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 (21/42/2047، پذیرش: 12/21/2041، دریافت آخرین اصلاحات: 13/22/2041)تاریخ دریافت: 

 

د. شابیه  ساایی شاو  صورت عددی شبیه د بهتراستر سوخت جام حاضر، سعی شده است که بالیستیک داخلی میکرو یدر مطالعه چکیده:

انجام شده است. نتاای    ،استحالت و )انتقال حرارت(  ی، انرژه شامل معادلات جرمک یک بعدیشبه کد  ی یکسایی انجام شده به وسیله

روتراستر ای نوع دهد. گرین مورد استفاده در میکی شده که انطباق خوبی را نشان میسنجاعتبار معتبر کار آیمایشگاهییک دست آمده با  هب

 روابا   .اسات  )دایاره(  درجه 4و  04، 01ها به ترتیب ت فین طراحی شده است. یوایای فیننهای و بی 0،4بوده که در سه حالت  2فینوسیل

سه  ی بدست آوردن اینوسیله به بدست آمده و m و جرم T دما ،‌P مقادیر فشار ،دهند که ای آنمعادلاتی را می، تشکیل یک دستگاه مذکور

تراسات و   انتهاا و در  Me و Pe واگارا -فشار و ماخ در خروجی نایل همگرا ، r0نرخ سویش گرین  ، tتوان مقدار یمان سویش گرین پارامتر می

و باه طباآ آن   علت افزایش ساط  ساویش    به فینوسیلدهد که استفاده ای گرین نتای  بدست آمده نشان می را محاسبه کرد. ایمپالس کل

دهد که . همچنین نتای  نشان میاستاده در میکرو تراسترهای فضایی ی مناسبی جهت استفی احتراق گزینهفشار محفظه افزایش مناسب

 یابد.درصد کاهش می 21و ایمپالس کل بار  1/4فشار محفظه تقریبا  ،در صورت وجود انتقال حرارت

 

  جامد سوخت ، فینوسیلگرین تراستر، بالیستیک داخلی،  میکرو :گانواژکلید

 

 قدمهم

های پیشرفته  عظیم الجثه که دربردارنده قابلیتامرویی معمولاً توس  چندین موتور پیشرانش هواپیماها و تجهیزات فضایی 

لید بر مبنای تو یفناّورکه ، یک فناوری برتر عنوان به 1مِمزفناوری د. اما ظهور وش می نیتأمم هستند مهندسی و ایمنی لای

های  مبنای سیکلبرها  این سیستمدهد.  های حاضر را تغییر مدل یتواند کلیه ، میاست رساناها همیناستفاده و ساخت 

عملکرد مشابهی نسبت  هرحال به هایی،رفتار کرده و علیرغم داشتن تفاوتترمودینامیکی کلاسیک )نظیر برایتون، رانکین و ...( 

 هایی ای نوع ماکرو به نمونه
های  در سیستم جمله منتوانند کاربردهای وسیعی  ای حرارتی میمیکروموتورهداشت.  خواهند7

مریی، گردش جریان، کنترل ای راه دور فضاپیماها و تجهیزات پرنده بسیار  متحرك تولید توان، موتورهای پیشرانش، کنترل لایه 

 ماهواره خروج ،العاده فوققت کوچک برای حفظ موقعیت، کنترل ارتفاع و تصحی  گرانش ثقلی وارده بر تجهیزات هوافضایی با د

های تولید قدرت برپایه سیستم باشند. داشته  و غیره آن یتیمأمور عمر پایان ای پس فضایی یباله تولید عدم برای مدار ای

 .]2[ دهند بشر قرار می اختیارتوان در  تولیدرا در عرصه پیشرانش و  جدیدیهای  فرصت مِمز تجهیزات

                                                           
1 Finocyl 
2 Micro-Electro-Mechanical System 
3 Macro 
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 به حویه فناوری فضایی رسوخ کرده و تجهیزات جدید  مِمزو نیز افزایش قابلیت اعتماد، فناوری ها کاهش هزینه منظور به

های پیشران یکی ای یمینه -های ریزفناوری یبر روباشند. در این میان، تحقیق ال توسعه جهت کاربردهای فضایی میدر ح مِمز

هاای  تاوان باه پیشاران   باشاند کاه مای   مای  توسعه درحالشران پی -ستم ریزچندین سی رو نیایا. استیقات فضایی فعال در تحق

کیلاوگرمی( یاا ناانو     244ی الا  14هاا ) مااهواره  میکرودر  میکروتراسترهای سوخت جامدکاربرد  نیتر مهمشیمیایی اشاره کرد. 

ساخت ای  تر یچندبعدو تر ، بسیار قویتر اریانهای کوچک ای ای ماهوارهه. ساخت مجموعاستکیلوگرم(  14 کمتر ایها )ماهواره

هاای  یکای ای راه  همیکارو کا  احتراق  بر اساسگونه ای تجهیزات پیشرانشی، عملکرد سیستم در این. استیک تک ماهواره عظیم 

هاای  ای سیساتم  گوناه  نیا ااست. در  شده فیتعر، استساده برای دستیابی به مقادیر ییادی ای انرژی در یک واحد حجم کوچک 

 نمایی ای ساختار 2شکل د. وشیک بخش حرارتی برای ایجاد جرقه استفاده می عنوان بهسیلیکونی ومت پلیپیشرانش، ای یک مقا

 : ]1[دهد. این موتور ای چهار قسمت مستقل ییر تشکیل شده استمیکروتراستر سوخت جامد را نشان می و احتراق

لی سیلیکونی که در داخال یاک غشاای دی    شده همراه با یک مقاومت پ یکار نیماشسیلیکونی میکرو  یین جرقهیک  .2

 ده است. شالکتریکی بسیار نایك جاسایی 

 .استد و ای جنس سیلیکونی وشمی ی نگهداری مواد پیشران که به آن محفظه احتراق اطلاقمحفظه .1

