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انجام در اين تحقيق، طراحي سيستمي يك سامانه پرتاب پيشرانه جامد، تحليل خصوصيات و اجزاي اصلي، ساخت يك نمونه مهندسي و آزمايش پروازي آن 
 بعدي استفادههاي بالستيك داخلي صفر و يكاكتي به خصوص حل جريانشده است. در بخش طراحي موتور، از اصول و روابط آيروترموديناميكي موتورهاي ر

-ها همير سامانهشده است. روند حل عددي در فرآيند احتراق ماده پيشران و تخمين فشار محفظه مبتني بر روش تكرار است. الگوريتم و توانايي ارتباط بين ز

يابي به مدلي كامل براي موتور سوخت جامد بندي اجزا موجب دستها و آبر، تحليل اتصالچون طراحي هندسه گرين، محفظه احتراق، نازل، درپوش موتو
-ي مهندسي از موتور طراحي شده را در اختيار قرار ميگرديده است. نقطه عطف اين رويكرد ساخت قطعات، فرآوري سوخت و مونتاژ موتور است كه يك نمونه

راكت برد كوتاه (كاوش) استفاده گرديده است و نتايج تجربي و عملياتي آن مهر تاييدي بر روند علمي و عملي اين  دهد. از اين موتور براي آزمايش پروازي يك
  هاي دانشجويان مهندسي قابل استفاده است.باشد كه جهت مطالعه و تحقيقمقاله مي

 شجويي، آزمايش پروازي راكت.ساخت راكت دان طراحي راكت كاوش، ،سازي موتور پيشرانه جامدشبيه :كليدي هاي واژه
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Solid propellant motor 

   
Aerospace engineering, KNT University of technology, Tehran, Iran H. karimi mazraeshahi 

Mechanical and aerospace engineering, Shiraz University of technology, Tehran, Iran F. bahreini 
   

Abstract  
A systematic design of the solid propellant rocket; Analysis of characterizes and components; Manufacture of a porotype and flight 
test are the main purposes of study. In rocket motor design process, the zero and one dimensional interior ballistic flow solution are 
used. The numerical solution is based on iterative approach for propellant combustion conditions and pressure estimation. Propellant 
grain geometry, combustion chamber, nozzle, motor bulkhead, joints analysis and sealing are most important subsystems; so the 
challenge is to develop a model for their convergence. The other highlight of this approach are parts building; make solid propellant 
and finally assemble the motor. This motor was used for real flight test of the sounding rocket. The experimental data and scientific 
process have good convergence and its results usable for other engineering research.  
Keywords: Solid propellant motor simulation, sounding rocket design, university rocket manufacture, rocket flight test. 

   
 

  مقدمه - ١
اولين مطالعات كه به صورت علمي و مهندسي بيان گرديده است،      

تر در زمينه پيشرانه مايع بود و توسط گودار صورت گرفت كه بيش
. بيان اصول اصلي در ]١[مطالعات او پايه گذار كارهاي بعدي شد

هاي آن هاي موتورهاي سوخت جامد به همراه زير سامانهمولفه طراحي
اي ماده در الگوريتم حل بسيار پراهيمت است. ارتباط بين مولفه

پيشران با استفاده از معادلات مختلف آيروديناميكي و ترموديناميكي 
هاي عملياتي موتور به صورت هاي داخلي و محاسبه قابليتبراي جريان

در مسائل  ترين بحث. اصلي]٣و٢[اندررسي قرار گرفتهجداگانه مورد ب
است.  ١سازي جريان داخليسازي و شبيهموتورهاي پيشرانه جامد، مدل

                                                             
1Internal Flow 

وابسته به ميزان انرژي آزاد شده از واكنش  ٢بحث جريان تعادلي
هاي شيميايي و عبور جريان از درون نازل است. اگر سرعت واكنش

جريان عبوري از نازل به سرعت  شيميايي بقدري آهسته باشد كه
خواهد بود. تمايز دادن  ٣واكنش ربطي نداشته باشد، حالت جريان ايستا

و  ٢٠٠٤. در سال ]٤ [باشدسازي مهم مياين دو حالت در روند شبيه
اي كامپيوتري جهت تعيين برنامه ٢٠١٠در ادامه آن در سال 

وشيميايي، عملكردهاي موتور تعبيه شد كه شامل محاسبه خواص ترم
شكل گرين و نوع رگرسيون سوزش، تراست، فشار و  ضربه ويژه را 

كند. اين برنامه با استفاده از آزمايش بالستيك داخلي موتور تعيين مي
در يك پايان نامه  ٢٠١٢. در سال ]٥[شودراكتي اعتبارسنجي مي

سازي در استكهلم سوئد، روي بهينه KTHكارشناسي ارشد در دانشگاه 
                                                             
2Equilibrium Flow 
3Frozen Flow 
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هندسي گرين پيشرانه جامد كار شده است. تشريح و تعيين  اشكال
هاي بالستيك داخلي و اجزاي اصلي يك موتور پيشرانه جامد مشخصه

سازي مستقيم، هاي بهينهها و الگوريتمراكتي، تعريف و تحليل روش
سازي گرين و فرآيند آن و درنهايت برنامه پيشنهادي جهت بهينه
رائه شده در اين تحقيق مشهود است. اين آزمايش و اعتبارسنجي روش ا

اي و اشكال پيچيده مورد سازي براي مقاطع هندسي تيوپي، ستارهبهينه
. نازل يكي از اجراي اصلي ]٦[تحقيق و اعتبارسنجي قرار گرفته است

موتور است كه نيروي تراست توليدي تا مقدار زيادي به راندمان آن 
مقدار فشار و فرآيند بالستيك  وابسته است. از طرفي قطر گلوگاه در

داخلي تاثير مستقيم دارد. با اين حال به دليل اهميت طراحي و ساخت 
نازل در موتورهاي پيشرانه جامد (دفاعي و استراتژيك)، رويكرد 

