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 26/06/93، تأييد مقاله:  18/02/92مقاله: ريافت د

  1393پاييز   /3 ة/ شمار 7 دجل
  9 -21  صص.

  پيشرانفضايي كمالگوي جامع طراحي رانشگرهاي 
  4زادهو عليرضا باصحبت نوين *3ميرشمس ، مهران2ناصح ، حسن1فاضلي حميد

  طوسي نصيرالدين خواجه صنعتي دانشگاه هوافضا، مهندسي دانشكده -4و  3،1

  هاي فضانوردي، پژوهشگاه فضايي ايرانپژوهشكده سامانه -2
  16765 3381 :پستي كد ،تهران*

mirshams@kntu.ac.ir  

برهاست، مراحل هاي مهم فضاپيماها و مراحل بالايي ماهوارهرانشگرهاي فضايي كه يكي از زيرسيستم طراحي
ت پيشران سوخكند. در اين مقاله، روندنماي جامع طراحي رانشگرهاي فضايي كممي اي را طيگوناگون و پيچيده

 ها و قيود مأموريت، مشخصات اصلي سيستم تعيينشود. در الگوي ارائه شده، ابتدا با توجه به نيازمنديمايع ارائه مي
 شود. در انتها براي ارزيابي الگوي ارائه شده يك نمونههاي سيستم پرداخته ميشده و سپس به استخراج ساير ويژگي

شود. مقايسة پيشران بر اساس يك مأموريت خاص طراحي شده و نتايج با نمونة واقعي مقايسه ميرانشگر فضايي كم
  طراحي شده با نمونة واقعي حاكي از دقت زياد الگوي ارائه شده است.رانشگر 

  رانشگر، موتور سوخت مايع، كم پيشران، طراحي مفهوميهاي كليدي: واژه

  1234علائم و اختصارات

 ௖ܣمساحت محفظة احتراق                                       
 ௧ܣسطح مقطع گلوگاه                                             

 ௙ܥ  ضريب پيشران
 ∗ܥ  سرعت مشخصه

 ܲܵܫضربة ويژه                                                       

 ௖ܮ  طول محفظة احتراق

 ∗ܮطول مشخصه                                                  

௉௥௘௦௦݉ جرم گاز مورد نياز براي فشارگذاري مخازن
 ௖ܲ  فشار محفظة احتراق

  ௘ܲفشار خروجي نازل                                              
  ܴثابت جهاني گازها                                              

ݐ  زمان سوزش           

 ܶ  پيشران  

  ௖ܶدماي محفظة احتراق                                          

_______________________________                                     _________________________________________ 
 . كارشناس ارشد1
  . استاديار2

 ஻ܸ௢  حجم جوشش

      ௖ܸ  محفظة احتراقحجم
 ௣ܸ௥௘௦௦  حجم گاز مورد نياز فشارگذاري مخازن

  ௉ܸ௨حجم سوخت مورد استفاده                                    
்ܸحجم به دام انداخته شده                                       ௥௔௣ 

 ௎ܸ௟௟  بالشتك هواحجم
  ߛنسبت گرماهاي ويژه                                          

 ߝ                           نسبت انبساط                      

 ௙ߤ                            ضريب سازه                      

 ܸ∆  مورد نياز  تغيير سرعت 

  مقدمه 
ها و فضاپيماها براي انجام مانورهاي مداري نيازمند زيرسيستم ماهواره

پيشرانش هستند. با وجود تنوع اين زيرسيستم، نوع زيرسيستم پيشرانش 
عمدتاً وابسته به نوع مأموريت فضاپيماست. اين زيرسيستم به انواع 

تقسيم  اي و شيمياييمختلفي از جمله گاز سرد، الكتريكي، يوني، هسته

 دانشيار (نويسنده مخاطب). 3
  . استاديار4
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هاي پيشرانش با سوخت شيميايي نيز شامل سوخت شود. زيرسيستميم
سوختي يا دوسوختي)، جامد و تركيبي هستند. با اين وجود در مايع (تك

اكثر فضاپيماها براي انجام مانور مداري از زيرسيستم پيشرانش سوخت 
شود. هدف از ارائة اين مقاله، ارائه الگوي جامع طراحي مايع استفاده مي

سيستم پيشرانش سوخت مايع است. در ادامه به پيشينة تحقيقات انجام زير
  شود.شده پرداخته مي
ي هابه اصول كلي طراحي و تحليل انواع سامانه ،]1-9[در مراجع 

بر پرداخته شده است. در قرن حاضر و با پيشرانش ماهواره و ماهواره
رده هاي كاربر را برآوديپيشرفت فناوري، طراحي سيستمي كه نيازمن

سازد به تنهايي كافي نيست، بلكه آن سيستم بايد به صورت بهينه 
طراحي شود و مأموريت خود را با حداقل هزينه انجام دهد. به همين 

اي داشته است هاي اخير مهندسي سيستم اهميت ويژهدليل در سال
  .]10و  11[

هرينگتون، تأثير پارامترهاي طراحي بر يكديگر از  ]12[در مرجع 
جمله فشار محفظة احتراق، ضربة ويژه و وزن در طراحي سيستمي 

اريكسن  ،2007 بر را مورد بررسي قرار داد. در سالفضاپيما و ماهواره
. اين پرداخت 5ويژه سيستمافزار محاسبه ضربه اي به معرفي نرمدر مقاله

بة كرد كه نسبت به محاسرا محاسبه مي »ضربه ويژه سيستم«افزار نرم
ضربة ويژه دقت بالاتري دارد. ولي يكي از معايب اين ابزار عدم محاسبة 

  . ]13[ساير مشخصات سيستمي سامانة پيشرانش بود 
ها، نوع سيستم يكي از موارد تأثيرگذار در مأموريت ماهواره

اي هسا در مقالپيشرانش آنهاست. جرجن از آزمايشگاه پيشرانش جت نا
هاي هاي مورد استفاده در انواع سامانهبه مقايسه و بررسي فناوري

ها پرداخت و با ارائة الگويي پيشرانش مورد استفاده در ميكروماهواره
  .]14[ها بررسي كرد روند انتخاب سامانة پيشرانش را براي ماهواره

اي سامانة پيشرانش ، وايلي و دومر، در مقاله2003در سال 
هاي توسعة آن را معرفي كردند فضاپيماي مسنجر را بررسي و روش

الهي و دهكردي، روش طراحي بهينة ، نصرت2010. در سال ]15[
چندموضوعي را در طراحي يك نمونه زيرسيستم پيشرانش خاص 

هاي به طراحي سامانه ]17-23[. در مراجع ]16[بررسي كردند 
و  ها پرداخته شدهپيشرانش خاص مورد استفاده در فضاپيماها يا ماهواره

 ردر بعضي از آنها با استفاده از ابزارهايي، تأثير پارامترهاي طراحي ب
  يكديگر و مشخصات سيستم بررسي شده است.

