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، سبب افزایش دلیل دمای بالای محصولات احتراقبه ،هارانشگرخودمشتعل در  یها شرانهیپاحتراق استفاده از  چکیده:

 ای دومولفه رانشگردرون احتراق  فرایند، شده دادهافزار توسعه  شود. در این مقاله، با استفاده از یک نرم میویژه ضربه 

پاشش، تبخیر برای هایی  شود. در این راستا، مدل سازی می شبیه و با استفاده از سینتیک شیمیایی یبعد کی صورت به

کار گرفته شده است. بهو احتراق های مایع و گازی  قطرات، تشکیل فیلم مایع و محاسبات مربوط به انتقال حرارت از فیلم

سازی  هیدرازین و اکسنده تتراکسید نیتروژن شبیه با سوخت منومتیل ومیآستر رانشگررفتار  ،افزار نرمبا استفاده از این 

های  در دبی رانشگرعملکرد  سازی شبیه نتایجی، امرحله9391مکانیزم شیمیایی گسترده  گیری از با بهرهشده است. 

قطرات و نیز احتراق مورد بررسی دقیق  تبخیر فرایندبر  پاشندهاثر ابعاد هندسی  ،سپساست.  شدهاعتبارسنجی مختلف 

شده و ساختار شعله درون قطرات سبب افزایش طول تبخیر  پاشندهشدن دهد که بزرگ نتایج نشان میقرار گرفته است. 

 رانشگرنحوی که محصولات احتراق با دمای بالاتر وارد نازل شده و درنتیجه ضربه ویژه به ،کند میمحفظه احتراق تغییر 

  یابد.  افزایش می

 

 هیدرازین، تتراکسید نیتروژن منومتیلپیچشی،  پاشنده، خودمشتعل، رانشگر :گانواژكلید

 

 قدمهم
و انبساط محصولات احتراق با دمای بالا، نیروی  1استفاده از احتراق دو پیشرانه خودمشتعل لیدلبه ،ای لفههای دومورانشگردر 

ها  در تصحیح مداری ماهواره ها آنکارگیری ها سبب بهرانشگرضربه ویژه در این نوع از  شود. بالابودن ایجاد می رانش

طراحی  فراینددر طول بر  های متعدد و هزینه به آزمایشنیاز های پاشش و احتراق فرایند. پیچیدگی زیاد و اندرکنش ]9[دشو می

شدن هزینه و زمان دسترسی در کنار آزمایش سبب کمسازی  و شبیه سازی مدل ده ازااستف .دهد را افزایش می رانشگرو توسعه 

. انددارای هزینه محاسباتی بالا و مدت زمان حل طولانی 2(CFDسازی عددی ) افزارهای شبیه . نرمشود به محصول نهایی می

که عملکرد کلی محفظه رانش را تعیین  ،بعدی و صفربعدی افزارهای یک سازی، استفاده از نرم بهینه طراحی و فراینددر  ،لذا

 تر است.  کند، مرسوم می

                                                           
1. Hypergolic 

2. Computational Fluid Dynamics (CFD) 
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 ها آناند که هدف  توسعه داده شده ]5[ RPAو  ]ROCETS ]2[ ،REDTOP ]9[ ،ODE ]4مانند  ییافزارها این نرمپیش از 

صفربعدی و با فرض تعادلی مورد  صورت بهاز مخازن تا انتهای نازل است و لذا محفظه احتراق را  رانشگرتحلیل رفتار سیستمی 

استفاده از سینتیک بعدی و با  یک صورت بهاحتراق را  ]2[ ODKو  ]ROCCID ]3افزارهای  در عوض نرم دهند. بررسی قرار می

 .نداختصاصی بوده و دردسترس نیست ODKو  ROCCID یافزارها نرم. کنند می یساز مدلشیمیایی 

 شده و از یک راکتور کاملاً آمیختهدرنظر گفته صفربعدی  صورت بهمحفظه احتراق  ]0[منفلتیها مانند  در برخی از مدل

(PSR)1 اما با استفاده از فرض تعادلی  یبعد کیاز روش  ]1[گریسازی سینتیک احتراقی استفاده شده است.  شبیهمنظور به

راکتور  نیاز چند یبیترکی و بعد کیصورت  احتراق را به محفظه ]96[همکارانش و عطارزاده برای احتراق استفاده کرده است.

 اند عبارتهای سوخت مایع خودمشتعل رانشگراحتراق در   گرفته در پدیدهصورت هایرایندف .اندکرده یسازلمد، ختهیکاملاً آم

 . ]99[و واکنش فاز گازی شرانهیپهای  مؤلفهقطرات، اختلاط  ، تبخیرپاشش :از

ترین  از مهم ،کاری داخلی محفظه احتراق دارد دلیل تأثیر مستقیمی که بر احتراق، پایداری احتراق و خنکبه ،2پاشنده

توان چهار بخش کلی را درنظر  پیچشی می پاشندهپاشش یک  فرایندهای موتورهای سوخت مایع است. برای تحلیل  زیرسیستم

گیری  . برای اندازه]92[قطراتتشکیل  -4ها و  گیری لیگامنت شکل -9تشکیل فیلم مایع،  -2، پاشندهجریان داخلی  -9 :گرفت

آنبیان شده است.  ]94[سویاری و لفبورو  ]99[ریزک و لفبورضخامت فیلم مایع و زاویه پاشش، روابط تجربی متعددی توسط 

عنوان عوامل مؤثر بر را به پاشندهشده، دبی و قطر خروجی ، چگالی و لزجت مایع پاشیدهپاشندهاختلاف فشار دو سر ها 

ابعاد و مشخصات عملکردی  برحسب پاشندهای برای زاویه پاشش  رابطه ]95[لفبورضخامت فیلم مایع معرفی کردند. ریزک و 

 یابد.  با افزایش چگالی و کاهش لزجت سیال، زاویه پاشش افزایش می که نشان دادند ها آنارائه دادند.  پاشنده

