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Abstract 

        In this research, design of the injector, decomposition chamber and nozzle of a 10N 

hydrazine monopropellant thruster have been performed. The capillary injector was designed 

using Fluent software for this thruster which was able to supply the mass flow rate of the thruster 

(5 gr/sec). The decomposition chamber contains catalyst granules and its dimensions were 

selected based on the complete decomposition of hydrazine. The nozzle was designed by RPA 

software. At the end of the design, the final thruster design and drawings were prepared by 

Solidwork software to construct and perform experimental tests. 
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1. Introduction 

In the design of the previous version of the 

monopropellant hydrazine thruster of 10 N [1] by the 

authors, a swirl injector with hollow cone spray was 

used. But, a capillary injector was used in the new 

design in this research. Due to the straight and full 

spray, this injector causes a significant reduction in the 

diameter of the catalytic chamber, which results in a 

reduction in the volume of the expensive iridium 

catalyst and, consequently, in the dimensions and weight 

of the thruster. In addition, hollow cone spray would 

cause that the spraying of hydrazine in the chamber to 

be uneven and the central catalyst bed zone remained 

unused, which was solved in the new design [2]. Another 

difference between this design and the previous version is 

the use of   Rocket Propulsion Analysis (RPA) software for the 

design of the decomposition chamber and the design of 

the thruster nozzle. Finally, the accuracy of the results 

was checked using a numerical code. 

2. Design and configuration of thruster  

The thruster investigated in this research consists of several 

different elements, which include an injector (injection 

system), a catalyst bed, a propellant decomposition 

chamber, and a converging and diverging nozzle. The 

design of each of these elements is done separately in the 

following.  

3. Fuel injection system design 

The main goal of designing this injector is to achieve the 

required mass flow rate of thruster injection. The final 

design of the injector is shown in table (1). 

Table 1. Geometric specifications of the designed injector 

Pressure 

difference  

[bar] 

Nozzle dia.  

[mm] 

injector l.

Nozzle dia.
 

chamfer 

angle 

𝑖𝑛𝑙𝑒𝑡 𝑙.

 injector l.
 

3 0.6 3 90 1 
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In order to design the decomposition chamber, a one-
dimensional model was used. In this model, the simplified 
energy equation is used according to the research of 
Shankar et al., [3] and the length of the chamber along 
with the thermodynamic properties of the gas are 
calculated. After calculating the temperature in the length 
of the combustion chamber, the mass fraction of chemical 
species is also calculated. The equations governing the 
decomposition of hydrazine and ammonia in the present 
research are in the form of Equations (1) and (2). 

(1) 2 4 3 2 22 2N H NH N H→ + +  

(2) 3 2 22 3NH N H→ +  

The heat transfer in the decomposition chamber of the 
thruster was also investigated, which includes the heat 
transfer of the catalyst to the gas and then the gas to the 
decomposition chamber, and finally the temperature was 
calculated to be around 880 K. The final values of the 
length and diameter of the decomposition chamber are 
presented in table (2). 

Table 2. The dimensions of the designed 

decomposition chamber 

Parameter Value 

Chamber l. 0.03(m) 

Chamber dia. 0.15(m) 

4. Nozzle design 

In this section, the design of the thruster nozzle has been 
done using RPA software. The values of thrust and 
special impulse calculated by the software are shown in 
table (3). 

Table 3. Thrust and special impulse of thruster 

(ground test) 

Parameter Value Unit 

Thrust 8 [N] 

Isp 160 [sec] 

Mass flow rate 0.005 [gr/sec] 

The geometrical characteristics of the decomposition 
chamber and the nozzle of the thruster are given in the 
full paper. The three-dimensional view of the thruster is 
shown in Figure 1. 

 

Figure 1. Three-dimensional view of the thruster 

5. Conclusion 

In this research, the design and configuration process of 
a 10N hydrazine monopropellant thruster was presented. 
Considering the weight limit of the thruster and the 
consumption of expensive iridium catalyst, it was 
preferred to make the catalyst chamber and dimensions 
of the thruster smaller, which was possible by replacing 
the previous version injector by a capillary. In this 
design, the length of the chamber was determined to be 
about 3 cm, the diameter and length of the chamber were 
1.5 and 3 cm, respectively. After designing the 
decomposition chamber, the design of the thruster 
nozzle was done by this software and its final 
dimensions were presented. 
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   انشگر کر ی مراح    ج نم    اجزاء نم نه زمی    ک ط

ا  از به کمک مجم  ه شرانیپکما  مؤلفه تک

 ا زا ه   مه دس  نر  

 4و حسن ناصح      3، محمدرضا سلیمی    *2، حدیثه کریمایی 1سجاد داوری 

 ، تهران، ایران پژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم تحقیقات و فناوری

  karimaei@ari.ac.irیمیل نویسنده مخاطب: ا*

 چکیده 

های فضایی به منظور تزریق ماهواره به مدار و کنترل وضعیت آن و یا کنترل وضعیت کاوشگرهای موریت أ در م   
ای مولفه ها میکرورانشگر تک شود. یکی از پرکاربردترین آنزیرمداری در سه محور از میکرورانشگرها استفاده می 

. در این پژوهش طراحی و جانمایی انژکتور، محفظه تجزیه و نازل یک نمونه زمینی میکرورانشگر است هیدرازینی  
اولین جزء میکرورانشگر، از نوع جریان مستقیم   عنوان به نیوتنی انجام شده است. انژکتور    10ای هیدرازینی  مولفه تک 

دبی جرمی مورد نیاز   ن ی تأم که توانایی شود می سازی شبیه  فلوئنت  افزار نرم یا کاپیلاری طراحی و سپس به کمک  
ابعاد   های کاتالیست است و که حاوی گرانول   بعدی است . محفظه تجزیه جزء  دارد گرم بر ثانیه( را    5میکرورانشگر ) 

آخرین    عنوان به . نازل تخلیه  شده است آن بر مبنای تجزیه کامل هیدرازین )تا مقدار حدی کسر جرمی( انتخاب  
افزار توسط یک کد عددی مورد . صحت طراحی با این نرم و طراحی    RPAافزار  ر، با استفاده از نرم جزء میکرورانشگ 

بررسی قرار گرفت. این کد توانایی محاسبه ابعاد محفظه تجزیه را بر اساس مقدار تجزیه هیدرازین داراست. بر  
خوانی دارند. همین اساس این نتیجه حاصل شد که نتایج هر دو روش طراحی با دقت بسیار بالایی با یکدیگر هم 