 د.  وشقسمت بالایی سایه نصب می یبر رویک نایل نایك سیلیکونی که  .7

 رود.  تانی پیشران بکار میحدر قسمت ت یندب آبی سیلیکونی نایك که جهت قطعه .0

 

 
Figure 1- Solid propellant micro thruster[2] 

  ]2[میکروتراستر سوخت جامد -1شکل 

 

کاری در دمای بالا و اساتفاده ای غیرفلزاتای    های میکروماشین طراحی و ساخت میکروموتورهای حرارتی بر استفاده ای روش

کاری ای لیتوگرافی برای تعیین هندسه و ساپس   میکروماشین یفناّوراست. درحال حاضر   شده  قرار داده 2سیلیکون کارباید نظیر

هاای   بارد. در ایان روش ای لایاه    برای شکل دادن ساختارهای اصالی بهاره مای    7و یا رسوب بخار 1سایی هایی نظیر کلیشه روش

شود. مزایای اساتفاده ای ایان روش در سااخت موتورهاای حرارتای       ه استفاده میبعدی پیچید چندگانه برای ایجاد یک شکل سه

 -7موایی )البتاه باا قیمات پاایین( و      صورت بهتولید تعداد ییادی ای وسایل مشابه  -1دقت هندسی خیلی بالا،  -2ای:  اند عبارت

باردن مهندسای دقیاق و همچناین طراحای      به ماواد نساوی و بکاار     مِمزاجزای الکتریکی و مکانیکی. با اعمال  یمان همساخت 

                                                           
1‌SiC 
2 Etching 
3 Vapor deposition 
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تاوان باه تاوان     گیرد، می های گای صورت می مشابه با آنچه درمورد ماکروموتورهای حرارتی نظیر موتور راکت و توربینلاتی، سیا

 هزینه تمام شده به ایای هار واحاد تاوان خروجای معاادل باا       که یدرحال .مخصوصی تقریباً برابر با موتورهای بزرگ دست یافت

هاای پیشارانش، مطلاق باودن      یکی دیگر ای مزایای استفاده ای میکروموتورها در سیساتم . استزینه صرف شده در ماکروموتور ه

شاوند. بادین    گیرد ولی به تعداد ییاد تولیاد مای   که فرایند طراحی تنها برای یک موتور انجام می صورت نیبد .هاست آنطراحی 

-7[ای موتورهای بیشتری استفاده کارد  یسادگ بهتوان  نیروی بیشتر می نیتأموتور برای ایجاد تغییر و اصلاح در م یجا بهترتیب 

1[.  

اماا   .اسات  هاا  آنبودن  بارمصرف کیت جامد، یکی ای معایب میکرو تراسترهای سوخ، شده عنوانهای تمامی مزیت در کنار

در همین  .]2[شودها انجام میها و نانو ماهوارهماهوارهدر میکرو  ها آنستفاده ای هنوی تحقیقات ییادی در مورد ا ،عیب نیباوجودا

ساایی  شابیه    به فلوئنت افزار نرمشن و همکاران با استفاده ای  ،تراسترهامیکرو ساییشبیهطراحی و   یراستا و در جهت توسعه

ییاادی بار روی    ریتأثقطر گلوگاه دهد که ان میشها نسایی. شبیهپرداختندشکل نایل بر مقدار ضربه ویژه میکروتراسترها  ریتأث

سایی میکروتراستر ساوخت جاماد اساتفاده کارد.     برای شبیه CAE-ANSYS افزار نرموانگ ای . ]0-3[دارد تراست میکروتراستر

او همچنین میازان انتقاال    .است 2مسط پارامترهای هندسی نایل بر عملکرد رانش میکروتراسترهای  ریتأثمطالعات او در مورد 

و با استفاده ای رُ در مطالعات دیگری .]24[سایی کرده است ی احتراق و نایل شبیهجرم میدان جریان را درون محفظهحرارت و 

خاود دریافات کاه ترکیاب      قاات یدر تحقساایی کارده اسات. او    تئوری عملکرد رانش میکروتراستر را شبیه صورت به CEAکد 

Al/CuO 22[رعت مشخصه و ایمپالس ویژه را داردتراستر بالاترین س در گرین سوخت جامد میکرو[. 

طراحی و ساخت میکروتراسترها صاورت گرفتاه اسات. در هماین      یای در یمینههای گستردهالیان اخیر نیز فعالیتدر س

رهای ساوخت  میلادی بر روی میکروتراست 1447علم و صنعت نانجینگ چین ای سال گروه تحقیقاتی وای ای در دانشگاه یمینه 

باشند. میکرو تراسترهای طراحی شده توس  این گروه تحقیقاتی، برای اولین بار بر روی ناانو مااهواره   ال مطالعه میجامد در ح

وی کنتارل جریاان الکتریکای    ژو نیز تحقیقات ییاادی بار ر  . ]21[به مدار پرتاب شد 1420نصب شد که در سپتامبر  1تایوروس

مکاران به توساعه یاک   همچنین ما و ه. ]27[جامد انجام داده است سوختتراسترهای وع احتراق در میکروها جهت شرین جرقه

باوده و  دارای طراحای سااده    ایان سیساتم   .اندبرای میکروتراسترها پرداخته 7گیری تراست بر پایه تعادل پیچشیسیستم اندایه

د کمتارین مقاادیر   توانا  مای  ده وبسیار حساس بو ،گیریرا دارد. این سیستم اندایهتراست  یریگ اندایهجهت  قابلیت نصب آسان

   .]20[گیری کندتراست را اندایه

اجماالی   صاورت  باه میکروتراسترهای سوخت جامد انجام شده است را  ی نهییم دربرخی ای تحقیقاتی که تاکنون  2جدول 

 .دهدنشان  می

های فراوانی همراه اسات.  یبا توجه به جدید و نو بودن آن، با پیچیدگ میکرو تراسترهای سوخت جامد یپژوهش در حویه

 خت جاماد میکرو تراستر سوگیری( وجود دارد. طراحی یک )اندایه آیمونی طراحی، ساخت و ها در هر سه حویهاین پیچیدگی

فضاایی ماورد    تیا مأموربایساتی در یاک    کاه میکارو تراساتر   شود است. این چالش یمانی بیشتر می زیبرانگ چالشکاری بسیار 

باشاند کاه ملاحظاات مرباو  باه خاود را       های هوافضایی میترین فعالیتفضایی جزو پرهزینه یها تیمأمور استفاده قرار گیرد.