شود. روابط تئوری و تجربی  آن تعریف می ایدئالبه دبی  پاشندهنسبت دبی واقعی  صورت به پاشنده  ضریب دبی یا ضریب تخلیه

. برخی ]93،99[اند کردهمشخصات هندسی بیان  براساسمتعددی برای تعیین ضریب تخلیه وجود دارد و اغلب این ضریب را 

. در ]92[اند دادهرا بر روی ضریب تخلیه مورد بررسی قرار  شرانهیپتأثیر چگالی و لزجت  ،بر مشخصات هندسینیز علاوه

  شود.  در میدان پاشش تشکیل می 3بازچرخش  های پیچشی، ناحیه پاشنده

سرعت  برحسببه دیواره جانبی محفظه برخورد کرده و  ها شرانهیپشود که قطرات  نحوی انجام می، طراحی بههارانشگردر 

. عمده این فیلم از سیال سوخت ]90[تشکیل دهند فیلم مایع را و مانده یباقبخشی از سوخت بر روی دیواره  ،و جرم قطرات

دلیل وجود نیروی برشی بین به. ]91[کند یواره جلوگیری میشده و با قرارگرفتن بین گازهای داغ و دیواره از آسیب به دتشکیل 

کند. این  دست محفظه و گلوگاه حرکت می هسته گازی محفظه و فیلم مایع حلقوی، فیلم مایع نیز همانند گاز به سمت پایین

درنهایت فیلم مایع در و  شودگرفتن فیلم مایع منجربه کاهش ضخامت فیلم روند تا جایی ادامه دارد که تبخیر سوخت و سرعت

  .]26[شودخشک محو   نقطه

و احتراق آشفته گازی به بررسی محفظه رانش دومولفه  ها آنبا روش تعقیب قطرات، تبخیر  ]29[رکلیک و همکارانش

ایشان بیان کردند که  اند. مختلف و نسبت سوخت و اکسنده متفاوت پرداخته  کل های در دبی 4تتراکسید نیتروژن/هیدرازین

 ه شود. باید درنظر گرفت پاشندهطراحی برای شده و لذا مقدار بهینه  رانشگریزبودن بیش از حد قطرات موجب کاهش عملکرد ر

 نیوتنی با ترکیب 566 رانشگررانش محفظه  بعدی به بررسی احتراقسهبا استفاده از کد  ]22[لیانبو و همکارانش

و قطر کرده ای استفاده  مرحلهپنجایشان از مکانیزم  اند. پرداخته (NTO) و تتراکسید نیتروژن( MMH)هیدرازین  منومتیل

با بررسی ارتباط دمای گاز، فشار میکرومتر درنظر گرفته شده است.  56برابر با  پاشندهمیانگین قطرات سوخت خروجی از 

                                                           
1. Perfectly Stirred Reactor 

2. Injector 
3. Recirculation 

4. NTO 
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دلیل افزایش زمان به ،افزایش طول محفظه احتراقهای محصولات احتراق و ضربه مخصوص دریافتند که  محفظه، گونه

 شود.  میویژه ضربه  توجه قابلماندگاری، سبب افزایش 

 ،خودمشتعل یها سوختبا  رانشگراحتراق و آشفتگی درون محفظه احتراق  یبعد کی یساز مدلبا  ،]29[سالوادور و کوستا

و قطر اولیه قطرات بر طول تبخیر قطرات و توزیع دما و سرعت درون  ها هشرانیپارزی، دمای اولیه به بررسی اثر فشار، نسبت هم

 .شود یمبب افزایش طول تبخیر س. ایشان دریافتند که افزایش فشار و قطر اولیه اند پرداختهمحفظه 

 شرانیپنیوتنی با زوج  96 رانشگررانش محفظه  ،یا مرحلهچهار کلی با استفاده از مکانیزم شیمیایی ،]24[لی

MMH/NTO  دمای شعله  هرچنددهد که  مینتایج نشان . است  سازی عددی کرده شبیهمحوری -تقارنو بعدی دو صورت بهرا

که منجربه تفاوت  های شیمیایی متفاوت است اما درصد مولی گونه ،آمده از مکانیزم شیمیایی با حالت تعادلی برابر استدستبه

 شود. در سرعت گازهای خروجی از انتهای نازل می

 در رییتغ منجربه و بوده گذارگازها اثر یدما عیقطرات، احتراق و توز ریپاشش، تبخ ندیفراپاشنده بر  یهندس ابعاد

ابعاد پاشنده در حد  کم، رانش با ییفضا یموتورها در گر،ید یسو از. شودیم مخصوص ضربه و رانش رینظ یعملکرد مشخصات

ساخت بر عملکرد  ندیفرااز  یناش یابعاد هندس راتییاثرات تغاز  یبوده و آگاه دهیچیساخت آن پ ندیفرا ،لذا .است متریلیم 9

 رانشگراحتراق درون  فرایند، ]96[شدهدادهاختصاصی توسعه افزار نرم با استفاده ازدر این مقاله، است.  تیحائز اهم رانشگر

سازی  نتایج شبیه ،تجربی مرجع با استفاده از نتایج ،ابتداشود. در این راستا،  سازی می شبیه 1ای شرکت آستریوم فضایی دومؤلفه

 گیرد.  مورد بررسی قرار می رانشگراحتراق و عملکرد کلی  بر پاشندهاعتبارسنجی شده و سپس اثر تغییرات ابعاد هندسی 

 

 سازی مدل

پاشش و تبخیرر،   -9 :اصلی درنظر گرفته شده است فراینددر شرایط استاتیکی، چهار قسمت یا  رانشگرعملکرد  سازی مدلبرای 

  شود. شرح داده می . در ادامه هر یک از این اجزانازل -4محفظه و  -9کاری،  خنک -2
 

 پاشش و تبخیر
. ]29[شرده اسرت   سرازی  مردل و همرفتری بره قطررات     ، انتقال حرارت تشعشعی2پساپاشش و تبخیر، اثر  فرایند یساز هیشبدر 

