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و  پیشرانش کمکی  بعنوان سامانه  مایع  میکروموتورهای موشک سوخت  روی  بر  مطالعه  پیشرفت مستمر  ابتدا  تحقیق  این  در 
نمونه آزمایشگاهی بصورت خلاصه مرور شده است. سپس پروسه طراحی و ساخت یک میکروموتور سوخت مایع با تک انژکتور 
گریز از مرکز آزمایشگاهی با تراست نامی 300 نیوتن برای انجام این پژوهش ارائه شده است. برای مهیا کردن آب، سوخت و 
اکسیدکننده تحت فشار برای انجام آزمایش‌های سرد و گرم، امکانات آزمایش آماده و نتایج آزمایش شبیه‌سازی شده با آب ارائه 
شده‌اند. شروع‌های اولیه با سوخت واقعی برای آزمایش پاشش گرم میکروموتور ناموفق بودند. دبی کم احیاکننده)سوخت( نسبت 
به اکسیدکننده، کم بودن میزان اختلاط سوخت و اکسیدکننده و وجود ناخالصی در سوخت خود مشتعل TR-1 بعنوان دلایل 
عدم موفقیت مطرح شده‌اند. برطرف کردن موارد مذکور به انجام آزمایش‌های موفق و نتایج آن انجامید.  نتایج بطور قابل قبولی 

با نتایج مورد انتظار طراحی برابری داشتند.
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مقدمه-11
در موتورهای سوخت مایع، دو مؤلفه  پیشرانه مایع با افزایش فشار توسط 
پمپ‌ها یا افزايش فشار گاز در مخازن، به صورت مایع وارد محفظه احتراق 
می‌شوند و پس از فروپاشی، اختلاط فاز مایع، تبخیر و اختلاط فاز گاز و 
احتراق گاز داغی تولید می‌شود که با حرکت در طول نازل، انرژی گرمایی 
آن به انرژی جنبشی تبدیل می‌شود و تغییر اندازه حرکت جت خروجی، 
موشک را به پیش می‌راند. مقدار تکانه جت خروجی، به دبی سوخت، ضربه 
ویژه، سرعت خروجی گازهای احتراق و فشار محفظه احتراق بستگی دارد. 
از سوی دیگر به دلیل دمای بسیار بالای احتراق)حدود k°3500( مقدار 
خنک‌کاری و نحوه انجام آن نیز از عوامل تعیین‌کننده در مقدار کارایی 
موتور سوخت مایع مي‌باشد. نوع انژکتورها، چیدمان و نحوه پاشش آنها و 
ایجاد لایه غنی شده در کناره‌های دیواره محفظه احتراق نیز از فاکتورهای 
تأثیرگذار بر خنک‌کاری و راندمان موتور است ]1[. نحوه پاشش سوخت 
درون محفظه احتراق مسأله بسیارمهمی در فرایند عملکردی احتراق است 
که به علت پیچیدگی‌های زیاد و تا حدی ناشناخته در فرآیند اتمیزاسیون 
اسپری، اغلب تحقیقات در این زمینه بصورت تجربی انجام شده است]2[.

مزایایی  علت  به   )Swirl Double Base(مرکز از  گریز  انژکتورهای 
قرار  استفاده  مورد  موشکی  در صنایع  گسترده  به طور  امروزه  دارند،  که 
می‌گیرند. گسترش وسیع کاربرد انژکتورهای گریز از مرکز به علت سادگی 
در ساختار، قابل اطمینان بودن و تأثیر بهینه آنها در اتمیزاسیون سیالات 
شرایط  در  آنهاست]3[.  در  مناسب،  پاشش  چتر  به  دستیابی  همچنین  و 
گریز  انژکتور  در  قطرات  قطر  یکسان،  دبی  و  نازل  قطر  یعنی  مساوی، 
انژکتورهای  از مرکز به دلیل چرخش سیال، کوچکتر از قطر قطرات در 
نتیجه  در  و  احتراق  محفظه  طول  کاهش  باعث  بنابراین  است،  جریانی 
کاربرد  در  عامل  مهمترین  دلیل  این  می‌شود.  موتور  کلی  وزن  کاهش 
انژکتورهاست]4[.  با سایر  از مرکز در مقایسه  انژکتورهای گریز  گسترده 
چیدمان  در  که  است  قبول  قابل  فرض  این  مرکز  از  گریز  انژکتور  در 
مي‌کنند.  عمل  مستقل  به صورت  انژکتورها  از  کدام  هر  انژکتور  صفحه 
در واقع ناحیه احتراق شامل تعداد زیادی از شعله‌های جداگانه در خروجی 
انژکتورها مي‌باشد که در این صورت شعله‌های تشکیل شده در انژکتورها 
تداخل بسیار اندکی با یکدیگر دارند[2]. بنابراین مي‌توان با انجام آزمایش 
گرم تک انژکتور در شرایط فشار محیطی و شرایط خلأ، نتایج بدست آمده 
را با تقریب خوبی برای صفحه انژکتور با چند عدد از این انژکتورها نیز 