در اكثر مقالات بررسي شده، روندنما يا روش طراحي زيرسيستم 
هاي ديگر نيز روندنماي طراحي، پيشرانش ارائه نشده و در مقاله

صورت جزئي بيان نشده است. به همين دليل در اين مقاله، الگوي به
 ه شده و در انتها برايپيشران ارائجامع طراحي رانشگرهاي فضايي كم

  شود. ارزيابي اين الگو، يك مثال نمونه حل مي
_______________________________                                     _________________________________________ 

5. System-specific impulse 

مهندسي سيستم و نقش آن در طراحي 
  هاي هوافضاييسيستم

اح قدر زياد است كه يك طرهاي پيچيدة امروزي آنپيچيدگي طراحي سيستم
تواند سيستمي را طراحي كند كه علاوه بر داشتن كارايي بهينه، به تنهايي نمي

هاست، انجام دهد. كلمة هاي زيادي را كه بر عهدة اين سيستموريتمأم
اي ندارد، بلكه با توجه به پيشرفت روزافزون سيستم در اينجا مفهوم ساده

ا توجه هاي مختلف هستند. بهاي امروزي تركيبي پيچيده از سيستمسيستم
  به اين موضوع، تعريف سيستم به صورت زير است :

هاي مختلفي است كه در كنار يكديگر اي از قسمتيك سيستم مجموعه«
- اي از عملكرداند تا مجموعهاي سازماندهي شدهگونهاند و بهقرار داده شده

 »هاي تعيين شده را انجام دهند و به وسيلة آنها به نتيجة مشخصي برسند
 اي دارد كه بايد تعريف شوند:هاي اضافه. خود اين تعريف عنوان]10[

هر قسمت از يك سيستم عضوي مشخص از كل سيستم است 
هاي كاملاً مشخص، به كل كه عملكرد مشخصي دارد. اين عملكرد

كنند تا به نتايج نهايي خود برسد. اين نتايج همان سيستم كمك مي
  سيستم انتظار داريم.عملكرد نهايي است كه از 

با اين تعريف، هر قسمت از يك سيستم براي خود يك سيستم 
م هاي يك سيستهاي منفرد يك مكانيزم، قسمتاست. علاوه بر قطعه

تواند شامل كاركنان، تجهيزات، اطلاعات و ديگر عواملي باشد كه مي
 هاي فيزيكي يك مجموعه نيستند.حتماً قسمت

هاي مختلف اي از قطعهن مجموعهاگر به يك سيستم به عنوا
شويم كه يك طراح حتي اگر دانش نگاه كنيم، به آساني متوجه مي

ستمي تواند به طور بهينه سيكاملي در يك يا چند زمينه داشته باشد نمي
هاي بزرگ و پيچيدة امروزي موضوعي را طراحي كند. طراحي سيستم

ي در كنار هم براي چندمنظوره است و نيازمند آن است كه افراد زياد
 يك هدف كار كنند.

يكي از مسائلي كه در صنايع هوافضايي، طراحي را تحت تأثير 
دهد، هزينة طراحي و ساخت وسايل پرنده است. به همين دليل قرار مي

هاي اند تا هزينههاي مختلف در تلاشها و روشطراحان با ارائة طرح
  طراحي و ساخت را در اين صنايع كاهش دهند. 

در فرايند طراحي سيستمي، پارامترهاي بسياري تأثيرگذار هستند. 
اكثر اين پارامترها از يكديگر مستقل نبوده و به شدت به همديگر وابسته 

يانگ نقش هزينه، دانش و  ]24[هستند. به عنوان مثال در مرجع 
هاي طراحي را در فرايند طراحي مفهومي بررسي كرد. نتايج آزادي

) نشان 1) نشان داده شده است. شكل (1تحقيق يانگ در شكل (
طراحي  هايكه چگونه دانش طراحي و آزادي در طراحي، هزينه دهدمي

  كند.و چرخة عمر محصول را كنترل مي
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هزينة چرخه عمر محصول، دانش طراحي و آزادي طراحي در طول  -1شكل 

  ]24[فرايند طراحي 

  پيشران روندنماي طراحي رانشگر فضايي كم
شود و تيم طراحي فرايندهاي طراحي، عموماً با خلق يك ايده شروع مي

با توجه به اهداف و قيود مأموريت و با درنظرگرفتن مسائلي همچون 
فناوري ساخت، سياست، اقتصاد، قابليت اطمينان و ... وظيفة انتخاب 

  ب بهينه بين پارامترهاي طراحي را بر عهده دارد.تركي
فازهاي طراحي وسايل هوافضايي فاز طراحي  ترينيكي از مهم

تواند با استفاده از آزادي عمل خود، مفهومي است. در اين فاز، طراح مي
ترين ههزينتغييرات زيادي را در روند طراحي ايجاد كند. اين فاز يكي از كم

هاي آن شود، اما خروجيهاي چرخة عمر محصولات محسوب ميقسمت
ند تأثير بسزايي در هزينة چرخة عمر محصولات داشته باشد. به همين توامي

گيري در كاهش تواند به نحو چشمدليل طراحي بهينه محصولات مي
  .]25[هاي چرخه عمر آنها مؤثر باشد هزينه

، كه شوددر اين مقاله نيز، در فاز طراحي مفهومي الگويي ارائه مي
توان به طراحي يك هاي مأموريت ميبر اساس آن با توجه به نيازمندي

) روندنماي مورد نظر 2پيشران پرداخت. در شكل (رانشگر فضايي كم
دنما از چند زيربخش تشكيل شده است نشان داده شده است. اين رون

  كه به ترتيب عبارتند از :
 استخراج روابط آماري و تخمين مشخصات اولية سيستم -

 هتعيين مشخصات احتراقي و ضريب پيشران -

 طراحي محفظة احتراق و نازل -

 تعيين فشار و ابعاد مخازن سوخت و اكسيدكننده -

 خازنتعيين جرم و حجم گاز مورد نياز براي فشارگذاري م -

 هاي سامانة پيشرانشتخمين وزن المان -

  ود:شهاي مختلف اين روندنما به ترتيب معرفي ميدر ادامه زيربخش

  استخراج روابط آماري و تخمين مشخصات اولية سيستم
ها و قيود مأموريت وارد در شروع روندنماي ارائه شده، ابتدا نيازمندي

