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 چکیده 

ا  از  شناسا  یبررس  ق،یتحق  نیهدف    ۀ محفظ   کی فشار    شیافزا عامل    یی و 

از    یریجلوگ  ی راهکار برا  ۀ و ارائ   کیدر دو تست استات  یشگاهیاحتراق آزما

، یک موتور  تحقیقمورد نظر این  ی  شگاه یاحتراق آزما  ۀمحفظ   باشد.  یآن م

تکه    پیشران فضایی بالستیک داخلی  چهار  از  آن  در طراحی  که  باشد  می 

پنج   آریان  بوستر  کوچک  مقیاس  موتورهای  سازۀ  و  شاتل  بوستر  موتور 

ابتدا خلاصه ای از عوامل موثر در شکست موتورهای    الگوبرداری شده است.

فضایی  و    پیشران  مقیاس کوچک  موتور  طراحی  و سپس روش  ارائه شده 

قرار گرفته است. در ادامه به  بحث    پیش بینی عملکرد بالستیکی آن مورد

موفقیت آمیز بودن اولین تست و شکست تست های دوم و سوم موتور و  

نتایج آن اشاره شده است. برای ارزیابی دلایل شکست موتور های دوم و سوم  

و   بحث  پدیدۀ شکست موتور مورد  احتمالی در  عوامل  استاتیک،  در تست 

اصلی شکست موتورها مشخص گردیده    ارزیابی قرار گرفته و در نهایت دلیل

است. خطای انسانی در تعریف فرآیند مونتاژ قطعات گلویی و در نتیجه بسته  

شدن مسیر خروج گازهای حاصل از احتراق موتور، مهمترین دلیل شکست  

 در این پروژه بوده است. 

 محفظۀ احتراق ، پیشران فضایی، موتور افزایش فشارها: کلیدواژه

  مقدمه -1

در رسیدن به مأموریتش، اثر مستقیمی    پیشران فضاییشکست یک موتور  

گذارد می  کشور  یک  علمی  و  اقتصادی  مقولۀ  دو  اصلی  [1]  روی  دلایل   .

شکست را می توان در عوامل انسانی، عیوب طراحی، خرابی مواد، شرایط و  

. شکست  [2] خلاصه نمود  محیط بیش از حد مجاز و ترکیبی از این موارد

فضایی یک موتور   یا عیب حین    پیشران  بوسیلۀ خطای حین عملکرد  هم 

تولید ایجاد می شود. خطای انسانی مبنی بر استقلال فردی است و نیازمند  

تمام انواع    %90تا    %80حل در سطح فردی می باشد. عوامل انسانی دلیل  

باشد. بدیهی است که خطای انسانی مهمترین  حوادث در اغلب م وارد می 

عامل در خرابی ها و حوادث می باشند و آموزش و تحصیل می تواند از آن  

. با این حال عیوب تولید می توانند با تحلیل خرابی و لحاظ  [3] اجتناب کند

پیشران  بی یک موتور  موارد توصیه شده بوسیلۀ تحلیلگران حل شوند. خرا 

می تواند شامل خرابی بدنه، خرابی نازل، خرابی سازه، خفگی گلویی،    فضایی 

باشد  آتشزنه  خرابی  و  لاینر  چسبندگی  جدایش  [1]  خرابی  سیستم  در   .

پیروتکنیک می  انفجار پیچهای  از  ناشی  موتورهای چند مرحله ای، شوک 

. نتیجۀ این  [4] ارکردهای مصیبت بار اجزاء آن شوندتواند منجر به سوء ک 

عیوب سوزش موتور از سربند یا ته بند، انفجار آن جایی نزدیک وسط بدنه  

. از سوی دیگر موتورهای  [5] و جدایش و پرت شدن سربند یا نازل خواهد بود

در شرایط انبارداری و سرویس، تنش های حرارتی دینامیکی   پیشران فضایی 

احتمال خرابی های   باعث  تواند  با گذشت زمان می  را تجربه می کنندکه 

بار حین پرتاب شود با پیامدهای فاجعه  . بعضی از محققان  [6] سازه های 

توزیع  روش های مخت تابع  با مضمون  اعتماد  قابلیت  تحلیل  انجام یک  لف 

. برای پایه ریزی قابلیت اساسی  [7]  احتمال را با یکدیگر مقایسه می کنند.

