوند که ضریب هدایت حرارتی 

و ضریب پخش حرارتی پایینی دارند [14]. ضخامت 
موردنیاز براى لاینر و عایق  حرارتی با برآورد میزان عمق 
سایش مورد انتظار و اضافه کردن یک حاشیه اطمینان 
و اضافه نمودن ضخامت تخمینی براي زغال و اضافه 
 نمودن ضخامت کافی براي مواد دست نخورده براى 
نگه داشتن دماي سازه در میزانی که در آن طراحی شده 

است، به دست می آید.
میزان سایش با برون یابی از نتایج به دست آمده از 
آزمایش هاي مشابه به دست می آید و با روش بارتز6 
مقیاس می شود. در این روش با داشتن اطلاعات آزمایش 
و مقیاسه کردن نتایج می توان به میزان سایش بر اساس 
رابطه یک پی برد [15]. فشار مخزن و قطر گلوگاه از 

پارامترهاي دخیل در مسئله هستند.
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                                                       (1)
 حاشیۀاطمینان براي سایش نیز از نسبت اختلاف 
ضخامتی که اجازه داده شده تا سایش پیدا کند و عمقی 
که انتظار می رود سایش پیدا کند، به عمقی که انتظار 
می رود سایش پیدا کند محاسبه می شود. عمق زغالی 
(نیم سوز شده) یا با برون یابی از اطلاعات اندازه گیري 
آنالوژي  از  یا  می شود  برآورد  دو  معادله  مانند  شده 
خوردگی و روابط مربوط به آن، که در آن ثوابت تجربی 
دخیل هستند، مانند جدول سه می توان بهره گرفت 

.[16]









ϕ
−

θ=
BexpAx m

                                                       (2)
θ زمان فعال بودن موشک است که  در معادله دو،  
در این تحقیق با توجه به نوع موشک 25 ثانیه در نظر 
گرفته شده است و ϕ  شار حرارتى دیواره سرد است که 
از خروجى بررسى پارامترهاى حرارتى  به دست مى آید.
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جدول 3- ثوابت تجربي مورداستفاده در رابطه 
آنالوژی خوردگی

BmAماده
66,50,680,036Graphite-clath/phenolic

90,40,680,031Silica-rentorced phenolic

حاشیۀ اطمینان به کار گرفته شده در مورد عمق 
سایش بین 0/2 تا 0/5 در گلوگاه و ورودي نازل و 0/1 
تا 0/5 در خروجی نازل در نظر گرفته می شود. بیشتر 
اطمینان  حاشیۀ  شده،  نیم سوز  عمق  براي  طراحان 
صفر (ضریب اطمینان یک) را لحاظ می نمایند [17]. 
همچنین ضخامت باقى مانده که باید دست نخورده باقی 
بماند و دماي سازه را در حد مجاز نگه دارد از تحلیل 

می آید. به دست  حرارتی 

4- 1- ضریـب انتقـال حـرارت جابه جایـي در 

سـطح داخلـي نازل

شار انتقال حرارت جابه جایی با استفاده از تئوري 
لایه مرزى به دست می آید. درواقع با حل معادله هاى 
پیوستگی، ممنتوم و انرژي به طور هم زمان و با توجه 
به رژیم جریان، مدل مناسب انتخاب و حل می شوند. 
براى تعیین نرخ کلی انتقال حرارت جابه جایی بین توده 
گاز و دیواره، با توجه به سرمایش نیوتن در جریان هاي 

سرعت بالا  از رابطه سه داریم:
)( wawgconv TThq −=                                                    (3)

به دلیل وجود پدیده فناشوندگی در سطح و نفوذ 
گازهاي پیرولیز به لایه مرزى لازم است که این ضرایب با 

استفاده از رابطه چهار اصلاح شوند [18].

halblowgg hh φφ ..
0

=                                                             (4)
halφ  اثر سایش را نشان می دهد و     در این رابطه 
اثر نفوذ گازهاي فناشوندگی (گازهاي پیرولیز،  blowφ  
گازهاي ناشی از اکسیداسیون و تصعید سطح) به درون 
لایه مرزى است که باعث کاهش مقدار انتقال حرارت 

blowφ≥1  خواهد  جابه جایی می شود؛ بنابراین همواره 
عایق  سطح  سایش  سبب  فضا  در  معلق  ذرات  بود. 
حرارتی می شود که این عامل باعث کنده شدن ذرات 
halφ≤1 خواهد  داغ از سطح شده و بنابراین همواره 
بود. براي محاسبۀ ضریب انتقال حرارت جابه جایی در 
سطح داخلی نازل همگرا و واگرا از رابطه تجربی پنج 