 ]23[و  ]25[ طور که در منرابع  همان ،ینیدرازیه یها خودمشتعل و سوخت یها رانهشیپ یبرا شدهاستفاده یچشیپ یهاپاشنده

ضرریب تخلیره ایرن نروع از     محفظه چرخش( هستند.  یاز نوع بسته )دارا هیدوپا یچشیپ یهاپاشنده صورت به ،است شده اشاره

 :]99[شودمیمحاسبه  3ها با استفاده از مدل رزیکپاشنده

(9)        
  

   
     

  

 
      

عبوری  یاثر دببر  پاشندهاست. اختلاف فشار دو سر  پاشندههای ورودی مماسی  های کانال برابر با مجموع سطح مقطع Apکه 

 :]22[عبارت است از

(2)    
 

   

 
 ̇ 

   

   

زاویه ت. اس پاشنده یخروج مساحت   و  پاشندهاختلاف فشار دو سر    ، پاشندهدبی عبوری از   ̇ چگالی سیال،    که 

 :]95[آید می دستبه با استفاده از رابطه زیرمخروط پاشش 

(9)           (
    

   

  
 )

    

 

                                                           
1. Astrium 
2. Drag 

3. Rizk 



 علیرضا رمضانی حامد خسروبیگی، غزال داورنیا و ،عطیه سرآبادانی ،محمد فرشچی، مسعود عیدی عطارزاده

33 

برابر با قطر  پاشندهشده از خارجقطر اولیه قطرات  .⁄        برابر است با  است که پاشندهثابت  K و الیلزجت س    که

 :]22[از مدل رادکلیف استفاده شده است، SMDفرض شده است. برای محاسبه  1(SMD) متوسط ساوتر

             
     

     ̇           (4) 

لاگرانژی و در خط  صورت بهکشش سطحی مایع است. برای محاسبات مربوط به تبخیر و درگ، مسیر حرکت قطره    که

 :]22[شود استفاده می شود. برای محاسبه ضریب درگ از رابطه زیر مستقیم در راستای زاویه پاشش تعقیب می

(5)    
  

      
 

شود.  و قطره محاسبه می های درون محفظهبوده و با استفاده از سرعت نسبی بین جریان گاز عدد رینولدز   که در این رابطه، 

شده به قطره صرف گرمایش قطره شده و نرخ تبخیر حاصل  تر از دمای جوش پیشرانه باشد، گرمای منتقل اگر دمای قطره پایین

 .]22[شودیم( محاسبه 3)از گرادیان غلظت از رابطه 

(3) 
 ̇     (

  

   

)          

 . ]22[شود یم( محاسبه 2)که دمای قطره به دمای جوش رسیده باشد، نرخ تبخیر دائم با رابطه   صورتی در

(2)  ̇        (
  

   

)                   
     

ظرفیت گرمایی ویژه در فشار ثابت برای گاز پیرامون     ضریب هدایت حرارتی و    قطر قطره،   که در دو معادله فوق، 

 فیتعر ریز ترصوبه و بوده بعد بدون که هستند 2نگیاسپالد یو حرارت یعدد انتقال جرم بیترتبه زین     و   .استقطره 

 :]22[شوندیم

(0)    
       
     

 

(1)    
          

   

 

دهنده دما و کسر  ترتیب نشاننیز به   و   گرمای ویژه گازهای اطراف قطره،     گرمای نهان تبخیر،      ،که در روابط فوق

با استفاده از روابط بالا،  دهنده شرایط دوردست و سطح روی قطره است. ترتیب نشاننیز به   و  های . اندیسندجرمی بخار

 آید. می دستبهتوزیع تبخیر قطرات در راستای محوری محفظه احتراق 
 

 انتقال حرارت
 ،محفظه  تزریق فیلم مایع بر روی دیواره  . براساس نقطهشود یمبرخورد قطرات سوخت به دیواره منجربه تشکیل فیلم مایع 

        برخورد سوخت با دیواره )ناحیه خشک(،   پیش از نقطه  ناحیه -9 :شود کاری بر روی دیواره تشکیل می چهار ناحیه خنک

شده  سازی مدلی دوبعدشبه صورت بهانتقال حرارت  پس از فیلم گازی.  ناحیه -4فیلم گازی و    ناحیه -9فیلم مایع،   ناحیه -2

محاسبات انتقال حرارت در راستای شعاع و از گازهای  ،مقطع در راستای محور طول محفظه رانشی که در هر معن نیبد ؛است

   .دهد یمحرارت را نشان  انتقال سازی مدلکلی  فرایند 9شکل داغ به سمت محیط پیرامون حل شده است. 

9گریسونهای  از تلفیق مدل ،انتقال حرارت فرایندتحلیل  منظور به
4و استکمن ]20[

دو مدل با  شود. این استفاده می ]21[

      فیلم گازیامکان محاسبه دمای دیواره در بخش  ،محاسبه شار حرارت تشعشعی گازهای داغ منظور به ،ارائه روابط تحلیلی

 .کنند یمهمراه تصحیحات در محاسبه ضریب انتقال حرارت همرفتی گازهای داغ را فراهم به

                                                           
1. Sauter Mean Diameter: SMD 

2. Spalding 
3. Grisson 

4. Stechman  
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Figure 1- Heat transfer modeling process, from hot gases to surrounding environment 

 انتقال حرارت از سمت گازهای داغ به سمت محیط پیرامون سازی مدل فرایند -1شکل 
 

 احتراق
 ،منظور نیبدچیده شده است. در راستای طولی محفظه احتراق  یبعد کیکتور اراحتراق، یک شبکه فرایند سازی مدل منظور به

چیده شده است. تعداد  2شکل تا ابتدای نازل همگرا مطابق  پاشنده( از ابتدای صفحه PSRچندین راکتور کاملاً آمیخته )