برای شناسایی زود هنگام خرابی حین فاز صعود از زمین از روشهای تخمین  

تمرکز اصلی بر روی شرایط    چند متغیرۀ بهینه استفاده شده است که در آن

بدنۀ موتور   به یک شکاف در  یا روی    پیشران فضاییعیبی است که منجر 

. بسیاری از شکست های سازه ای موتور در تست  [8] اتصالات آن می شود

با دقت   باید  بر سازۀ موتور  وارد  بارهای  لذا  افتد.  اتفاق می  استاتیک  های 

 . [9] اد در محاسبات استحکام و ستگی مورد توجه قرار گیرندبسیار زی 

بوستر شاتل    پیشران فضایی موتور    30به    1موتور مورد نظر مقیاس  

فشار   نوسانات  کنترل  و  مدلسازی  پروژۀ  منظور  به  که  باشد  می  فضایی 

گردید تست  و  ساخت  طراحی،  با  [10] آیروآکوستیکی  موتور  اول  تست   .

موفقیت انجام شد، اما تست های دوم و سوم بطور غیر منتظره ای با انفجار  

شناسایی عامل شکست، تست های چهارم به   و شکست مواجه گردید. اما با 

 بعد روند عادی خود را در پیش گرفت. 

 شاتل پیشران فضاییهای بوستر -2

می    پیشران فضاییهر یک از موتورهای پرتابگر شاتل شامل چهار بخش با  

پره در سمت    11  دو مقطع ستارۀ  باشد. تکۀ جلویی گرین پرتابگر شاتل دارای

سربند و مقطع استوانه ای توخالی و دو تکۀ میانی و تکۀ انتهایی دارای گرین  

باشند.   با شیب ملایم می  طرح گرین پرتابگر شاتل را    1   شکلمخروطی 

می سوزش  [11] دهد  نشان  سرعت  نرخ  با  فضایی  شاتل  پرتابگر  موتور   .

9.347 mm/s    43فشار متوسط  در bar    38442دارای طول mm   و قطر

3710 mm    502126با وزن کل سوخت موتور kg    می باشد. این موتور از

متوسط   تراست  سوزش،  انتهای  تا  تقریب    tone 1180ابتدا  زمان  در  را 

123.6 s    نتایج حاصل از داده بردای فشار    2   شکلدر  .  [12]ایجاد می نماید

و تراست تست استاتیک موتور پرتابگر شاتل بطور هم زمان آورده شده است.  

، تطابق بسیاری خوبی بین تراست  s 40در این شکل بجز بازۀ زمان صفر تا  

 . [13] و فشار وجود دارد 

شاتل فضایی   پیشران فضایی، یکی از بوستر های  1986ژانویۀ    28در  

سرنشین پروازی    7چلنجر به فاصلۀ کمی پس از پرتاب منفجر شد و جان  

اش را گرفت. مشاهدات نشان می داد که قبل از انفجار شعله ای روی بدنۀ  

دلیل هوای سرد بین  آن گسترش یافت. ب   پیشران فضایییکی از بوسترهای  

درجه سانتیگراد، اورینگها سخت تر شده و الاستیسیتۀ خود را از    - 2تا    -1

 . [14] دست دادند و باعث خرابی در آب بندی شدند
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 : پیکره بندی گرین اجزاء پرتابگر شاتل فضایی 1  شکل