لایم اسات   ،هاا و ای طرفای کااهش هزیناه    یکرو تراسترهای سوخت جامدهای ناشناخته در مدارند. فلذا جهت درك بهتر پدیده

در هماین راساتا و    قاًیدقاین حویه انجام گیرد. مطالعه حاضر  سایی و آیمایشگاهی درشبیه یها نهییمتری در تحقیقات گسترده

 انجام شده است. 2 جدول یها تیفعالدر ادامه 

بر تولید تراست و ایمپالس یاک میکارو تراساتر ساوخت جاماد باا تمرکاز بار          رگذاریتأثتمامی پارامترهای  مطالعهاین در 

                                                           
1 Planar 
2 Taurus 
3 Torsion balance 
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تر تراست و ایمپاالس  دقیق یطرفی جهت محاسبهای  است.گرفته  سی قرارواگرا مورد برر -شوك در نایل همگرا حضوراحتمال 

 .اسات  شاده نانجاام  داخال کشاور    خصوص بهمطالعات گذشته که در نیز در نظر گرفته شده است  وجود انتقال حرارت ،تولیدی

اطمینان ای رسیدن  شدت کاهش دهد و ای طرفی هی را بها در طراحی و ساخت نهایتواند بسیاری ای هزینهمیانجام این مطالعات 

 را افزایش دهد. شده فیتعراهداف نهایی به 

 برخی از تحقیقات انجام شده در زمینه میکرو تراسترهاي سوخت جامد -1جدول 

Table 1- Summary of propellant research in solid propellant micro thruster 

Chamber size 
(mm) 

Chamber 
length (mm) 

Specific 
impulse (s) 

Thrust  
(N) 

Total impulse 
(mN . s) 

Study type Propellant Researcher 

Φ1.0 0.27 62.3 3.69 0.381 Experimental LTNR Lee and Kim [15] 
1.5 × 1.5 1.0 - 0.3-2.3 7.3 Experimental GAP/AP Rossi et al. [16] 

Φ1.2 > 0.6 - 0.15 0.5 Experimental B/KNO3 Tanaka et al. [17] 
Φ0.5 - - 0.0017 0.004-0.013 Experimental HTPB/AP Zhang et al. [18] 
Φ0.7 1.0 - - 0.256 Experimental LTNR/NC Yu [19] 

1.0 × 0.5 0.6 - 0.05–

0.34 
0.035-0.222 Experimental

& Numerical 

Gunpowde

r 
Zhang et al. [20] 

- - - 0.002–

0.6 
- Experimental Al/Bi2 O3 

Al/I2 O5 

Puchades et al. 

[21] 
Φ0.7 0.6 33.9–38.9 0.36–

0.41 
0.430-0.496 Experimental

& Numerical 

Al/CuO/N

C 
Ru [ 11 , 22 ] 

1.5 × 1.5 1.0 33.5–61.0 - 0.525-0.957 Numerical Al/CuO/N

C/AP 
Wang [10] 

 

 سازي عدديمدل

 ها و اندازهابعاد 
همچناین   نشاان داده شاده اسات.    1های آن در جادول  ای است که ابعاد و اندایهمقطآ دایره دارای ،وتراستر طراحی شدهمیکر

 دهد.را نمایش میمورد مطالعه ر میکروتراست طرحوارهنمای  1 شکل

شده است. یوایاای   طراحی 2پره تینها یبو  0،4بوده که در سه حالت  فینوسیلگرین مورد استفاده در میکروتراستر ای نوع 

مورد استفاده در میکروتراستر را نماایش   هایگرینپارامترهای هندسی  7. شکل است)دایره( درجه  4و  04،01ها به ترتیب پره

 دهد.می

 هاي میکرو تراسترابعاد و اندازه -2 جدول
Table 2- Micro thruster dimensions (mm) 

Chamber  

Length (mm) 

Chamber  

Diameter (mm) 

Nozzle throat  

Diameter (mm) 

Nozzle outlet  

Diameter (mm) 

Nozzle divergence 

length (mm) 

Nozzle convergence 

length (mm) 

Nozzle divergence 

angle(deg) 

2 1.2 0.18 0.363 0.650 0.4 8 

 

 
Figure 2- Schematic view of micro thruster  

 مورد مطالعه میکروتراستر واره طرحنماي  -2شکل 

                                                           
1‌Fin 
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Figure 3- Shape and geometric parameters of the grains used in this study 

 پارامترهاي هندسی سه نوع گرین مورد استفاده در این مطالعه شکل و  -3شکل 

 

 مشخصات سوخت
انتخاب شده است. مشخصات ساوخت  باا    ]17[ تراستر ای نوع کامپوییت بوده که ای مرجآسوخت جامد مورد استفاده در میکرو

در ایان  . ]17[اسات شاده  نماایش داده   7محاسبه و در جادول  کند،  می که بر اساس احتراق تعادلی عمل  CEAاستفاده ای کد 

آنتاالپی  رارتی ویژه در فشار ثابت، ثابت گای و نسبت حرارت ویژه، ضریب حبه ترتیب عبارتند ای:  γ،  Cp ،R ،hc جدول پارامترهای

 ایان ساوخت   یهاا  یژگیوای باشند. تجربی مربو  به سویش سوخت انتخابی می یها ثابت n و a ،bپشران. همچنین پارامترهای 

ی نحاوه کرد. مونتاژ و تولید ضربه ویژه بالاتر)در مقایسه با سوخت جامد هموژن( اشاره پایین در  یریپذ بیآسان به میزان تو می

نشاان داده شاده اسات.     0در شاکل  انجام شده است  2سسالیدورک افزار نرمکه با  گرین سوخت جامد ی مرحله به مرحله سویش