PSRقابل تنظیم است. ها  

 
Figure 2- Axial combustion chamber discretization to multiple PSRs (from injector heat to begin of convergent nozzle) 

 در راستای طول محفظه احتراق PSRچندین تا ابتدای نازل همگرا( به  پاشندهمحفظه احتراق )از صفحه بندی  تقسیم -2شکل 

 

گرمای ، PSRهای شیمیایی ورودی، دمای مخلوط گازی ورودی، فشار  دبی کل ورودی، کسر جرمی گونه ،PSRدر هر 

 PSRکلی ورودی به هر  . دبیشوندمیروزرسانی بهشده در اثر انتقال حرارت و گرمای مورد نیاز برای تبخیر قطرات مایع، تلف

دبی سوخت و اکسنده تبخیرشده ناشی از تبخیر ی فیلمی و کار قبلی، بخار سوخت خنک PSRدبی ورودی از  برابر با مجموع

های موجود در مخلوط گازی ورودی شامل کسر جرمی  ، کسر جرمی گونه(i ≠ 1)ام PSR iبرای  ،ست. همچنینا قطرات

قبلی، کسر جرمی سوخت ناشی از تبخیر قطرات موجود در ناحیه احتراقی، کسر  PSRهای موجود در محصولات احتراق  گونه

 (. 9شکل جرمی سوخت تبخیرشده از فیلم مایع و کسر جرمی اکسنده ناشی از تبخیر قطرات موجود در ناحیه احتراقی است )

 

 
Figure 3- Species mass fraction updating process at PSR inlet 

 PSRهای موجود در مخلوط گازی ورودی به هر  روزرسانی كسر جرمی گونه نحوه به -3شکل 

PSR 

i-1
PSR 

i

PSR 

i+1

Fuel from droplet 
evaporation

Oxidizer from 
droplet evaporation

Fuel from film 
cooling evaporation

combustion Products
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برابر بوده و  هم باها PSRقبلی است. حجم  PSRدمای محصولات احتراق برابر با ام PSR iدمای مخلوط گازی ورودی به 

. شودمیها باهم برابر است و با توجه به محاسبات نازل تعیین PSRبرابر با حجم کل محفظه احتراق است. فشار  ها آنمجموع 

 :شودمیاز رابطه زیر محاسبه  PSRشود. زمان اقامت در هر  زمان اقامت گاز حل می  ، سینتیک شیمیایی به اندازهPSRدر هر 

(96)      
      

 ̇
 

است.  PSRشده مربوط به حل روابط صورت پایا بوده و زمان ماندگاری درنظر گرفته احتراق به که است این نکته لازم ذکر

 .شده استاستفاده  1افزار کنترا از نرم ،PSRشیمیایی درون هر  های حل واکنش منظور به
 

 نازل 
زیرا سرعت جریان  ،شوند های شیمیایی در نازل انجام نمی ی که واکنشمعن نیبد ؛شده است سازی مدلفریزشده  صورت بهنازل 

% در محاسبات نازل 2زمان واکنش شیمیایی است. این روش خطایی کمتر از  669/6بالا بوده و زمان اقامت جریان کمتر از 

 γ. فشار محفظه احتراق با توجه به دبی، دما، کرداستفاده  کیزنتروپیآتوان از روابط  می با این فرض .]96[کند میوارد 

در تمامی مقاطع نازل  ،Mعدد ماخ، شود. پس از تعیین فشار محفظه احتراق،  محصولات احتراق و هندسه نازل تعیین می

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

(99) (
 

  
)
 

 
 

  
[

 

   
(  

   

 
  )]

          ⁄

 

شود.  سایر مشخصات جریان نظیر فشار، دما و سرعت در آن مقطع محاسبه می ،پس از تعیین عدد ماخ در همه مقاطع

 شود. استخراج می و ضربه ویژه رانشنظیر نیروی  رانشگرعملکرد کلی  ،براساس این محاسبات

اختصاصی توسعه داده شده  افزار نرم ،حلگرهای مستقل تدوین شده و با ترکیب این حلگرها صورت بههای فوق  مجموعه مدل

تا  پاشندهبا استفاده از روش تکرار، محفظه رانش را از ابتدای  ،های هندسی و عملکردی با دریافت ورودی افزار نرماست. این 

ایی گسترده یاحتراق درون محفظه احتراق با استفاده از سینتیک شیم فرایند کند. حل می یبعد کی صورت بهانتهای نازل واگرا 

 شود. مدل می 2و درون نازل با فرض فریزشده
 

 هندسه مورد بررسی
محفظه رانش در طرحواره است.  شده گرفته عنوان هندسه مورد بررسی درنظربهنیوتنی شرکت آستریوم  22ای  لفهودوم رانشگر

 . ]25[بیان شده است 9 جدولدر  محفظه فوق مشخصات هندسینشان داده شده است.  4 شکل

 
  ]25[آستریوم ای مشخصات هندسی رانشگر دومؤلفه -1جدول 

Table 1- Geometry characteristic of Astrium bi-propellant thruster[25] 

Parameter Symbol Dimension Value 

Throat diameter Dth mm 4 

Chamber diameter Dcc mm 10 

Nozzle exit diameter De mm 52 

Chamber length Lcc mm 31 

Convergent length HH mm 9 

Divergent length Ln mm 90 

Divergent initial angle βa Degree 23 

Divergent end angle βm Degree 10 

Wall thickness - mm 2 

                                                           
1. Cantera 

2. Frozen 
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Figure 4- Schematic of a bi-propellant thruster thrust chamber  

 دوپایه رانشگرمحفظه رانش  طرحواره -4شکل 

 

است. نسبت دبی جرمی اكسنده  NTOو اكسنده  MMHشود. سوخت مورد استفاده  پیچشی دوپایه استفاده می پاشنده از رانشگر این در

این رانشگر برای فشار  كلوین است. 333و دمای ورودی  هیبر ثانگرم  7در شرایط نامی برابر با  پیشرانهكل  و دبی 65/1به سوخت برابر با 