 
: منحنی نمایش هم زمان نتایج داده برداری تراست و فشار از 2  شکل

 تست استاتیک پرتابگر شاتل فضایی

 موتور مقایس کوچک بوستر شاتل -3

با استفاده از اصول تشابه  کوچک    سمقیا پارامترهای بی بعد در طراحی موتور

باکینگهام   پی  تئوری  روش  به  ابعادی  تحلیل  پذیرفت.    [15]و  این  انجام 

تئوری کاربرد متداولی در فرآیند طراحی حامل های فضایی دارد. دلیل اصلی  

استفاده از تئوری پی باکینگهام، پیش بینی رفتار حامل در مسیر حرکت می  

. همچنین مقیاس زنی در پیش بینی دینامیک کاوشگر مریخ که  [16]د باش 

امکان تست با نمونۀ اصلی در آن وجود نداشت، مورد استفاده قرار گرفته  

، باید تشابه  مقیاس کوچکبرای تشابه کامل بین موتور اصلی و  .  [17]است  

هندسی، سینماتیکی و دینامیکی برقرار باشد. برای برقراری تشابه دینامیکی 

باید علاوه بر تشابه هندسی و سینماتیکی، مقیاس در وزن سوخت و تراست  

 . [18]و مقیاس اصلی رعایت شود  مقیاس کوچک بین موتورهای 

موتور   گرین  کوچکابعاد  مقیاس    مقیاس  شاتل    1:31دقیقاً  پرتابگر 

بوده و اتصال بین بخش های موتور جهت سهولت مونتاژ و دمونتاژ از    فضایی

مقیاس  موتور  نمای سه بعدی    3   شکل .  [19]  نوع فلنچ انتخاب شده است

بیرونی    کوچک با قطر  میلیمتر و   1270میلیمتر، طول    122طراحی شده 

  مقیاس کوچک برای ساخت موتور  میلیمتر را نشان می دهد.    45قطر گلویی  

به فلنجهایی که   از بدنه های استوانه ای جدارنازک آماده و جوشکاری آن 

قبلاً تراشکاری و آماده شده، استفاده شده است. سازۀ موتور برای اطمینان  

 تست هیدروستاتیک شد.  bar 80از تحمل فشار عملکردی با فشار 

و    𝐴bبا استفاده از داده های محاسبه شده از عقب روی سطح سوزش  

با اغماض از وجود    پیشران فضایی لۀ دبی جرمی درون محفظۀ موتورهای  معاد

 ، فشار موتور عبارت خواهد شد از:  [20]انباشتگی جرم درون محفظه 

(1) 𝑃 = (
𝐴b

𝐴t
𝑎𝜌p𝑐∗)

1

1−𝑛

 

آن   در  نازل،    𝐴tکه  گلویی  و    𝜌pسطح  سوخت  سرعت    ∗𝑐چگالی 

عبارتند از    𝑛 و𝑎 . مقدار  [21]مشخصه گازهای حاصل از احتراق می باشد  

ضریب و توان فشار که از تست سوزش سوخت در مشعل رشته ای یا همان  

𝑎بمب کرافورد بدست می آیند. برای سوخت پرتابگر شاتل  = 2.499 , 𝑛 =

𝑎و سوخت نمونۀ پروژه   0.35 = 1.531, 𝑛 = لحاظ شده است.  0.4726

برای داده های تجربی فشار    -مقایسۀ منحنی فشار  4   شکل زمان حاصل 

عقب روی گرین  پیش بینی  بوستر شاتل با داده های فشار محاسبه شده از  

  مقیاس کوچک با ضرایب فشار هم برای شاتل و هم نمونۀ استفاده شده در  

 را نشان می دهد.  

 

 اتل موتور مقیاس کوچک بوسترهای ش: 3  شکل

 
پرتابگر  و  مقیاس کوچکزمان موتور  -: پیش بینی منحنی فشار4  شکل

 شاتل فضایی 

 تست استاتیک و نتایج آن  -4

در سه فروند و سه روز مختلف با استفاده از استند    مقیاس کوچکموتور  

تست استاتیک گردید. استند  در دمای نرمال  بصورت افقی    5   شکل مشابه  

ر اندازه گیری تراست  تست روی یک سکوی بتنی سوار گردیده است. سنسو

نصب  روی سکوی مقابل موتور و سنسور اندازه گیری فشار روی بدنۀ موتور  

و   مقیاس کوچک  نتیجۀ حاصل از اولین تست استاتیک موتور  6  شکل.  شد

 مقایسۀ آن با پیش بینی عملکرد را نشان می دهد.  