به پيشرانه، تغيير سرعت توان ترين اين پارامترها ميشود. از مهممي
مورد نياز براي انجام مانور مداري، ضريب سازه، زمان انجام مانور (زمان 
سوزش) و قيود ابعادي و جرمي اشاره كرد. بعد از مشخص شدن 

توان ضربة ويژه مورد نياز را با استفاده مشخصات و قيود مأموريت مي
  :]26[دست آورد ) به1( معادلةاز 
)1                                         (ISP = − ∆୚୥ ୪୬ ஜ౜ = − ∆୚୥ ୪୬ಾ೑ಾబ     

وزن اولية  0Mوزن نهايي سيستم و  fMدر معادلة فوق،  
هاي ترين پارامترسيستم است. ضربة ويژه، يكي از مهم

كنندة كارايي رانشگر است كه از نوع سوخت و اكسيدكننده تعيين
اكثر عنوان مثال، حدپذيرد. بهو نوع سيكل كاري رانشگر تأثير مي
ه اي سوخت مايع سيكل بستضربة ويژه قابل دستيابي در موتوره

ثانيه است؛  450با سوخت هيدروژن مايع و اكسيژن مايع در حدود 
كه از رانشگرها با سيستم تغذية فشاري، سوخت و درصورتي

اكسيدكنندة متفاوت استفاده شود، حداكثر ضربة ويژة قابل 
دستيابي به مراتب كمتر خواهد بود. با توجه به اينكه رانشگرهاي 

غذية پيشران هستند، سيستم تدر اين تحقيق از نوع كم مورد بررسي
آنها معمولاً به صورت فشاري است. با توجه به نكات بيان شده، 

دست آمده از نظر سطح فناوري قابل كه ضربة ويژه بهدر صورتي
دستيابي نباشد، لازم است كه به مرحلة قبل بازگشته و پارامترهاي 

پذيري سطح فناوري، با نورودي تصحيح شوند. در صورت امكا
هاي دست آمده و همچنين نيازمنديتوجه به ضربه ويژه به

  شود.، سوخت و اكسيدكنندة مناسب انتخاب ميمأموريت
مرحلة بعد، تخمين اولية مشخصات ابعادي و جرمي رانشگر از 
پايگاه دادة رانشگرهاي مشابه است. در اين قسمت، ابتدا بر اساس 

هاي كاربر، پارامترهايي كه نيازمنديهاي مأموريت و داده
هاي جرمي و همچنين سطح انرژي (كارايي) كنندة ويژگيمشخص

اين  شود.سيستم است، از پايگاه دادة رانشگرهاي مشابه استخراج مي
هاي فناورانة مورد نظر هستند كنندة محدوديتپارامترها عموماً منعكس

اط بين پارامترها و هاي طراحي، ارتبو با قرارگرفتن در چارچوب
سازند. اين پارامترها در شروع فرايند معيارهاي طراحي را برقرار مي

. ]27[گيرند هاي طراحي مورد استفاده قرار ميطراحي در تكرار حلقه
هاي مهم در شروع فرايند طراحي، انتخاب پارامترهاي يكي از بخش

اصلي طراحي است. پارامترهاي اصلي طراحي پارامترهايي هستند كه از 
موريت را تحت يك طرف معيارهاي طراحي و از طرف ديگر نيازهاي مأ

 .]28[دهند تأثير قرار مي
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  پيشرانروندنماي طراحي رانشگر سوخت مايع كم -2شكل 
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موتور فشار محفظة يكي از پارامترهاي مؤثر در جرم و ابعاد 
احتراق است. فشار محفظة احتراق با توجه به نوع و شماي موتور 

شود. سيكل باز با بسته بودن موتور عامل اصلي تعيين انتخاب مي
فشار محفظة احتراق است. انتخاب فشار محفظة احتراق، افزايش يا 

شود نيز، اي كه موتور در آن استفاده ميكاهش آن، به نوع مرحله
تخراج اس گي دارد. گام بعد حدس اولية فشار محفظة احتراق از بازةبست

 شده با توجه به پيشرانه رانشگر است.

ت توان نسببعد از تعيين فشار محفظة احتراق، اكنون مي
اكسيدكننده به سوخت را تعيين كرد. انتخاب نسبت بهينة 
اكسيدكننده به سوخت به پارامترهاي زيادي از جمله نوع سوخت 

اكسيدكننده، فشار محفظة احتراق و ... بستگي دارد. در برخي  و

شرايط، يك نسبت اكسيدكننده به سوخت متفاوت، در كل، 
سيستم بهتري را نتيجه خواهد داد. براي يك وسيله با حجم 
محدود با يك سوخت با چگالي پايين مثل هيدروژن مايع، 

ه سوخت ب توان به وسيلة استفاده از يك تركيب اكسيدكنندهمي
با اكسيدايزر بالا، اندازة وسيله را كوچك كرد. با توجه به فشار 

دست آمده و همچنين قيود طراحي سيستم، محفظة احتراق به
توان نسبت اكسيدكننده به سوخت مناسب را به عنوان اكنون مي

) 4) و (3هاي (حدس اولية حلقة طراحي انتخاب كرد. در شكل
ويژة خلأ و دماي اشتعال بر حسب به ترتيب نمودارهاي ضربه 

خت هاي مختلف سونسبت اكسيدكننده به سوخت براي تركيب
  و اكسيدكننده نشان داده شده است.