 و ابعاد هندسی آن در  5شکل پاسکال طراحی شده است. طرحواره پاشنده مورد استفاده در  1e-6محیطی 

 نشان داده شده است. 2جدول 

 PSRعدد  96 سازی احتراق، . برای شبیهشده است محور حل  یدر راستا یبعد کیصورت  درون محفظه رانش به انیجر

 واکنش استفاده شده است. 9391 مولکول و 922با درنظرگرفتن  ]99[سینتیک احتراقی گسترده از ومتوالی چیده شده 
 

 

Figure 5- Schematic of a double swirl injector[32] 
   ]32[دوپایه پاشنده طرحواره -5شکل 

 

 دوپایه سوخت و اكسنده پاشندهابعاد هندسی  -2جدول 

Table 2- Dimensions of bi-propellant injector 

Parameter Parameter Dimension Fuel Injector 

Orifice diameter d mm 1.2 2.5 

Swirl chamber diameter ds mm 3 5 

Orifice length l mm 3 0.8 

Swirl chamber length ls mm 3 0.3 

Inlet channel No. N - 3 4 

Inlet channel diameter dp mm 0.2 0.25 
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 تایجن

 ]25[سازی شده و با نتایج تجربی گودزیک و همکاران نقطه کاری شبیه 4در  رانشگراعتبارسنجی نتایج، عملکرد  منظور به

کند. مشخصات  ( تغییر می ̇ نقطه، هندسه و شرایط محیطی ثابت بوده و فقط دبی کل ورودی ) 4در این  مقایسه شده است.

 بیان شده است.  9جدول عملکردی این چهار نقطه کاری در 
 

 افزار نرم اعتبارسنجیبرای سازی مورد استفاده  نقاط شبیه -3جدول 

Table 3- Simulation case study points due to code validation 

Case 
 ̇  

[gr/s] 
OF 

SMD Fuel 
[μm] 

SMD Ox 
[μm] 

M1 6 1.65 49.66 57.65 

M2 7 1.65 45.62 52.96 

M3 8 1.65 42.39 49.21 

M4 9 1.65 39.73 46.13 

 

 صورت به رانششود که با افزایش دبی،  نشان داده شده است. مشاهده می 3شکل برحسب دبی کل در  رانشتغییرات 

نمودار اثر دبی کل بر مشابه همین روند در سازی با نتایج تجربی انطباق کامل دارد.  نتایج شبیه ،همچنین یابد. خطی افزایش می

اندکی بین نتایج  یابد. همچنین، تفاوت می شیافزادبی، فشار در این نمودار، با افزایش  .وجود دارد (2شکل )فشار محفظه 

 شود.  ی مشاهده میساز هیشبتجربی و نتایج 

 
Figure 6- Thrust variation vurses total mass flow rate, comparison of simulation results with experimental data of Ref. [25] 

   ]25[با نتایج تجربی مرجع یساز هیشب، مقایسه نتایج كل دبیبرحسب  رانشتغییرات  -6شکل 

 
Figure 7- Combustion Chamber pressure variation vurses total mass flow rate, comparson of simulation results  

with experimental data of Ref. [25] 

 ]25[با نتایج تجربی مرجع یساز هیشببرحسب دبی ورودی، مقایسه نتایج  فشار محفظه احتراقتغییرات  -7شکل 
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 0شکل در  ]25[مرجع  یتجرب جیمحفظه رانش محاسبه شده و با نتا وارهید یدما عیتوز ه،یگرم بر ثان 2کل  یدب در

 جینتا در. است نیکلو 9956و مقدار آن برابر با  بودهدما در گلوگاه نازل  نهیشیب رود،یکه انتظار م طور همانشده است.  سهیمقا

بوده و  نیکلو 966و برابر با  نییمحفظه احتراق پا یدر ابتدا وارهید یدما که اول پلکان. دارد وجود پلکان 9 ،یعدد یسازهیشب

 قطرات ،سپسبار است.  0در فشار  MMH ریتبخ یدما برابر با دما نی. اابدییم شیافزا نیکلو 426به  یمتریلیم 5در فاصله 

 حرارت انتقال اثر بر. شودیم دهینام یلمیف یکارخنک هیو لذا ناح داده لیتشکرا  عیما لمیو ف دهیچسب وارهید یرو بر سوخت

محو  محفظه یابتدا از یمتریلیم 90 فاصله در عیما لمیف تیدرنها و شده ریتبخ وارهید یرو از سوخت مرور به ع،یما لمیف به

 دارد وجود یسازهیشب جینتاکه فقط در  ،سوم پلکان. کندیم شیافزا به شروع وارهید یدما و شده جادیا دوم پلکان که شودیم

(x = 21 mm)، یپوشانهم عیما لمیف یانتهاگاز در  لمیو ف عیما لمیف ت،یواقع در. رندیبگ فاصله هم از جینتا که شودیباعث م 

 ،اما .شودیم سوم پلکان جادیا و خطا بروز باعث و است نشده یسازمدل یپوشانهم نیا شده،داده توسعه افزارنرم در ،اما دارند،

 دارند. گریکدیبا  یتطابق مناسب یسازهیشب و یتجرب جینتا گفت توانیدر کل م

 
Figure 8- Comparison of wall temperature distribution simulation results with experimental data of Ref. [25] at  ̇   7 gr/s  

  (است. رانشگردیواره  دهندهنشان مشکی خط) هیبرثانگرم 7 كل یدر دب  ]25[یتجربدمای دیواره با نتایج توزیع مقایسه نتایج  -8شکل 
 

نشان داده شده است. مشاهده  4 جدولو توزیع دمای دیواره در  رانشمحفظه، ی فشار ازابهدرصد خطای اعتبارسنجی 

% است. خطای محاسبه توزیع 9/2برابر با  رانش% و برای 1/4شود که میانگین درصد خطای محاسبه فشار محفظه برابر با  می

 ]29،91[همین مقدار خطا در نتایج اعتبارسنجی مرجعقرار دارد.  قبول قابل% است که در محدوده 94دمای دیواره نیز حدود 

 سازی شبیهدر  شدهتوسعه دادهافزار  نرمتوان از صحت عملکرد  می 4 جدولشده و نتایج براساس نمودارهای ارائهنیز وجود دارد. 