مقیاس کوچک با موفقیت تستتت گردید  علی رغم اینکه اولین موتور 

بار در مرحلۀ گذرای    80  و تنها اشتتکال آن وجود یک پیک فشتتاری حدود

، تستتت دوم تکرارپذیری آن بدلیل بالا رفتن پیک فشتتار  شتتروع موتور بود

بار با شتتکستتت در لحظۀ شتتروع به کار    225مرحلۀ گذرای شتتروع موتور تا 
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موتور و جتدایش از محتل اتصتتتال فلنچ بین بخش هتای اول و دوم گردیتد.  

شتاری تستت اول، جالب توجه آن استت که در تستت دوم برای تعدیل پیک ف

از سوخت معتدل تری استفاده شده و مقدار جرم شارژ آتشزنه کاهش یافته  

 بود و سایر مراحل تولید و پیکرۀ موتور دقیقاً مشابه به تست اول بود.

 

 
 : استند تست استاتیک استفاده شده جهت ارزیابی موتور 5  شکل

 
و مقایسه  مقیاس کوچک: منحنی فشار تست استاتیک اول موتور 6  شکل

 با پیش بینی عملکرد 

در تستت ستوم با توجه به بررستی های کارشتناستی صتورت پذیرفته،  

مقرر شتد بار جامد مقداری کاهش یابد. اما متأستفانه تستت ستوم نیز دقیقاً  

  04/0بار مواجه گشتته و در عرض    217مشتابه با تستت دوم با پیک فشتار  

ثانیه از محل اتصتال فلنچ بین بخش های اول و دوم و همچنین دوم و ستوم  

منحنی فشتار تستت دوم و تستت ستوم موتور را نشتان می  7  شتکل  جدا شتد.

 دهد. 

 بررسی دلایل احتمالی شکست -5

بار، موتورهای    110علی رغم تست اول موفق موتور با یک پیک فشاری اولیۀ  

حدود   بالایی  بسیار  فشاری  پیک  سوم،  و  تجربه    230تا    210دوم  را  بار 

نمودند. در این خصوص باید عوامل احتمالی موثر در پیک فشاری اولیه را  

بدنه و شکست سازۀ موتور از حد  بیش  نمود. فشار  تواند    [9] بررسی  می 

ناشی از پدیده هایی باشد که عبارتند از: وجود یک تغییر شیمیایی مهم در  

سوخت، آسیب به موتور حین جابجایی، انسداد گلویی نازل، اشتباه در پیش  

بالای سوخت، و عملکرد   انرژی بسیار  بالستیکی و عقب روی گرین،  بینی 

 ذیلاً هر یک از این عوامل ارزیابی خواهند شد.  . [22] نادرست آتشزنه

 
 منحنی فشار حاصل از تست موتورهای دوم و سوم   :7  شکل

از جمله عوامل دخیل در محاسبات فشار بالستیک داخلی می توان به  

قطر گلویی، عقب روی گرین، ستترعت ستتوزش، ستتطوح ستتوزش، ستترعت  

اشاره کرد. با توجه به اینکه موتور مهندسی معکوس  سوزش و چگالی موتور 

موتور بوستتر شتاتل فضتایی می باشتد، تمام پارامترهای    30به    1در مقیاس  

فوق الذکر عیناً مشابه نمونۀ اصلی در نظر گرفته شده است و به جز مقیاس  

خوردن در قطر گلویی و ستطح ستوزش، هیچگونه تغییری در آن داده نشتده  

وح ستوزش و مقیاس اصتلی کاملاً گواه بر انطباق صتحیح  استت. مقایستۀ ستط

(، منحنی های فشار زمان نیز  1طراحی می باشد. همچنین مطابق با شکل )

در هر دو حتالتت بتا هم مطتابقتت دارنتد. لتذا احتمتال اشتتتتبتاه در پیش بینی 

 بالستیکی موتور منتفی می باشد.