به کار برد.
آزمایش  راه،  بهترین  پیشران،  سامانه‌های  از  عملیاتی  استفاده  از  قبل 
پاشش گرم یک موتور در مقیاس واقعی می‌باشد. ولی در واقع این کار 
از لحاظ زمان، هزینه و محدودیت‌های اقتصادی برنامه‌های اخیر صنعت 
فضایی به صرفه نیست. با توجه به لزوم یافتن راه‌های مؤثر برای ارزیابی 
آنها، یکی  از مشخصات اصلی  سخت‌افزارهای موتور بدون چشم پوشی 
در  واقعی  موتور  جای  به  کوچک   موتور  یک  کاربردن  به  راه‌ها  این  از 
آزمایش‌ها می‌باشد. امروزه آزمایش‌های زیادی با استفاده از این موتورهای 

که  انجام می‌شود  فضایی  آزمایش  مراکز  و  آزمایشگاه‌ها  در  پیشران  کم 
مورد  مهمترین  طرفی،  از  داشته‌اند.  بهمراه  را  ارزشمندی  بسیار  نتایج 
کنترلی-  پیشرانش  سامانه‌های  در  آنها  کاربرد  موتورها،  این  از  استفاده 
میزان  و  فوق  استفاده  موارد  بر  علاوه   .]3[ می‌باشد  فضاپیماها  واکنشی 
کاهش هزینه در آزمایش‌ با میکروموتورها، میتوان چشم‌اندازهای پیش‌رو 

برای آینده این فعالیت‌ها را در صنایع هوافضا بصورت زیر نام برد ]5[:
• بکاربردن ابزارهای هوشمند و دقیق در طراحی و فرایند آزمایش‌ها. 	
• شبیه 	 برای  آزمایش‌ها  و  طراحی  داده‌های  و  نتایج  بردن  بکار 

سازی‌های رایانه‌ای بعنوان تصحیح‌کننده کدهای آن که این امر به 
کاهش تعداد تست‌های موردنیاز خواهد انجامید.

• استفاده از رایانه برای راه‌اندازی امکانات آزمایش به منظور زمان‌بندی 	
شروع و خاتمه احتراق و ثبت داده‌ها بصورت همزمان با آزمایش‌ها

مروری بر کارهای انجام شده-11-11
و  سرد  آزمایش  سری  یک   1972 سال  در   )Bruick( بوریک  آقای 
و  مایع   اکسیژن  اکسیدکننده  با  موتور تک‌انژکتوری  میکرو  پاشش  گرم 
سوخت CH4 را انجام داد که هدف این آزمایش‌ها طراحی یک انژکتور 
دو پایه از طریق تصحیح مشخصات ترکیب و اتمیزاسیون بود]11[. بعد 
از سال 1980 برای انجام پژوهش بهبود موتور مرحله بالایی ماهواره‌بر 
با   4/5kN تراست  کلاس  با  میکروموتور  یک  ابتدا   ،)Aestus(آستوس
بدنه‌ای از جنس استیل ساخته شد که برای خنک‌کاری آن از جریان آب 
در جداره استفاده می‌شد. با استفاده از این میکروموتور صدها آزمایش در 
سال‌های 1990 تا 1994 انجام شد. در بسیاری از موارد، اعتبار نتایج بدست 
مقایسه  واقعی  موتور  آزمایش  نتایج  با  که  میکروموتور  آزمایش  از  آمده 
 )Micci(میسی  1995 سال  در  بود]10[.  رضایت‌بخش  بسیار  می‌شدند، 
و همکاران در آمریکا با استفاده از یک میکروموتور سوخت مایع، اندازه 
قطرات اکسیژن مایع و سرعت آنها را در داخل محفظه احتراق اندازه‌گیری 
نمودند]12[.  طراحی این میکروموتور بر اساس استفاده از یک انژکتور تک 
پایه با پاشش اکسیژن مایع و  یک انژکتور تک پایه برای پاشش هیدروژن 
 )SSME(فضایی شاتل  اصلی  موتور  گاز  مولدّ  در  استفاده  منظور  به 
بود.  میلی‌متر  این میکروموتور 377  بود. طول محفظه  برنامه‌ریزی شده 
از سال 1996 برنامه اصلی برای توسعه میکروموتورهای سوخت مایع با 
مجموعه پاشش‌)انژکتور و صفحه انژکتور( با تکنولوژی‌های پیشرفته آغاز 
شد]13[. در این نوع میکروموتورها امکان تعویض مجموعه پاشش موتور 
با انواع دیگر مجموعه‌ها به‌منظور انجام آزمایش‌های مختلف وجود داشت. 
به طراحی و ساخت  امّی و موسوی در سال 2000، موفق  نیز  ایران  در 
انژکتور دوپایه گریز از مرکز و انجام آزمایش‌های سرد آن شدند]10[. با 
توجه به چشم‌انداز برنامه‌های فضایی ایران و اهمیت موتورهای سوخت 
مایع در پرتاب ماهواره‌ها و در ادامه همین برنامه تحقیقاتی، امّی، موحدنژاد 
و کارگر)2007(، مشخصه‌های تجربی پاشش انژکتور دوپایه گریز از مرکز 
و صفحه انژكتور آن و اثرات هر کدام از مشخصه‌ها  در افزایش تراست 
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موتور موشك سوخت مايع را با استفاده از نتایج آزمایش‌های سرد پاشش 
دادند.  قرار  مطالعه  مورد   PDA از  استفاده  با  قطرات  قطر  اندازه‌گیری  و 
نتایج این آزمایش‌ها، یکسان بودن زاویه پاشش انژکتورها با مقدار مورد 
پاشش  چتر  و  قطرات  قطر  بودن  متقارن  و  یکنواختی  طراحی،  در  نظر 
دادند قرار  تائید  مورد  را  انژکتور  صفحه  در  انژکتورها  چیدمان  نحوه   و 