تر بر پايه ديناميك گاز است و نتايج مستقيم و دقيق تحقيقاتي بيش
باشد. يا محدود مي گردد ومربوط به موتورهاي راكتي كمتر ارائه مي

شوند و محصولات احتراق گازهاي حاصل از احتراق در نازل منبسط مي
كنند. طراحي و تحليل را به جريان خروجي مافوق صوت تبديل مي

ي موتور (فلزي يا اجزاي اصلي مهم خواهند بود. اين اجزا شامل پوسته
نازل  هاي حرارتي و گرمايي،مواد كامپوزيت)، گرين پيشرانه، عايق

يكي از . ]٧[باشندزنه ميخروجي، درپوش سر موتور و سيستم آتش
بندي ساده و موثر اهداف اوليه طراحي آيروديناميك، ايجاد يك پيكر

ها است. به اين منظور بايد موارد متعددي درنظر گرفته شود و بين آن
ها با توجه به قابليت و ماموريت ها و راكتهماهنگي ايجاد نمود. موشك

باشد و شوند. در اين پژوهش راكت كاوش مبناي كار ميبندي ميدسته
باشد. پس سطوح كنترل در اين نيازمند پروازي مستقيم و پايدار مي

قسمت مدنظر نيست و فقط كمترين پسا با درنظر گرفتن جاگذاري 
موتور و اجزاي ديگر پراهميت است. داشتن بال كوچك يا بدون بال 

هاي پروازي مافوق صوت، فشار يل برد در سرعتبودن مزايايي از قب
ديناميكي بالا، پايداري و كنترل در زواياي حمله بالا، سازگاري سكوي 
پرتاب، سطح مقطع راداري كم و حجم و وزن در دسترس براي سوخت 

تر هاي بزرگدر يك حجم و وزن محدود به دنبال دارد. از طرفي بال
پروازي مادون صوت، فشار ديناميكي  هايمزايايي از قبيل برد در سرعت

تر، شتاب عمودي، موانع رسيدن به ارتفاعات كم، ثابت زماني هدايت كم
تر و خطاي رديابي جستجوگر تر يا بدنه محكمبالاتر، آيروالاستيسيته كم

ها مقطع مياني، ها و راكتتر را به دنبال دارد. در بسياري از موشككم
نه از ديدگاه پسايي و سهولت ساخت و اي شكل است. استوااستوانه
بارها، مزاياي زيادي دارد. در زواياي حمله كم نيروي عمودي  تحمل

-شود و اين نيرو به قسمت دماغه نيز منتقل ميكمي بر بدنه وارد مي

هاي تحقيقاتي، پژوهشي و آموزشي در با گسترش مقوله .]٨- ١٠[شود
تعريف  ١ پيما (كاوش)ژرف هاي با عنوانها، يك سري راكتزمينه راكت

اند كه رويكردي تحقيقاتي و پژوهشي دارد و در مقاطع دانشگاهي شده
هاي آمريكا و هند جلودار اين بحث بسيار كاربرد دارد كه دانشگاه

در دانشگاه ييل آمريكا تحقيقي در مورد  ٢٠١٣هستند. در سال  
نجام شده است. هاي آزمايش راكت پيشرانه جامد ااستانداردها و ايمني

اي به استفاده از موتور در همان سال يك محقق هندي در مقاله
تر بر پيشرانه جامد در راكت كاوش پرداخته است. البته اين مقاله بيش

                                                             
1 Sounding Rockets 

اساس موتورهاي ساخته و آزمايش شده است كه فقط كليات طراحي و 
با  ساخت موتور را بيان نموده است. در انتهاي بحث نيز موتور مدنظر را

استفاده از يك سكوي آزمايش نيمه استاندارد آزمايش كرده و نتايج را 
. با توجه به چند ]١٢و١١[براي يك راكت كاوشمناسب دانسته است 

ها تا راه اندازي و بعدي بودن اين سامانه راكتي، از طراحي زيرسامانه
گردد. از اين رو آزمايش پروازي، مسائل مختلف مهندسي را شامل مي

پذيري بين پارامترهاي مختلف جهت پارچه سازي و مصالحهيك 
رسيدن به نمونه چالش اصلي پيش رو خواهد بود. كوشيده شده است با 

هاي علمي و فني به نمونه مهندسي ها و استدلالسري فرضانجام يك
  موفق رسيد. 

   

  فرآيند تحقيق و مفروضات آن -٢
اي تاثيرگذار، سازي و طراحي، بايد پارامترهدر روند هر شبيه

تاثيرپذير و پارامترهاي كل سيستم را شناخت و بتوان بر اساس آن 
ي موتورهاي پيشرانه جامد، چه در طراحي همه برنامه را جلو برد. اگر

. با اين حال ]١٣[هاي مشترك و همبسته زيادي وجود داردمولفه
ي طراحي واحد و مشخصي تبيين نشده است. در روش فرآيند و شيوه

ها مورد توجه سازي آنبرنامه، توانايي همگرايي پارامترها و سادهحل 
الگوريتم و ارتباط بين  ١با اين اوصاف، شكل . ]١٤[قرار گرفته است

  نمايد.هاي طراحي مورد بحث را روشن ميمولفه
  

 
  الگوريتم و ساختار روند طراحي -١ شكل

گيرند و بالا به پايين ورودي مي هاي مذكور به ترتيب اززيربخش
گردد. خروجي يك هاي هر يك محاسبه و به كاربر ارائه ميخروجي

هاي بعدي به عنوان ورودي يا پارامتر مورد استفاده قرار مولفه در مولفه
هاي شيميايي و ها و واكنشي فرآيندها همهگيرد. در موتور راكتمي

دهد، بسيار پيچيده است. ميفيزيكي كه طي زمان عملكرد موتور رخ 
باشد كه مورد نياز مي ها، چندين فرضگيبا در نظر گرفتن پيچيده

  عبارتند از:
  احتراق و معادلات آيروترموديناميكي از قانون گاز كامل تبعيت

 كنند.مي
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 و جريان عبوري در موتور و نازل آدياباتيك خواهند  پديده احتراق
 بود. 

