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Abstract 

The aim of the present research is to obtain the ability to use the cryogenic propellant 

engines on a laboratory scale. In this regard, it is necessary to build some experimental 

motors and investigate the their performance parameters. The liquid oxygen as a common 

oxidizer and ethanol as a green fuel have been selected as propellant components. The 

engine is designed to produce 400 kgf force at the nominal condition. The pintle type 

injector has been chosen in which liquid oxygen and fuel are flowed in the axial and radial 

directions, respectively.  The combustion chamber has been protected against overheating 

by applying the regenerative cooling. However, the laboratory feature of the engine design 

has provided the using of water instead the cooling propellant. All main components of the 

engine such as injector, igniter, and flow controllers, are examined by the cold tests. A 

comprehensive test facility is designed and set up for hot fire tests in which the 

performance of almost all parameters can be evaluated. Fifteen fire tests have been 

performed. Maximum obtained pressure and evaluated combustion efficiency were about 

75% of design values.   
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 ، اصفهان، ایران  ها و زمین نقش جهانشرکت ملک آسمان -2

 های حمل و نقل فضایی، پژوهشگاه فضایی ایران، تهران، ایران پژوهشکده سامانه -3

   بعد چهارمشرکت فناورهای پیشرفته  -5 ، 4

  h_ghassemi@iust.ac.ir ایمیل نویسنده مخاطب: *

 چکیده 

  ی شگاهیآزما  اسیدر مق  ک،ی زمست  شرانه یپ  ی موتورها  یریبه کارگ  ی حاضر، کسب توانمند  ق یهدف تحق
به    ع،یما  ژنیشود. اکس  دهیآن  سنج  یعملکرد  یساخته  و پارامترها  ییهاراستا لازم است تا موتور   نیاست. در ا

  د یتول  یبرا  یاند. موتورسوخت سبز انتخاب شده   ک یمتداول و اتانول به عنوان    کیزمست  دکنندهیاکس  کیعنوان  
  ی ا سمبه   یموتور از نوع برخورد  نی شده است. انژکتور ا  ی طراح  شرانهیپ  نیبا ا  kgf 400معادل    یجلوبرندگ  یرو ین

داشته است. محفظه احتراق    انیشعاع جر  یمحور و سوخت در راستا  یدر راستا  ع،یما  ژنیبوده که در آن اکس
موتور    یشگاهیاست. طرح آزما  شدهی محافظت م  ادیز  یدر مقابل گرما  یابیباز  یکارموتور با روش خنک   نیا
از س  نیا   ی اصل  یهااستفاده شود. همه مولفه   ی کارخنک   یمانند آب برا  یخارج  ال یامکان را فراهم کرده تا 

 ن یگرم ا  شیآزما  یسرد قرار گرفتند. برا  یهاتحت آزمون  انیانداز، و  ابزار کنترل جرموتور مانند انژکتور، راه 
سکو و   ی موتور،  تقر  ی طراح  یاژه یآزمون  سنجش  امکان  آن  در  که  است  شده  ساخته  متغ  بایو    ی رهایهمه 

 نیشتر یفشار ثبت شده و ب  نی شتریپانزده آزمون گرم انجام شده است. ب  قیتحق  نیوجود دارد.  در ا  یعملکرد
 بودند. یطراح ریمقاد  %75بازده برآورد شده در حدود 

  موتور پیشرانه مایع، پیشرانه زمستیک، اکسیژن مایع، اتانول، سکوی آزم حداکثرهای کلیدی: واژه 
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 مقدمه

در حال انجام بشر  ییفضا یهاتیفعال سال است که 70ک به نزدی
های فضایی آغاز شده سال است که فعالیت 15است. در ایران نیز حدود 

ها را ممکن ساخته، موتورهای پیشران است. آن چیزی که این فعالیت
از  یادیدر تعداد ز یسم یهاشرانهیبا استفاده از پ ییموتورهابوده است. 