]4 و11[. در پژوهش حاضر نیز طراحی و ساخت مجدد و بهینه شده این 
انژکتور و طراحی، ساخت و آزمایش میکروموتور که گامی کاربردی برای 
آزمایش واقعی انژکتور گریز از مرکز دوپایه در شرایط کارکردی و عملیاتی 

محسوب می‌شود، انجام شد.

طراحی میکروموتور-22
فرايند طراحي تا كاربري براي هر مجموعه پيچيده چندپارامتري  مانند 
محفظه ونازل به صورت ساده در شكل 1 ارائه شده است. همان‌گونه كه 
شكل نشان مي‌دهد، تمامي مراحل خلق كي محصول جديد از » تعريف 
نتايج عملكرد آن به صورت معكوس  از  الزامات« به صورت مستقيم، و 
متاثر مي شود. در این نمودار جعبه الزامات طراحی میکروموتور مشخص 
بهتر  راه  و  دهد  انجام  مي‌خواهد  كاري  چه  نهايي  محصول  كه  ميك‌ند 
براي انجام ماموريت چيست؟ از اين رو در اين بخش، الزامات عمومي، 
بنابراين  ماموريت، محدوديت‌ها، فلسفه طراحي و معيارها ذكر مي‌گردد. 
طبيعي است كه در اين بخش قيود و ملاحظات مربوط به مدت زمان لازم 
براي توسعه طرح، هزينه‌های طراحي، ساخت، آزمایش و كاربري، قابليت 
اطمينان،  محدوديت‌هاي هندسي و محيط كاربريِ مجموعه نيز به موارد 

فوق اضافه مي‌گردد]12[ .

زيرسامانه‌هايي كه در طراحي میکروموتور بايد در نظر گرفته شود شامل 
بخش؛  دو  شامل  بدنه  كه  است  بدنه  مجموعه  و  پاشش)سر(  مجموعه 
فوق  مجموعه‌هاي  به  است.  نازل  مجموعه  و  احتراق  محفظه  مجموعه‌ 
اجزاي جانبي مانند؛ پورت‌های ورود و خروج سوخت، متعلقات مربوط به 

جداره خنک‌کاری، پورت فشار و نيپل‌ها را نيز بايد افزود، گرچه اين اجزا 
تاثير چنداني در طراحي میکروموتور به صورت كي سامانه ندارند.

در مرحله ايجاد و سنتز، بايستي محاسبات زيرسامانه‌هاي يادشده از ديدگاه 
میکروموتور صورت  سامانه‌  الزامات  به  توجه  با  سازه   و  پاشش  احتراق، 
پذيرد. اين الزامات را مي توان به منزله »ایستگاه‌هایی« دانست كه براي 
الزام روبرو  يا  با كي يا چند قيد  بايد »ویژگی میکروموتور«  آنها  از  گذر 
شود؛ اگر نتوان از اين ايستگاه عبور كرد، يا بايد طرح تغيير كند و يا» قید 

یا الزام« آن آسانتر شود. 
تا  انتخاب مناسب ايستگاه‌ها، حجم عمليات طرّاحي را  با  طرّاح مي‌تواند 
حدّ ممكن كاهش دهد. معمولا ايستگاه طراحي شامل پارامترهايي است 
كه ديگر پارامترهاي سامانه را پوشش مي‌دهد؛ به عبارت ديگر با خارج 
شدن از حلقه‌ تكرار كي ايستگاه، چندين الزام از الزامات طراحي برآورده 
مي‌شود. گاه لازم است به دليل سخت بودن الزام یا قید طراحی، آن را 

آسان نمود تا از تكرارهاي بسيار جلوگيري شود.
اصلي‌ترين پارامترهاي طراحي كه محاسبه و كنترل مي‌شوند عبارتند از؛ 
مقدار تراست نامی میکروموتور، ضربه ويژه، فشار محفظه احتراق، دماي 
نسبت  انژکتور،  تعداد  و  دبی   مقدار  انژکتورها،  پشت  فشار  ديواره،  كنار 
مؤلفه‌ها و دمای ورود سیال خنک‌کننده. پارامترهاي ديگري چون ثابت 
ورود  دماي  محفظه،  دماي  احتراق،  محصولات  تريكب  گاز،  آدياباتكي 
پيشرانه به انژكتورها و ضريب اطمينان‌هاي سازه‌اي نيز در طراحی كنترل 
مي‌شوند ولي با برآورده شدن پارامترهاي اصلي يادشده و استفاده از نتایج 

تجربی، ديگر پارامترها نيز در محدوده‌هاي مجاز قرار مي‌گيرند.