  شوك يا ناپيوستگي خواهد بود.انبساط سيال بدون تشكيل 

 شود.جريان عبوري از نازل يك بعدي و بدون چرخش فرض مي 
 خواص جريان درون نازل نسبت به محور اصلي آن يكنواخت مي-

 باشد.
  تعادل شيميايي در درون محفظه احتراق برقرار است و به جريان

 ١كند. اين شرايط به تعادل ايستاعبوري از نازل ارتباط پيدا نمي
 معروف است.

  سوزش گرين ماده پيشرانه عمود بر سطح سوزش است و اين
سوزش به صورت يكنواخت در طول كل گرين در حال احتراق 

 افتد.اتفاق مي
  

  روابط بالستيك داخلي و روش عددي - ٣
تعيين و تخمين فشار محفظه برحسب زمان كاركرد موتور 

. توليد مهمترين موضوع در طراحي موتورهاي پيشرانه جامد است
گازهاي احتراقي و جريان خروجي از نازل در شرايط تعادل قرار دارند و 

باشد. با توجه به تقارن هندسي گرين حالت جريان ايستا حاكم مي
توان با استفاده از اي (تيوبي) و پسروي عمود سطح سوزش، مياستونه

بعدي و يك بعدي به نتايج نزديك و قابل قبولي حل بالستيك صفر
كه دماي محصولات احتراق مستقل از يافت. با در نظر گرفتن اين دست

تغييرات فشار احتراق است (دماي شعله آدياباتيك مبناي طراحي 
است)، براي بالستيك صفربعدي و درنظر گرفتن قانون بقاي جرم حجم 

  .]١٦و١٥ [خواهد بود ١كنترل به صورت رابطه 
  

 )١(  𝑃
௧ାଵ = 𝑃

௧ +
∆𝑡𝑅𝑇

𝑉

൫𝐴
௧  𝜌𝑟௧ − 𝐶𝐴௧𝑃

௧൯ 
  

𝑃  ،فشار محفظه𝐶  ،ضريب تخليه𝐴௧  ،سطح گلوگاه𝜌  چگالي
حجم محفظه احتراق خواهد بود. در اين  𝑉دماي شعله و  𝑇پيشرانه، 

اي از لحظهمعادله، مقدار سطح سوزش و حجم محفظه به صورت 
آيد و نرخ سوزش نيز به صورت تابعي از فشار هندسه گرين بدست مي

توان از چگالي محصولات گازي در مقابل شود. معمولا ميمحاسبه مي
نظر كرد و مقدار فشار نسبت به زمان را چگالي ماده پيشران صرف

   .]١٧- ١٩[بدست آورد

ودي در مسير تزريق جرم به صورت عم بعدي، حل بالستيك يك    
شود. تزريق جرم در واقع جايگزين توليد جريان درون گرين بررسي مي

محصولات احتراق شده است كه در راستاي عمود بر سطح سوزش 
افتد. منظور از بالستيك يك بعدي اين است كه پارامترهاي اتفاق مي

كنند و حركت محصولات احتراق جريان تنها در طول گرين تغيير مي
طول گرين لحاظ شده است. بنابراين انتقال گرما، اصطكاك و تنها در 

  .شودتغييرات سطح مقطع عبور جريان ناچيز در نظر گرفته مي

  

                                                             
1 Frozen equilibrium 

 
  انيجر ريمس در يعمود صورت به جرم قيتزر يكيزيف مدل -٢ شكل

    
رسند داراي گرماي دو جريان گاز كه در محل تزريق به هم مي  
آنتالپي سكون برابراند زيرا حاصل احتراق از يك ماده پيشران  ويژه و

ௗ̇هاي ديفرانسيلي برحسب هستند. بر اين اساس تمام معادله

̇
مطابق  

  .]٢٠[گردد زير بيان مي
  

ها مربوط به عدد ماخ است. كات قابل توجه در اين معادلهيكي از ن
دهد كه تزريق جرم در مسير جريان مادون صوت ) نشان مي٢معادله (

دهد و براي جريان مافوق صوت باعث عدد ماخ جريان را افزايش مي
شود. براي يك موتور پيشرانه جامد با گرين كاهش عدد ماخ مي

و  𝑜انتهاي جلويي موتور با زيرنويساي، مشخصات جريان در استوانه
اند. مشخص شده 𝑒مشخصات جريان در انتهاي عقبي موتور با زيرنويس

باشد. فرض بر اين است كه انتهاي گرين و سطح خارجي آن عايق مي
سطح مقطع كانال درون گرين، سطحي است كه گازهاي احتراقي از 

ن و در هر لحظه كنند. در هر المادرون آن به سمت شيپوره حركت مي
شود ولي مقدار سطح مقطع كانال در طول اين سطح ثابت فرض مي

  . ]٢١[زمان متغير است
منطق حل بالستيك داخلي صفربعدي و يك بعدي مبتني بر تكرار و به 

-باشد كه نخست طول گرين به چندين المان تقسيم مياين صورت مي

شود و بر پايه ه ميشود. فشار در ابتداي المان در سر موتور تخمين زد
، فشار در 𝑑�̇�شود. بر پايه اين در اين المان محاسبه مي  𝑑�̇�آن 

آيد و به همين ترتيب تا انتهاي موتور يعني ابتداي المان دوم بدست مي
). با توجه به ٣شود (شكلپشت نازل فشار و دبي جرمي محاسبه مي

ازل با دبي ي نازل و فشار پشت آن دبي جرمي خروجي از نهندسه
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جرمي انتهاي گرين برابر نباشد تخمين زده شده نياز به اصطلاح دارد، 
  در غير اين صورت ميزان فشار در طول گرين بدست آمده است.