یک نقطه داغ بر روی گارین   عنوان بهطراحی شده و  فینوسیلبه شکل  1برای دستیابی به این نحوه سویش باید میکرو جرقه ین

 .آید دست به موردنظرقرار گیرد تا سویش 
 

 
Figure 4- Burning of micro thruster solid fuel grain (step by step) 

 سوخت جامد میکروتراسترگرین سوزش  ي مرحله به مرحلهنمایش  -4شکل 

 

                                                           
1 Solid works 
2 Micro-igniter 
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 ]23[مورد استفاده در میکروتراستر و اکسیدایزر مشخصات سوخت -3جدول 

Table 3- Characteristics of propellant[23] 

1-Type: Composite Propellant 

Polysiloxane or Glycidyle Azide Polymer Binder 
NH4CLO4 Oxidizer 

Al , Zr , B ,Mg Fuel 
2- Characteristics Of  Propellant 

1500 (kg/m3) pρ 1.3 γ 
7.76e-5  (kg-n m1+n s2n+1) a 1885  (J/kg.K) Cp 

0.001 (m/s) b 435   (J/kg.K) R 
0.29 n 376e4  (J/kg) hc 

 

 معادلات حاکم
 .]17[استبه ترتیب شامل معادلات جرم، انرژی و حالت  (7)تا  (2طبق رواب ) ،ساییمدلاین معادلات مورد استفاده در 

 

  

  
   

    
  (2) 

 
  

  
  

  

  
      

  
 

  
 (1) 

  
   

    
 (7) 

r جهت محاسبه نرخ سویش گرین سوخت جامد
 .]17[باید ای رابطه کلاسیک نرخ سویش استفاده کرد 0

 

   
  

  
       (0) 

  .است ( به شکل ییر1طبق رابطه )جرم گای تولیدی در اثر سوختن گرین  میزان

 

  
  

  

  
                       (1) 

  .استبه یمان سویش عمق سویش  تغییراتبیانگر  ∂x/∂tبیانگر میزان سط  سویش گرین و  Ab(x) که در اینجا

خاال  حارارت تولیادی، گرماای     ای:  اند عبارت( به ترتیب 0( تا )2های حرارتی، رواب  )ای طرفی با توجه به در نظر گرفتن افت

 انتقال حرارت تشعشعی.و میزان  جابجاییانتقال حرارت د شده در گرین، میزان تولی

                 (2) 

      
                         (3) 

                  (4) 

                 
   (0) 

 جابجاایی  انتقال حرارت. در مطالعه حاضر میزان ضریب استحجم محفظه  V(x)نتقال حرارت و سط  ا S(x) که در اینجا

h=200(W/m2.K) ، سطحی ضریب پخش e=0.25 5.76 بولتزمن-ثابت استفان وe-8 (W/m
2
.K

4
) =σ   .در نظر گرفته شاده اسات 

 در نظر گرفته شده است. =300K Ta محی همچنین دمای 

احت سط  مقطآ محفظه احتراق به مساحت گلوگاه و همچنین شارژ شدن گرین تاا ابتادای   دلیل بالا بودن نسبت مسه ب
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توان سارعت ررات  ماند، درنتیجه میای احتراق درون محفظه احتراق نمیسرعت گرفتن گایهای حاصل  فضایی جهت عملاًنایل 

شاده   نظار  صارف درون محفظه احتاراق   انهتکای حل معادلات  فلذا. درون محفظه احتراق را با تقریب خوبی صفر در نظر گرفت

 .]17[است 

mجرم خروجی  مقدار
0

e .آوردن به دستبرای  بستگی به نوع رژیم جریان درون نایل دارد m
0
e    ابتدا باید رژیام جریاان در

   ید.آ به دست( 22) ای رابطه Bc ( و فشار بحرانی24ای رابطه ) Me ماخ خروجی  عدد گلوگاه مشخ  شود. بدین منظور باید
 

(24) 
  

  

 
 

  

 
 

   
 

   

          
   

 
  

  
   

       

(22)   
 

       
   

 
  

  
 

 

    

m رژیم جریان درگلوگاه صوت است و مقدار Pa/P < Bc نسبت فشار محفظه حال اگر مقدار
0

e  است با:برابر 
 

  
      √

 

  
 
   

 
 
   

    (21) 

m باشد جریان در گلوگاه مادون صوت است و مقدار Pa/P > Bc و اگر
0

e  :برابر است با 
 

  
      √

 

  
 
   

 
 
   

    √   

  

 
   

    

   (27) 

 -1مادون صوت  -2: واگرا در سه حالت-رون نایل همگرادر خروجی نایل باید جریان د Peو  Me آوردن دست بهبرای 

های ارائه روش توان ایبررسی قرار گیرد که برای این کار می مافوق صوت مورد تحلیل و کاملاً-7مافوق صوت همراه با شوك 

 استفاده کرد. ]10،11[مراجآ  شده در
آید و می به دست m و جرم T دما ، P دهند که ای آن مقادیر فشارتشکیل یک دستگاه معادلاتی را می ، ت مذکورمعادلا

r نرخ سویش گرین ، t گرین توان مقدار یمان سویشآوردن این سه پارامتر می به دست ی لهیوس به
فشار و ماخ در خروجی  ، 0

. ای استمیزان واگرایی نایل  eθ( 20ی )رابطه. در محاسبه کرد( 20بق رابطه )طرا  و در آخر تراست Me و Pe واگرا-نایل همگرا

 استفاده کرد. (21توان ای رابطه )آوردن مقدار ایمپالس کل می دست بهطرفی برای 

(20)                   
          

 ⁄           

(21)               ∫          
 

 

 

 سینیتیک شیمایی احتراق  
 در اثاار احتااراق بیشااتر شااامل دشاادهیتولهااای گونااه جااهیدرنت اساات NH4CLO4 بااه علاات اینکااه سااوخت انتخااابی باار پایااه

H,H2,H2O,OH,O,O2,N2,CO,CO2,HCL,CL,CL2 در نظار   0مطاابق جادول    هاواکنش ،ولید شدههای تبا توجه به گونه .است

 بارای  ،4 تاا  1 هاای شاماره  شادن  مجازا / مجادد  ترکیب هایواکنش و 0 تا 2 هایشماره انشعابی یهاواکنش گرفته شده است.