محفظه احتراق-22-22
در طراحی و آزمایش‌های گرم میکروموتور ساخته شده در این پژوهش 
از سوخت TM-185 بعنوان احیاکننده و از Ak-27 بعنوان اکسیدکننده 
استفاده می‌کند. زمان کارکرد آن 10 ثانیه در نظر گرفته شده است. فشار 
نازل  خروجی  فشار  و  مگاپاسکال   2/5 برابر  آن  احتراق  محفظه  داخل 
بازده   ASTRA-4 برنامه  از  استفاده  با  می‌باشد.  مگاپاسکال   0/04 آن 
تئوری موتور محاسبه گردیده و در جدول 1 ارائه گردیده است. مؤلفه‌های 
مهمّی در طراحی این میکروموتور تأثیرگذار هستند که عبارتند از؛ مقدار 
دمای  و  مخصوص  ضربه  مقدار  سوخت،  ترکیبات  نسبت  متوسط،  دبی 
تا 130 گرم در  محصولات سوخت. مقدار دبی متوسط سوخت بین 80 
تا 4/5 می‌باشد]3[. مقدار ضربه مخصوص  ترکیبات 3  با نسبت  و  ثانیه 
سوخت نیز 230 ثانیه و دمای محصولات احتراق در حدود 3100 درجه 

کلوین می‌باشد.
مقدار ضربه ماکزیمم در هسته مرکزی این نوع سوخت برای کار بر روی 

زمین با استفاده از ضریب تصحیح، حداکثر حدود 230ثانیه می‌باشد]3[.
دبی سوخت:

فرآیند کلی طراحی، ساخت و آزمایش مجموعه شکشل کش
میکروموتور سوخت مایع

[ ]
[ ]

30
0.1305 130.5

230 sec sec sec
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kg kg grm

•
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مقدار شدت جريان دبي در صنعت برابر است با]3[:

با انتخاب مقدار 4-10×0.8، شدت جريان دبي برابر است با:

بنابراين سطح صفحه انژكتور يا سطح مقطع محفظه احتراق برابر است با: 

قطر سطح مقطع محفظه احتراق يا صفحه انژكتور)dcc( برابر است با: 

نسبت ترکیبات O/F=4/5 می‌باشد، بنابراین:

ضریب نازل)ضریب بهینه‌سازی سرعت مشخصه *C(ا  φc، برای موتورهای 
سوخت مایع با سوخت دوپایه 0/95 در نظر گرفته می‌شود]9[. با محاسبه 

دقیق، این مقدار برای این موتور0/94 بدست می‌آید.
دمای محفظه احتراق: 

سطح گلوگاه نازل طبق رابطه )6( برابر است با:

سطح مقطع گلوگاه بدست آمده از روابط بالا باید %7 کاهش داده شود تا 
در آزمایش پاشش گرم به فشار واقعی طراحی برسد]13[:

بر اساس نتایج تجربی مقدار طول مشخصه)Ln( برای میکروموتورها بین 
)2/5-1/3( متر قرار دارد]3[ که این مقدار برای سوخت اسید نیتریک و 

کراسین در این موتور برابر 1/3 متر است. بنابراین]14[:

نازل  همگرایی  قسمت  حجم  مقدار  کوچک،  احتراق‌های  محفظه  برای 
در حدود 1/10 قسمت سیلندری محفظه احتراق می باشد]14[ بنابراین:

انژکتور دوپایه گریز از مرکز-22-22
ساختمان و مشخصات انژكتور گريز از مركز در شکل 2 و جدول 2 آورده 

شده است:

محاسبه ابعاد نازل-22-22
قطر گلوگاه نازل طبق رابطه برابر است با:

شعاع قوس اتصال محفظه )r1( به نازل برابر 30 میلی‌متر، زاویه ورودی 
نازل 30درجه، زاویه قسمت واگرای نازل 20 درجه، طول قسمت واگرای 

مشخصه‌های تئوری موتورجدج لودج

محفظهگلوگاهخروجی 
0/041/442/5P(Mpa)
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نازل مخروطی 28 میلی‌متر و طول قسمت همگرای نازل مخروطی 35 
میلی‌متر تعیین شده است )شکل3(. 