 .کرداطمینان حاصل  رانشگررانش محفظه 
 

 افزار نرم نتایج اعتبارسنجیدرصد خطای  -4 جدول
Table 4- Code result validation error  

Error [%] Pcc Thrust Wall Temp. 

Mean 4.9 2.3 13.7 

Max 7.1 6 30.2 

 

 پاشندهبررسی اثر هندسه 

 بیان 5جدول مختلف تدوین شده است که در  سازی شبیه 96عملکرد محفظه رانش، بر  پاشندهبررسی اثر هندسه  منظور به

مورد بررسی،  درنظر گرفته شده است. پارامتر رانشگربرثانیه معادل شرایط نامی عملکرد  گرم 2برابر با ثابت و اند. دبی کل  شده

 2و  تر کوچکبرابر  2دوپایه نسبت به حالت مرجع تا  پاشندهدوپایه سوخت و اکسنده است. ابعاد  پاشندهتغییر ابعاد هندسی 

 . شودمیتر  برابر بزرگ
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 پاشندهبررسی اثر تغییر ابعاد هندسی برای  های مختلف سازی شبیهاطلاعات   -5جدول 

Table 5- Simulation data of injector dimension sensitivity analysis 

Injector 

Dimension 

 ̇  
Fuel Orifice 

Diameter  

Oxidizer Orifice 

Diameter  
SMD Fuel  SMD Ox  Cone Angle 

 [gr/s] [mm] [mm]  [μm]  [μm]  [Degree] 

ID-50% 7 0.6 1.25 22.81 26.48 97.5 

ID-30% 7 0.84 1.75 31.94 37.07 100.67 

ID-20% 7 0.96 2 36.5 42.37 101.95 

ID-10% 7 1.08 2.25 41.06 47.67 103.1 

ID0% 7 1.2 2.5 45.62 52.96 104.14 

ID+10% 7 1.32 2.75 50.19 58.26 105.08 

ID+20% 7 1.44 3 54.75 63.56 105.96 

ID+30% 7 1.56 3.25 59.31 68.85 106.77 

ID+50% 7 1.8 3.75 68.44 79.45 108.23 

ID+100% 7 2.4 5 91.25 105.93 111.23 

 

یابد. افزایش قطر  ، قطر قطرات و زاویه پاشش افزایش میابعاد هندسیترشدن بزرگشود که با  مشاهده می ،5جدول در 

ای داشته باشد.  زمان و طول تبخیر قطرات سوخت و اکسنده افزایش قابل ملاحظهکه  شود یمسبب  پاشندهشده از خارج  قطره

 ها،سازیشبیه از یک هر در که شودیم مشاهدهداده شده است.  نشان اکسنده و سوخت قطرات قطر یمحور عیتوز ،1شکل  در

زیرا در ابتدا دمای سیال درون قطره کمتر از دمای جوش بوده و تبخیر  ،یابدقطر قطره ثابت بوده و سپس کاهش می ،ابتدادر 

گرفته از گازهای گرم پیرامون به قطره صرف افزایش دمای قطره شود و انتقال حرارت صورت با نرخ بسیار اندکی انجام می

 شود.   تبخیر سرعت گرفته و قطر قطره کم می فرایند ،شود. پس از رسیدن دمای قطره به دمای جوشش می
 

  
(b) (a) 

Figure 9- (a) Fuel droplet diameter and (b) Oxidizer droplet diameter distribution in the axial direction of the thrust chamber  

 دیواره دهندهنشان مشکی خط)محفظه رانش راستای طولی در و )ب( قطر قطرات اكسنده توزیع قطر قطرات سوخت )الف(  -9شکل 

  (.است رانشگر
 

کند.  متر افزایش پیدا می میلی 926به  26طول تبخیر سوخت از  ،هشود که با افزایش قطر قطر شاهده میم ،1شکل در 

         تغییر طول تبخیر سوخت و اکسنده درون محفظه رانش سبب تغییر توزیع نسبت سوخت و اکسنده شده و درنتیجه 

با که  شود یممشاهده  ،96شکل  در شود. شود. تغییر در ساختار شعله منجربه تغییر توزیع دما می ساختار شعله دچار تغییر می

جا شده و دمای هدست محفظه رانش جاب اندازه پیک دما تغییر کرده و محل آن به سمت پایین، پاشندهترشدن ابعاد بزرگ

  یابد. افزایش میکلوین  9666به  2966از ( x = 30 mmابتدای نازل همگرا )
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Figure 10- Axial distribution of hot gasses inside the thrust chamber 

  (.است رانشگر دیواره دهندهنشان مشکی خط) توزیع محوری دمای گازها درون محفظه رانش -13شکل 

 

باید زمان ماندگاری جریان مورد بررسی قرار گیرد. زمان ماندگاری  ،تر ساختار شعله و توزیع دما بررسی دقیق منظور به

 شود: زیر تعریف می صورت به(     )محلی 

(92)       
  

 ̇ 

 

 ،و در راستای محوری PSRازای هر است. به PSR درون یگازهاجرمی دبی   ̇ و  PSRحجم  Vگازها، چگالی  ρکه در آن، 

روند تغییرات زمان رسم شده است. روند تغییرات دمای درون محفظه کاملا با  99شکل زمان ماندگاری محاسبه شده و در 

بوده و با  هیثان یلیم 56محفظه برابر با  یزمان ماندگاری در ابتدا ،ID-50%که در  صورتنیدب .ماندگاری محلی مطابقت دارد