  
  ]29[هاي مختلف سوخت و اكسيدكننده نمودار ضربه ويژه خلأ بر حسب نسبت اكسيدكننده به سوخت تركيب -3شكل 

  
  بار 12هاي مختلف در فشار محفظه احتراق نمودار دماي احتراق بر حسب نسبت اكسيدكننده به سوخت تركيب -4شكل 

Propellant Mixture Ratio O/F [-]
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توان با پس از انتخاب نسبت اكسيدكننده به سوخت، اكنون مي
اكسيدكننده مورد ) جرم سوخت و 4) و (3)، (2استفاده از معادلات (

  دست آورد.نياز را به
)2                               (                           M୲୭୲ୟ୪ = ୘×୲୍ୗ୔×୥     
)3                               (                   M୭୶ = ౥౜ଵା౥౜ × M୲୭୲ୟ୪    
)4                                     (               M୤୳ = ଵଵା౥౜ × M୲୭୲ୟ୪  

دست آمده با قيود در صورت مغايرت جرم سوخت و اكسيدكنندة به
جرمي مسئله، به مرحله قبل بازگشته و حدس اولية نسبت اكسيدكننده 

  شود.به سوخت تصحيح مي

 تعيين مشخصات احتراقي و ضريب پيشرانه

پس از تعيين فشــار محفظة احتراق و نســبت اكســيدكننده به ســوخت  
، مشـخصات احتراقي گازهاي  CEA 16اسـتفاده از ابزار توان با اكنون مي

ترين پارامترهاي خروجي اين كد دست آورد. مهمحاصـل از احتراق را به 
عبارتند از دماي احتراق، آنتالپي، جرم مولكولي تركيب و نسبت گرماهاي 

ســازي محاســبات و افزايش ســرعت، ويژه. در اين قســمت براي ســاده
  ام شده است. اين فرضيات عبارتند از :اي انجكنندهفرضيات ساده

 .تركيب گاز همگن است 

 .گاز كامل است 

 شود.نظر مياز اصطكاك صرف 

 .جريان پاياست 

 بعدي است.جريان يك 

   ــرعت در ميـان هر مقطع عمود بر محور محفظة احتراق سـ
 يكنواخت است.

 شود در نازل تعادل احتراقي كه در محفظة احتراق ايجاد مي
  ند.ماهم ثابت مي

 است، رسيده صوت سرعت به گلوگاه در جريان كه سيستمي در 
 هايمؤلفه مؤثر انرژي سطح دهندةنشان مشخصة سرعت، پارامتر
 براي است. احتراق محفظة و انژكتورها طراحي كيفيت و پيشران

دست آوردن سرعت مشخصه لازم است كه دماي محصولات به
محفظة احتراق، مقداري از احتراق معلوم باشد. به دليل دماي زياد 

محصولات احتراق مجدداً تجزيه شده و به مواد و تركيبات ديگري 
ها گرماگير است و باعث كاهش دما شوند كه اين واكنشتبديل مي

را   ∗ηୡشود. به همين دليل براي محاسبة سرعت مشخصة پارامترمي
 ∗ηୡگيرند. مشخصه در نظر ميتحت عنوان راندمان احتراق سرعت 

_______________________________                                     _________________________________________ 
6. Chemical Equilibrium with Applications 

با استخراج پارامترهاي احتراق،  . قرار دارد 9/0 -98/0معمولاً در بازه 
  .]3[آيد دست مي) به5سرعت مشخصه با استفاده از معادلة (

)5                (                                      C∗ = ஗ౙ∗ඥ୥ஓୖ୘ౙ
ஓඨቂ మ(ಋశభ)ቃ(ಋశభ)(ಋషభ)   

فيت هاي انبساطي گاز و كيدهندة ويژگيپارامتر ضريب پيشرانه نشان
با معلوم بودن سرعت مشخصه و داشتن ايمپالس طراحي نازل است. 

  دست آورد:) به6توان ضريب پيشرانه را با استفاده از معادلة (ويژه، مي
)6                  (                                               C୤ = ୍ୗ୔×୥େ∗    

 

با تعيين فشار محفظة احتراق، ضريب پيشرانه و پيشرانه، سطح مقطع 
  آيد:دست مي) به7گلوگاه از طريق معادلة (

)7       (                                                         A୲ = ୊େ౜×୔ౙ    
) سطح مقطع خروجي و 9) و (8در ادامه با حل همزمان معادلات (

  :]30[آيد دست ميفشار خروجي نازل به

௙ܥ =    ඨ ଶఊమ(ఊିଵ) ቂ ଶ(ఊାଵ)ቃ(ംశభ)(ംషభ) ቈ1 − ቀ௉೐௉೎ቁംషభം ቉ +        ߳ ቂ௉೐ି௉ೌ௉೎ ቃ                                                       )8             (   

ε = ஺౛୅౪ = ቂ మ(ಋశభ)ቃ భ(ಋషభ)ቀು೎ౌ౛ቁభಋ
ඨಋశభಋషభ൥ଵିቀౌ౛ುౙቁಋషభಋ ൩                                                  )9(  

 طراحي محفظة احتراق و نازل

ــوخت مايع به چهار  اتاق ــتفاده در موتورهاي س هاي احتراق مورد اس
  شوند :دستة متداول زير تقسيم مي

  اي)اتاق احتراق سيلندري (استوانه .1
  اتاق احتراق مخروطي، كه خود انواعي دارد .2
  اق احتراق كرويات .3
  اتاق احتراق بيضي شكل .4

انتخاب نوع محفظة احتراق به پارامترهاي زيادي بستگي دارد. 
ترين پارامترهاي تأثيرگذار در انتخاب نوع محفظة احتراق، فشار مهم

ترين نوع كاري، ابعاد و وزن است. از متداولمحفظه، الزامات خنك
واع توان به انيي ميهاي احتراق رانشگرهاي كم پيشران فضامحفظه
  .]31[اي و كروي اشاره كرد استوانه

هاي تعيين ابعاد محفظة احتراق، روش طول معادل يكي از روش
با توجه به نوع سوخت و اكسيدكننده  ∗ܮاست. در اين روش طول معادل 

و همچنين اطلاعات آماري حدس زده شده و سپس ساير ابعاد محفظة 
آيد. در انتخاب پارامتر طول معادل بايد معيارها و نكات دست مياحتراق به
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  ترين آنها عبارتند از:دنظر قرار داد كه مهمزيادي را م
  شود.باعث افزايش حجم و وزن محفظة احتراق مي ∗ܮافزايش 

  كاري باعث افزايش سطح مقطع و افزايش خنك ∗ܮافزايش
 شود.هاي حرارتي ميو به طبع آن افزايش افت

  ــطكاكي در محفظة باعث افزايش افت ∗ܮافزايش هاي اصـ
 شود.سكون نازل مياحتراق و كاهش فشار 

در چارچوب طراحي ارائه شده، ابتدا طول معادل بر اساس نوع 
سوخت و اكسيدكننده و همچنين اطلاعات آماري به عنوان حدس 

 شود.اوليه انتخاب شده و سپس پس از انجام محاسبات به روز مي
پس از حدس اوليه طول معادل، حجم محفظه احتراق را با استفاده از 

  دست آورد:توان به) مي10معادلة (
)10                                                       (Vୡ = L∗ × A୲   

 هايهاي تخمين قطر محفظة احتراق استفاده از دادهيكي از راه
) نسبت مساحت محفظة احتراق به مساحت 11آماري است. معادلة (