این حال،  نیا با اند.دهیرس یپرتاب به عملکرد و ثبات خوب یهاتیمأمور
و نگهداری  ادیز یهانهیهزی مانند بیمعا یدارا شهیهمها هشرانیپ

در مورد حفاظت از  یاجتماع یآگاه شیهستند. با افزا طیمح یآلودگ
ی سمریغ یهاشرانهی، پییفضا یهاتیو توسعه مداوم فعال ستیز طیمح

کسیژن مایع مورد توجه زیادی هستند. اکسیژن مایع به به ویژه بر پایه ا
های سوختی متعددی مانند تواند با مولفهعنوان اکسیدکننده می

مری تشکیل های پلیها، متان مایع، و رزینهای نفتی، الکلهیدروکربن
ها علاوه بر مطلوبیت ای مناسبی بدهد. این نوع پیشرانهزوج پیشرانه

یت عملکردی بالایی، به ویژه از منظر ضربه محیط زیستی، از مطلوب
ای غیر از اکسیژن های متداول در ایران، بر پایهویژه برخوردارند. پیشرانه

مایع بنا شده است. از این رو از مزیت فنی ضربه ویژه مناسب اکسیژن 
 شود. مایع استفاده نمی

های فضایی موتورهای با اکسیدکننده اکسیژن از آغاز فعالیت
اند. این موتورها، خیلی زود در صنعت هوافضا به کار گرفته شده مایع

روند توسعه خود را طی کرده و به پایداری نسبی در طراحی، تولید، و 
ترین اند. هیدروژن مایع و کروسین عمدهبرداری رسیدهبهره

هایی هستند که در کنار اکسیژن مایع، زوج پیشرانه را تشکیل سوخت
الیان اخیر متان و اتانول، هریک به دلایلی، جذابیت دهند. اما در سمی

ها، مراکز پژوهشی، و صنایع فضایی پیدا کرده و مورد توجه دانشگاه
های مختلف موتورهای که با اکسیژن مایع قرار گرفتند. مطالعه جنبه

های فضایی شروع شده است. در کنند تقریبا از ابتدای کاوشکار می
زوج پیشرانه اکسیژن مایع و اتانول، به دلایل این میان موتورهایی با 

اند. متعددی مانند ملاحظات محیط زیستی و ایمنی مورد متوجه بوده
توان به بررسی بازده احتراق و عملکرد از اهداف این مطالعات می

انژکتورها در چنین موتورهایی، در کنار اهداف دیگری مانند تقویت 

ز مهندسی پیشرانش  اشاره کرد. نیروی انسانی و توسعه این شاحه ا
اکسیژن و الکل به کار ربی که در آن تجکارهای در ادامه به برخی از 

 شود.  گرفته شده، اشاره می
به بررسی تجربی موتور الکل/اکسیژن  [1]هیرایوا و همکاران 

ها کیلوگرم و انژکتور برخوردی پرداختند. آن 1000مایع با تراست 
سرعت مشخصه گازهای احتراق را در شرایط مختلف کاری 

به بررسی تجربی احتراق  [2]گیری کردند. ساکاکی و همکاران اندازه
ها نتیجه ای پرداختند. آناکسیژن مایع و الکل با انژکتور سمبه

گرفتند که بازده احتراق با افزایش نسبت مومنتم در انژکتور، کاهش 
ها دریافتند اگر نسبت مومنتم در یک محفظه یابد. همچنین آنمی

اشد، نرخ انتقال بیشتر ب 2کمتر باشد، یا نسبت مونتم از  14/1احتراق از 
شود. ی احتراق میگرما باعث ایجاد نوسانات ترمواکوستیکی در محفظه

به بررسی تجربی عملکرد احتراق، انتقال حرارت،  [3]وودوارد و همکاران 
اکسیژن مایع با و مشخصات پایداری در یک موتور مانور مداری اتانول/