استفاده می شود [19].
(5)

σ
µ
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=

پارامترهاي مورداستفاده در رابطۀ پنج از رابطه هاى 
6 تا 12 به دست مى آید.
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                                                      (10)

 
( )aw fs f o f sT T r T T= + −                                   (11)

1
3rfr p=                                                                                       (12)

blowabw  به دما و فشار سطح و شار  mh φ,,  مقادیر 
انتقال جرم مواد گازي به لایه مرزى و شار جرمی گاز 
پیرولیز بستگی دارند که با استفاده از اصول سنتیک 

شیمیایی به دست می آیند.
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4- 2- شــار انتقــال حــرارت تشعشــعي 

تــودة ذره گاز

محاسبۀ انتقال حرارت تشعشعی در نازل موشک 
سوخت جامد به دو دلیل عمده پیچیده است. اول اینکه 
خواص جذبی و عبوري از ذرات مختلف محترقه در طول 
جریان احتراق، در محدوده هاي گوناگون فشار، درجه 
حرارت و طول موج هاى قابل دسترس در نازل موشک 
به طور قابل ملاحظه اى تغییر می کند. دوم اینکه براي هر 
شکل دلخواه از نازل محاسبه ضرایب شکل براى تعیین 
قسمت هاي  بین  تشعشعی  حرارت  انتقال  کلی  نرخ 
مختلف دیواره نازل پیچیده و دشوار است. بیان ساده 
براي نرخ کلی انتقال حرارت تشعشع بین توده جریان 

گاز و دیواره نازل طبق رابطه 13 عبارت است از:
4 4( )rad eff g wq T Tσε= −                                           (13)

که ضریب صدور توده مؤثر از رابطه 14 به دست 
.[20] مى آید 

111
1

gg

eff

−
ε

+
α

=ε

                                                  (14)
gε ، از درصد ذرات  ضریب صدور توده گاز- ذره 
آلومینیوم، چگالی ترکیبی و قطر در هر مقطع نازل و از 

معادله 15 به دست می آید.
( )
161
nc D

g e
ρ

ε
 −  = −                                                    (15)

که D قطر در هر مقطع نازل، n درصد ذرات آلومینیوم 
در سوخت،   چگالی ترکیبی و C ضریب ثابت تجربی 
است [21]. در نازل موشک سوخت جامد، اگر پوسته 
داخلی دیواره از پوشش کامپوزیت کربن- فنلیک باشد، 
به دلیل دارا بودن سطح زغالی طی فرایند فداشوندگی 
0/95gα در نظر گرفته  = ضریب جذب چنین سطحی

می شود [22].

4- 3- خواص سيال

با  نازل  از  عبورى  سیال  ترمودینامیکى  خواص 
نرم افزار تحلیل تعادل شیمیایى7 محاسبه و خروجى 
آن به فلوئنت وارد مى شود. همچنین با استفاده از کد 
نوشته شده به زبان متلب8، همان طور که در فلوچارت 
مشاهده مى شود، خروجى تغییرات حرارت در طول 
نازل به عنوان ورودى به کار رفته و با استفاده از خواص 
ترموفیزیکى تحلیل شار حرارتى در داخل نازل به دست 

ید. مى آ

4- 4- عایق و لاینر

همان طور که گفته شد، سطح لاینرهاي حرارتی در 
معرض جریان گازهاي خروجی از محفظه قرار دارند. 
بنابراین لاینرها از موادي انتخاب می شوند که در مقابل 
لاینرهاي  گلوگاه ها  پرکننده  باشند.  مقاوم  سایش 
مخصوصی هستند که در مقابل سایش مقاوم بوده و 
در منطقه گلوگاه نازل مورداستفاده قرار می گیرند و 
به دلیل اینکه هزینه زیادى داشته و نیاز به تجهیزات 
پرکننده  ابتدا  عمل  در  دارند،  مخصوصی  نگهداري 
گلوگاه ها و لاینرهاي دیگر طراحی می شوند و عایق ها 