احتراق  فرایندو  زمان کمی استهای شیمیایی  ادامه واکنشبرای رسد که  می هیثان یلیم 69/6به  x = 10 mmافت ناگهانی در 

برای  ،مقابلدما روند کاهشی دارد. در  ،x = 10 mmبعد از  ،ID-50%در  ،96شکل  در  ،همین دلیلشود. به متوقف می

ID+100%،  ثانیه بوده و تا  میلی 966زمان ماندگاری در ابتدای محفظه برابر باx = 17 mm  قرار داشته و  هیثان یلیم 966بالای

شود تا  رسد. این توزیع زمان ماندگاری سبب میمی هیثان یلیم 9/6زمان ماندگاری به  ،x = 22 mmدر  ،پس از افت تدریجی

با  احتراق محفظه خروجی ازدمای  ،کاهش یابد. لذا مروربهشروع شده و  محفظه دست در پایین ID+100%احتراق در  فرایند

  یابد. افزایش می پاشنده یهندسابعاد ترشدن بزرگ
 

  
Figure 11- Local flow residence time through the axis of the thrust chamber 

 رانش جریان در راستای طولی محفظهمحلی زمان ماندگاری  -11شکل 
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توزیع سرعت جریان گازهای شود.  گازها می حرکت درنتیجه تغییر سرعتو  ها آنتغییر دمای گازها سبب تغییر چگالی 

سرعت گازها در  ،ID-50%شود که در  نشان داده شده است. مشاهده می 92شکل  داغ در راستای محوری محفظه احتراق در

آن  توجه  قابلیابد. نکته  سرعت گازها در انتهای محفظه افزایش می ،ID+100%برای حالت  ،اما ،ابتدای محفظه افزایش داشته

اما تفاوت توزیع  ند،( با هم برابرx = 30 mm) ها سرعت گازهای خروجی از انتهای محفظه احتراق است که تقریبا در همه حالت

 شود. توزیع دما می لذا و درنتیجه تغییر شکل شعله و محلی زمان ماندگاریمکانی آن در میانه محفظه سبب تغییر توزیع 
 

 
Figure 12- Distribution of hot gas velocity through the axis of the combustion chamber 

   (.است رانشگر دیواره دهندهنشان مشکی خط) توزیع سرعت جریان گازهای داغ در راستای محوری محفظه احتراق -12شکل 

 

 ،99شکل شود. در  انتقال حرارت به دیواره و لذا تغییر دمای دیواره میتغییرات توزیع دما سبب ایجاد تفاوت در نرخ 

شود تا  اما سبب می ،شود واره نمیمای دیپروفیل کلی دسبب تغییر ملموس در  پاشندههندسه ابعاد شود که تغییر  مشاهده می

کاری فیلمی در  کلوین افزایش یابد. از سوی دیگر، طول ناحیه خنک 9466به حدود  9266مقدار حداکثر دما در گلوگاه از 

ID+100% شود.  تا حدود انتهای محفظه احتراق کشیده می 
 

 
Figure 13- Axial thrust chamber wall temperature distribution  

  (.است رانشگر دیواره دهندهنشان مشکی خط) دمای دیواره محفظه رانشمحوری توزیع  -13شکل 

 

 یهاگونه یکند. کسر مول رییتغ همگرا نازل یابتدا در گازها بیتا ترک شودیم سبب شعله ساختار و دما توزیع رییتغ

مطالعه  نیتفاوت که در ا نیبا ا ،]24[داردمطابقت  یل یها دادهبا  آمدهدستهب جینتا .نشان داده شده است 94شکل در  عمده
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 ،CO2اختصاص داده و پس از آن  خودبهمقدار را  نیشتریب N2و  H2Oکه  شودیمشاهده م شده است. دیتول یکمتر دروژنیه

H2  وCO .یکسر مول هرچند قرار دارد CO  برابر باCO2 های  اما مجموعه گونه ،است 5/9کل  یارزهم نسبت لیدلکه به ،بوده

 ،شودینم مشاهده اکسنده و سوخت یمول رسک تنها نه رایز ،است یاحتراق ندیفرا شدنلیتکمو  توقفدهنده ایی نشانیشیم

 یدر تمام  OH کالیراد مقدار ،نیهمچن .ندارد وجود زین HCN[11]و  NH3، CH4 ماننداز سوخت  شدهمشتق یهاکالیبلکه راد

نسبت  زیسوخت و اکسنده و ن نیدر ا OH کالیحجم از راد نیتوجه داشت که ا دی% است. با2موارد کمتر از   ID+100% جزهب

 کالیدرصد مولی راد ،ID+100%مورد  دراست.  ییایمیش یهاواکنش توقف دهندهاست و نشان یعیطب (O/F = 1.65) هاآن

OH است احتراقمحفظه  یانتهادر  ییایمیش یهاواکنش تداوم انگریبکه  بوده% 4 حدود.  

 
Figure 14- Variation of major species’ mole fraction at convergent nozzle inlet versus injector deviation  

 پاشندهازای ابعاد هندسی اصلی در ابتدای نازل همگرا به یها گونهكسر مول تغییرات  -14شکل 

 

قرار  تاثیرعملکرد نازل تحت  ،لذاشود.  می ورودی به نازل یگازهاتغییر کسر مولی سبب تغییر جرم مولکولی مخلوط 

ابعاد هندسی کند. این تغییرات  تغییر می پاشندهگیرد. از سوی دیگر، دمای گازهای ورودی به نازل نیز بر اثر تغییر هندسه  می

الف فشار محفظه احتراق روند افزایشی و -95شکل (. براساس 95شکل شود ) می رانشفشار محفظه و منجربه تغییر  پاشنده

به  5/90از  رانش، پاشندهابعاد هندسی شدن بزرگاما با  ،بار است 1/2و برابر با  ID+30%کاهشی داشته و بیشینه آن در مورد 

  یابد. نیوتن افزایش می 3/29

  
(b) (a) 