ای پرداختند. در این کار کیفیت انژکتورهای پیچشی دوپایه و سمبه
ها با نگاری بررسی شد. آنبرداری پالسی به روش سایهپاشش با عکس

های مختلف اکسیژن مایع مشاهده های گرم و سرد و در کیفیتآزمون
کردند که کیفیت اکسیژن مایع روی عملکرد پاشش در انژکتورهای 

 500یک موتور  [4]ای حساس است. باخ و همکاران پیچشی و سمبه
نیوتنی الکل/اکسیژن مایع را در در نسبت های مختلف سوخت به 
 اکسنده با انژکتور دوپایه پیچشی مورد بررسی قرار دادند و دمای

به  [5]گیری کردند. ساکاکی و همکاران ی احتراق را اندازهمحفظه
 5ی احتراق حدود بررسی احتراق الکل/اکسیژن مایع در فشار محفظه

 8/1تا  25/1های اکسنده به سوخت ای در نسبتبار با انژکتور سمبه
ها مشاهده کردند با افزایش نسبت اکسنده به سوخت تا پرداختند. آن

یابد. سیدر و همکاران نسبت تعادلی، سرعت مشخصه گازها افزایش می
نیوتنی الکل/اکسیژن مایع  500به بررسی نمونه پروازی یک موتور  [6]

و فشار  1/1ها در این کار نسبت اکسنده به سوخت را پرداختند. آن
بار انتخاب و از انژکتور دو پایه پیچشی در  9محفظه احتراق را حدود 

به بررسی تجربی عملکرد  [7]موتور استفاده کردند. دلپی و همکاران 
کیلونیوتنی الکل/اکسیژن مایع پرداختند. در این موتور فشار  5یک موتور 

ها از انژکتورهای برخوردی بار بود و در انجام آزمون 19محفظه طراحی 
ای در کارهایی که استفاده شده است. استفاده از انژکتورهای سمبه

برشمرده شد، به منظور تنظیم سطح تراست موتور بوده است. با این نوع 
 باشد. ها در هنگام کار میسر میانژکتور، امکان تغییر دبی پیشرانه

دهد که  عملکرد ادبیات منتشره در ایران نشان می جستجو در
کنند از سالیان قبل مورد توجه موتورهایی که با اکسیژن مایع کار می

، نتایج طراحی و 1389بوده است. محمودیان و همکاران در سال 
پیشران با سوخت کروسین و اکسیدکننده ساخت یک رانشگر کم

روند و نتایج طراحی را برای  [. آنان9اکسیژن مایع را ارائه کردند ]



 
  

 

  

 اتانول   –طراحی، ساخت و آزمون یک موتور ییشرانه مایع زمستیک اکسیژن مایع 
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کند ارائه دادند ولی در عمل از ی که با اکسیژن مایع کار میرانشگر
به  1395اکسیژن گازی استفاده کردند. رمش و همکاران در سال 

یافتن جواب بهینه برای مدار و پارامترهای عملکرد استاتیکی 
های الگوریتم[. آنان از 10های مایع با سیکل بسته پرداختند ]سامانه

یابی استفاده کرده و سامانه مورد توجه آنان موتور ژنتیک برای بهینه
و اکسیژن مایع  (RP-1)با زوج پیشرانه کروسین  RD 180روسی 

به طراحی و تحلیل  1398پور و همکان در سال بوده است. عدالت
پرداختند  kgf 9عملکرد یک میکروموتور سوخت مایع، با تراست 

در طراحی موتور، کروسین و اکسیژن مایع را به عنوان  [. آنان10]
زوج پیشرانه انتخاب کردند ولی آنان نیز در عمل از اکسیدکننده 

استفاده کردند. در دو موردی که شواهدی بر  قابل ذخیره دیگری
[، به جای 10][ و 8، یعنی مراجع ]های تجربی ارائه شده استآزمون