 کاار  باه  CO/CO2 سیساتم  بارای  22 تاا  0 هاای واکانش . اسات  شاده  گرفته درنظر  H2/O2 سیستم در Oو  H ،OH هایرادیکال

 .]13،14[است شده فتهگر نظر در HCLحاوی  سیستم توصیف برای نیز 23 تا 21 هایواکنش. ]12[اند رفته

 ای یاک  بارای هار   آن پارامترهاای  که است شده گرفته ( درنظر22) رابطه مطابق آرنیوسی صورت به هاواکنش سرعت ثابت

 .]10[استفاده شده است (11( تا )23رواب  )ها ای است. همچنین برای محاسبه خواص گونه شده آورده 0جدول  در هاواکنش
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(22)              
  

   ⁄   

N.s/m  برحساب ام  iلزجات دینامیاک جازی     ای عبارت است iکه در آن  میانگین جرمی لزجت( 23) یرابطه
 یرابطاه  ، 2

 ،  J/kg.K برحساب ام  i ای ظرفیات حرارتای در فشاار ثابات جازی      عبارت است Cpiکه در آن  میانگین جرمی حرارت ویژه( 24)

باا   ییدوتاا ضاریب نفاور   ( 12) یرابطاه رسانش حرارتی هر جزی، ( 14)ی رابطهنش حرارتی، میانگین جرمی رسا( 20)ی رابطه

 j وام  i ای: طول مشخصه لنارد جونز بارای دو جازی   اند عبارترتیب ه تب  D وij   انسکوگ که در آن -استفاده ای فرمول چاپمن

ای مجماوع   عبارت است µکه در آن  لزجت هر جزی (11) یو رابطه 2افتهی کاهشآنگستروم و مجموع برخوردهای  برحسبام 

 .ستا iی گونه یمولکولجرم  Miو کسر جرمی  Yiهمچنین در این رواب   دهد.را نشان می مشابه افتهی کاهشبرخوردهای 
 

(23) 𝜇  ∑  𝜇 

 

   

 

(24)      ∑      

 

   

 

(20) 

 
   ∑    

 

   

 

(14) 

 
   

  

 

  

    

𝜇 [
 

  

        

  

 
 

 
] 

(12) 

          
[   

 

    
 

 

    
 ]

 

 

    
   

 

(11)  𝜇           
[   ]

 

 

    

 

همچناین   .انتخااب شاده اسات    ]71-74[جاآ  امرهای انجام شاده، ای  بر اساس توصیه C/H/Oهای واکنش سرعت ضرایب

 هاای واکانش  هایسرعت ضمن  است. در شده نظر گرفته در ]14[همکاران  و رِیلِر کار اساس بر CLدارای  هایواکنش های داده

 .است M=N2م سو مولکول براساس شدن مجزا/ مجدد ترکیب

 

 فرضیات 
 ای: اند عبارتفرضیاتی که در حل معادلات مربو  به این مطالعه در نظر گرفته شده است  نیتر مهم

 .اند شده  حلنوشته و  یبعد کیشبه  صورت بهمعادلات  -2

سویش  نمایش داده شده است، اما چون در کد نوشته شده فق  مقدار سط  یبعد سه صورت بهرغم اینکه سویش گرین  علی -1

Ab(x) استفاده کرد. اییموردنی پارامترهای جهت محاسبه یبعد کیتوان ای کد شبه می جهیدرنتاست،  اییموردن 

 یهاا  مؤلفاه  شده است. همچناین  نظر صرفی احتراق به دلیل ناچیز بودن سرعت ررات درون محفظه کانهتای حل معادلات  -7

 نیز حذف شده است.ررات در معادله انرژی  سرعت بهمربو  

یکنواخت در همه جهات فرض شده است. همچنین سوخت  صورت بهشده است و سویش  نظر صرفگرین  یبعد سهای اثرات  -0

 شود.انتخابی دچار سویش فرسایشی نمی
                                                           

1 Reduced collision integral 
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 کلوین( تمامی محصولات احتراق به شکل گای هستند. 1444 حدوداًبه علت دمای بالای محفظه ) -1

 ای کامل.پیروی ای قانون گ -2

 .استدما و فشار داخل محفظه احتراق همگن  -3

 ین حذف شده است.محاسبات مربو  به جرقه -4

 نظر شده است. صرف رانرویگای اثرات  -0

 C/H/O/CLي هاپارامترهاي سینیتکی واکنش -4 جدول

Table 4- Skeletal mechanism C/H/O/CL 
Reaction Ak β Ea 

H+O2=>OH+O 2.00E+14 0.00 70.3 

O+H2=>H+OH 5.06E+04 2.67 26.3 

OH+H2=>H+H2O 1.00E+08 1.6 13.8 

2OH=>O+H2O 1.50E+09 1.14 0.42 

2H+M=>H2+M 1.80E+18 -1.0 0 

H+OH+M=>H2O+M 2.20E+22 -2.0 0 

H+O+M=>OH+M 4.70E+18 -1.0 0 

2O+M=>O2+M 2.90E+17 -1.0 0 

CO+OH=>CO2+H 4.40E+06 1.5 -3.1 

CO+O2=>CO2+O 2.50E+09 0.00 200 

CO+O+M=>CO2+M 1.00E+13 0.00 -9.7 

H+HCL=>H2+CL 2.00E+13 0.00 14.65 

H+CL2=>HCL+CL 8.59E+13 0.00 4.898 

HCL+OH=>H2O+CL 2.45E+12 0.00 4.6 

HCL+O=>OH+CL 5.24E+12 0.00 26.8 

2CL+M=>CL2+M 2.34E+14 0.00 -7.53 

H+CL+M=>HCL+M 7.20E+21 -2.0 0 

Units are cm, mol, s, Kj/mole,  and K. 