هم برابر بوده    درصتد بار جامد بوستتر شتاتل و موتور های اول تا ستوم با

استت. از ستوی دیگر تستت اول با وجود پیک فشتاری اولیۀ بالا، موفقت آمیز 

بوده استت و در تستت دوم و ستوم نیز هم انرژی و هم ضتریب حستاستیت  

فشتاری کاهش یافته استت و انتظار تعدیل موتور در فشتار اولیه و کارد می 

یرات ضتریب  رود. از ستوی دیگر محاستبات تئوری نیز نشتان می دهد، تغی

حستتاستتیت فشتتاری تغییر چندانی در منحنی فشتتار زمان و پیک فشتتاری  

موتور ایجتان نمی کنتد. لتذا احتمتال تتأثیر این مورد در انفجتار موتور بعیتد بته  

 نظر می رسد.

بار ثبت شتده   500تا   350فشتار داخل آتشتزنه موتور در تستت بین  

بار در   40ود استت و فشتار ناشتی از دمش محصتولات آن در موتور نیز حد

بار در تستت دامی ثبت شتده استت. لذا اگر پیک فشتار موتور    20محاستبه و

بار ثبت شتتده استتت، شتتاید بتوان گفت که فشتتار خود   110در تستتت اول 

بار می باشتد. لذا برای اجتناب از نگرانی اثر آتشتزنه، در  90تا   70موتور بین  

 200در این حالت    تستت دوم باروت ریز استتفاده شتد که فشتار درون آتشتزنه

بار ثبت گردید. همین آتشزنه نیز برای تست   16بار و فشتار درون موتور نیز  

ستوم استتفاده شتد. لذا ملاحظه می شتود که آتشتزنه نیز تعدیل یافته استت و 

 احتمال شکست از جانب آتشزنه نیز منتفی می باشد.

تنها عامل باقی مانده، تنگ شتدن یا مستدود شتدن گلویی می باشتد.  

چه عاملی می تواند وجود داشتتته باشتتد که باعث کم شتتدن ستتطح گلویی  

شتتتود. درون موتور بته جز ستتتوختت و عتایق هتای انتهتایی، هیچ متادۀ ختارج  

شتونده ای وجود ندارد. لذا باید یک پدیدۀ مکانیکی در کاهش ستطح گلویی  

پروژه  رخ دهتد. قطر گ این  در  نظر  مورد  موتور مقیتاس کوچتک   45لویی 

میلیمتر می باشتتد. محاستتبات نشتتان می دهد برای آنکه موتور بتواند پیک 

میلیمتر   28.5بتا    45بتار را تجربته کنتد، بتایتد گلویی از    200فشتتتاری بتالای  

 نتیجۀ محاسبات را نشان می دهد.  8  شکلکاهش یابد.  
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 :  اثر قطر های مختلف گلویی بر منحنی فشار موتور8  شکل
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، جریان  ANSYS-FLUENTبرای بررستی بیشتتر، با استتفاده از نرم افزار  

، احتراق لحاظ نشتده و CFDبصتورت سته بعدی حل شتده استت. در تحلیل  

در نظر گرفته شتده استت. برای   جریان بصتورت دا،، ویستکوز، گاز ایده آل

𝑘بررستی اثرات اغتشتاش از مدل  − 𝜔 𝑆𝑆𝑇   استتفاده شتده استت. علی رغم

اینکه بهره گیری از حل گذرا بهتر و دقیقتر می باشتد، بدلیل محدودیت در 

و گام زمانی و معیار همگرایی به  فضتتای محاستتباتی، از حل پایا استتتفاده  

خواص گاز شتامل حرارت    در نظر گرفته شتده استت. 10-6و  s 4-10ترتیب 

و وزن   ویستتتکوزیتته  گرمتایی،  ترتیتب  ویژه، هتدایتت  بته   1901مولکولی 

KoJ/Kg.  ،Ko0.034 W/m.  ،5 Kg/m.s-10×9    28.23و Kg/Kmol 

 45نتایج کانتور فشتار برای گلویی های به قطر   10شتکل    لحاظ شتده استت.

mm   20و mm   مقایستۀ کانتور فشتار در طول موتور برای هر   11و شتکل

 گلویی را نشان می دهد.