ی دیگری استفاده شده است. دلیل این هااکسیژن مایع از اکسید کننده
های علمی و فنی زیادی باشد که در کار با اکسیژن تواند دشواریامر می

 آید. مایع به پیش می
منظور کسب تجربه در پیشرانش مایع با اکسیدکننده به
گذاری اکسیژن مایع، یک مجموعه مطالعات تجربی پایه  4زمسُتیک

موتور آزمایشگاهی پیشرانه مایع ، یک 1399سال  شد که طی آن، در
های متعددی قرار گرفت. اهداف زمسُتیک طراحی و مورد آزمایشنیمه

ها، و خطرات ها، دشواریاولیه این مطالعه، آشنایی عملی با محدودیت
کار با اکسیژن مایع، توسعه اجزاء حیاتی یک موتور مایع متناسب با 

آزمون و ثبت نتایج پیشرانه زمسُتیک، طی کامل مسیر طراحی تا 
عملکردی چنین موتوری بوده است. اهداف میانی این مطالعه شامل 

های های عملکردی موتور و اصلاح و توسعه مولفهاستخراج شاخص
زمسُتیک متداول ها بود. در موتورهای مایع نیمهاثرگذار بر این شاخص

خت معمولا از برش نفتی موسوم به نفت سفید یا کروسین به عنوان سو
شود. اگر چه در این مطالعه، هدف غایی استفاده از چنین استفاده می

سوختی بوده است، اما با در نظر داشتن مسایل محیطی، ایمنی، و 
همچنین مسایل تحلیل، اتانول به عنوان سوخت انتخاب شد. نایابی 

ها با پاندمی کرونا، موجب شد زمانی انجام آزمایشاتانول به دلیل هم
 ها با متانول انجام شود.     یادی از آزمایشتا بخش ز

ای در زمینه انتقال گرما، در این راستا مطالعات تجربی گسترده
اندازها، و دینامیک سیالات انجام شد. ها، راهاحتراق، پاشش پیشرانه

هایی مانند سکوی آزمون و کنترل فرمان تهیه شد. همچنین، زیرساخت
های این مطالعه در بخشی از تلاشکننده این مقاله تنها منعکس

  های گرم موتوری است.مرحله نهایی، یعنی آزمایش

                                                                   
)کرایوجنیک( است. این کلمه از دو ریشه  cryogenicواژه زمستیک برابر نهاد واژه  .4

به معنای قوام « اُستیک»خانواده با زمستان و زمهریر و به معنای سرمای شدید و هم« زم»

 ترموشیمی

هدف این پژوهش به کارگیری اکسیژن مایع به عنوان یک پیشرانه 
زمُستیک در یک موتور آزمایشگاهی بوده است. از این رو 

های طرح، معلوم بوده است. اکسیدکننده به عنوان یکی از انتخاب
انتخاب سوخت نه بر پایه مشخصات انرژتیک، بلکه بر پایه  اما

های کاربری مانند ایمنی، ارزانی، و آلودگی محیطی قرار ویژگی
هایی مانند متانول، اتانول، و داشته است. از این دیدگاه سوخت

ها نسبت به کروسین الودگی محیطی کروسین برگزیده شدند. الکل
تر از اتانول تر و ارزانتانول فراوانتری دارند و از این میان، مکم
باشد. از این رو، مختصات انرژتیک پیشرانه برای ترکیب می

 اکسیژن مایع و سه سوخت یاد شده، محاسبه شده است.
، Tبرای تعین مختصات انرژتیک پیشرانه، لازم است تا دما 

، برای محصولات  𝛾، و نسبت گرماهای ویژه Mجرم مولکولی 
ه شوند. برای محاسبه این خواص در شرایط تعادلی احتراق محاسب

[ ناسا استفاده شده است. دمای اولیه اکسیدکننده 11] CEAاز کد 
K 100 ها نیز و دمای اولیه سوختK 300  اختیار شده است. برای

استفاده شده است.  CEAدر  RP-1کروسین از ترکیب معادل 
، ERزی، ارخواص محصولات احتراق، همگی بر حسب نسبت هم

ارزی نیز به صورت نسبت واقعی سوخت بیان شده است. نسبت هم
، st(F/O) ، به نسبت استیوکیومتریک آن،F/O به اکسید کننده،

 تعریف شده است.