  .]2[زند گلوگاه را بر حسب قطر گلوگاه تخمين مي
)11                                         (୅ౙ୅౪ = 8.0D୲ି଴.଺ + 1.25   

توان طول اتاق احتراق دست آوردن مساحت اتاق احتراق، ميبعد از به
  دست آورد:) به12(را با كمك معادلة 

)12                                                            (Lୡ = ୚ౙ୅ౙ     
مرحلة بعد، طراحي ناحية ورودي نازل همگراســت. مســاحت نســبي 

  :]32[محفظة احتراق برابر است با 
)13                                                                 (Aୡୡതതതത = ୐∗ ୐ౙ   

  :]32[ در شكل معمولي نازل، طول ناحية ورودي نازل برابر خواهد بود با

L୧୬ = 0.5d୲ටቀ2 + ρඥAୡୡതതതതቁଶ − ቀ3 + ቀρ − 1ቁ ඥAୡୡതതതത ቁଶ     )14(  
ــات ناحية ورودي نازل   ــخص ــاير مش با تعيين طول ناحية ورودي، س

  همگرا از روابط آماري و هندسي قابل حصول است.
واگراست. نازل واگرا سهم گام بعدي، طراحي پروفيل نازل 

شود. به همين دليل، طراحي اي از وزن رانشگر را شامل ميعمده
ترين بهينة پروفيل اين نازل در كاهش وزن رانشگر مؤثر است. ساده

نوع نازل مورد استفاده در رانشگرها، نازل مخروطي است. اين نوع 
ي سهموي هانازل داراي طول و افت زيادي است، به همين دليل نازل

هاي مختلفي در معمولاً مورد توجه طراحان است. تاكنون روش
طراحي پروفيل نازل واگرا ارائه شده كه هر كدام از آنها داراي مزايا و 

توان به موارد زير اشاره ها ميترين اين روشمعايبي هستند. از مهم
  كرد :

 روش رائو 

 هاروش مشخصه 

 روش كرپاتنكف 

ها پيچيدگي بيشتري هاي ذكر شده، روش مشخصهدر بين روش
هاي گيري از روشتر است. در اين روش با بهرهداشته و در عين حال دقيق

شود كه جريان در صفحة تحليلي، شكل نازل به نحوي طراحي مي
. با توجه به زمان اجراي نسبتاً ]33[خروجي به صورت موازي خارج شود 
متعدد طراحي مفهومي، معمولاً  هايزياد اين روش، استفاده از آن در حلقه

شود. روش روسي كرپاتنكف نيز تواند به افزايش زمان طراحي منجر مي
هاي تحليلي و تجربي در طراحي پروفيل نازل استفاده از تركيبي از روش

. ]34[ها زمان اجراي نسبتاً زيادي دارد كرده ولي مانند روش مشخصه
رود. هاي طراحي نازل به شمار ميترين روشروش رائو، يكي از متداول

رانه شتوسط پروفسور رائو با معيار حداكثركردن پي 1958اين روش در سال 
توان به سادگي، سرعت هاي روش رائو مي. از جمله ويژگي]35[ارائه شد 

قبول در فاز طراحي مفهومي اشاره كرد. در اين زياد و همچنين دقت قابل
ز هاي ذكر شده، از ذكر جزئيات بيشتر پرهيمقاله، به دليل گستردگي روش

بيان شده، در روندنماي ارائه شده، استفاده از  شود. با توجه به نكاتمي
ها براي طراحي بخش واگراي نازل هاي رائو يا مشخصهيكي از روش

  شود.توصيه مي
پس از تعيين مشخصات محفظة احتراق و طراحي نازل همگرا 

هاي صفحة انژكتور سامانة پيشرانش را توان ويژگيواگرا مي -
گستردگي مباحث طراحي مشخص كرد. در اين قسمت به دليل 

  شود.صفحة انژكتور از ذكر جزئيات بيشتر پرهيز مي
كاري به عوامل زيادي بستگي دارد. از جمله انتخاب روش خنك

توان به دماي محفظة احتراق، وزن موتور مورد استفاده، اين موارد مي
نوع سيكل موتور، محيط عملكردي موتور و نوع سوخت و اكسيدكننده 

نوع  پيشرانبا توجه به اينكه در رانشگرهاي فضايي كماشاره كرد. 
كاري هاي معمول خنكسيكل از نوع دمش فشاري است، از روش

كاري موتورهاي توان استفاده كرد. يك روش ساده براي خنكنمي
از  كاري موتورفضايي، روش تشعشعي است. در اين روش براي خنك

محيط فضا دفع طريق تشعشع، بخشي از حرارت ايجاد شده به 
كاري گلوگاه زياد مناسب نيست و شود. اما اين روش براي خنكمي

  شود.كاري غشايي استفاده ميهاي تركيبي مثل خنكاز روش

 تعيين فشار و ابعاد مخازن سوخت و اكسيدكننده

براي تعيين فشـار مخازن سوخت و اكسيدكننده، بايد افت فشار در  
اي از افت فشار در مسيرهاي نهمسيرهاي موتور را تخمين زد. نمو

) نشان داده شده 5پيشران در شكل (يك رانشـگر سوخت مايع كم 
اسـت. اكثر اين نوع رانشـگرها به دليل اســتفاده از ســيستم تغذية   

ر كنند، بنابراين، در محاسبة فشافشـاري از توربوپمپ اسـتفاده نمي  
  شود.مخازن، افت فشار توربوپمپ درنظر گرفته نمي
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  افت فشار در سيستم تغذية فشاري رانشگر فضايي نمونه -5شكل 

) فشار در مخازن سوخت و اكسيدكننده برابر 5با توجه به شكل (
است با فشار محفظة احتراق به اضافة افت فشار سيال در مسيرهاي 

  :]2[تغذيه. بنابراين 
)15(     ைܲ௫ ்௔௡௞ = ௖ܲ + ∆ ஽ܲ௬௡௔௠௜௖ೀೣ + ∆ ௙ܲ௘௘ௗ +∆ ூܲ௡௝
)16( ிܲ௨ ்௔௡௞ = ௖ܲ + ∆ ஽ܲ௬௡௔௠௜௖ಷೠ + ∆ ௙ܲ௘௘ௗ +∆ ூܲ௡௝   

ــيدكننده و همچنين چگالي  ــوخت و اكس ها و آنبا معلوم بودن نوع س
درنظر گرفتن ضريب اطمينان، حجم مورد نياز سوخت و اكسيدكننده 