 

 روش حل معادلات

 :استآوردن پارامترها به شکل ییر  دست بهروش حل معادلات جهت 

    xΔشاود کاه ضاخامت هار قطعاه      )گرین سوخت جامد به قطعات مختلف تقسایم مای   xΔانتخاب یک مقدار مناسب برای  -2

 (.سط  سویش گرین را نشان دهد تغییرات نیتر کوچکشود که  مقدار باید طوری انتخاب. این است

ساالیدورکس و   افازار  نارم باا اساتفاده ای    تاوان  یما . این مقادیر را ورودی به کد عنوان به V(x)و  Ab(x) S(x),محاسبه مقادیر -1

 آورد. به دست 0همانند شکل 

 ( 7( تا )2( در معادلات )0( تا )0جایگزینی رواب  ) -7

آوردن  باه دسات  و  ( 10( و )17روابا  ) و  با اساتفاده ای  بسا  تیلاور   ( 7( تا )2رواب  )مربو  به تی تشکیل دستگاه معادلا -0

 به دست( 11ی )باشند که ای حل رابطهن پارامترهای فشار، دما و جرم میها هماz∆ انتخابی. xΔمقادیر فشار، دما و جرم در هر 

 آیند.  می

کد، مشتقات مرتبه باالاتر ای یاک حاذف شاده و همچناین معیاار همگرایای        است در بس  تیلور مورد استفاده در  به رکرلایم 

10کمتر ای  (time step)یمانی هر بایهاختلاف فشار و دما در 
Pi+1-Pi<10) ستا 4-

-4
  , Ti+1-Ti<10

-4
 .) 

r نرخ سویش گرین ، tی یمان سویش گرین محاسبه -1
و ایمپالس  و در آخر تراست واگرا-فشار و ماخ در خروجی نایل همگرا ، 0

 کل.

 د:نباشواب  مورد استفاده به شکل ییر میر
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طباق  حاضر شرای  ماریی و اولیاه    یمناسب انتخاب شود. در مطالعه صورت بهبرای حل معادلات بایستی شرای  اولیه و مریی 

 عبارت است ای: 1جدول 

 انتخابی  يشرایط مرزي و مقادیر اولیه -5جدول 
Table 5- Boundary conditions and Initial value 

Initial value Boundary conditions 
101325 Pa Pini Mass flow inlet Inlet 

300 K Tini Pressure outlet Outlet 
Pin. V(x)/R. Tini mini Wall (with and without heat transfer) wall 

 

 نتایج
در مرجاآ   شاان داده شاده اسات.   ن  2 و 1های اعتبار سنجی شده است که در شکل ]1[ای کد، ابتدا با مرجآ  آمده دست بهنتای  

ساایی و  آیمایشاگاهی ماورد مادل    صاورت  باه عددی و هم  صورت بههم  2ساده ای نوع سرب استیفنات یا استوانهیک گرین  ]1[

 ]1[ شود بیشترین میزان اخاتلاف باین کاار حاضار باا مرجاآ      که در هر دو شکل دیده می طور همانآیمایش قرار گرفته است. 

میکرو  یسای هیشب. عدم گرددمیبردر کار عددی حاضر  ینجرقهمیکرو  یسای هیشببه عدم  عمدتاًختلاف . این ااست %24 حدوداً

گیرد، باعث اختلاف در سط  ساویش و در اداماه   روی سط  گرین سوخت جامد قرار می یک نقطه داغ بر صورت بهین که جرقه

 باعث اختلاف فشار محاسباتی محفظه احتراق خواهد شد.
 

 
Figure 5- Validation of the results (pressure vs burning time) with ref [5]  

 ]5[با مرجع زمان سوزش(  برحسبفشار  نتایج کد)نمودار اعتبار سنجی  -5شکل 
                                                           

1 Lead styphnate 
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Figure 6- Validation of the results (burning area vs burning time)with ref [5]  

 ]5[با مرجعزمان سوزش(  برحسب)سطح سوزش سنجی نتایج کد نمودار اعتبار -6شکل 
 

شاعاع داخلای    R در این جدولدهد. اند را نشان میمورد بررسی قرار گرفته کار حاضرکه در  های مختلفیحالت 2جدول 

های مختلفی مورد بررسی قارار   Δxها برای تحلیل این حالت .ستاطول پره  R3شعاع گرین و  R2ها، شعاع دایره پره R1هر پره، 

 انتخاب شده است.  Δx=0.025mmمقدار  تیدرنهاگرفته است که 

فشار محفظه و  ، )نسبت سط  سویش گرین به سط  گلوگاه( Ab/At Kn= مقادیر تغییراتبه ترتیب  0و  4، 3نمودارهای 

یابد می فشار و تراست افزایش ، Kn شروع سویش گرین در تمام جهات مقادیردهد. با یمان سویش نمایش می برحسبتراست را 

فشار و تراست  ، Kn مقادیر تغییراتتا به مقدار ماکزیمم برسد و پس ای اتمام سویش در عرض گرین و ادامه آن در جهت عمق، 

فشار  ، Kn ها مقادیر ماکزیممایش تعداد پرهشود که با افزسه نمودار مشاهده می شود تا سویش گرین تمام شود. در هرثابت می

سویش گرین در جهت  تر آیسررسد. دلیل این امر اتمام یابد ولی در یمان کمتری به مقدار ثابت خود میو تراست افزایش می

 .استعرضی 

 3شکل  حاضر طبقمختلف بررسی شده در کار  يها حالت -6جدول 
Table 6- considered different cases in the present work according to figure 3 

 # N (deg)α R3(µm) R2(µm) R1(µm) R(µm) Lc(µm) Case توضیحات

----- 4 90 200 600 100 30 2000 1 
----- 8 45 200 600 100 30 2000 2 

Circle ∞ 0 200 600 ---- 30 2000 3 
With Heat Transfer 4 90 200 600 100 30 2000 4 

 