Figure 15- Variation of (a) combustion chamber pressure & (b) thrust versus injector deviation  
 پاشندهازای تغییر هندسه به رانشو )ب(  فشار محفظه احتراقتغییر )الف(  -15شکل 
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تعریف  (99)مطابق رابطه  ،*C ،مشخصه ، پارامتر سرعتهاشرانهیپاحتراق و کردن عملکرد احتراقی محفظه برای مشخص

 ،Isp ،پارامتر ضربه مخصوص توان یم ،دبی جرمی کل است. همچنین ̇ قطر گلوگاه و  Atفشار محفظه،  Pcc ،که در آن شود می

  ازای دبی جرمی مشخص است.تولیدی به رانشدهنده میزان تعریف کرد که نشان (94)را مطابق رابطه 

(99)     
     

 ̇
 

(94)      
      

 ̇  

 

با تغییر ابعاد هندسی شود که  رسم شده است. مشاهده می 93شکل روند تغییرات سرعت مشخصه و ضربه مخصوص در 

ثانیه افزایش  995به حدود  226از نیز ویژه  یابد. ضربه متربرثانیه افزایش می 9596حدود به  9946سرعت مشخصه از ، پاشنده

شدن بزرگبا  ،رفت معنی که انتظار میبدین ؛ارائه شده است برخلاف انتظار است 93شکل و  95شکل در نتایجی که  یابد. می

تحت تاثیر منفی قرار گرفته و  رانشگراز آن، عملکرد احتراقی  خروجیقطرات  افزایش قطرو درنتیجه  پاشندهابعاد هندسی 

با افزایش قطر قطرات سوخت  ،زیرا ،این گونه نشد ،اما .سرعت مشخصه و ضربه ویژه روند کاهشی داشته باشد ،رانشدرمجموع 

دست محفظه حرکت کرده  شعله تغییر پیدا کرده و شعله به سمت پایین ساختار تیجه افزایش زمان ماندگاری جریان،نو در

تغییر ابعاد باید توجه داشت که  ،البته گازها با دمای بالاتری وارد نازل شده و درنتیجه عملکرد نازل ارتقاء یافته است. ،است. لذا

مشاهده  ،92شکل بر قطر قطرات، بر سرعت خروجی قطرات و نیز زاویه پاشش تاثیرگذار بوده است. در علاوه پاشندههندسی 

 یابد. افزایش می پاشندهشود که زاویه مخروط پاشش با افزایش ابعاد هندسی  می
 

  
Figure 16- Variation of specific impulse and characteristic velocity versus injector deviation  

 پاشندهازای تغییرات هندسی و سرعت مشخصه به ویژهتغییر ضربه  -16شکل 

 
Figure 17- Variation of injection cone angle versus injector deviation  

 پاشندهازای تغییر ابعاد هندسی به پاشندهتغییر زاویه پاشش  -17شکل 
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 گیرینتیجه
 ی و با استفاده از سینتیک شیمیاییبعد کی صورت به نیوتنی شرکت آستریوم 22 ای دومولفه رانشگراحتراق درون  فرایند

های  در دبی رانشگرشده است. نتایج اعتبارسنجی عملکرد سازی  شبیهشده افزار توسعه داده ای با استفاده از نرم مرحله9391

% خطاست. 94است. توزیع دمای دیواره نیز دارای  رانش% در 2% در محاسبه فشار محفظه و 5مختلف بیانگر خطای حداکثر 

 پاشندهها ابعاد نآسازی اجرا شده که در  شبیه 96 بر عملکرد محفظه احتراق پاشنده یاثر ابعاد هندسمنظور بررسی به ،سپس

نحوی به ،سبب افزایش طول تبخیر قطرات شده پاشندهشدن دهد که بزرگ نشان مینتایج کند.  + تغییر می966تا % -56بین %

زیرا توزیع زمان  ،کند درون محفظه احتراق تغییر می و توزیع دما ساختار شعله ،لذا .شوند که برخی از قطرات وارد نازل واگرا می

 احتراق محفظه درون فشار تا شود یم سبب امر نیا .کند تغییر می ،پاشندهابعاد با افزایش  ،و نیز سرعت گازها ماندگاری محلی

گازها از  یدما کیشود تا پ یسبب م پاشندهابعاد  شیافزا ،یکل طوربه .باشد داشته بار 0 نهیشیب با یکاهش و یشیافزا رفتار

 سرعت جهینتبالاتر وارد نازل شده و در یمحصولات احتراق با دما لذا و شده جاهمحفظه جاب یمحفظه به سمت انتها یابتدا

گونه بیترک .ابدی شیافزا هیثان 995 به 226 از ژهیو ضربه و وتنین 22به  5/90از  رانش ،هیمتربرثان 9596 به 9946 از مشخصه

 یبالا مقدار تأمل قبل نکته .استمکان  نیا دراحتراق  ندیفرا شدنکامل دهندهنشان احتراق محفظه یانتها در ییایمیش یها

 .دارند ادامه کماکان احتراق محفظه یانتها در ییایمیش یهاواکنش دهدیاست که نشان م ID+100%در مورد  OH کالیراد
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Combustion of hypergolic propellants increases the specific impulse in the thrusters due to high temperature 

products. In this paper, the combustion process will be investigated through the axis of a bi-propellant thruster 

by an in-house code with chemical reaction mechanism. This code includes several models for injection, 

droplet evaporation, liquid film, combustion and heat transfer through liquid and gas films. The Astrium 

thruster with MMH as fuel and NTO as oxidizer has been simulated. By implementing a detail mechanism with 

1619 steps, the thruster has been simulated at different total mass flow rates and results have been validated by 

experimental data. Then, injector dimension effects on the droplet evaporation and combustion have been 

investigated. Results show that by increasing the injector dimension, the droplet evaporation length increases, 

so the flame structure changes in the combustion chamber. Therefore, the combustion products enter the 

nozzle with higher temperature and as a result, the thruster specific impulse increases. 
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