 
  بندي و بكارگيري روش عدديالمان طرحواره -٣ شكل

  
سازي جريان داخل محفظه، تعادل شيميايي در درون در شبيه

-ظه احتراق برقرار است و به جريان عبوري از نازل ارتباط پيدا نميمحف

هاي پيشرانه معروف است. در گرين١كند. اين شرايط به تعادل ايستا 
سوخت جامد سطح سوزش در جهت عمود بر سطح در حال سوزش 

سوزد. نرخ پسروي يا در اصطلاح نرخ سوزش كند و ميپسروي مي
شود. متر بر ثانيه درنظر گرفته ميه يا ميليمعمولا بر حسب اينچ در ثاني

دانستن كميت نرخ سوزش پيشرانه و نحوه تغيييرات آن در شرايط 
مختلف، اساس يك طراحي صحيح و موفق در موتورهاي سوخت جامد 

  است.
  

  ابعاددهي و طراحي موتور - ٤
هاي موجود موتور، با توجه به بالستيك هدف رساندن ورودي

هاي مطلوب است. فرآيند ان شده به خروجيداخلي و الگوريتم بي
شود. با استفاده از برنامه محاسباتي تكرارپذير و با سعي و خطا انجام مي

پارامترهاي ورودي اعمال و اطلاعات خروجي دريافت  SRMكدنويسي 
مقايسه و   GDLافزار احتراقيي آن با استفاده از نرمگردد و در ادامهمي

گردد. طراحي از هاي موتور انجام ميژگيبررسي نهايي بعضي از وي
اطلاعات بالادست شروع به سمت نتايج در هر مرحله پايين دستي 

شود. متناسب با الگوريتم بيان شده، بخش هاي اصلي طراحي منجر مي
  اند.قسمت تقسيم شده ٤در 

  
 بخش ابعادي موتور - ١

 بخش احتراقي موتور - ٢

 بخش عملكردي موتور - ٣

 اي موتوربخش سازه - ٤

  
، براي طراحي موتور يك MATLABاستفاده از نرم افزار محاسباتي  با

 شود كه قطر داخلي محفظه است. كميتقيد اوليه درنظر گرفته مي

با ارتباط سطح سوزش و سطح گلوگاه (وابسته به قطر   𝐾𝑛 بدون بعد
 𝐾𝑛گلوگاه) نقش اساسي در محاسبات خواهد داشت. انتخاب مقدار 

صورتي كه نياز به افزايش نيرو تراست باشد، بايد بسيار مهم است. در 

                                                             
1 Frozen 

فشار محفظه بالا رود و اين امر با كاهش قطر گلوگاه ميسر است. كاهش 
شود. با تغيير اين پارامتر، مي 𝐾𝑛قطر گلوگاه نيز باعث افزايش مقدار 

گردد و خوش تغيير ميسرعت سوختن ضخامت جان گرين نيز دست
براي پيشرانه  𝐾𝑛خواهد بود. مقدار بازه  زمان كاركرد موتور متفاوت

  شود.پيشنهاد مي ٣٥٠تا  ٢٠٠كنوني بين 
شود و خروجي آن بخش ارائه ورودي هر بخش به برنامه اعمال مي

گردد. در انتها خواص رفتاري موتور كه به صورت مجموعه داده مي
تمامي پارامترهاي  ١گردد. در جدول است، به صورت نموداري بيان مي

  طراحي بيان گرديده است. 
 

 شده يطراح موتور ياصل يپارامترها -١ جدول

  واحد  مقدار  پارامتر  تعريف پارامتر

  بخش ابعادي

 𝑚𝑚  ٣٦  ورودي  قطر داخلي محفظه

 𝑚𝑚  ٣٧٠  ورودي  طول محفظه احتراق

 𝑐𝑚ଷ  ٦/٣٧٦  خروجي  حجم محفظه

 𝑚𝑚  ٣٤  ورودي  قطر خارجي گرين

 𝑚𝑚  ١٥  ورودي  قطر داخلي گرين

 𝑚𝑚  ٩٠  ورودي  طول بلوك

  عدد  ٤  ورودي  تعداد بلوك

 𝑐𝑚ଷ  ٢/٢٦٣  خروجي  حجم كل گرين
  درصد  ٩/٦٩  خروجي  كسر بار حجمي گرين

  بخش احتراقي

  درصد  ٣٥  ورودي  كسر جرمي سوخت

  چگالي سوخت
  (ساكاروز)

𝑘𝑔  ١٥٨٠  ورودي

𝑚ଷ
 

  درصد  ٦٥  ورودي  ندهكسر جرمي اكسيدكن

  چگالي اكسيدكننده
  (پتاسيم نيترات)

𝑘𝑔  ٢١٠٩  ورودي

𝑚ଷ
 

𝑘𝑔  ٨/١٨٨٧  خروجي  آل پيشرانهچگالي ايده

𝑚ଷ
 

 𝑘𝑔  ٤٩٧/٠  خروجي  جرم كل پيشرانه

 𝑘𝑔  ١٧٤/٠  خروجي  جرم جزء سوخت

 𝑘𝑔  ٣٢٣/٠  خروجي  جرم جزء اكسيدكننده

𝐽  ٨٣١٤  ورودي  ثابت جهاني گاز

𝑚𝑜𝑙. 𝐾
 

𝑘𝐽  ٩٨/٤١  ورودي  وزن مولكولي موثر

𝑘𝑚𝑜𝑙
 

 𝑚𝑚  ١١  ورودي  قطر گلوگاه نازل

 𝑚𝑚ଶ  ٠٣/٩٥  خروجي  مساحت گلوگاه

  -  ٢٦٠/٨  ورودي  ضريب سوزش

  -  ٣١٩٠/٠  ورودي  نماي فشار

 𝐾  ١٧٢٠  ورودي  دماي آدياباتيك

  درصد  ٩٥  ورودي  راندمان احتراق

  -  ١٣٣/١  ورودينسبت گرماي ويژه 
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  لوطمخ