ــت ميبه ــيدكننده از چهار  دس ــوخت و اكس آيد. حجم كل مخازن س
  بخش تشكيل شده كه عبارتند از :

  حجم سوخت و اكسيدكنندة مورد استفادهV୔୳ 

  حجم بالشتك هواV୙୪୪ 

  حجم جوششV୆୭ 

  حجم به دام انداخته شدهV୘୰ୟ୮ 

  :]4[ين، حجم كل مخازن سوخت و اكسيدكننده برابر است با بنابرا
)17    (                  V୘ୟ୬୩ = V୔୳ + V୙୪୪ + V୆୭ + V୘୰ୟ୮    

ر همچنين درنظبا تعيين حجم مخازن سوخت و اكسيدكننده و 
توان نوع مخازن را انتخاب كرد. امروزه، گرفتن قيود هندسي، مي

هاي فضايي مخازن ترين شكل مخازن مورد استفاده در سامانهمتداول
به ازاي  اي است. مخازن كروي بيشترين حجم راكروي و استوانه

 ايآنها از مخازن استوانه ،بنابراين كنند.سطح مشخص فراهم مي
اي بالاتري دارند. هستند. همچنين اين مخازن مقاومت سازهتر سبك

كه حجم مخازن سوخت و اكسيدكننده زياد باشد در مقابل درصورتي
به نحوي كه به دليل قيود ابعادي نتوان از مخازن كروي استفاده كرد، 

گيرد. در نهايت با مشخص اي مورد استفاده قرار ميمخازن استوانه
 دستسوخت و اكسيدكننده ابعاد مخازن به شدن نوع و حجم مخازن

  آيد.مي

تعيين جرم و حجم گاز مورد نياز براي 
 فشارگذاري مخازن

ــار گذاري، ابتدا بايد  براي تعيين جرم و حجم گاز مورد نياز براي فشـ
فشـار بالشـتك هواي مورد نياز را تعيين كرد. با مشخص شدن ابعاد   
مخازن ســوخت و اكســيدكننده و معلوم بودن شــتاب نســبي حركت 

توان فشار بالشتك هواي ) مي19) و (18وسـيله، به وسيلة معادلات ( 
  .]3[خت و اكسيدكننده را محاسبه كرد مورد نياز در مخازن سو

)18                         (P୓୶ ୙୪୪ୟ୥ୣ = P୓୶ ୘ୟ୬୩ + nρ୓୶gH୓୶   
)19                         (P୊୳ ୙୪୪ୟ୥ୣ = P୊୳ ୘ୟ୬୩ + nρ୊୳gH୊୳   

ارتفاع سيال از خروجي مخازن سوخت و  Hدر رابطة فوق، 
دست اكسيدكننده تا بالشتك هواست و با توجه به ابعاد مخازن به

شود كه فشار در مخازن سوخت آيد. معمولاً در طراحي فرض ميمي
و اكسيدكننده ثابت است. يك راه براي ثابت نگه داشتن فشار مخازن 

، استفاده از يك شير رگولاتور در ورودي مخازن سوخت و اكسيدكننده
سوخت و اكسيدكننده براي كنترل پيشرانه است. گام بعد در طراحي 
مخازن هواي تحت فشار سيستم دمش، انتخاب نوع گاز فشارگذاري 
است. پارامترهاي زيادي در انتخاب نوع گاز سيستم فشارگذاري مؤثر 

رم مولكولي و عدم واكنش با توان به جترين آنها مياست كه از مهم
 هايسوخت و اكسيدكنندة موجود در مخازن اشاره كرد. براي سامانه

پيشران با توجه به اينكه معمولاً زمان كافي براي انتقال حرارت به كم
توان يك تغيير آيزنتروپيك در دما را به صورت سوخت وجود ندارد، مي

  زير فرض كرد:
)20                 (                                    T୤ = T୧ ቀ୔౜୔౟ቁಋషభಋ 

دما در انتهاي سوزش بر حسب درجة كلوين،  ௙ܶدر معادلة فوق،  ௜ܶ  ،دماي اولية گاز بر حسب درجة كلوين௙ܲ  فشار نهايي گاز برحسب
  فشار اولية گاز بر حسب پاسكال است. ௜ܲپاسكال و 

ري معمولاً برابر است حجم نهايي گاز مورد نياز براي فشارگذا
با حجم مخازن سوخت و اكسيدكننده به اضافة حجم تانك 
فشارگذاري مخازن. اما چون، حجم تانك فشارگذاري مخازن معلوم 

دست آوردن جرم گاز مورد نياز براي فشارگذاري ، براي بهنيست
ده شود. الگوريتم اين روش در مخازن از روش سعي و خطا بايد استفا

ن داده شده است. مراحل انجام اين الگوريتم به ترتيب ) نشا2شكل (
  :]36[عبارتند از 

 انتخاب نوع گاز فشارگذاري مخازن .1

 كنيم حجم اولية مخازن فشارگذاري برابر صفر است.فرض مي .2

با دانسـتن حجم مخازن سوخت و اكسيدكننده و همچنين حجم   .3
) حجم 21با استفاده از معادلة ( تواناولية مخازن فشارگذاري مي

 دست آورد:گاز مورد نياز فشارگذاري مخازن را به

www.SID.ir

www.SID.ir


Arc
hive

 of
 S

ID

  

 
  
 شرانيپكم ييفضا يرانشگرها يطراح جامع يالگو 

 علوم و فناوري فضاييپژوهشي  -علمي ةفصلنام
 1393پاييز  / 3/ شمارة  7 جلد

/ 17

V୮୰ୣୱୱ = V୔୰୭୮ୣ୪୪ୟ୬୲ ୘ୟ୬୩ + V୔୰ୣୱୱ ୘ୟ୬୩                         )21(  
استفاده از معادلة جرم گاز مورد نياز براي فشــارگذاري مخازن با  .4

m୔୰ୣୱୱ  آيد.دست مي) به22( = ୚ౌ౨౛౩౩୔౜ୖ୘౜                                                               )22(  
ــار گذاري كهاكنون مي .5  2در مرحله  توان حجم جديد مخازن فش

ــ ــفر در نظر گرفته شـ ) 23ده بود را با كمك معادله (برابر با صـ
V୔୰ୣୱୱ ୘ୟ୬୩  دست آورد. به = ୫ౌ౨౛౩౩ୖ౫୘౟୔౟୑                                                   )23(  

ــارگذاري، به مرحله با تعيين  .6 ــته و  3حجم جديد مخازن فش بازگش
 شود. حجم گاز مورد نياز براي فشارگذاري مخازن حساب مي

) 24يابد تا رابطه (قدر ادامه مياين رونـدنمـا در حلقـه تكرار آن    .7
 برقرار شود.