 
Figure 7- The graph of the Kn variation according to the burning time 

 برحسب زمان سوزش Kn نمودار تغییرات -7شکل 
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Figure 8- The graph of the pressure chamber variation according to the burning time (e=0 , h=0 W/m2.K , Pa=1 bar) 

 (e=0 , h=0 W/m2.K , Pa=1 bar)زمان برحسبفشار محفظه  راتیینمودار تغ -8شکل 

 

 
Figure 9- The graph of the thrust variation according to the burning time (e=0 , h=0 W/m2.K , Pa=1 bar) 

 (e=0 , h=0 W/m2.K , Pa=1 bar) زمان برحسبتراست  راتیینمودار تغ -9شکل 

 

فشار و تراست در همین یمان به مقدار  ، Kn رسد و مقادیربه پایان می t=0.085 s در باًیتقرسویش گرین در جهت عرضی 

شود، به همین دلیل عمقی شروع می صورت بهسویش فق   t=0.12 s تا t=0.09 sرسند. ای طرفی در بایه ماکزیمم خود می

 شوند. ر این بایه ثابت میمقادیر پارامترها د

 و همچنین نسبت فشار محفظه به محی  کمتر ای استهمراه با شوك  جریان درون نایل t=0.054 s تا t=0.0 s در بایه

P/Pa<2.78 با افزایش سط  سویش گرین و با افزایش نسبت فشار ای ثانیهاست . t=0.054 s کاملاًجریان درون نایل  ،به بعد 

 .استمافوق صوت 

. در این نمودارها (0 ت)حال دهدنشان میتراست  فشار محفظه و ثر انتقال حرارت را بربه ترتیب ا 22و  24ودارهای نم

 باًیتقر، فشار محفظه شودبه افزایش میزان انتقال حرارت میکه منجر  افزایش سط  انتقال حرارت واسطه بهشود که مشاهده می

0.5 bar  0.0015تراست میکرو تراستر و N یابد.کاهش می 
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Figure 10- The effect of the heat transfer on chamber pressure according to the burning time (Pa=1 bar) 

 (Pa=1 bar) سوزش زمان برحسباثر انتقال حرارت بر فشار محفظه  -11شکل 

دهد. با توجه به این نمودار نشان می 2 برای حالت خلأ حالت اتمسفر واثر فشار محی  را بر روی تراست در دو  21نمودار 

افزایش یابد.  یتوجه قابلتواند به مقدار فشار محی  به سمت صفر میل کند، مقدار تراست می که یدرصورتتوان دریافت می

میانگین در طول یمان سویش  طور بهکاهش یابد مقدار تراست  خلأفشار محی  ای مقدار اتمسفر به  که یدرصورتمثال  طور به

 شود.برابر می 1 باًیتقر
 

 
Figure 11- The effect of the heat transfer on thrust variation according to the burning time (Pa=1 bar) 

 (Pa=1 bar) زمان برحسبتراست  راتییبر تغاثر انتقال حرارت  -11شکل 
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Figure 12- The effect of thrust variation according to the burning time 

 for atmospheric pressure and vacuum (e=0 , h=0 W/m2.K) 

 (e=0 , h=0 W/m2.K) خلأ زمان سوزش در دو حالت فشار محیط اتمسفر و برحسبتراست  تغییرات -12شکل 

 

 شود با افزایش مقدارکه مشاهده می طور هماندهد. نشان می Ae/At برحسبیرات ایمپالس کل را نمودار تغی 27شکل  

Ae/At  یابد. مقدار بهینه ایمپالس کاهش می و سپس، میزان ایمپالس کل ابتدا افزایش استدر حالتی که فشار محی  اتمسفر

آید. می به دست 44.8µm افتد که طول قسمت واگرای آناتفاق می  Ae/At=1.3 در باًیتقر( 7( و )1(، )2)یها حالتکل برای 

بد. دلیل این افزایش و یاافزایش می مقدار ایمپالس کل Ae/Atیابد با افزایش کاهش می خلأفشار محی  به سمت  که یهنگاماما 

 Ae فزایش مقداربا ا گردد یبرم P/Paو نسبت فشار محفظه به محی   Ae کاهش به رقابت بین دو پارامتر سط  مقطآ خروجی

به مقدار کافی بزرگ باشد تا  P/Pa یابد که نسبت فشاریابد و این افزایش تراست تا یمانی افزایش میابتدا تراست افزایش می

مقدار تراست در  P/Pa و ثابت ماندن Ae/Atافزایش  واسطه بهبتواند ای ورود شوك به نایل جلوگیری کند. با ورود شوك به نایل 

گیرد. اما در حالتی که یابد و نمودار روند نزولی به خود میمقدار ایمپالس کل نیز کاهش می جهیدرنتیابد و میخروجی کاهش 

-میزان ایمپالس کل افزایش می Ae/Atبا افزایش  جهیدرنتافتد چون دیگر شوکی در نایل اتفاق نمی است خلأفشار پشت نایل 

  یابد.

و به  4به  0گرین ای  یها پرهتعداد  که یهنگاممثال  طور بهدهد. مختلف را نشان میمقادیر بیشینه پارامترهای  3جدول 

ی احتراق در محفظه که یهنگامیابد. همچنین درصد کاهش می 7و  2کند به ترتیب میزان ایمپالس کل میل می تینها یب

 خلأاگر فشار پشت نایل همچنین . ابدیدرصد کاهش می 21، میزان ایمپالس کل 2برای حالت انتقال حرارت داشته باشیم، 

 یابد.درصد افزایش می 227میزان ایمپالس کل باشد 
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Figure 13- Total impulse variation according to Ae/At ratio (e=0 , h=0 W/m2.K) 

 Ae/At (e=0 , h=0 W/m2.K) نسبت  برحسبکل  ایمپالس تغییرات -13شکل 

 

 پارامترهاي مختلف ير بیشینهمقدا -7 جدول
Table 7- Maximum value of different parameters 

N=4(Vacumm) N=4(Heat Loss) N=∞ N=8 N=4 Parameter 

86.24 84.24 91.68 90.21 86.24 Max Kn 

9.24 9.166 10.0 9.80 9.24 Max Pressure(bar) 

0.0375 0.0268 0.0302 0.0294 0.0271 Max Thrust(N) 

0.007451 0.002463 0.002751 0.002802 0.0028308 Isp(N.s) 

 

ارائه  21 و 20شده است، نتای  آن در نمودارهای ها استفاده برای توصیف گونه 0های جدول وجه به اینکه ای واکنشبا ت

دهد. با توجه به این نمودار می ننشاویش گرین، یمان س برحسبرا  HCLو  CL ، CL2های تغییرات گونه 20 نمودار شده است.