 𝑚𝑚  ٥/٩  خروجي  ضخامت جان

 𝑐𝑚ଶ  ٨/٢٢  خروجي  سطح سوزش اوليه

 𝑐𝑚ଶ  ٢٨٦/٠  خروجي  مساحت كانال

  -  ٠١/٣  خروجي  نسبت مجرايي

 𝐾  ١٦٣٤  خروجي  دماي احتراق

𝑚  ٥٨/٨٩٥  خروجي  سرعت مشخصه

𝑠
 

𝐽  ٠٤/١٩٨  خروجي  ثابت ويژه گاز

𝑘𝑔. 𝐾
 

  -  ٠٠١١/٠  جيخرو  ضريب تخليه

  بخش عملكردي

نسبت گرماي ويژه جريان 

  دو فازي
  -  ٠٤٤/١  ورودي

  درصد  ٩٥  ورودي  راندمان نازل

 𝑀𝑃𝑎  ١٠١٠/٠  ورودي  فشار محيط

𝑚  ٨١/٩  ورودي  شتاب گرانش

𝑠ଷ
 

  -  ٧٦٢/١  خروجي  حداكثر ضريب تراست

  -  ٢٤٠  خروجي  𝐾𝑛حداقل  

  -  ٢/٣١٩  خروجي  𝐾𝑛حداكثر  

 𝑠  ٦٠٣٧/٠  خروجي  سوزشزمان 

 𝑠  ٦٧٨٢/٠  خروجي  زمان كاركرد

 𝑀𝑃𝑎  ٧٠٣/٧  خروجي  ميانگين فشار محفظه

 𝑀𝑃𝑎  ٨٦٥/٨  خروجي  حداكثر فشار محفظه

 𝑁  ٤/١١٧٢  خروجي  ميانگين نيروي تراست

 𝑁  ٥/١٤١٠  خروجي  حداكثر نيروي تراست

 𝑠  ٩٣/١٥٠  خروجي  ضربه ويژه ايده آل

.𝑁  ٧٨/٧٣٥  خروجي  ضربه كل 𝑠 

  ايبخش سازه

  درجه  ٣٠  ورودي  زاويه همگرايينيم

  درجه  ١٢  ورودي  زاويه واگرايينيم

 𝑚𝑚  ٦/٢١  خروجي  طول قسمت همگرا

 𝑚𝑚  ٨/٦٩  خروجي  طول قسمت واگرا

 𝑠  ٨/١٤١  خروجي  ضربه ويژه توليدي

  ماخ  ٠٧/٣  خروجي حداكثر عدد ماخ خروجي

𝑘𝑔  ٩٢٣/٠  خروجي حداكثر نرخ جرمي نازل

𝑠
 

 𝑚𝑚  ٣/٢٠  خروجي  شعاع سطح خروجي

  -  ٥/١  ورودي  ضريب اطمينان

 𝑀𝑃𝑎  ٣٠٠  ورودي  تنش نهايي

 𝑀𝑃𝑎  ١٧٠  ورودي  تنش تسليم

  -  ٢٠٠١٠٠  ورودي  مدول الاستيسته

  -  ٣٣/٠  ورودي  نسبت پواسون

 𝑚𝑚  ٠٣/٠  خروجي  تغيير قطر محفظه

  -  ٥٦٦/٠  خروجي  نسبت استحكام ماده

 𝑚𝑚  ٨/٠  خروجي  هضخامت پوست

  
  

 
  تغييرات نمودار نيروي تراست برحسب زمان كاركرد موتور -٤ شكل

كه تغييرات سطح سوزش و توزيع نيروي  دهدرفتار نمودار بالا نشان مي
تراست به صورت پيشرو است. البته ساير نمودارها (مانند فشار، نرخ 

رف جرمي جريان نازل، سرعت خروجي، عدد ماخ خروجي، نرخ مص
گردند كه بيان آن الزامي ندارد. با پيشرانه و غيره) نيز محاسبه مي

، اجزاي اصلي طراحي و موتور مونتاژ Solidworksافزار استفاده از نرم
هاي ورودي و خروجي از برنامه گردد. تمامي ابعاد متتناسب با دادهمي

نشان  ٥ موتور مونتاژ شده در شكل ١باشد. نقشه انفجاريعددي مي
  داده شده است. 

  

 
  نقشه انفجاري موتور مونتاژ شده -٥ شكل

  
  

                                                             
1 Exploded view 
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  طراحي راكت و جانمايي اجزا -٥
هاي عملكردي موتور، بدنه اصلي با مشخص شدن ابعاد و توانايي      

باشد. راكت راكت و اجزاي آيروديناميك خارجي آن مورد تحقيق مي
ي آن جانمايي است كه اجزا اي كوچك و يك پارچهكاوش، سامانه

مشخصي دارند و براي يك پرواز پايدار با توانايي حمل بار مفيد معين 
مورد استفاده محققان و پزوهشگران قرار مي گيرد. در برخي از اين نوع 

ها به نحوه سيستم خروجي براي بار مفيد و سيستم بازگشتي آن راكت
كي راكت، شود. در اين تحقيق توانايي طراحي آيروديناميپرداخته مي

تعيين يك بار مفيد در سامانه راكت كاوش و تاثير آن بر ارتفاع پرواز، 
استفاده از سه بالك پايداركننده روي بدنه و تلفيق موتور با راكت و 

باشد. اولين قدم در تخمين ارتفاع پرواز از مهمترين اهداف پيش رو مي
رهاي طراحي، انتخاب قطر و هندسه مقطع بدنه است. گرايش به قط

تر به منظور بهبود در تر، پساي كمتر و ابعاد عرضي كوچككوچك
   قابليت تطبيق بيشتر با سكوي پرتاب را به دنبال دارد.