و طرح و نقشه نهایی میکرورانشگر جهت ساخت و انجام گرفت  پس از اتمام طراحی، جانمایی تمام اجزاء انجام  
 .شده است تهیه    (Solidworks)  سالیدورکس   افزار های تجربی با استفاده از نرم آزمون 

 هیدرازینی، انژکتور کاپیلاری، محفظه تجزیه، نازل تخلیه، کاتالیست ای مؤلفهمیکرورانشگر تکهای کلیدی: واژه 

 علائم و اختصارات 

 Dm دبی واقعی انژکتور 

  ضریب دبی
 cF انژکتور سطح مقطع نازل 

 p اختلاف فشار دو طرف انژکتور 

          
 پژوهشگر  .1

 استادیار .2

 استادیار .3

 استادیار .4

 چگالی سیال عامل 
* 

 Im آل انژکتور دبی ایده

 TW سرعت تئوری خروجی سیال 

 Bxp فشار سیال در راهه ورودی 

 Bp فشار در سمت خروجی 

 p2 زاویه چتر پاشش 

 m دبی خروجی 
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  𝒍𝑪 طول انژکتور جریان مستقیم
  ∗𝒅 قطر سیال خروجی از انژکتور

  𝒅𝑪 قطر نازل
 2φ زاویه پخ

 P نیروی پیشران
 ایمپالس ویژه

SI 

 ویسکوزیته سینماتیکی مایع
* 

 دینامیکی مایع ویسکوزیته
* 

 H آنتالپی واکنش
 L گرمای نهان تبخیر

  G بارگذاری بستر
 ظرفیت حرارتی

PC 

 مؤثرسطح 
PA 

 فشار بخار
rP 

 M جرم مولکولی
 A ضریب نرخ واکنش

 سازی واکنشدمای فعال
AT 

 Z موقعیت در طول محفظه احتراق
 سرعت گازهای خروجی

aW 

 سطح دهانه خروجی
aF 

 ه خروجیفشار دهان
ap 

 فشار محیط
Hp 

 مقدمه 

ها و میکرورانشگرها جهت اصلاح مدار و کنترل وضعیت ماهواره
 معمولاا پایین مدار های ماهوارهگیرند. کاوشگرها مورد استفاده قرار می

، جبران تیورمأمماهواره به مدار  قیتزر ازجمله یاهداف مختلفبرای 
در امتداد و کاوشگر و کاهش سرعت ماهواره  افزایش، پسا یروین

ای های ضربه، به پیشرانسه محور در تیو کنترل موقع حرکتمحور 
 یبرا معمولاا ینیدرازیه ایمؤلفهتک یرانشگرهامیکرود. ندار ازین

 شوند.یها استفاده مماهواره ازینمورد  پیشران یروین نیتأم
گرها از نظر عملکرد سیستم پیشرانش به چند گروه تقسیم میکرورانش

، ایمؤلفهشوند که شامل میکرورانشگرهای گاز سرد، تکمی
، الکتریکی و سوخت جامد هستند. میکرورانشگرهای یادومؤلفه

برای مانور  معمولاا، قابلیت اطمینان بالایی دارند و ایمؤلفهتک
های پرکاربرد ژنه یکی از سوختشوند. آب اکسیها استفاده میماهواره

 طیشرا نیدر بهتر یحتولی ای است مؤلفهبرای میکرورانشگرهای تک
یکی از  .[1] دارد تجزیه خود به خودیبه  لیتما نیز یسازرهیذخ

در  نیدرازیه. سوخت استاکسیژنه، سوخت هیدرازین  های آبجایگزین
 دارد و هیتجز یتقابل نیو پلات میدیریا ازجمله های فلزیکاتالیست حضور

                                                                   
5. Technology’s Jet Propulsion Laboratory (JPL) 

6.  Shell 405 catalyst 
7.  Shell Oil Company  

میکرورانشگرهای  ازینی میکرورانشگرهای هیدرازبر همین اساس 
میکرورانشگرهای  .هستندتر نانیتر و قابل اطمساده یادومؤلفه

 با ییفضا یهاتیمأمور در گسترده طوربههیدرازینی ای مؤلفهتک
اخیر چند دهه  یطکاربرد دارند. همچنین  ،بالا اریبس نانیاطم تیقابل

گرهای ها از میکرورانشبه منظور کنترل و اصلاح مدار ماهواره
تر دهیچیبا پ استفاده شده است. گسترده طوربه هیدرازینیای لفهمؤتک

 یرانشگرهامیکرو دیتول ی، تقاضا براهاماهواره یهاتیشدن مأمور
از  ینیدرازیه ایمؤلفهتکافزایش یافته است. میکرورانشگر  ایمؤلفهتک

 شده است. لیو نازل تشک زوریانژکتور، بستر کاتالاجزای مختلفی از جمله 
انژکتور به بستر  قیاز طر میکرورانشگرموجود در مخزن  عیما نیدرازیه

با  ی، گازهانیدرازیه هیتجز یجهیدر نت شود.یم قیتزر یستیکاتال
نازل  کی قیو سپس از طر دیتول یستیدرجه حرارت بالا در بستر کاتال

  .[2]کند می دیتول پیشران یروین و شودمیواگرا خارج  - همگرا
 یبرا هادر مجاور کاتالیست نیدرازیه یهامطالعه واکنش

 شگاهیدر آزما 1949سال از  هاماهواره میکرورانشگرهای یکاربردها

 یهایستکاتال .[4, 3] آغاز شد ایفرنیکال  5جت ششرانیپتکنولوژی 

توسط شرکت   4056با تولید کاتالیست شل  1960از دهه  ومیدیریا

 ایمؤلفهتک یرانشگرهامیکرودر  یاگسترده طوربه ، 7نفت شل

 یهاستیکاتال گریاز د .گرفته استمورد استفاده قرار  ینیدرازیه

اشاره کرد  KC-12-GAو  CNESROبه  توانیم نیدرازیه هیتجز

شل  ستیکاتال راا یاخ .استسه و آلمان ساخته توسط فران بیکه به ترت

 شناخته S-405 ستیو با نام کاتال دیتول  8آیروجت توسط شرکت 405

هرائوس  یتوسط شرکت آلمان KC-12-GA ستیشود و کاتالیم

 .[5] شودیم دیتول  9هانائو

کرورانشگر می ستمیس اجزای نیترمهمیکی از  ستیکاتال
 و در نتیجه کردهرا کنترل  شرانیپ هیتجز رایاست، ز ایمؤلفهتک

 یبرا یمختلف هایآزمونکند. میکرورانشگر را تعیین می یعملکرد کل
 .[7, 6]است  شدهانجام  ستییدر بستر کاتال هیعملکرد تجز یابیارز

 هیتجز یاضیر یهامدل [9] و شانکار و همکاران [8] کرستن
مطالعات  نیا .ندرا ارائه داد میدیریا ستیبا کاتال نیدرازیه یستیکاتال

در بستر  نیدرازیه ستییبالا توسط واکنش کاتال یگاز در دما دیدر تول
عملکرد سیستم  [10] انگیو  رنیه .هستندمتمرکز  ستییکاتال

عددی بررسی  صورتبهمیکرورانشگر هیدرازینی یک ماهواره را 
با استفاده  یاضیمدل ر کیبر اساس  شرانیپ ستمیعملکرد سکردند. 