 
 )الف(

 
 )ب(

 mm 20و ب(   mm 45نتایج کانتور فشار برای قطر گلویی الف(  :9  شکل

 

 مقایسۀ کانتور فشار در طول موتور برای هر گلویی :10  شکل
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مشتتاهده می گردد، با کاهش قطر گلویی، فشتتار    11همانطور که از شتتکل 

موتور بطور نتاگهتانی افزایش یتافتته استتتت. علاوه بر این در الگوی منحنی 

 موتور به سمت نازل مشاهده می گردد.سمت سر    ازفشار، پله های کاهشی 

در بررستی های انجام شتده در هر سته موتور بعد از تستت مشتاهده  

لویی از جای خود خارج شتتده و درون موتور افتاده استتت. روند  گردید که گ

مونتاژ گلویی به این صتورت بود که از چستب بین گلویی و بدنۀ فلزی نازل  

استتفاده می شتد. بعد از مونتاژ و خشتک شتدن چستب نیز نازل بصتورت معلق  

در زوایای گوناگون قرار گرفته و هیچگونه جابجایی در گلویی قبل از تستت 

ه نمی شتد. لذا گمان بر آن بود که بدلیل چستب بین گلویی فلزی و مشتاهد

آن در نازل بدلیل حرارت بالای موتور، پس از اتمام ستوزش    محل نشتستتن

موتور، خاصتتتیت خود را از دستتتت داده و لذا گلویی از جای خود به درون  

 موتور افتاده است.

لویی  با  نکتۀ قابل تأمل آن استت که بدلیل خطای تراشتکار، انطابق گ

محل نشتستتن آن در نازل که بصتورت پرستی طراحی شتده بود، رعایت نشتد  

و لذا در تستت اول از خشتن نمودن ستطح نشتستتن روی نازل برای ایجاد  

استتفاده   چستباصتطکاک بالا و گیر قطعۀ گلویی همراه با آغشتته ستازی به  

بدون   چستبشتد. اما در تستت دوم و ستوم فقط آغشتته ستازی گلویی به  

مودن سطح نشیمن نازل صورت پذیرفت و بدلیل ثابت شدن گلویی  خشن ن 

و عدم تحرک پذیری آن، انتظار آن می رفت با   چستبپس از خشتک شتدن  

وجود جبهۀ شتتعلۀ پر فشتتار پشتتت نازل، گلویی نه تنها از جای خود خارج  

 نشود، بلکه در جای خود بی حرکت بماند.

آتشتزنه و برخورد موج اما واقعیت جز این بود. شتوک ناشتی از احتراق  

فشتاری آن به درپوش تراکم و ته بند موتور، باعث برگشتت یک موج فشتاری  

به درون موتور شده است و چون در موتور دوم و سوم از سمبه نشان کردن  

 11  شکل  نشیمنگاه نازل استفاده نشده بود، موج فشاری برگشتی مطابق با

باعث در آمدن و چرخش گلویی از محل خود و مستتتدود یا نیمه مستتتدود  

شتدن مستیر می گردد و در نتیجه فشتار درون موتور بالا رفته و انفجار رخ  

 می دهد. 