)24      (                                  V୔୰ୣୱୱ౟శభ − V୔୰ୣୱୱ౟ < ε   
  ميزان دقت روندنماست. ߝ پارامتر) 24در رابطة (

 هاي سامانة پيشرانشتخمين وزن المان

فشـــار داخلي مخـازن ســـوخـت و اكســـيـدكننـده تأثير زيادي روي     
گذارد. نوع ســـازه مخازن ســـوخت و اي آنها ميهاي ســـازهنيازمندي

ة هاي وزني، فناوري ساخت، نحواكسيدكننده معمولاً با توجه به نيازمندي
ترين انواع سازه مخازن سوخت و شود. از مهمتعيين ميره غيبارگذاري و 

  :]37[توان به موارد زير اشاره كرد اكسيدكننده مي
 مرغيپوستة تخم 

 استرينگر -پوسته 

 شدهپوسته تقويت 

 مرغيپوسته تخمنيمه 

براي تعيين ضخامت مخازن لازم است تا فشار نهايي آنها را 
  آيد:دست مي) به25تعيين كنيم. اين پارامتر با استفاده از معادلة (

)25           (                                          Pୠ = fୱMEOP   
حداكثر فشار  ܱܲܧܯفشار نهايي مخزن،  ௕ܲ)،25در معادلة (

ضريب اطمينان براي درنظر گرفتن  ௦݂د انتظار از مخزن و كاربري مور
منظور محاسبة ضخامت مخازن هاي سيستم است. بهقطعيتعدم

سوخت و اكسيدكننده ابتدا بايد جنس سازة آن را انتخاب كرد. انتخاب 
جنس سازه به پارامترهاي زيادي از جمله نوع سوخت، اكسيدكننده و 

د استفاده بستگي دارد. براي مخازن سازگاري آن با جنس مادة مور
اي، ضخامت سازه به ترتيب با استفاده از معادلات كروي و استوانه

  :]38[شود ) تعيين مي27) و (26(
)26                     (                                        tୱ = ୔ౘ୰౩ଶ୊౗ౢౢ   
)27                         (                                   tୡ = ୮ౘ୰ౙ୊౗ౢౢ    

ضخامت  ௖ݐضخامت جدارة كره،  ௦ݐ)، 27) و (26در معادلات (
تنش مجاز مواد  ௔௟௟ܨشعاع استوانه و  ௖ݎشعاع كره،  ௦ݎجدارة استوانه، 

  مورد استفاده است.
توان جرم تانك دست آوردن ضخامت مخازن اكنون ميبا به

  دست آورد.) به28يدكننده را با استفاده از معادلة (سوخت و اكس
)28    (                                               mୱ = Aୱtୱρ୫ୟ୲   

توان از روابط آماري نيز استفاده كرد. به براي تخمين جرم مخازن مي
) جرم مخزن رانشگر با سيستم تغذية فشاري 29عنوان مثال معادلة (

  . ]39[زند و فشار آن تخمين ميرا بر حسب حجم 
)29(M୘ୟ୬୩ = (1.3012 + 0.0099P)(V୘ୟ୬୩)଴.଼଺ସ଻୔బ.బభలరఱ 

) و 26توان از معادلات (براي تعيين ضخامت محفظة احتراق نيز مي
ها در جنس محفظة احتراق ) استفاده كرد. تفاوت استفاده از اين فرمول27(

  است كه معمولاً از جنس نيكل، تيتانيوم، مس يا الياژهاي آنهاست. 
وزن محفظة احتراق و نازل با مشخص بودن ابعاد و جنس آنها 

ري يا تحليلي قابل حصول است. به عنوان مثال معادلة از روابط آما
  .]2[كند ) وزن محفظة احتراق و نازل همگرا را حساب مي30(

)30      (                        mୡ = πρt୵ ቆ2rୡLୡ − ቀ஠൫୰ౙమି୰౪మ൯୲ୟ୬ ஘ౙ ቁቇ  
ــاير المان توان از روابط تحليلي و هاي موتور ميبراي تخمين وزن س

  استفاده كرد.در صورت لزوم از روابط آماري 

  ارزيابي الگوي ارائه شده

ائه و پيشران اردر بخش قبل، الگوي جامع طراحي رانشگر فضايي كم
هاي مختلف آن به طور خلاصه معرفي شد. در اين بخش براي قسمت

راي پيشران بارزيابي الگوي ارائه شده، يك رانشگر سوخت مايع كم
  شود.انجام يك مأموريت خاص طراحي مي

مطلوب است طراحي مفهومي سامانة پيشرانش يك  مسئله:تعريف 
بلوك انتقال مداري خاص براي انجام مانور مداري مورد نظر است. 

  ) نشان داده شده است.1الزامات و قيود اين مأموريت در جدول (

  الزامات و قيود طراحي سامانة پيشرانش مورد نظر -1جدول 
  متر بر ثانيه 300  تغيير سرعت مورد نياز

  90/0  ضريب سازه
  سرد با استفاده از هليم  نوع سيستم فشارگذاري

  كيلوگرم 85كمتر از   جرم كل سيستم
  ثانيه 300  زمان عملياتي
  نيوتن 600  نيروي پيشران
  متر 1كمتر از   قطر بلوك
  متر 5/1كمتر از   طول بلوك
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 دست آوردهبراي شروع طراحي، ابتدا ضربة ويژة مورد نياز را به
و سپس با توجه به پيشرانه مورد نظر وزن و ابعاد اولية سامانة پيشرانش 

) روابط آماري استخراج شده از پايگاه 2شود. در جدول (تخمين زده مي
دادة رانشگرهاي مشابه براي تخمين اولية مشخصات سيستم ارائه 

شايان ذكر است، مشخصات اولية تخمين زده شده (از قبيل شده است. 
هاي متعدد طراحي هاي بعدي با انجام حلقه) در گامغيرهوزن، طول و 
  شوند.تصحيح مي

  دست آمده براي تخمين وزن، طول و قطر رانشگرروابط آماري به -2جدول 

M୉୬୥  وزن رانشگر = 0.0061T + 0.5324
L୉୬୥  طول رانشگر = 0.0008T + 0.1672
D୉୬୥  قطر رانشگر = 0.0005T + 0.0193