هاي برد نيروي پسا پارامتر اصلي طراحي در ارضاي نيازمندي    
- رواز صوتي است.  براي راكتپروازي راكت كاوش به ويژه در محدوده پ

كه همان نسبت طول به  ١هاي تاكتيكي، نسبت ظرافتها و موشك
باشد. اين نسبت با توجه به نوع نياز و مي ٣٠تا  ٥عرض است بين 

ها مقطع ها و راكتشود. در بسياري از موشكماموريت تعريف مي
ت اي شكل است. اين فرم از ديدگاه پسايي و سهولمياني، استوانه

بارها، مزاياي زيادي دارد. از طرفي ديگر پساي  ساخت و تحمل
اصطكاكي سهم اصلي از پساي مادون صوت دارد. ضريب پساي 
اصطكاكي با نسبت منظري ارتباط دارد. اين ضريب تابع ضعيفي از عدد 

  باشد.مي 𝑙و طول بدنه  𝑞، فشار ديناميك  𝑀ماخ 
  

هاي مختلفي ها با فرمگام بعد تعيين ابعاد و نوع دماغه است. دماغه    

- ترين آنگيرند كه عموميها مورد استفاده قرار ميها و راكتدر موشك

دار يا هرمي و چند لنزي كروي، پخها فرم مخروطي، قوسي جناغي، نيم

هاي آيروديناميكي، ا براي هماهنگ كردن بين مشخصهباشد. عموممي

ي طراحي انتخاب مي اي نقطهمحدوده سرعت پروازي و استحكام سازه

شود. مقدار كمي گردد. در طراحي دماغه نوع مخروطي انتخاب مي

گردكردن نوك حمله دماغه مطلوب است. اين كار باعث كم كردن 

شود. در قسمت نوك مي هاي موضعي و حرارت ايجاد شدهتمركز تنش

ها پايداركننده هستند. انواع هندسه براي سطوح جز نهايي، بالك

اي، مثلثي، مستطيلي، باريك پايداري و كنترل وجود دارد. ذوزنقه

شونده و مستطيل ناقص. پارامترهاي هندسي سطوح بيان شده شامل 

نسبت مخروطي، نسبت منظري، مكان مركز فشار و وتر متوسط 

                                                             
1 Fineness Ratio 

باشند. مركز آيروديناميكي كه براي سطوح متقارن اميكي ميآيرودين

بدون انحنا مشابه مركز فشار است. طراحي سطوح شامل تعداد و نوع، 

باشد. تعداد سطوح در ي منحني و تيغه فرماني ميتاشونده، تاشونده

تر باشند. بايد توجه تايي، صليبي يا بيشانتهاي راكت ممكن است سه

- رك پايداري استاتيكي نياز به حداقل سه بالك ميداشت كه براي تدا

-باشد. براي تامين پايداري استاتيكي يك راكت با پيكربندي بدنه، بالك

نشان  ٦ها و دماغه بايد نقش هر كدام درنظر گرفته شود كه در تصوير 

روابط پيچيده و زيادي وجود دارد كه در اينجا بحث  داده شده است.

(اختلاف فاصله مركز آيروديناميكي از مركز  گردد و رابطه نهايينمي

جرم) براي تامين پايداري استاتيكي مدنظر است. براي داشتن پايداري 

𝑋خنثي  − 𝑋 = ، به عبارتي مركز آيروديناميكي و مركز جرم 0

باشند. رابطه نهايي براي محاسبه سطح خيس بسيار به هم نزديك مي

  ود.ها مطابق زير خواهد ببالك

  

 
  هااتصال بالك، بال وسط و كانارد به بدنه راكت و آرايش آن -٦ شكل

گردد. لك مشخص ميپس مرز طراحي و به عبارتي حداقل سطح با     

بايد توجه داشت كه قرار گرفتن مركز آيروديناميكي راكت در جلوي 

نمايد و براي جبران آن نياز به بالك مركز ثقل ايجاد ناپايداري مي

با توجه به هدف كنوني كه پايداري استاتيكي است،  باشد.تر ميبزرگ

از طرفي  باشد.اي) نمينيازي به سطوح كنترلي (كانارد و چند تيغه

 ٣باشد كه از تعداد ند حداقل ضريب درگ براي پرواز عمودي ميمنياز

-بالك استفاده شده است. سكوي پرتاب موردنظر اين راكت از نوع گيره

و بالك با  دارندها نيازي به جمع شدن و تيغه فرماني ناي است و بالك

اتصال ثابت مناسب است. ساير سطوح كنترلي براي هدف اين پروژه 

  نياز نيست.

  

)٧(  𝐷 = 𝐶𝑞 ቀ
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 و فشار مركز نقاط يجاگذار و يكياستات يداريپا نحوه شينما -٧ شكل

  ثقل
  سمت راست ناپايدار استاتيكي و سمت چپ پايدار استاتيكي

-بر اساس آناليز آيروديناميكي، توانايي شبيه RAS AEROنرم افزار 

دهد. هاي پرقدرت، آماتوري و كاوش را انجام ميسازي پرواز راكت
-هاي ذوزنقهسانتي متر، بالك ٨٤طول بدنه اصلي دي برنامه شامل ورو

، دماغه مخروطي با biconvexگانه با مقطع ايرفويل  ٣اي نامتقارن 
جزئيات و  .]٢٢- ٢٤[سانتي متر مي باشد ١٤درجه و طول ١٨زاويه 

  نشان داده ده است. ٨مقياس طراحي بدنه راكت در تصوير 
  

 
  راكت جزئيات ابعادي بدنه -٨ شكل

اي از اعداد ماخ روابط آيروديناميكي براي راكت مدنظر براي بازه
  گردد.محاسبه مي

  

 
نمودار تغييرات ضريب پسا با عدد ماخ در دو حالت پروازي  -٩شكل

  (بدون توان و با توان موتور)

  