 یابیارز هاتوسط آن یتجرب یهاو داده یمعمول لیفرانسیاز معادلات د
 نیرا ب یاسهیمقا لیو تحل هیتجز [11] رنی، هبعد از ایشان شد.
 کینیز  [12]سوباش  انجام داد. ینیزم نمونهو  نمونه فضایی یهاداده

8.  Aerojet 
9.  Heraeus of Hanau 



 
  

 

 

 

 ژوهشی علوم و فناوری فضاییپ -فصلنامة علمی  ... شرانیپکمای مؤلفهتک رانشگر کرویمنمونه زمینی یک  طراحی و جانمایی اجزای
 39 / ( 55)پیاپی  1402بهار   / 1شمارة  / 17دورة 

 ینیدرازیه میکرورانشگرعملکرد  ینیبشیپ یساده برا یشیمدل آزما
تجربی عملکرد یک  صورتبه [13] شانکار و همکاران ارائه داد.

را  ی تجربیهادادهسپس  و را بررسی کردند ینیدرازیه میکرورانشگر
هینکل  .ندکرد سهیمقا یبعدکی کیزنتروپیمدل ا ی تئوریهادادهبا 

نیوتنی را مورد  35یک میکرورانشگر هیدرازینی  [14]و همکاران 
ها از یک صفحه انژکتور کاپیلاری هفت سوراخه ار دادند. آنبررسی قر

 صورتبهبرای پاشش هیدرازین استفاده کردند. آرایش صفحه انژکتور 
بیان کردند که ، یک انژکتور در وسط و بقیه انژکتورها در اطراف بود

پاشش هیدرازین از طریق این صفحه انژکتور به خوبی صورت گرفته 
د نیاز میکرورانشگر توسط این صفحه انژکتور های موراست و مشخصه

 شود.می نیتأم

هیدرازینی ای مؤلفهدر طراحی نسخه قبلی میکرورانشگر تک
 یچشیپ انیاز انژکتور جر، کریمایی و همکاران توسط  [15]نیوتنی  10

اما در طرح جدید در این پژوهش ؛ شداستفاده  یتوخال یبا پاشش چتر
. این انژکتور به دلیل چتر شودمیاستفاده   10از انژکتور کاپیلاری

ر محفظه کاتالیستی کوچک و توپر، موجب کاهش چشمگیر قط
قیمت ایریدیوم کاتالیست مصرفی گران حجم همشود که در نتیجه می

یابد. علاوه ابعاد و وزن میکرورانشگر کاهش می نیزیابد و کاهش می
پاشش توخالی که انژکتور با چتر دبی جرمی قسمت مرکزی بر این، 

 صورتبهشد پاشش هیدرازین در محفظه برابر با صفر بود، موجب می
که باقی بماند استفاده بدون یکنواخت صورت نگیرد و قسمت مرکزی 

دیگر این طراحی . تفاوت [16] در طرح جدید، این مشکل مرتفع شد
به منظور طراحی  RPA 11  افزارنسبت به نسخه قبلی، استفاده از نرم

افزار، محفظه تجزیه و طراحی نازل میکرورانشگر است. این نرم
دهد. طراحی نازل و محفظه تجزیه را با دقت بسیار بالایی انجام می

از یک کد عددی  RPA افزارنرمبرای طراحی محفظه تجزیه علاوه بر 
 ز استفاده شد تا صحت نتایج مورد سنجش قرار گیرد.نی

 طراحی و پیکربندی میکرورانشگر

تلف میکرورانشگر مورد بررسی در این پژوهش از چندین المان مخ
ستی، یلبستر کاتاتشکیل شده است که شامل انژکتور )سامانه پاشش(، 

ز این یک ا . طراحی هرستمحفظه تجزیه پیشران و نازل همگرا واگرا
 گیرد.یجداگانه در ادامه مورد بررسی قرار م طوربهها مانال

 سوخت طراحی سامانه پاشش
 میمستق انیانژکتور جرتک یسازهی، روند طراحی و شباین بخشدر 

ارائه  یوتنین 10ای هیدرازینی لفهؤمتک کرورانشگرییک م یلاریکاپ ای
ه حاضر، جریان داخلی انژکتور در مقال یسازمدلشده است. هدف از 

                                                                   
10 .  Capillary 

هدف اصلی طراحی . استهای مورد نیاز مشخصه نیتأماطمینان از 
یابی به دبی جرمی مورد نیاز تزریق میکرورانشگر این انژکتور دست

سازی انژکتور برابر باشد. مقدار این دبی جرمی برای طراحی و شبیهمی
 .شده است گرم بر ثانیه در نظر گرفته 8/5 با

کتور انژکتور که عملکرد بهینه انژ پارامترهای اساسی طراحی
 :[17]شامل موارد زیر است  ،شودها تعیین میتوسط آن

 . دبی خروجی از انژکتور:1

(1) *2D cm F p     

ضریب دبی،  دبی واقعی انژکتور،  Dmکه در آن 
cF 

اختلاف فشار دو طرف انژکتور و pسطح مقطع نازل انژکتور، 
* 

 چگالی سیال عامل است.
 . ضریب دبی انژکتور:2

(2) D

I

m

m





  

آل انژکتور است. مقدار ضریب دبی دبی ایده Imکه در آن 

آل خروجی انژکتور از نسبت دبی عملی خروجی از انژکتور به دبی ایده
 1از  ترکوچککه همواره  آیدمی به دست)سطح مقطع پر از سیال( 

. ضریب دبی در صنعت برای انژکتورهای جریان مستقیم بین است
آل خروجی از انژکتور . از طرفی مقدار دبی ایدهباشدمی 85/0تا  65/0

چگالی  ( درTWضرب سرعت تئوری خروجی سیال )برابر با حاصل
 سیال در سطح مقطع نازل انژکتور است.