یابد و دلیل این افزایش می CL2 کاهش و مقدار CLیابد مقدار فشار در طول یمان سویش افزایش  گاهتوان دریافت که هرمی

به کند که ها تمایل بیشتری پیدا میآن افزایش نرخ واکنش تبآ بهگردد که با افزایش فشار و برمی CLبه ناپایداری گونه امر 

به دلیل پایداری گونه  HCL شود که مقدار. همچنین در این نمودار مشاهده میتبدیل شود استپایداری  مولکولکه  CL2گونه 

 .ندکری نمییآن نیز تغی

های به گونه عاًیسربسیار ناچیز است و  ها آنشود که مقدار نیز تولید می Hو  O ، OH های ناپایداردر محفظه احتراق گونه

کنند. ری نمییان سویش و در طول نایل تغها در طول یمکسر جرمی این گونهشوند و تبدیل می O2و  H2 ، H2Oمانند پایداری 

ویش و در عبور ای نیز در طول یمان س ها آننیز پایدار بوده و مقدار کسر جرمی  N2 و CO ، CO2 های دیگر تولید شده مانندگونه

 کنند.نایل تغیری نمی

توان دریافت می با توجه به این نمودار دهد.یمان سویش گرین نشان می برحسبرا  22و  21های اکنشنرخ و 21 نمودار

با کاهش  عکسالبیابد و ها افزایش میمقدار نرخ واکنش، آن افزایش فشار محفظه تبآ بهکه با افزایش سط  سویش گرین و 

 یابد.سط  سویش گرین این نرخ ها نیز کاهش می
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Figure 14-Variation of CL2,CL and HCL mass fractions according to burning time  

 (N=4, Vacume, e=0.25 , h=200 W/m2.K) 

 زمان سوزش  برحسب HCLو  CL2 ، CL يها گونهنمودار تغییرات کسر جرمی  -14شکل 
 (N=4,Vacume, e=0.25 , h=200 W/m2.K) 

 

 
Figure 15-Variation of  maximum reaction rate 12 and 16  according to burning time 

(N=4,Vacume, e=0.25 , h=200 W/m2.K) 

 زمان سوزش برحسب 16و  12 يها واکنشنمودار تغییرات نرخ بیشینه  -15شکل 
(N=4,Vacume, e=0.25 , h=200 W/m2.K) 

 

 يریگ جهینت
سایی عددی مورد بررسی و تجزیه تحلیل قرار گرفت. روتراستر سوخت جامد در قالب شبیهالعه، بالستیک داخلی میکدر این مط

ها فین فین طراحی شده است. یوایای تینها یبو  0،4بوده که در سه حالت  فینوسیل گرین مورد استفاده در میکروتراستر ای نوع
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توان دریافت که استفاده ای گرین می ،آمده دست بها توجه به نتای  و نمودارهای ب. استدرجه )دایره(  4و  04، 01به ترتیب 

 آمده دست بهنتای  سوی دیگر، ای رود. اما فشار محفظه بالاتر می جهیدرنتباعث افزایش سط  سویش گرین شده و  فینوسیل

و حتی باعث کاهش اندك  محفظه ندارد گرین اثر چندانی بر بالا رفتن مقدار فشار هایفیندهد که افزایش تعداد نشان می

ثانیه در -نیوتن میلی 31/1 مقدار فین به 0ثانیه در حالت -نیوتن میلی 47/1مقدار  ایمپالس کل ای شود.ایمپالس کل نیز می

 .یابد)دایره( کاهش میفین تینها یبحالت 

تواند حالت در سیستم در مواردی میدهد که وجود انتقال حرارت حرارت، نتای  نشان میبا توجه به بررسی انتقال 

باعث برگشت شوك به درون نایل  جهیدرنتشود که  فشار محفظه کاهش یابد و چون این پدیده باعث می بحرانی داشته باشد

درصدی  21بار در محفظه احتراق شده که خود باعث کاهش  0.5حاضر انتقال حرارت باعث افت فشار  میکروتراستردر  د.وش

 شود.کل میایمپالس 

تواند بیشترین بهینه ای اهمیت خاصی برخوردار است، چون می Ae/At انتخابدر طراحی میکرو تراسترهای سوخت جامد، 

 Ae/At=1.3باشد عدد  اتمسفر 2فشار پشت  که یهنگاماین مقدار برای  ،مقدار ایمپالس را ایجاد کند. برای میکروتراستر حاضر

 .است
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In the present study, an attempt was made to numerically simulate the internal ballistics of a solid fuel micro-thruster. The 

simulation is performed by a one-dimensional code that includes the equations of mass, energy (heat transfer), species and 

state. The results are validated by one experimental work that show good compliance. The grain used in Micro thruster is of 

Finocyl type, which is designed in three modes of 4, 8 and infinite fin. The angles of the fins are 90,45, 0 (circle) degrees, 

respectively. The mentioned equations form a set of equations from which the values of pressure P, temperature T and mass 

m are obtained and by obtaining these three parameters, the amount of grain's burning time t ,grain's burning rate r0,pressure 

and mach at the exit of convergent-divergent nozzle Pe‌ and Me‌ can be determined. At the end calculated thrust and total 

impulse. The results show that the use of Finocyl grain due to the increased level of burning causes the chamber pressure to 

increase and more thrust to be generated. The results also show that in the presence of heat transfer, the chamber pressure is 

reduced by approximately 0.5 bar and the total impulse is reduced by 15%. 
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