(1)    
st

F/O F/OER  

نسبت سوخت به اکسید کننده استیوکیومتریک برای 
سین، به های متانول، اتانول، و کرومخلوط اکسیژن با سوخت

باشد. نتایج می 294/0، و 479/0، 667/0ترتیب، برابر با 
لب و در قا (1)محاسبات ترموشیمی برای فشار طراحی، در شکل 

های آتی، نتایج سه نمودار ارائه شده است. برای راحتی و استفاده
ای مرتبه سه بر حسب نسبت برازش این خواص با یک چندجمله

. دمای زیاد، جرم مولکولی و استارزی در نمودار درج شده هم
گرماهای ویژه محصولات احتراق، مطلوبیت بیشتری دارند. نسبت

دهد، بیشینه دما و کمینه همان طور که این شکل نشان می
ارزی نسبت گرماهای ویژه، برای هر سه ترکیب، در نسبت هم

آید اما، جرم مولکولی با افزایش این نسبت، به دست می 1حوالی 
 یابد.کاهش می ختوایکن ربه طو

ار و استوانه تشکیل شده است. این کلمه ترکیبی، به معنای خانواده با استوو استحکام و هم
 قوام یافته با سرمای شدید است.
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ورت تابعی از مختلف به صهای خواص محصولات احتراق پیشرانه -1شکل 

 ارزینسبت هم

 شارش جرمی پیشرانه و ابعاد موتور

شود. گاهی بیان میهای اصلی یک موتور آزمایشدر ابتدا، نیازمندی
ت. تیار شده اسدر سطح زمین اخ kgf 400نیروی جلوبرندگی موتور 

ده انتخاب ش bar 16و فشار محفظه احتراق نیز  bar 1فشار محیط 
با این  است. این فشار در محدود فشار مناسب برای تغذیه دمشی است.

ها و ابعاد اصلی توان شارش جرمی پیشرانهها میالزامات و محدودیت
شگاهی زمایآموتور را تعیین کرد. اگر چه این موتور به منظور مطالعات 

توان برای آن یک نقطه طراحی متصور شود ولی میبه کار گرفته می
. از دیدگاه بود. برای این منظور، اولین گام انتخاب نسبت پیشرانه است

یژه وانرژتیک، بهترین نسبت پیشرانه، نسبتی است که در آن ضربه 
وتور نمود مبیشینه گردد. ضربه ویژه خاصیتی از پیشرانه است که در یک 

کند و متاثر از خواص گازها در محفظه احتراق و انبساط پیدا می
باشد. از این رو، به صورت ترکیبی از اثر محصولات احتراق در نازل می

، و اثر نازل، با c*محفظه احتراق، با نمایندگی سرعت مشخصه
 شود:ان میت زیر بی، به صورFCنمایندگی ضریب تراست

(2) 
*

F

S

c C
I

g
 

، به c*شتاب ثقل زمین است. سرعت مشخصه  gکه در آن 
، و ، نسبت گرماهای ویژه، cTصورت زیر تابعی از دمای محفظه، 

 باشد.تراق می، محصولات احMجرم مولکولی، 

(3) *

cc RT  

ثابت گاز و برابر با ثابت جهانی تقسیم بر جرم Rکه در آن
 است. نیز به صورت زیر تابع  باشد. مولکولی گاز می

(4)  
( 1) ( 1)

2 ( 1)
 

 
 

   