(3) 
*

2
T

p
W






 

( یکی از پارامترهای مهم P. اختلاف فشار بین دو سر انژکتور )3

 طراحی است که مقدار آن برای انواع انژکتور متفاوت است.
(4) BX Bp p p   

فشار در  Bpفشار سیال در راهه ورودی و Bxp (4) در رابطه
کتور کننده دبی خروجی از انژاین مقدار تعیین سمت خروجی است.

ر صنعت است. مقدار اختلاف فشار برای انژکتورهای جریان مستقیم د
سرعت )ر . به همین ترتیب، مشخصات انژکتوباشدمیبار  15تا  2بین 

( دبی جرمی جریان، ضریب دبی و زاویه چتر پاششخروجی سیال، 
 تابعی از اختلاف فشار بین دو طرف انژکتور است.

. زاویه چتر پاشش )4
p2مقدار  ( که تابعی از اختلاف فشار است و

درجه  12تا  10آن برای انژکتورهای جریان مستتتقیم صتتنعتی بین 
 .باشدمی

ترین وجی انژکتور جریان مستقیم که در نوع خود سادهدبی خر
با توجه بنابراین شود. ( محاسبه می1، بر اساس رابطه )استنوع انژکتور 

11 .  Rocket Propulsion Analysis 
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(، چگالی سیال )Pبه معلوم بودن مقادیر اختلاف فشار )
* و دبی )

( که در هر انژکتور مشخص است، سطح دهانه نازل mخروجی )

 شود.محاسبه می (5)خروجی از رابطه 

(5) 
*2

C

m
F

P



  



 

( هر چه قدر طول انژکتور جریان مستقیم 1با توجه به شکل )
(𝑙𝐶( بیشتر باشد، قطر سیال خروجی از انژکتور )𝑑∗ به قطر نازل )
(𝑑𝐶نزدیک )شود و یا به عبارت دیگر مقدار ضریب دبی تر می
(𝜇𝜑افزایش پیدا می ) ،کند. باید در نظر داشت که همواره در عمل

مقطع عبور سیال کمتر از سطح مقطع نازل انژکتور است  سطح
(𝐹𝐶 < 𝐹∗) [17]. 

 

 

0.5 1C

C

l

d
  

0.6 0.65   

2 3C

C

l

d
   

0.75 0.85    

 𝑳𝑪مقادیر ضریب صنعتی برای انژکتور جریان مستقیم در دو  -1شکل 

 [17]مختلف 

 𝑑𝐶به  ∗𝑑، مقدار 𝑙𝐶شود با افزایش طور که مشاهده میهمان

توان سطح دهانه نازل شود. با توجه به مطالب مذکور میتر مینزدیک
( را به 𝑑𝐶( را محاسبه و از آنجا قطر نازل )𝐹𝐶ریان مستقیم )انژکتور ج

( را محاسبه کرد. لازم به توضیح 𝑙𝐶دست آورد و سپس طول انژکتور )
وجود نداشته باشد،  2φاست که اگر پخ ورود سیال به انژکتور با زاویه 

باید کند. این پخ ندت کاهش پیدا میش( به 𝜇𝜑مقدار ضریب دبی )
بر اساس اصطکاک سرعت ورود سیال به زیرا خیلی طولانی باشد 

و همچنین نباید خیلی کوتاه باشد، از این رو  یابدمیانژکتور کاهش 
در صنعت برابر است  معمولااباید با آزمایش، مقدار آن را بهینه کرد که 

 با:
90° < 2φ < 120° 

ستقیم ن مجریا ترتیب محاسبه انژکتور ،با توجه به مطالب ذکر شده
 :[18] استذیل به شرح  هیپاکی
 تعیین دبی انژکتور .1
تعیین سطح دهانه خروجی نازل انژکتور و از آنجا تعیین قطر دهانه  .2

بر   (𝜇𝜑و ضریب دبی ) (Pنازل انژکتور که مقادیر اختلاف فشار )

 شود.اساس نظر طراحان انتخاب می
تعیین طول نازل انژکتور که با توجه به مقادیر پیشنهادی و با داشتن  .3

 آید. ( به دست می𝑑𝐶قطر نازل )
ن انتخاب طبق مقادیر پیشنهادی توسط طراحا (2φتعیین زاویه پخ ) .4

از  .دنماینتست عملی انژکتور آن را بهینه میو پس از محاسبات با 
 .[16] آیدیماین رو بهترین انژکتور با مشاهدات در آزمایشگاه به دست 

مورد نظر  هیپاکیاین مراحل، انژکتور جریان مستقیم  با انجام
مهم  ( طراحی شد و تغییرات فاکتورهای1جدول ) بر اساس معلومات
. رفتگمحدوده مجاز توسط طراح انجام سازی در طراحی برای بهینه

که ضربه عیین مقدار دبی جرمی باید گفت، با توجه به ایندر خصوص ت
ویژه )ایمپالس( هیدرازین و همچنین نیروی پیشران، مشخص 

مود. توان مقدار دبی جرمی تزریق سوخت را محاسبه نباشند، میمی
 :[13]آید می به دست (6جرمی از رابطه ) مقدار دبی

(6) 
( )

( )

kg

s

S

P
m

I
 

برابر  میکرورانشگر ز رابطه فوق، مقدار دبی جرمیبا استفاده ا
و  حاشیه اطمینان طراحی %15با لحاظ  آمد که به دست g/s  5با

 شد. گرفته در نظر g/s 8/5، معادل ساخت

 معلومات طراحی انژکتور -1جدول 

 ویسکوزیته

 دینامیکی مایع

 * kg/m.s 

ویسکوزیته 
 سینماتیکی مایع

 /secm2
* 

 سوخت چگالی

 3

* kg/m 

 دبی جرمی

 kg/sm 

9/0  e 3-  001/1  e 6-  1021 0058/0 

پارامترهای هندسی بر خصوصیات  ریتأثنظر گرفتن  به منظور در
جریان خروجی از انژکتور نظیر ضخامت لایه سیال خارج شده، دبی 

ین دو سر انژکتور و سرعت متوسط سیال جرمی در اختلاف فشار مع
افزار فلوئنت انجام تحلیل جریان داخلی انژکتور به کمک نرم خروجی،