ضخامت دیواره محفظه احتراق-22-22
محفظه احتراق موتور سوخت‌ مايع كم‌پيشران آزمايشگاهي به وسيله آب 
خنك‌كاري مي‌شود و جنس ديواره آن از فولاد مقاوم است بنابراین فشار 
كاري مجاز وارد بر آن نيز تا حد psi 20000 است]14[. ضخامت ديواره 

از رابطه )9( قابل محاسبه است:

ولی  است  دیواره  ضخامت  مقدار  کمترین  شده،  محاسبه  مقدار  این 
برای ابعاد نهایی به منظور ساخت، در واقع ضخامت ديواره بايد بيشتر 
تنش  تمركز  و  فرزکاری  خمك‌اري،  جوشكاري،  براي  تا  باشد  اين  از 
برای  فقط  موتور  میکرو  این  که  آنجایی  از  طرفی  از  باشد.  مناسب 
محدودیتی  آن  وزن  بنابراین  می‌شود  ساخته  آزمایشگاه  در  آزمایش 
آزمایش‌ها،  در  بالا  ایمنی  داشتن  برای  و  نمی‌‌کند  ایجاد  ساخت  برای 
نظر  در  دیواره  ضخامت  عنوان  به  را  مقدار  این  برابر  شش  می‌توان 

گرفت:

دبی آب خنک‌کننده-22-22
میزان مجاز افزایش دمای آب با توجه به فشار موجود در دیواره خنک‌کاری 
و تجربه‌های قبلی میکروموتورها، F°40 تعیین می‌گردد. مقدار دبی آب از 

رابطه )10( بدست می آید]14[:

مقدار سرعت جریان آب در جداره خنک‌کاری محفظه احتراق در آزمایشگاه 
در حدود 30ft/sec تنظیم شده است، بنابر این برای محاسبه سطح مسیر 
دایروی بین دیواره داخلی محفظه و دیواره بیرونی جداره خنک‌کاری که 
بتواند مسیر لازم را برای چنین جریانی فراهم کند، از روابط)11( و )12( 

استفاده می‌شود:

D2 قطر داخلی جداره خارجی لایه خنک کننده و D1 قطر خارجی محفظه 

احتراق می باشد که از رابطه )13( بدست می‌آید: 

با جایگذاری رابطه )13( در روابط )11( و )12( مقدار D2 محاسبه می‌شود:
بنابراین ضخامت لایه آب خنک‌کننده )لایه بین دیواره خارجی محفظه و 

دیواره داخلی جداره بیرونی( برابر 1/5 میلی‌متر می‌شود.

فشار مخازن سوخت و اکسیدکننده-22-22
در آزمایش‌های سرد پاشش مشخص گردید که برای دبی 107 گرم بر 
ثانیه سوخت مقدار افت فشار در خطوط سوخت تقریبا 20بار می‌باشد و 
برای خط اکسیدکننده، این مقدار برابر 1/5 بار است. بنابراین با ملاحظه 
قرار دادن افت فشار به میزان 10بار در انژکتور سوخت، 20 بار در خطوط 
سوخت و فشار 25 بار )2/5 مگاپاسکال( موجود در داخل محفظه، میزان 
فشار موجود در مخزن سوخت 55 بار خواهد بود. با در نظر گرفتن افت 
فشار به میزان 2/5بار در انژکتور اکسید و 1/5 بار در خط اکسید، مقدار 
فشار موجود در مخزن  اکسید برابر 29 بار خواهد بود.  مجموعه موتور که 
از ساخت زیرمجموعه‌ها  بعد  Solid Work ترسیم گردیده و  با نرم‌افزار 
مونتاژ شده در شکل‌های 4 و 5 نشان داده شده است. مشخصات موتور 

نیز در جدول 3 ارائه شده است.

(()

مولفه‌های مهم طراحی نازل میکروموتور شکشل کش

مشخصه‌های انژکتور دوپایه گریز از مرکز جدج لودج
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مجموعه نمونه میکروموتور-33
دو  دارای  است  شده  ساخته  پژوهش  این  برای  که  آزمایشگاه  مجموعه 
زیر مجموعه کلی است که عبارتند از؛ اتاق آزمایش و اتاق کنترل. اتاق 
آزمایش متشکل از میز آزمایش )شکل7(، سامانه تهویه، مخازن و خطوط 
اولیه(، مخزن  استارت  اکسیدکننده و سوخت خود مشتعل)برای  سوخت، 
ایجاد فشار در مخازن  نیتروژن برای  آب خنک‌کننده، مخازن گاز خنثی 
شیرهای  برای  هوا  کمپرسور  پنوماتیکی،  سلنوئیدی-  شیرهای  اصلی، 

پنوماتیکی، دبی‌سنج‌ و سنسورهای فشار و تراست می‌باشد)شکل7(.