 
 و ٢( نمودار تغييرات ضريب برآ با عدد ماخ در دو زاويه حمله - ١٠ شكل

  درجه) ٤

 اوج لحظههاي پروازي راكت تا مشخصه -٢ جدول

  رديف
  زمان

𝑠 

  شتاب نسبي

𝑚 𝑠ଶ⁄  

  ارتفاع

𝑚 
  ماخ

٠٢/٠  ٣/٠  ٢٨٣  ٠٥/٠  ١  

١٦/٠  ١/٥  ٣٥١  ٢/٠  ٢  

٥١/٠  ٢/٤١  ٤٦٠  ٥/٠  ٣  

٦٨/٠  ١٥٤  - ٧/٢٣  ١  ٤  

٥٨/٠  ٣٦٨  - ٦/٢٠  ٢  ٥  

٥٣/٠  ٥٦٠  - ٦/١٨  ٣  ٦  

٤٨/٠  ٧٣١  - ٧/١٦  ٤  ٧  

٤٣/٠  ٩٠٠  - ١/١٥  ٥  ٨  

٣٩/٠  ١٠٣٥  - ٨/١٣  ٦  ٩  

٣٥/٠  ١١٥٨  - ٦/١٢  ٧  ١٠  

٣١/٠  ١٢٨٠  - ٩/١١  ٨  ١١  

٢٨/٠  ١٣٧٥  - ١/١١  ٩  ١٢  

٢٤/٠  ١٤٧٠  - ٧/١٠  ١٠  ١٣  

٢١/٠  ١٥٥٠  - ٣/١٠  ١١  ١٤  

١٨/٠  ١٦١٥  - ١/١٠  ١٢  ١٥  

١٥/٠  ١٦٧٥  - ١٠  ١٣  ١٦  

١٢/٠  ١٧٠٥  - ٨/٩  ١٤  ١٧  

٠٩/٠  ١٧٥٤  - ٤/٩  ١٥  ١٨  

٠٦/٠  ١٧٨٣  - ١/٩  ١٦  ١٩  

٠٣/٠  ١٧٩٨  - ٩/٨  ١٧  ٢٠  

٠١/٠  ١٨١٤  - ٦/٨  ١٨  ٢١  

٠١/٠  ١٨٢٠  - ٤/٨  ١٩  ٢٢  
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  ساخت، مونتاژ و ازمايش راكت - ٦
جز صنعتي است كه هر يك الزامات  ٤موتور طراحي شده، شامل      

فني و نحوه ساخت منحصر به فردي دارد و عبارتند از ساخت نازل، 
هاي همراه اتصالتور بهمحفظه احتراق، تهيه گرين پيشرانه و درپوش مو

متر و ميلي ٤٠ي توپر فولادي با قطر پيچي. براي ساخت نازل ، استوانه
متر نياز است كه با توجه به امكانات  روش تراش و ميلي ٨٠طول 

باشد. منطق تراشكاري اين قطعه به نوبه خود فرزكاري قطعه مناسب مي
رت سراسري ايجاد جالب است. ابتدا سوراخي در وسط استوانه و به صو

اندازه قطر گلوگاه خواهد بود و سپس با تنظيم استوانه گرددكه هممي
درجه به  ٣٠نظام دستگاه تراش قسمت همگرا با زاويه فولادي در سه

گردد. در ادامه سطح دايروي كه درون صورت تراش كونيكال انجام مي
يري گردد و روي آن محل قرارگگيرد، تراشيده ميمحفظه قرار مي

گردد. براي ايجاد  قسمت واگرا، قطعه باز رينگ پلاستيكي نيز تعبيه مي
شود. اكنون نظام دستگاه تنظيم و بسته ميشود و معكوس درون سهمي

رسد. جرم قسمت واگرا به پايان مي مخروطيدرجه تراش  ١٢با زاويه 
باشد كه بعد از عمليات كيلوگرم مي ٨٥/٣قطعه در حالت خام 

 .]٢٦و٢٥[شودگرم مي ٤٠٠ تراشكاري

  

  
  نازل تراش داده شده موتور -١١شكل

شود. براي توليد و فرآوري محفظه احتراق از يك لوله استيل تهيه مي
گرين پيشرانه چندين روش صنعتي وجود دارد. با توجه به امكانات و 

گيري مناسب خواهد بود. اجزاي پيشرانه نوع ماده پيشران، روش قالب
ميكرون باشد. بعد  ١٥٠ي پودر شوند تا حداكثر اندازه ذرات بايد به خوب

ديگر، مرحله پخت و ها با يكاز خرُد كردن اجزا و مخلوط نمودن آن
گردد. با استفاده از يك گرمكن الكتريكي كه قالب گيري آغاز مي

دهيم. مخلوط را داشته باشد، مواد را حرارت مي دماگيري توانايي اندازه
عدد بلوك تهيه شده توسط  ٤دت چسبنده و داغ است. پيشرانه به ش

اي اشتعال پذير كه تركيبي از باروت سياه، استون و پليمر فعال ماده
شوند. اين ماده براي اشتعال اوليه سطح گرين موثر است، متصل مي

  .]٢٨و٢٧[است

  
  ها و بارگذاري در موتوراتصال گرين -١٢شكل

توجه به هندسه بيان شده تراش  درپوش موتور به صورت ليواني و با
شود. شود. جاي رينگ پلاستيكي نيز روي آن تراش داده ميداده مي

كاري با ترين نقطه سوراخجهت اتصال نازل و درپوش موتور، در ضخيم
-ها تراشيده ميدر آن ٤گيرد و رزوه شماره متر صورت ميميلي ٨عمق 

يجاد گردد. با جازدن سوراخ به صورت متقارن ا ٦شود. بايد دقت كرد 
ها با فويل هاي پلاستيكي براي نازل و درپوش و عايق كردن گرينرينگ

- گردد. ابتدا نازل متصل و بسته ميآلومينيومي موتور آماده مونتاژ مي

شوند. در ادامه ها با چسب حرارتي جاگذاري ميگردد، سپس گرين
ني در گردد. دقت و تجربه فدرپوش موتور متصل و جاگذاري مي