نازل  از ،ی انژکتورهمگرا قسمت ورودی و از عبور از بعد گرفت. سیال
و پارامترهای  قسمت پارامتر فشار نیدر ا شود.می خارج انژکتور
انژکتور  یجرم یو دب یجسرعت خرو یبر رو هاآن ریتأثو  هندسی

مشخصات طراحی نهایی انژکتور در جدول  .گرفتقرار  یمورد بررس
ترین گرفتن مناسب در نظرنشان داده شده است. این انتخاب با ( 2)

اختلاف فشار دو سر انژکتور، در نظر گرفتن ملاحظات هندسی و 
ساخت انژکتور، مقدار دبی جرمی که باید توسط این انژکتور تزریق 
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شود و همچنین سرعت متوسط مناسب پاشش سیال از خروجی 
انژکتور بر روی بستر کاتالیستی صورت گرفته است. شماتیک انژکتور 

 ( ارائه شده است.2در شکل )  12افزار سالیدورکطراحی شده در نرم
انژکتور  کانتور اندازه سرعت نشان داده شده است. در( 3در شکل )

نه سرعت از وجی از نازل انژکتور با بیشیجریان مستقیم، بیشتر سیال خر
 فر است.صشود و تنها در نزدیک دیواره سرعت نزدیک به نازل خارج می

 مشخصات هندسی انژکتور طراحی شده – 2 جدول

اختلاف 
 [bar]فشار 

قطر نازل 
[mm] 

طول انژکتور

قطر نازل
 

زاویه 
 پخ

طول ورودی

طول انژکتور 
 

3 6/0 3 90 1 
 

  

  

  

 شماتیک انژکتور طراحی شده -2شکل

 

 

 یلاریکاپکانتور اندازه سرعت سیال در انژکتور  -3شکل

                                                                   
12 .  Solidworks 

گرفت.  طراحی تک انژکتور کاپیلاری مورد بررسی قرار در این بخش،
 نیتأما رنیوتنی  10این انژکتور دبی جرمی مورد نیاز میکرورانشگر 

لیستی دارد و دهی خوبی روی بستر کاتاکرده و همچنین پوشش
 10شگر توانسته است جایگزین انژکتور جریان پیچشی برای میکروران

؛ ودش( [19, 14]خه قبلی )مراجع ای کاتالیستی نسمؤلفهنیوتنی تک
ست زیرا با توجه به محدودیت وزن میکرورانشگر و مصرف کاتالی

یستی و یح بر این بود که محفظه کاتالایریدیومی، ترج متیقگران
ی انژکتور شود که با جایگزین ترکوچکبالتبع، ابعاد میکرورانشگر 
م در سرعت پاشش نیز یک فاکتور مه. شدکاپیلاری، این هدف میسر 

ر آن را اندک باشد که تا حد امکان بایستی مقداانتخاب نوع انژکتور می
های انولیان زیاد باشد، گرگرفت، زیرا درصورتی که سرعت جر در نظر

تور، نوع . در میان انواع انژکیابندمیکاتالیستی خرد شده و آسیب 
رین کاپیلاری کمترین سرعت خروجی را دارد و به همین دلیل بهت

 .استانتخاب برای سیستم پاشش میکرورانشگر 

 طراحی محفظه تجزیه و بستر کاتالیستی
کاتالیستی بر اساس  در این بخش، طراحی محفظه تجزیه و بستر

گیرد. وظیفه تجزیه هیدرازین روی بستر کاتالیستی انجام می
، کاهش انرژی ایمؤلفهتکدر میکرورانشگرهای  کاتالیست

های شیمیایی واکنشاز این رو، باشد. سازی تجزیه سوخت میفعال
در  معمولااشوند. تری انجام میتجزیه در دمای پایین

جهت کنترل وضعیت یا انتقال ای فهمؤلتکمیکرورانشگرهای 
گذاری فلز فعال ها، از کاتالیست حاصل از رسوبمداری ماهواره

ایریدیم روی بستر آلومینا به منظور تجزیه هیدرازین استفاده 
. کاتالیست ایریدیم توان واکنش آنی با هیدرازین در شودمی
یه های مختلفی جهت تجزکاتالیست های جرمی بالا را دارد.دبی

 یرو میدیریفلز فعال اولی کاتالیست شده است هیدرازین معرفی 
ها دارد و به بهترین عملکرد را در بین سایر کاتالیست نایبستر آلوم

. با انتخاب سایر شودمیهمین دلیل این کاتالیست انتخاب 
یابد که برای ها مقدار درصد تجزیه هیدرازین کاهش میکاتالیست

ران این کاهش بایستی طول محفظه کاتالیستی افزایش یابد جب
. شودمیهای ساخت که موجب افزایش وزن میکروموتور و هزینه

واکنش آنی آن با دیگر کاتالیست ایریدیوم  همچنین مزیت
این . بر استهای جرمی بالا و دماهای پایین هیدرازین در دبی

یت اساسی برای که مز نیستاساس برای تجزیه نیاز به گرمکن 
 زوریکاتال یپارامترها نیترمهمشود. نمونه فضایی محسوب می

 یپارامتر بارگذار زور،یطول بستر کاتال ،هاعبارتند از قطر گرانول
 یگازها اتیخصوص ریتأثکه تحت  زوریبستر و افت فشار بستر کاتال

 ی. پارامتر بارگذارباشندیم نییقابل تع نیدرازیه هیتجز حاصل از
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بر عملکرد  مؤثر یو فشار محفظه از جمله پارامترها ستیر کاتالبست
پارامتر طراحی در این  عنوانبهها قطر گرانول .است زوریکاتال

گرفته شد. با این حال  در نظرو ابعاد آن ثابت قرار نگرفت پژوهش 
ها کمتر باشد، تجزیه هیدرازین بهتر صورت هرچه قطر گرانول

یابد. ولی ظه کاتالیستی کاهش میگرفته و درنتیجه طول محف
و بر است ها با اندازه ریز بسیار پیچیده تکنولوژی ساخت گرانول

با  نایبستر آلوم یرو میدیریا زفل ستیکاتالهای اساس گرانولاین 
 .ه استمبنای طراحی قرار گرفت متریلیم 8/1قطر میانگین 

 باشد کهکلی واکنش کاتالیستی شامل چند مرحله میطوربه

 طورهمان( نشان داده شده است. 4شماتیک در شکل ) صورتبه

انتقال جرم از جریان شود، اولین و آخرین مرحله، که مشاهده می

  13عنوان پخش خارجی تحت که است ستیبه سطح کاتال الیس

ها از دهندههای واکنشاین مرحله مولکول شود. درشناخته می

منتقل شده و  تسیهای کاتالگرانول سطح به الیجریان س

 به ستیمعکوس از سطح کاتال طوربه ایییمیمحصولات واکنش ش

که مشخص است، عدد  طورهمان. شودمیمنتقل  الیس جریان

روی  تواندمی هایی مانند آشفتگیرینولدز جریان و وقوع پدیده

با کاهش عدد رینولدز  عتاایباشند. طب رگذاریتأثسرعت این مرحله 

محدود  ،الیو پخش مولکولی س بوده ترمیجریان، لایه مرزی ضخ

مرحله دوم و  در کننده نرخ انتقال جرم در این مرحله خواهد بود.