گرفته‌اند.  قرار  آزمایش  کنترل سخت‌افزارهای  مرکز  نیز  کنترل  اتاق  در 
از طریق  فرامین  و  شیرها  تمامی  آزمایش  هنگام  در  بیشتر  ایمنی  برای 
سامانه کنترلی که در اتاق کنترل قرار دارند، باز یا بسته می‌شوند. بعد از 
با  ثابت شدن فشار مخازن، فرمان شروع توسط کنترلر صادر می‌شود و 
پاشش سوخت خود مشتعل موتور شروع بکار می‌نماید. اگر قبل از خاتمه 
سوخت، اتفاقی مثل خارج شدن نسبت ترکیبات سوخت از بازه تعیین شده 
رخ دهد، سامانه کنترل آزمایش را متوقف می‌نماید یا اینکه توسط شخص 
کنترل کننده فرمان خاتمه آزمایش صادر می‌شود. بعد از خاتمه آزمایش 
نیز  فرمان شستشوی موتور با آب، توسط شخص کنترل‌کننده صادر و اجرا 
می‌شود. در هنگام کارکرد موتور جریان دائمی آب در جداره خنک‌کاری، 
عمل خنک‌کاری بدنه موتور را انجام می‌دهد. سنسورهای فشار در چهار 
قسمت قرار دارند که عبارتند از: مخازن سوخت و اکسیدکننده، مخزن آب، 
بالادست انژکتور و در محفظه احتراق که فشار آنها در صفحه نمایشگر 

سامانه کنترل به صورت عددی نشان داده می‌شوند.

آزمایش سرد پاشش-44
انطباق  پاشش،  چتر  تشکیل  و  پاشش  درست  نحوه  از  اطمینان  برای 
دبی‌های خروجی سیال از انژکتورها با مقادیر پیش‌بینی شده در طراحی، 

دو نمای متفاوت مجموعه میکروموتورشکشل کش

چند زیرمجموعه ساخته شده میکروموتورشکشل کش

میز آزمایش میکروموتورشکشل کش

مجموعه میکروموتور سوخت مایع ساخته شده با تک انژکتورشکشل کش
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و  فشار  پورت‌های  سوخت،  ورودی  مجاری  در  نشتی  نبود  از  اطمینان 
صفحه انژکتور و صفحه مابین دو انژکتور، مجموعه پاشش بوسیله آب و 
نیتروژن آزمایش پاشش سرد گرديد )شکل9(. نتایج آزمایش سرد پاشش 
در فشارها و دبی‌های مختلف در شکل‌های 10 و 11 نشان داده شده‌اند.

بعد از طراحی و آزمایش پاشش سرد میکروموتور، نیاز است تا با  مدلسازی 
با استفاده از  نرم افزارهای ASTRA و RPA که به وسیله پارامترهای 
مورد نظر در طراحی انجام می‌گیرد، فرآیند احتراق و کارکرد مورد انتظار در 
میکروموتور ساخته شده انجام گیرد تا نتایج بدست آمده از این مدلسازی 
نیز با نتایج آزمایش پاشش گرم، صحّه‌گذاری شوند تا بتوان با اطمینان 

بیشتری از نتایج استفاده نمود.
گونه‌های مواد شیمیایی حاصل از آزمایش پاشش گرم این میکروموتور به 
منظور پیش‌بینی‌های لازم برای سامانه تهویه اتاق آزمایش بررسی شدند. 
نمودار شکل 12 میزان و نوع این گونه‌ها را ارائه می‌دهد. با توجه به نتایج 
حاصله از این نمودار، گازهای حاصل دارای گونه‌های سمّی و خطرناکی 
قوی  تهویه  سامانه  یک  آزمایش  محیط  از  آنها  تخلیه  برای  که  هستند 

پیش‌بینی و تعبیه شده است.
در نمودار شکل 13 مقادیر مختلف ضربه ویژه در محفظه احتراق در فشارهای 
مختلف کارکردی موتور نشان داده شده است. بر اساس اصول ترمودینامیکی 
و رابطه‌ تراست، با افزایش فشار تا محدوده مجاز در محفظه باید ضربه‌ ویژه 
 و تراست موتور افزایش یابد که این اصل در نمودار ذکر شده مشهود است.

اتاق آزمایش میکروموتورشکشل کش

آزمایش پاشش سرد مجموعه پاشش میکروموتورشکشل کش

مشخصه‌های کلی میکروموتورجدج لودج

مقدارمشخصه موتور
O/F=4/5نسبت جرمی ترکیبات سوخت

2فشار گاز در محفظه احتراق / 5[ ]ccP MPa=

0فشار گاز در دهانه نازل / 04 [ ]aP MPa=

]قطر سطح مقطع محفظه احتراق ]30ccd mm≈

10thdقطر گلوگاه نازل mm=

30قطرخروجی نازل / 5ed mm=

1قوس اتصال محفظه به نازل 30r mm=

30βزاویه ورودی نازل = 

2زاویه قسمت واگرای نازل 20α ≈ 

]28طول قسمت واگرای نازل ]coneL mm≈

]35طول قسمت همگرای نازل ]convergeL mm≈

/1فشار در گلوگاه نازل 43[ ]thP MPa=

130ccLطول محفظه احتراق mm≈

190TLطول کل موتور mm≈
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افزار نرم  دو  هر  از  آمده  بدست  تحلیل  نتایج  مقایسه  با  مطلب   این 
ASTRA و RPA در نمودار شکل 14 نیز قابل مشاهده است.