می شوند. طراحی 
وقتی که دما در سطح جامد جسمی به حد دماي ذوب 
یا تصعید می رسد، مقداري گرما با آن جسم گرفته شده 
و در دماي ثابت به مایع یا گاز تبدیل می شود؛ بنابراین 
قابلیت تحمل را از دست داده و به مایع تبدیل می شود. 
البته این مطلب در مورد مواد فناشونده غیرزغالی صادق 
به صورت  که  زغالی  فداشونده  عایق هاي  ولی  بوده، 
مرکب هستند، اغلب شامل یک رزین مصنوعی (فنلیک 
و اپوکسی) و الیاف هاي  تقویت کننده (شیشه، نایلون و 
کربن) هستند، که این ترکیب به وسیله گرما و فشار بهبود 
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می یابد و براى الیاف طورى انتخاب می شود که شرایط 
دلخواه را ازلحاظ تنش حرارتی و ضریب هدایت حرارتی 
به وجود آورد. بنابراین یک عایق حرارتی زغال ساز نظیر 
کامپوزیت کربن- فنلیک، شامل لایه هایی از الیاف کربن 
بافته شده است که با رزین فنلیک آغشته شده است. 
هنگامى که کامپوزیت کربن- فنلیک گرم و دماي آن 
به اندازه کافی افزایش یابد، رزین شروع به تجزیه شدن 
می کند. حاصل تجزیه، گازهاي فرار پیرولیز شامل آب، 
اکسیدهاي کربن، هیدروکربن هاي سبک و خاکستر 
کربنی است. خاکستر کربنی حاصل همراه با الیاف 

کربن مجاور آن، زغال نامیده می شود.

طرح  دو  و  عایق  ضخامت  محاسبة   -5
پوشش ارائه شده

با توجه به موارد گفته شده، ضخامت عایق ها و نوع 
پوشش دهى در دو طرح نازل با و بدون بلست (شکل هاى 
6 و 7 ) محاسبه و با توجه به عایق و ضخامت هاي در نظر 
گرفته شده آنالیز انتقال حرارت هدایت دوبعدي گذرا در 
دستگاه فیزیکی استوانه اي براي نقاط درون پوسته نازل 

انجام شده و نتایج حاصل از آن ارائه شده است.
5 -1- طرح اول

شکل 6- پروفیل داخلي و میاني نازل )طرح اول(

5 -2- طرح دوم
 

شکل 7- پروفیل داخلي و میاني نازل )طرح دوم(

جدول4- مشخصات پروفایل داخلی و میانی نازل 
طرح اول

ماده و شماره 
ضخامت مورداستفادهمحل استفاده

(mm)
دانسیته 
(gr/cm3)

ضریب 
هدایت 
Btu.ft/)
(F.hr.ft2

1-گرافیت پلى 
1/75200پرکننده گلوگاهکریستالین

31/750/35عایق گلوگاه2-سیلیکا-فنولیک

لاینر حرارتى 3-کربن فنولیک
101/430/83خروجى

عایق و لاینر 4-آزبست فنولیک
31/730/2 تا 13حرارتى خروجى

لاینر حرارتى 5-گرافیت فنولیک
5/21/452/29ورودى

6- آزبست 
7/81/730/2عایق ورودىفنولیک

جدول5- مشخصات پروفیل داخلی و میانی طرح 
دوم

ماده و شماره 
ضخامت مورداستفادهمحل استفاده

(mm)
دانسیته 
(gr/cm3)