) بر حسب پيشرانة رانشگر است. 2روابط آماري ارائه شده در جدول (
بعد از تعيين نوع سوخت و اكسيدكننده و مشخصات اولية سيستم اكنون 

دست توان با توجه به الگوي ارائه شده، ساير مشخصات سيستم را بهمي
ترتيب نمودارهاي دماي احتراق، ) به 8) و (7)، (6هاي (آورد. در شكل

سرعت مشخصه و ضريب پيشرانة خلأ بر حسب فشار محفظة احتراق و 
ده هاي مختلف تغييرات آنها رسم شنسبت اكسيدكننده به سوخت در بازه

توان از يكي از است. براي طراحي پروفيل ناحية واگراي نازل مي
) پروفيل 9ل (هاي ذكر شده استفاده كرد. به عنوان مثال در شكروش

دست آمده، نشان داده ناحية واگراي نازل، كه با استفاده از روش رائو به
شده است. مشخصات نهايي رانشگر طراحي شده با استفاده از الگوي ارائه 

) رانشگر طراحي شده بر 10) آورده شده است. شكل (3شده در جدول (
  دهد.مبناي اين الگو را نشان مي

  مشخصات نهايي رانشگر طراحي شده بر مبناي الگوي مورد نظر -3جدول 
 نيوتن600  پيشرانه

 ثانيه310  ضربه ويژه 
ଶܰ  نوع سوخت و اكسيدكننده ସܱ + ܪܯܦܷ
 بار10  فشار محفظة احتراق

 85/1  نسبت اكسيدكننده به سوخت
 كيلوگرم4/38  جرم اكسيدكننده
 كيلوگرم73/20  جرم سوخت

 متر بر ثانيه1569  سرعت مشخصه
 63/1  ضريب پيشرانه

 077/49  نسبت مساحت نازل
 متر106/0  طول محفظة احتراق
 متر035/0  طول ناحية ورودي

 متر141/0  طول ناحية واگراي نازل
بار125/13  فشار در مخزن اكسيدكننده
بار736/12  فشار در مخزن سوخت

هليم  نوع گاز مورد نياز براي فشارگذاري
 كيلوگرم594/0  جرم گاز مورد نياز براي فشارگذاري

 كيلوگرم8484/4  وزن خشك رانشگر

در انتهاي اين تحقيق براي ارزيابي الگوي ارائه شده، مشخصات 
شود.  رانشگر طراحي شده با رانشگري با پيشرانة مشابه مقايسه مي

  ارائه شده است. ]40[) 4نتايج اين مقايسه در جدول (

  ]40[ارزيابي الگوي ارائه شده  -4جدول 

  DMT-600  رانشگر طراحي شده  مشخصات
  نيوتن 600  نيوتن 600  تراست

NଶOସ  نوع سوخت و اكسيدكننده + UDMH NଶOସ + UDMH 
  ثانيه 301  ثانيه 310  ضربه ويژه
  كيلوگرم 20/4  كيلوگرم84/4  وزن خشك

  bar10 bar9  فشار محفظه احتراق
  5/46  077/49  نسبت انبساط

نسبت اكسيدكننده به 
  سوخت

85/1  85/1  

   گيرينتيجه

روندنمايي نوين براي طراحي مفهومي سامانة پيشرانش در اين مقاله، 
بر ارائه شد. در انتها براي ارزيابي اين فضاپيما و مراحل بالايي ماهواره
، توجه به يك مأموريت خاصپيشران با روندنما يك رانشگر فضايي كم

طراحي و سپس نتايج با نمونه واقعي مقايسه شد. نتايج ارزيابي الگوي 
) حاكي از دقت بالاي اين روندنماست. با مراجعه 4ارائه شده در جدول (

و ضربة  %15شود كه وزن رانشگر طراحي شده ) مشاهده مي4به جدول (
وزن  از دلايل اين افزايشنسبت به نمونة مشابه بيشتر است.  %3ويژة آن 

توان به افزايش نسبت انبساط به دليل افزايش طول نازل و افزايش مي
ضخامت محفظة احتراق به دليل افزايش فشار آن اشاره كرد. افزايش 
نسبت انبساط و فشار محفظة احتراق باعث افزايش وزن رانشگر شده ولي 

ي رانشگرهاي شود. طراحدر عوض سبب افزايش مقدار ضربة ويژه مي
هاي زياد، فرايندي چندهدفه است و طراح بايد دليل پيچيدگيفضايي به

يك نسبت بهينه را بين اهداف طراحي برقرار سازد. به عنوان مثال در 
رانشگر طراحي شده با افزايش نسبت مساحت و فشار محفظة احتراق، 

انيه ث 10كيلوگرم و ضربة ويژه نيز  64/0وزن خشك رانشگر به اندازة 
افزايش يافته ولي وزن سوخت مصرفي در مقايسه با رانشگر مشابه به 

يابد. اين افزايش وزن رانشگر و ضربة كيلوگرم كاهش مي 19/2اندازه 
ويژه باعث كاهش وزن سوخت مصرفي شده است كه وزن كل فضاپيما 

  دهد. را كاهش مي
به  اهاي اين روندنمتوان به ويژگيبا توجه به نتايج حاصله مي

  صورت زير اشاره كرد:
 افزايش سرعت طراحي 

 كاهش هزينة طراحي 

 دقت بالا 
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 يكپارچگي روند طراحي 

  توان موارد زير را پيشنهاد كرد:اين تحقيق مي براي ادامة
 هاي پيشرانشسازي هزينه در فاز طراحي مفهومي سامانهمدل 

 هاي پيشرانشسازي قابليت اطمينان سامانهمدل 

  به موتورهاي سوخت مايع با پيشرانة بالاتوسعة اين الگو 

 سازي چندهدفهتوسعة روندنماي نوين براي بهينه 

  
تغييرات دماي محفظه احتراق بر حسب نسبت اكسيدكننده به سوخت  -6شكل 

  فظة احتراقو فشار مح

  

و  نده به سوختبر حسب نسبت اكسيدكن سرعت مشخصهتغييرات  -7شكل 
  فشار محفظة احتراق

تغييرات ضريب پيشرانه بر حسب نسبت اكسيدكننده به سوخت و فشار  -8شكل 
  محفظة احتراق

  

  
  طراحي پروفيل ناحيه واگراي نازل رانشگر مورد نظر به روش رائو -9شكل 

  

  

  شكل نهايي رانشگر طراحي شده بر اساس الگوي ارائه شده -10شكل 

Oxidizer to Fuel Ratio
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