کارکرد  از  حاصل  تولیدی  ویژه‌  ضربه  مختلف  مقادیر   15 شکل  نمودار 
در  کار  در حالت  ترکیبات سوخت  نسبت‌های مختلف  در  را  میکروموتور 
خلأ و کار در سطح دریا نشان می‌دهد. مشاهده می‌شود که بیشترین مقدار 
ضربه ویژه‌ تولیدی میکروموتور در حالت کار در سطح دریا، در محدوده 
 )O/F=4/5(طراحی در  سوخت  ترکیبات  نسبت  برای  شده  تعیین  مقدار 
استفاده شده در طراحی محفظه  نظر و  این همان مقدار مورد  است که 

احتراق موتور است. 

آزمایش پاشش گرم-55
و  شده  شارژ  اکسیدکننده  و  سوخت  مشتعل،  خود  سوخت  مخازن  در 
فشار آنها نیز تنظیم می‌شود. طبق برنامه‌ریزی آزمایش، از سوخت خود 
مشتعل TR-1 و اکسیدکننده AK-27 برای استارت اولیه موتور استفاده 
 TM-185 سوخت  بلافاصله  مـوتور  شدن  روشـن  از  بعد  و  مـی‌شـود 
بجای TR-1 به موتور تزریق می‌شود. در آزمایش اول، با وجود پاشش 
سوخت و اکسیدکننده، استارت ناموفق بود. تصویر این آزمایش در شکل 
16 نشان داده شده است. نتایج خروجی این آزمایش نیز که بصورت اعداد 
ارائه  در شکل 17  ثبت شده‌اند بصورت گراف  ثانیه‌ای  بازه‌های یک  در 

شده است.

پایین سوخت در آن  اختلاط  بودن موتور و درصد  انژکتور  به علت تک 
نسبت به موتورهای چند انژکتوری، شروع به کار این موتور با اشکالاتی 
مواجه شد که عبارتند از؛ دبی کم احیاکننده)سوخت( نسبت به اکسیدکننده 
و وجود ناخالصی در سوخت خود مشتعل TR-1 که باعث گرفتگی انژکتور 
است.  اول  دلیل  آمدن  بوجود  باعث  عامل  این  خود  که  گردید  سوخت 
به  اکسیدکننده نسبت  انژکتور و کاهش فشار و دبی  دوباره  پاکسازی  با 
احیاکننده)سوخت(، آزمایش پاشش گرم با موفقیت به انجام رسید که نتایج 

آن در نمودار شکل 18 آورده شده است.

نمودار دبی-فشار انژکتور احیاکننده در آزمایش شککشل کش
پاشش سرد

نمودار دبی-فشار انژکتور اکسیدکننده در آزمایش شکشکل کش
نسبت جرمی محصولات احتراق در کارکرد واقعی در شکشکل کشپاشش سرد

مقاطع مختلف موتور

مقادیر ضربه ویژه‌ کارکرد میکروموتور در نسبت‌های شکشکل کش
مختلف فشار محفظه
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میزان  می‌یابد،  افزایش  انژکتورها  پشت  فشار  که هر چه  نتیجه می‌شود 
دبی به سمت مقدار ثابتی میل می‌کند. 

نسبت  آن  در  سوخت  پایین  اختلاط  درصد  و  موتور  بودن  انژکتور  تک 
به  نسبت  احیاکننده)سوخت(  کم  دبی  و  انژکتوری  چند  موتورهای  به 
باعث   TR-1 مشتعل  خود  سوخت  در  ناخالصی  وجود  و  اکسیدکننده 
گرفتگی انژکتور سوخت گردید. این عوامل باعث شدند تا نمودار فشار- 
زمان شکل 17، در شروع ناموفق فقط در یک بازه زمانی کوتاه افزایش 
بخارات  و  ترکیب سوخت  وجود  از  ناشی  که  دهد  نشان  را  اندکی  فشار 
نزدیک به احتراق این ترکیبات در محفظه است. در آزمایش دوم همانطور 
ثانیه فشار محفظه  از سه  که در نمودار شکل 18 مشاهده می‌شود پس 
احتراق موتور به فشار مورد نظر)حدود 25 بار یا 2/5 مگاپاسکال( می‌رسد 
کاهش  به سمت  و سپس  می‌کند  کار  محدوده  این  در  ثانیه   6 و حدود 
فشار محفظه و رژیم خاموشی می‌رود. میزان فشار مخازن در مدّت زمان 
آزمایش کمی کاهش می‌یابد، هر چند که فشار مخزن سوخت به مقدار 
از  ناشی  افت  این  به اکسیدکننده کاهش می‌یابد که  بیشتر نسبت  کمی 