ضریب 
هدایت 
Btu.ft/)
(F.hr.ft2

5-گرافیت پلى 
1/75200پرکننده گلوگاهکریستالین

31/750/35عایق گلوگاه6-سیلیکا-فنولیک

لاینر حرارتى 7-کربن فنولیک
8/71/430/83خروجى

8- سیلیکا-
فنولیک

عایق و لاینر حرارتى 
خروجى

4/3 تا 
131/750/35

1 و 3- کربن 
فنولیک

لاینر حرارتى ورودى 
5/81/430/83و لوله بلست

2 و 4- سیلیکا-
فنولیک

عایق حرارتى ورودى 
7/21/750/35و لوله بلست

شکل 8 تغییرات ضریب انتقال حرارت جابه جایی در 
طول نازل را براي طرح اول و شکل 9، تغییرات ضریب 
انتقال حرارت جابه جایی در طول نازل را براي طرح 
دوم نشان می دهد. همان طور که انتظار می رود میزان 
به  نازل  انتقال حرارت جابه جایی در گلوگاه  ضریب 
بیشترین حد خود رسیده است. تغییرات ضریب انتقال 
حرارت در طول نازل رابطه مستقیمى با تغییرات دما 
در طول نازل دارد. همان طور که قبلاً نیز بررسى شد، 
تغییرات دما در طول نازل با گذر از گلوگاه نازل و کاهش 
فشار، کاهش مى یابد و درنتیجه ضریب انتقال حرارت 
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نیز کاهش خواهد یافت. همچنین به دلیل رسیدن 
سرعت جریان در گلوگاه به سرعت صوت و ایجاد شوك و 
دیوار صوتى، فشار جریان در این ناحیه به شدت افزایش 
مى یابد. درنتیجه این افزایش فشار، دماى سیال عبورى 
نیز ناگهان افزایش یافته، سپس با کاهش فشار، دماى 

سیال نیز کاهش مى یابد.

 

شکل 8- پروفیل نازل و تغییرات ضریب انتقال حرارت 
جابه جایي در طول نازل در شرایط کارکردی F )فشار 

130 بار( و J )فشار 30 بار( )طرح اول(

شکل 9- پروفیل نازل و تغییرات ضریب انتقال حرارت 
جابه جایي در طول نازل در شرایط کارکردی F )فشار 

130 بار( و J )فشار 30 بار( )طرح دوم(

براى محاسبه ضخامت مؤثر یک آنالیز انتقال حرارت 
دوبعدى گذرا در دستگاه فیزیکى استوانه اى براى نقاط 

درون پوسته نازل ( پشت لاینر و عایق) انجام شده است. 
در این قسمت با افزایش ضخامت تدریجى عایق ها در 
مقاطع مختلف و با گذشت زمان، دماى پوسته بررسى 
شده و ضخامت مؤثر عایق به دست مى آید. شکل هاى 
10، 11 و 12 تغییرات دما را در زمان هاي مختلف و 
در مقاطع همگرا، گلوگاه و واگرا نشان می دهند، که 
در این مقاطع عایق هاي مختلف در نظر گرفته شده 
است. همان طور که در این شکل ها مشاهده می شود، 
دما در قسمت عایق به مقدار زیادي افت کرده است که 
باز تأکید بر این نکته دارد که ضخامت عایق در افت دما 
بسیار مؤثر است. همان طور که در نمودارها مشخص 
است، در هر سه قسمت واگرا، گلوگاه و همگراى نازل، 
به طورکلى با افزایش نسبت شعاع نازل به کمینه شعاع 
(نشان دهنده افزایش ضخامت عایق در آن مقطع است)، 
میزان تغییرات دما کاهش مى یابد. زمانى که این نسبت 
به یک مقدار مشخصى مى رسد، تغییرات دمایى پوسته 
نازل با گذشت زمان تغییر نکرده، حتى با افزایش بیشتر 
نسبت شعاع به شعاع کمینه نیز دماى پوسته نازل تغییر 
چندانى پیدا نمى کند. در قسمت همگراى نازل این 
نسبت 0/1 است، به طورى که با افزایش شعاع نازل و 
عایق دور آن، پوسته نازل تغییرات دمایى خاصى پیدا 
نمى کند. هر چند در این ناحیه با افزایش زمان، دماى 
پوسته نازل افزایش پیدا مى کند که این امر مطلوب 
نیست. در ناحیه گلوگاه این نسبت بسیار ناچیز بوده و در 
0/07 بهینه ضخامت عایق به دست مى آید. همچنین 
در قسمت واگراى نازل به ازاى نسبت 0/12 بهینه 
ضخامت عایق محاسبه مى شود. در هر دو ناحیه گلوگاه 
و قسمت واگراى نازل، با افزایش زمان دماى پوسته نازل 
افزایش مى یابد. این در حالى است که در ضخامت مؤثر 
عایق، افزایش زمان تأثیرى در افزایش دماى نازل ایجاد 

نمى کند که این پدیده امرى بسیار مطلوب است.
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شکل 10- تغییرات دما در پوسته همگراي نازل 
)x=0.11837( )طرح اول( 