 ٣/١اي دارد. جرم كل موتور بندي اجزا  اهميت ويژهجاگذاري و آب
كيلوگرم است. دو كوپلينگ تفلوني روي محل اتصال نازل و درپوش 
قرار داده شده است تا در صورت آزمايش پروازي، درون بدنه راكت جا 

بالك انتهايي از جنس پلاستيك پلكسي  ٣ بگيرد. بدنه راكت داراي
گردد و داراي ه با موتور طراحي و ساخته شده تجهيز مياست ك ١گلس

باشد. دماغه از جنس تفلون است كه به دقت سيستم بازگشتي نيز مي
تراش داده شده است و پس از صيقلي كردن سطح، رنگاري گرديده 

) و چتر بازگشتي در تصوير ١شده است. موتور، بدنه راكت (با نام تاف 
  .زير نشان داده شده است

  

  
  موتور به همراه بدنه راكت و چتر بازگشتي -١٣شكل

  
اكنون جرم كل موتور و راكت مشخص است. با اضافه كردن مشخصات 

به محاسبه و  RAS AEROنرم افزار نيرويي موتور به بانك موتورهاي 
هاي عملكردي پرواز قبل از آزمايش سازي ارتفاع و مشخصهشبيه

هاي شامل داده textفايل  پرداخته شد. اطلاعات موتور به صورت
نيرو، جرم كل موتور، جرم كل راكت، جرم پيشرانه و نام موتور  - زمان

                                                             
1 Plexi-glass 



 

 
٢٦٧ 

 

كر
ن 

حس
 يمي

عه
زر

م
 يشاه

حر
الله ب

ح ا
 فت

و
 يني

است. با درنظر گرفتن شرايط ايمني آزمايش پروازي (آزمايش عمودي 
 راكت) مشخصات به صورت زير خواهد بود. 

 
  سازي پروازمقادير شبيه  -٣ جدول

  واحد  مقدار  

 𝐷𝑒𝑔  ٩٠  زاويه پرتاب

 𝐶  ٣٢  اي محيطدم

 𝑚  ١٨٢٠  حداكثر ارتفاع

 𝑀𝑎𝑐ℎ  ٧٣/٠  حداكثر عدد ماخ

 𝑘𝑔  ٢/٣  جرم كل راكت

  
اي و ميداني و هماهنگي با مراجع نظامي و هاي ماهوارهبا بررسي عكس

خطر در نزديكي درياي خليج فارس انتظامي، محلي مناسب و بي
دد. براي گرانتخاب و سكوي قرارگيري و آزمايش نيز مستقر مي

توان محاسبه ارتفاع، با استفاده از رصد زميني و از روش دو ديدبان مي
گيري ديجيتال بدست مقادير عددي مناسبي بدون تجهيزات اندازه

  .]٣١- ٢٩[آورد

  
  گيري در روش دوديدبانيپارامترهاي اندازه - ١٤شكل

  
زنه الكترونيكي و رعايت تمام موارد ايمني و عملي، با جاگذاري آتش

 ١ي برخاست راكت تاف . لحظه]٣٤- ٣٢[آزمايش پروازي انجام گرفت
  نشان داده شده است.  ١٥در تصوير 

  

  
  ١لحظه برخاست راكت تاف -١٥شكل

  
هاي زميني نشان داد كه پرواز با دوربين گيريج عملياتي و اندازهنتاي

درصد محقق گرديده  ٥متر با خطاي  ١٩٠٠هدف مدنظر به ارتفاع 
-است كه اين امر مبين همگرايي نتايج طراحي، ساخت و آزمايش مي

  باشد.
 

  گيريبندي و نتيجهعجم - ٧
ع براي رسيدن به هاي هوافضايي مرتبط، رويكرد جامدر بسياري از مقاله

در بخش طراحي و ساخت خورد. تر به چشم مييك نمونه عملياتي كم

توانايي افزارهاي ساده و كارآمد و سامانه پيشران استفاده از كدها و نرم

بر اساس الگوريتمي مشخص، مديريت علمي و  ها به يكديگرتبديل داده

ژ قطعات موتور در قسمت ساخت و مونتا. گيردفني بالايي را به كار مي

گيري پيشرانه، مطالعه، آزمايش و استفاده از ي تهيه و قالبو نحوه

-كمك شاياني در فرآوري و قالب تجربي و آماتوري تجربه ساير منابع

د گيري نموده است و در بخش تامين و تهيه قطعات و ابزارآلات، وجو

 است.كار را به خوبي پيش برده  تخصص فني و مشاوره با افراد صنعتي

گيري هاي اندازهبا استفاده از اين نوع راكت و الحاق تجهيزات و سامانه

 دتوان مطالعات جامعي از شرايط اتمسفري و پروازي را ايفامختلف، مي

اند هاي تحقيقاتي تعريف شدههاي كاوش براي همين هدفنمود. راكت

رند. گيو در مجامع علمي و صنعتي جهان بسيار مورد استفاده قرار مي

ي كامل در اين مقاله تلاش شده است از يك تئوري جامع به برنامه

سازي كردن شبيه عملي موتورهاي پيشرانه جامد دست يافت. يكپارچه

با اضافه كردن فاكتورهاي تئوري و تجربي به همراه نحوه ساخت 

قطعات و مسائل فني در مونتاژ موتور جهت به كارگيري عملياتي بحث 

ها و نتايج تجربي ارائه نتايج با بسياري از مقالات، گزارششده است كه 

  خواني و تشابه مناسبي دارد. شده هم

  

)١٠(  ℎଵ = 𝐵
sin 𝛼ଶ tan 𝜀ଵ

sin(𝛼ଵ + 𝛼ଶ)
  

)١١(  ℎଶ = 𝐵
sin 𝛼ଵ tan 𝜀ଶ

sin(𝛼ଵ + 𝛼ଶ)
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