انتقال نمایش داده شده،  (4) که در شکل طورهمانماقبل آخر، 

ها به از سطح خارجی گرانول هادهندهواکنش دنیباعث رسجرم 

ت واکنش ها و انتقال معکوس محصولاسطح داخل خلل و فرج آن

شود. این مرحله ها میها به سطح آنداخلی گرانول فرج از خلل و

 شود. با توجه بهشناخته می 14تحت عنوان پخش داخلی

جنس انتقال جرم در  ،هاکم خلل و فرج اریطولی بس هایاسیمق

 ،در مرحله سوم باشد.این مرحله معمولاا از نوع پخش نادسن می

 لیتشک وندیپ ستیا ماده کاتالها بهای واکنش دهندهمولکول

شود. در مرحله شناخته می 15جذب این مرحله با عنوان دهد کهمی

  لیتشک وندیپ ستیهایی که با کاتالگونه نیب ایییمیبعد واکنش ش

ها دهندهکه واکنش وندهایییپ قتیپذیرد. در حقمی صورت ،داده

هش کا سبب تسریع در واکنش و است برقرار کرده ستیبا کاتال

ها در حضور شود. بعد از کامل شدن واکنشمی یسازفعالانرژی 

 16طی مرحله دفع ستیکاتال محصولات واکنش از سطح ست،یکاتال
 ستیایجاد شده با کاتال وندهاییشوند. به این معنی که پجدا می

 شود.گسسته می

 

                                                                   
13 . External Diffusion 
14 . Internal Diffusion 
15 . Absorption 

 

 مراحل انجام یک واکنش کاتالیستی -4شکل 

بعدی استفاده از یک مدل یک به منظور طراحی محفظه تجزیه
 و شنکار قیمعادله ساده شده انرژی مطابق با تحقشد. در این مدل از 

به همراه خواص  محفظهو طول  شدهاستفاده  [9] همکاران
ها آن قیق. بر مبنای تحشوندمی گاز در طول آن محاسبه کیترمودینام

 .کندمی رییتغ (7رابطه ) صورتبهدما 
 

(7) 
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2( 7در معادله ) 4N H

rH  ، 2آنتالپی واکنش تجزیه هیدرازین 4N H
L 

ظرفیت  PC،  17بارگذاری بستر Gگرمای نهان تبخیر هیدرازین، 

2، تهای کاتالیسگرانول  18مؤثرسطح  PAحرارتی،  4N H

rP  فشار

2برابر فشار محفظه احتراق است(،  باایتقربخار هیدرازین )که  4N H
M 

ضریب نرخ واکنش هیدرازین در رابطه  Aجرم مولکولی هیدرازین، 

موقعیت در طول محفظه  Zسازی واکنش و دمای فعال ATآرینیوس، 

باشند. پس از محاسبه دما در طول محفظه احتراق، کسر احتراق می
( محاسبه 11)تا ( 8های شیمیایی نیز با استفاده از روابط )جرمی گونه

 شوند.می
(8) 2 4 0.87 0.0006
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16 . Desorption 
17 . Bed Loading 
18 . Specific Surface Area 
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رازین، شود، بعد از محاسبه کسر جرمی هیدطور که مشاهده میهمان
لات ها بر مبنای ضرایب استیکیومتری معادکسر جرمی سایر گونه

م بر . معادلات حاکاست تجزیه هیدرازین و آمونیاک محاسبه شده
( و 12روابط ) صورتبهتجزیه هیدرازین و آمونیاک در تحقیق حاضر 

 باشند.( می13)
(12) 2 4 3 2 22 2N H NH N H   

(13) 3 2 22 3NH N H  

سازی بالادست مرتبه معادلات حاکم از طریق روش گسسته
پارامترهای ورودی برای . است در زمان و مکان تحلیل شده  19اول

نمایش داده ( 3) جدولطراحی محفظه تجزیه و بستر کاتالیستی در 
شده است. همچنین استقلال از شبکه برای هندسه بستر کاتالیستی 

 لیبه دلاست که دبی سوخت،  به ذکرلازم  مورد بررسی قرار گرفت.
مشخص بودن ضربه ویژه و تراست از پیش محاسبه شده است. دمای 
سیال ورودی به محفظه نیز برابر دمای محیط در نظر گرفته شده 

ورودی بر مبنای محاسبات بخش نازل برای رسیدن به  است. فشار
بنابراین، ؛ ضربه ویژه و تراست از پیش تعیین شده محاسبه شده است

توان به بخش مربوط به برای مشاهده جزئیات مقادیر این پارامتر می
محاسبات نازل محفظه مراجعه نمود. قطر ذرات کاتالیست و درصد 

ه با سازنده کاتالیست، در نظر گرفته تخلخل بستر نیز بر مبنای مذاکر
 شده است.