شکل 11- تغییرات دما در پوسته گلوگاه نازل 
)x=0.21( )طرح اول(

شکل 13- کانتور دما در پوسته همگرا –گلوگاه- واگراي نازل در ثانیه های 5، 10 و 25 )طرح اول(
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شکل 12- تغییرات دما در پوسته واگراي نازل 

)x=0.68364( )طرح اول(

در  نازل  پوسته  در  را  دما  کانتورهاي   13 شکل  
می دهد.  نمایش  مختلف  زمان هاي 

مانند طرح اول، در طرح دوم که لوله بلست قرار 
داده شده است نیز با توجه به عایق و ضخامت هاي در 
نظر گرفته شده طبق جدول 5، آنالیز انتقال حرارت 
هدایت دوبعدي گذرا در دستگاه فیزیکی استوانه اي 
براي نقاط درون پوسته نازل انجام شده که نتایج حاصل 
از آن در ادامه آورده شده است. شکل هاى 14، 15، 16 
و 17 تغییرات دما در زمان هاي مختلف و در مقاطع 
همگرا، بلست، گلوگاه و واگرا را نشان می دهند، که در 
این مقاطع عایق هاي مختلف در نظر گرفته شده است. 
همانند طرح اول با مطالعه کانتورهاى فوق در هر سه 
ناحیه همگرا، گلوگاه و واگراى نازل مشاهده مى شود، 
به طورکلى با افزایش ضخامت عایق، دماى پوسته نازل 
کاهش مى یابد و در یک ضخامت مشخص، دماى دیواره 
نازل در یک مقدار مشخص همگرا مى شود و افزایش 
بیشتر عایق به نازل تأثیر چندانى در کاهش دماى دیواره 
نخواهد داشت. در قسمت همگراى نازل این نسبت 
0/11 است، به طورى که با افزایش شعاع نازل و عایق دور 
آن، پوسته نازل تغییرات دمایى خاصى پیدا نمى کند. 
هر چند در این ناحیه با افزایش زمان، دماى پوسته 

نازل افزایش پیدا مى کند که این امر مطلوب نیست. در 
ناحیه لوله بلست این نسبت در 0/07 و در گلوگاه در  
0/068 بهینه ضخامت عایق به دست مى آید. همچنین 
در قسمت واگراى نازل به ازاى نسبت 0/11 بهینه 
مشاهده  همچنین  مى شود.  محاسبه  عایق  ضخامت 
مى شود، برخلاف منطقه همگرا، در ناحیه هاى گلوگاه، 
لوله بلست و قسمت واگراى نازل، بعد از ضخامت بهینه 
عایق، گذشت زمان تأثیر محسوسى بر دماى پوسته 

خارجى نازل ندارد.  

 
شکل 14- تغییرات دما در پوسته همگراي نازل 

)x=0.0992m( )طرح دوم(

 
 شکل 15- تغییرات دما در پوسته بلست نازل 

)x=0.2976m(  )طرح دوم(
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شکل 16- تغییرات دما در پوسته گلوگاه نازل 
)0.2976m=x( )طرح دوم(