وجود نشتی در یکی از شیرهای مخزن سوخت می‌باشد.
پارامترهای کارکردی مورد انتظار طراح که در جدول مشخصات طراحی 
از  مستخرجه  نمودارهای  از  حاصل  نتایج  در  و  شده  قید  میکروموتور 

نتیجه گیری-66
همانطور که در نمودار شکل‌های 10 و 11 مشاهده شد، میزان دبی دو 
نظر  مورد  در فشارهای  تعیین شده  مقدار  برابر  داخلی  و  انژکتور خارجی 
نمودارها  این  از  همچنین  شد.  استفاده  آنها  از  طراحی  برای  که  هستند 

مقایسه مقادیر ضربه ویژه در نسبت‌های مختلف فشار شکشکل کش
 ASTRA و RPA با نرم افزارهای

مقایسه مقادیر ضربه ویژه در نسبت‌های مختلف فشار شکشکل کش
 ASTRA و RPA با نرم افزارهای

نمودار فشار-زمان آزمایش پاشش گرم میکروموتورشکشکل کش

مقادیر ضربه ویژه‌ی کارکرد میکروموتور در نسبت‌های شکشکل کش
مختلف ترکیبات سوخت

آزمایش پاشش گرم میکرو موتورشکشکل کش
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احتراق  محفظه  فشار  مقدار  از؛  عبارتند  گردید،  مشاهده  نیز  نرم‌افزارها 
میکروموتور در کارکرد واقعی باید برابر 2/5 مگاپاسکال و ضربه ماکزیمم 
در هسته مرکزی برابر 230 ثانیه و مدت زمان کارکرد موتور در حدود 10 
ثانیه. با مقایسه نتایج آزمایش پاشش گرم با این مقادیر مشاهده می‌گردد 
که این میکروموتور با مدت زمان کارکرد حدود 7ثانیه به فشار حدود 25 
بار رسیده و ضربه ويژه آن نیز در حدود 210 تا 225 ثانیه اندازه‌گیری و 
محاسبه گردید. نزدیکی این مقادیر به مقادیر مورد انتظار طراح و نتایج 
روش  نشان‌دهنده  گرم،  پاشش  آزمایش  مدلسازی  از  حاصل  نرم‌افزاری 
گرم  پاشش  آزمایش  برای  میکروموتور  این  کاربردی  و  منطقی  طراحی 
انژکتور گریز از مرکز و صحت نتایج آزمایش پاشش گرم انژکتور می‌باشد 
تک  و  موتور  اندازه  بودن  آزمایشگاهی  و  کوچک  به  توجه  با  بنابراین 
انژکتوری بودن آن، هزینه‌های طراحی، ساخت و آزمایش بمیزان زیادی 
کاهش می‌یابد و در نتیجه می‌توان به دفعات زیادی آزمایش‌های مورد 
نظر را انجام داد و حتی در صورت تخریب و یا حوادث غیر قابل پیش‌بینی 
در هنگام آزمایش‌ها، نمونه‌های مشابه را با اصلاح ایرادات قبلی با هزینه 

و زمان کمتری ساخت تا به یک طراحی بهینه و نهایی رسید. 
بعد از گردآوری این نتایج و با توجه به مقدار تراست مورد نیاز برای یک 
یا مصارف  و  ماهواره‌ها  پرتاب  برای  نیاز  مورد  و  واقعی  پرپیشران  موتور 
دیگر بنا به نیاز سفارش‌دهنده، می‌توان با افزایش تعداد انژکتورها، تغییر 
افزایش برخی متعلقات مانند توربوپمپ و مولد  جزئی در روش طراحی، 
گازی برای تزریق سوخت با فشار بالا، تغییر سامانه خنک‌کاری موتور به 
سامانه خنک‌کاری با استفاده از عبور یکی از سوختها از جداره خنک‌کاری، 
با  دلخواه  لحظه  در  سوخت  تزریق  قطع  و  رسانی  سوخت  سامانه  تغییر 
در صنعت  اجرایی  به صورت  را  موتور  این  کنترلی،  شیرهای  از  استفاده 

فضایی بکار برد.

فهرست علائم 
kg ،تراستF

Mpa ،فشارP

°k ،دماT

m2 ،مساحتA

sec ،ضربه ویژهIs

kg/sec.m2 ،شدت جريان دبيq

kg/sec ،دبی جرمیṁ 

m3 ،حجم قسمت همگرایی نازلVkc

m/s ،سرعتV

m ،طولL

m ،طول مشخصهLn

mm ،قطرD,d

mm ،ضخامتt

°F ،گرماQ

m/sec ،سرعت مشخصهC*

علائمي ونانی
kg/m3 ،چگاليρ

γنسبت گرمای ویژه

φcضریب نازل

βزاویه ورودی نازل

2αزاویه قسمت واگرای نازل

زيرنويس
fسوخت)احیاکننده(

Oاکسیدکننده

ccمحفظه احتراق

thگلوگاه نازل

e,aخروجی نازل

wدیواره

k.cقسمت همگرایی نازل
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