  

0

40

80

120

160

200

0 200 400 600 800 1000 1200 1400

P
r
e
ss

u
r
e
 (

b
a

r
)

Axis Position (mm)

dt=45 dt=34
dt=24 dt=20



 

 بیست و یکمین کنفرانس بین المللی انجمن هوافضای ایران
 5صفحه:

 
 )ب(     )الف(

 مراحل خارج شدن گلویی از جای خود بر اثر شوک آتش اولیه : 11  شکل

ثانیه بوده و فشار در این مدت   04/0زمان کارکرد موتور در تست دوم  

( فشتار  2بار رستیده استت. جدول )  227تا   212بلافاصتله به مقدار پیک بین  

در این تستت نشتان می دهد. (  12  شتکل)را   5تا   1هر یک از ستنستورهای  

فشتار فشتار   6و   5همانگونه که از این جدول ملاحظه می شتود ستنستورهای  

فشتار متفاوت بستیار   3تا   1بار را نشتان می دهد. اما ستنستورهای   75حدود  

ی دهند. در واقع با بستتته شتتدن گلویی، موج فشتتاری در بالایی را نشتتان م

موتور بتا    2و    1خلاف جهتت خروج جریتان شتتتکتل گرفتته و در بخش هتای  

 موج فشار کارکرد طبیعی موتور جمع شده است.  

 
 محل نصب سنسورهای فشار روی موتورمقیاس کوچک  :12  شکل

ثانیه بوده استت. جدول  04/0م نیز  زمان عملکرد موتور در تستت ستو

داده های ستنستور فشتار در موقعیت های مختلف را نشتان می دهد. در  1

 3تا   1بار اما ستنستورهای   80حدود   5و   4این موتور نیز فشتار ستنستورهای  

 بار را نشان می دهند.  216فشار پیک بسیار بالای حدود 

 مختلف  یها تیسنسور فشار در موقع   یداده ها: 1جدول 

 موقعیت سنسور فشار  

 5 4 3 2 1 تست

 91 94 107 110 117 اول

 75 77 224 212 227 دوم 

 80 82 103 108 112 سوم 
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خروجی گلویی از نتیجته گیری کلی بحتث فوق التذکر آن استتتت کته  

جای خود بدلیل شتوک ناشتی از عملکرد آتشتزنه باعث مستدود شتدن جزئی  

یا کلی مستیر خروج جریان و انفجار موتو رشتده استت. لذا گلویی  باید گیر 

مطابق   مکانیکی با بدنۀ فلزی نازل داشتته باشتد تا این مشتکل برطرف گردد.

، مقایستۀ بین پیک فشتار ثبت شتده توستط ستنستورها و تغییرات 1با جدول  

خواص ستتوخت در تستتت اول و دوم نشتتان می دهد که کاهش فشتتار در 

و  1طبیعی می باشتد و انتظار می رفت که ستنستورهای   5و   4ستنستورهای  

بار را تجربه کنند اما موج فشاری بر خلاف   100و  93،  90به ترتیب   3و  2

مقایستتتۀ بین داده   مقادیر را افزایش داده استتتت.  جهت حرکت جریان این

های تست سوم با تست های اول و دوم نشان می دهد که موتور تست سوم  

ثانیه اول مانند موتور تستتت اول کارکرده استتت اما از این ثانیه به    02/0تا 

بعد فشتار بالا رفته و رفتار موتور تستت ستوم مانند موتور تستت دوم شتده  

 کلی بحث فوق الذکر آن است که:  نتیجه گیری  است.

ناشی از عملکرد آتشزنه   -1 بدلیل شوک  از جای خود  خروجی گلویی 

  باعث مسدود شدن جزئی یا کلی مسیر خروج جریان و انفجار موتور 

نازل داشته   بدنۀ فلزی  با  باید گیر مکانیکی  شده است. لذا گلویی  

 باشد تا این مشکل برطرف گردد. 

با برطرف شدن مشکل انفجار موتور، فقط مشکل پیک اولیۀ موتور   -2

در   که  تغییری  با  هم  آن  که  ماند  می  اول  موفق  تست  همانند 

 فرمولاسیون سوخت موتور تست سوم انجام شد، تعدیل خواهد یافت.

طی یک تحلیل هندسی انجام شده، کوتاه کردن جزئی سر پره های   -3

پیک فشاری و جابجایی آن    بخش اول موتور می تواند باعث کاهش 

 به ثانیه های بعد از مرحلۀ گذاری موتور شود.
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