 
شکل 17- تغییرات دما در پوسته واگراي نازل 

)0.7143m=x( )طرح دوم(

شکل18 - کانتور دما در پوسته همگرا -گلوگاه- واگراي نازل در ثانیه های 5 ،10 و 25 )طرح دوم(
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6. نتيجه گيري
نازلی که اغلب در موشک ها استفاده می شود از نوع 
همگرا و واگرا بوده، جنس مواد همگرایی و واگرایی 
می تواند متفاوت باشد. در قسمت همگرایی و گلوگاه 
بیشتر از یک عایق با ضخامت مناسب استفاده می شود. 
محاسبات انتقال حرارت درون شیپوره اهمیت ویژه اي 
دارد و با توجه به آن می توان به طراحی بهینه نازل 
دست یافت. اگر محاسبات انتقال حرارت درون نازل 
کمتر مورد توجه قرار گیرد، باعث می شود که پوسته 
نازل، میزان انتقال حرارت زیاد و درجه حرارت بالا را 
تحمل نکرده و نتواند مقاومت کند. در تحقیق حاضر 
براى افزودن زیرسیستم هاى کنترلى از طراحى نازل 
با لوله بلست و براى محافظت از سازه نازل و جلوگیري 
از افزایش دماي آن از عایق هاي حرارتی استفاده شده 
است. بدین منظور یک نازل نمونه از راکت سوخت جامد 
موجود به منظور افزودن لوله بلست در نظر گرفته شده 
است و به صورت عددى مورد تحلیل قرار گرفته است و 
براى صحت سنجى، نتایج با دو شرایط کارکردى موجود 
مقایسه شده است. پس از تحلیل نازل نمونه و طراحى 
هندسه هاى جدید، شبیه سازى جریان با استفاده از 
نرم افزار فلوئنت انجام شده و موردبررسى قرار گرفته 
است. سپس با استفاده از نتایج تغییرات توزیع فشار، 
سرعت و درجه حرارت، آنالیز حرارتى با توجه به روابط 
ترمودینامیکى و حرارتى براى جلوگیرى از آسیب هاى 
احتمالى به سازه و حفظ کانتور داخلى به عمل آمده 
است. در مرحله بعد با استفاده از خواص ترموفیزیکى 
و ترموشیمیایى، براى تحلیل حرارتى و به دست آوردن 
شار انتقال حرارت جابه جایى در سطح داخلى نازل 
از روابط ارائه شده استفاده شده است. درنهایت براى 
محاسبه ضخامت مؤثر یک آنالیز انتقال حرارت دوبعدى 

گذرا در دستگاه فیزیکى استوانه اى براى نقاط درون 
انجام شده است.  و عایق)  نازل (پشت لاینر  پوسته 
نتایج نشان مى دهد که افزایش ضخامت عایق تا حد 
خاصى باعث کاهش دماى پوسته نازل مى شود. در نازل 
همگرا-واگراى طراحى شده با لوله بلست این مقدار در 
قسمت همگرا  0/11، در لوله بلست  0/07 ، در گلوگاه  
0/068 و در قسمت واگرا 0/11 بهینه ضخامت عایق 
است. همچنین نتایج نشان مى دهد که برخلاف قسمت 
همگراى نازل، در قسمت هاى گلوگاه، لوله بلست و واگرا 
بعد از عبور از ضخامت مؤثر عایق، دیگر گذشت زمان 
تأثیر محسوسى بر دماى پوسته خارجى نازل ندارد.  
مسئله مهمی که در طراحی نازل وجود دارد، تحلیل 
حرارتى آن است، به طورى که اگر پوسته موتور با نازل 
خیلی ضخیم ساخته شود، وزن راکت افزایش مى یابد و 
اگر این ضخامت بیش ازاندازه کاهش یابد می تواند باعث 
ترکیدن موتور شود. بنابراین در طراحی عایق باید دقت 

کافی به عمل آید.

7. علائم، نشانه ها و ارقام
A مساحت سطح مقطع دلخواه   
A

t
مساحت سطح مقطع گلوگاه    

C* سرعت مشخصه    
C

P
ضریب گرماي ویژه    

D
t

قطر گلوگاه موتور طراحى شده   
D

tm
قطر گلوگاه موتور مقیاس کوچک   

ER رنج سایش    
H

g0 ضریب انتقال حرارت براي یک سطح بدون فناشوندگی 
P0 فشار درون محفظه احتراق   
P

c
فشار محفظه موتور طراحى شده    

P
cm

فشار محفظه موتور مقیاس کوچک   
Pr عدد پرانتل    
R شعاع انحناى دیوارة نازل در گلوگاه  

T0 درجه حرارت در نقطۀ سکون جریان  
T

aw
دماي آدیاباتیک دیواره   

T
fs

دماي استاتیکی جریان آزاد   
T

w
دماي سطح داخلی دیواره   
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X عمق زغالى    

حروف یونانی

 blowφ اثر نفوذ گازهاي فناشوندگی                                                            
 halφ اثر سایش                                                                                                                      
σ ضریب تصحیح براي تغییرات خواص در لایه مرزى                                

 (ثابت استفن- بولتزمن)  
µ لزجت                                                                                                                                 

8. پی نوشت ها
1.Spalrat Allmaras

2. Full Multigrid Initialization

3. Reynolds Stress Turbulence Model

4.Weiss

5. Segregated Algorithm

6.  Bartez

7. CEA

8. MATLAB
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