 تجزیهپارامترهای ورودی برای طراحی محفظه  -3جدول

 مقدار کمیت

 005/0( kg/s) دبی جرمی

 4/16( bar) فشار ورودی

 300( k) دمای ورودی

 8/1( mm) قطر ذرات کاتالیست

 4/0 ضریب تخلخل بستر

 sec2kg/m( 29/28.( بستر یبارگذار

ال حرارت در محفظه تجزیه میکرورانشگر نیز مورد بررسی انتق
قرار گرفت که شامل انتقال حرارت کاتالیست به گاز و سپس گاز به 

درجه کلوین  880باشد و در نهایت دما در حدود محفظه تجزیه می
طراحی محفظه کاتالیستی  در خصوص. روابط و نتایج شدمحاسبه 

توسط نویسندگان این مقاله بیان  [21, 20] مفصل در مراجع طوربه
نمودار ( 5شکل )د. شها ارائه ای از آنشده است و در اینجا تنها گزیده

را نمایش  ستییدر طول بستر کاتال ایییمیهای شجرمی گونه کسر
 ایگونهطول محفظه به شود،می مشاهدهکه  طورهماندهد. می

                                                                   
19 . First order Upwind 

در انتهای محفظه به  درازینیجرمی ه کسر شده است که انتخاب
توان در نتیجه می است. دهیرس (درصد دهحدود ) خودمقدار حدی 

طور که در شکل مناسب است. همان تجزیه گفت که طول محفظه
( مشخص است با مصرف هیدرازین، مقادیر کسر جرمی آمونیاک، 5)

ین روند بر اساس هیدروژن و نیتروژن افزایش یافته که توجیه ا
درصد هیدرازین تا این طول بستر  80 باایتقرباشد. ( می12معادله )

کاتالیستی تجزیه شده است که برای عملکرد میکرورانشگرها درصد 
، روند شودمیمشاهده ( 5) طور که در شکل. هماناستقابل قبولی 

حدی بوده و با افزایش طول محفظه  صورتبهتجزیه هیدرازین 
باشد. تجزیه تی، تغییرات کسر جرمی هیدرازین اندک میکاتالیس

ها نیز وابسته است. هیدرازین علاوه بر طول بستر به قطر گرانول
؛ گیردها کمتر باشد، تجزیه بهتر صورت میهرچه قطر گرانول

تر هیدرازین استفاده از کاتالیست بنابراین یک راهکار تجزیه کامل
 .استکیفیت بالاتر با 

ه الب بیان شده، طول محفظه تجزیه از طریق تجزیبنابر مط
یز آمد و همچنین قطر محفظه ن به دستهیدرازین در طول محفظه 

جه شود. در نتیبر اساس دبی جرمی و بارگذاری بستر محاسبه می
 ده است.ش( ارائه 4مقادیر نهایی طول و قطر محفظه تجزیه در جدول )

 

 

طول محفظه احتراق  شیمیایی درهای تغییرات کسر جرمی گونه -5شکل 

 طراحی شده

 ابعاد محفظه تجزیه طراحی شده -4جدول

 مقدار کمیت

 03/0( m) طول محفظه

 015/0( m) قطر محفظه
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 طراحی نازل

ر طراحی نازل میکرورانشگبرای  RPAافزار در این بخش از نرم
افزار و شده است. به همین منظور ابتدا به معرفی نرماستفاده 

کر ذشایان شود. میپرداخته و سپس نازل طراحی  مسئلههای دیورو
ر که طراحی بستر کاتالیستی که در بخش قبل طراحی شد، د است

گیرد ر میافزار مورد مقایسه قرااین بخش با طراحی محفظه تجزیه نرم
 صورتبه RPA افزارنرمافزار بررسی شود. تا صحت نتایج خروجی نرم

از ارد، سازی انواع موتورهای فضایی را دشبیهدقیق، توان طراحی و 
انشگر برای طراحی میکرور .شودمیبرای طراحی استفاده  این لحاظ

امل موارد ابتدا باید شرایط ورودی موتور را وارد کرد. این شرایط ش
 ذیل است:

 فشار محفظه احتراق موتور .1
 شود.وارد می 5/16 [bar]فشار محفظه احتراق برابر با 

 بی جرمی سیالد .2
یابی به قبل اشاره شد به منظور دست طور که در بخشهمان

ه این . در نتیجاست 5 [g/sec] نیوتن نیاز به دبی جرمی 10تراست 
 شود.مقدار برای دبی جرمی در نظر گرفته می

 تعیین نوع سوخت .3
را ای مؤلفهقابلیت طراحی موتورهای دو و تک RPAافزار نرم

. استای مؤلفهانشگر مورد طراحی، یک موتور تکداراست. میکرور
 .دشومیافزار، سوخت هیدرازین انتخاب به همین منظور در نرم

 تعیین بارگذاری بستر .4
بارگذاری بستر شامل نسبت دبی جرمی سیال به مقطع عبوری 

 ارباشند، در نتیجه مقدسیال است. هر دو پارامتر معلوم می
]sec.2mkg/[ 28 د.شووارد می 

 فشار در خروجی نازل .5
های تست در سطح زمین )تست فشار خروجی نازل برای حالت
انشگر این پژوهش، طراحی میکرورزمینی( و خلاء متفاوت است. در 

ار به همین منظور، فشبرای حالت تست زمینی انجام شده است، 
 شود.خروجی نازل برابر با فشار محیط در نظر گرفته می

 نوع نازل .6
ی زاویه مخروط ونظور سادگی ساخت، نازل مخروطی انتخاب به م

 .شودمیدرجه فرض  15انتهایی برابر با 
سازی یهپس از انتخاب و وارد کردن این پارامترها، طراحی و شب

شخصات نتایج م RPAافزار نرم وافزار انجام میکرورانشگر توسط نرم
 هارائن ترمودینامیکی میکرورانشگر را در چهار قسمت مختلف آ

 امل موارد ذیل است:ها شکند. این قسمتمی
 .4، . گلوگاه نازل3. ورودی نازل، 2. ورودی محفظه احتراق، 1

 خروجی نازل.

ه شده ( آورد5نتایج مشخصات ترمودینامیکی میکرورانشگر در جدول )
امل است. پارامترهای مختلفی در این جدول بررسی شده است که ش

ذاری سرعت، عدد ماخ، نسبت سطح و بارگ فشار، دما، ثابت گازها،
اخ مطور که مشخص است مقادیر سرعت و عدد . همانباشدمیبستر 

 .است 5/2و  1650 [m/sec] در دهانه خروجی نازل به ترتیب برابر با
توسط  مقادیر تراست و ایمپالس ویژه محاسبه شده میکرورانشگر

کلی مقدار تراست  ورطبه( نشان داده شده است. 6در جدول ) افزارنرم
لت عباشد که میکرو رانشگرها بر روی سطح زمین کمتر از فضا می

دهد. ن می( رابطه تراست را نشا14این امر فشار محیط است. معادله )
دبی جرمی،  mنیروی تراست،  Pدر این رابطه 

aW  سرعت گازهای
خروجی، 

aF  ،سطح دهانه خروجی
ap  فشار دهانه خروجی و

Hp 
یط، باشد. بر اساس این معادله با کاهش فشار محفشار محیط می

ط، مقدار بنابراین با کاهش فشار محی؛ یابدنیروی تراست افزایش می
وتن( نزدیک نی 10تراست میکرورانشگر افزایش یافته و به مقدار نامی )

 شود.می

(14) ( )a a a HP mW F p p   

 میکرورانشگر یکینامیمشخصات ترمود -5جدول 

 پارامتر
ورودی 

 محفظه

ورودی 

 نازل

گلوگاه 

 نازل

خروجی 

 نازل
 واحد

 [MPa] 1/0 9/0 6/1 6/1 فشار

 [°K] 500 750 880 880 دما
 [kJ/kg.K] 7195/0 7680/0 7727/0 7727/0 ثابت گازها

 [m/sec] 1650 880 7/11 صفر سرعت

 - 5/2 1 01/0 صفر عدد ماخ

نسبت 
 سطح

5/47 5/47 1 9/2 - 

بارگذاری 
 بستر

28 28 1345 465 [kg/m2.sec] 

 میکرورانشگر )تست زمینی( ژهیو مپالسیتراست و ا -6جدول 

 واحد مقدار پارامتر

 [N] 8 تراست 

 [sec] 160 ایمپالس ویژه 

 [gr/sec] 005/0 دبی جرمی

مشخصات هندسی محفظه تجزیه و نازل میکرورانشگر در 
شود تمامی ابعاد طور که مشاهده می( آورده شده است. همان7جدول )

محاسبه شده است. قطر  RPAافزار محفظه تجزیه و نازل توسط نرم
 نسبتاا آمده که قطر  به دست متریلیم 6/3 دهانه خروجی نازل برابر با
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کوچکی است، زیرا میکرورانشگر طراحی شده در این پژوهش، نمونه 
کلی قطر دهانه خروجی نازل نمونه زمینی  طوربهزمینی است. 

زیرا ست تر اها کوچکمیکرورانشگرها نسبت به نمونه فضایی آن
 به دستبر اساس طراحی نیست.  فشار محیط تخلیه، فشار خلأ

و  متریلیم 8/14افزار، قطر محفظه احتراق برابر با آمده توسط نرم
آمد. این نتایج  به دست متریلیم 29طول محفظه احتراق برابر با 

خوانی دارد و نشان از با دقت بسیار بالایی با نتایج قسمت قبل هم
 RPAافزار سازی میکرورانشگر توسط نرمصحت طراحی و شبیه

 باشد.می
 اتیک میکرورانشگر که شامل انژکتور، محفظه تجزیه،شم

ت. ( نشان داده شده اس6نازل و سایر متعلقات است، در شکل )

 افزار سالیدورکپیکربندی از طرح اولیه میکرورانشگر به کمک نرم

ه شد ارائه بعدی میکرورانشگر نمای سه( 7در شکل )تهیه شد. 

 اخل محفظه تجزیهگیری فشار و دما داست. به منظور اندازه

گیری شود که محل قرارمیکرورانشگر از چهار سنسور استفاده می

ار این سنسورها در طراحی نهایی لحاظ شده است. دو سنسور فش

ه در و دما در ابتدای محفظه و دو سنسور دیگر در انتهای محفظ

 .شده استنظر گرفته 

 میکرورانشگر )تست زمینی( یمشخصات هندس -7جدول 

 

 واحد مقدار امترپار

Dc 8/14 [mm] 

R2 7/22 [mm] 

L* 1000 [mm] 

Lc 29 [mm] 

Dt 2 [mm] 

Rn 4/0 [mm] 

Le 3 [mm] 

De 6/3 [mm] 
b 30 [deg] 

R1 6/1 [mm] 

Lcyl 6/11 [mm] 

Te 15 [deg] 

 
 

  

  

 طراحی شده میکرورانشگرشماتیک  -6شکل 

 
 گری میکرورانشبعدسهنمای  -7شکل 

 گیرینتیجه

ای مؤلفهدر این پژوهش، فرآیند طراحی و پیکربندی میکرورانشگر تک
. قطر محفظه نمونه اولیه این میکرورانشگر شدنیوتنی ارائه  10هیدرازینی 

 نسبتاا ی توخال یبا پاشش چتر یچشیپ انیجربه دلیل استفاده از انژکتور 
ضر، انژکتور کاپیلاری زیاد بود. به همین دلیل در طرح جدید در پژوهش حا

درصد کاهش  25که موجب شد قطر محفظه حدود  گردیدجایگزین آن 
 ستیکاتال حجمهم متر برسد که در این صورتسانتی 5/1یابد و به مقدار 

میکرورانشگر و بالتبع وزن  یافتکاهش  ومیدیریا متیقگران یمصرف
و مصرف  میکرورانشگروزن  تیدر واقع با توجه به محدود .یافتکاهش 

 یستیبود که محفظه کاتال نیبر ا حیترج ،یومیدیریا متیقگران ستیکاتال
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  ، ی لار ی انژکتور کاپ   ی ن ی گز ی شوند که با جا   تر کوچک   میکرورانشگر و ابعاد  
از طرفی به منظور طراحی دقیق محفظه تجزیه از    . شد   سر ی مهم م   ن ی ا 

یک کد عددی استفاده شد که مبنای آن تجزیه هیدرازین در محفظه  
،  شد   تعیین   متر سانتی   3تجزیه بود. در این طراحی، طول محفظه حدود  

در انتهای محفظه به مقدار حدی خود )حدود    درازین ی جرمی ه   کسر زیرا  
همچنین به منظور طراحی جدید این میکرورانشگر از    . د ی ده درصد( رس 

افزار جهت طراحی نازل و محفظه  استفاده شد. این نرم   RPAافزار  نرم 
  RPAافزار  تجزیه میکرورانشگرها دقت بسیار بالایی دارد. با استفاده از نرم 

آمد که نتایج   به دست  متر سانتی  3و  1/ 5قطر و طول محفظه به ترتیب 
می  عددی  نتایج کد  به  نزدیک  بسیار  طراحی محفظه  آن  از  بعد  باشد. 

افزار انجام و ابعاد نهایی  تجزیه، طراحی نازل میکرورانشگر توسط این نرم 
نا  ارائه گردید. مقادیر عدد ماخ در دهانه خروجی  با  آن  برابر  و    2/ 5زل 

 . شد محاسبه    متر ی ل ی م   3/ 6برابر با    همچنین طول دهانه نازل نیز 

 تعارض منافع

 هیچگونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشده است. 
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