ضریب تراست
FCر برای نازلی که فشار خروجی آن برابر با فشا

محیط است، به صورت زیر به نسبت انبساط،
e cp p و نسبت ،

 ، وابسته است. های ویژه، گرما

(5)  
( 1)

2 ( 1) 1F e cC p p
 

 
    

 
 

ر بر تغییرات سرعت مشخصه و ضربه ویژه (، نمودا2در شکل )
ارزی برای سه پیشرانه متشکل از اکسیدکننده اکسیژن حسب نسبت هم
برای راحتی و  داده شده است. های مختلف نشانمایع و سوخت

ای مرتبه سه های آتی، نتایج برازش این خواص با یک چندجملهاستفاده
همان طور که در ت. ارها درج شده اسارزی در نمودبر حسب نسبت هم

ارزی منطبق بر ضربه ویژه بیشینه شود، نسبت هم( دیده می2شکل )
باشد. از این رو نسبت می 3/1برای ترکیب اکسیژن و اتانول، برابر با 

ین شکل خواهد بود. ا 62/0برابر با  زمخلوط برای شرایط طراحی یا 
اکسیژن ارزی بهینه برای ترکیب دهد که نسبت همهمچنین نشان می
الت است و ضربه ویژه این ترکیب در بهتر ح 5/1و کروسین حوالی 

  ثانیه بیشتر از ترکیب اکسیژن و اتانول است.  8خود، حدود 

 
های مختلف به صورت خواص انرژتیک محصولات احتراق پیشرانه -2شکل

 ارزیتابعی از نسبت هم



 
  

 

  

 اتانول   –طراحی، ساخت و آزمون یک موتور ییشرانه مایع زمستیک اکسیژن مایع 
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رای اتانول بلوم بودن ضربه ویژه برای تعیین دبی جرمی پیشرانه، با مع
توان ارزی منتخب و همچنین نیروی تراست مورد نیاز میدر نسبت هم

 از رابطه زیر استفاده کرد.
(6) Sm F I g 

های پیشرانه، یعنی اکسید کننده و سوخت، به دبی جرمی مولفه
ننده صورت زیر بر حسب دبی جرمی کل و نسبت سوخت به اکسید ک

 شود.بیان می

(7)  (F O ) (1 F O)fm m 1)و F O)om m  

توان با معلوم بودن دبی جرمی پیشرانه و فشار محفظه، می
 مساحت گلوگاه نازل را نیز به صورت زیر تعیین کرد.

(8) *

t cA mc p 

 ود.شنسبت انبساط نازل نیز از رابطه زیر محاسبه می

(9) 2 1[( ) ]o

e t e c FA A p p C  

با معلوم بودن مساحت گلوگاه 
tA  و نسبت انبساط نازل برابر

e tA A،مساحت مقطع خروجی نازل ،eAآید. ، نیز به دست می 

نجر به ندهای مابعاد محفظه احتراق بایستی فضایی را برای فرای
های پیشرانه نیاز دارند تا پس از احتراق کامل پیشرانه فراهم کند. مولفه

ط شوند، ورود به محفظه اتمیزه شده، تبخیر گردند و با یکدیگر مخلو
در طول  سپس احتراق کامل شود. این فرایندها نیازمند فرصت هستند و

تر عت گازها کمرسند. در محفظه با قطر بزرگتر سرمحفظه به انجام می
تر خواهد بود. در طراحی یک و طول لازم برای تکمیل احتراق کوچک

های مختلف، معلوم موتور، زمان لازم برای تکمیل احتراق، برای پیشرانه
شود. با دانستن این زمان و سرعت متوسط است یا دانسته فرض می

ری از آید. تعبیر دیگگازها در محفظه احتراق، طول لازم به دست می
به صورت نسبت ، است که L*زمان لازم برای احتراق، طول مشخصه، 

حجم محفظه احتراق، 
cV ،به مساحت گلوگاه ،

tAشود، تعریف می 

(10) * c

t

V
L

A
 

های احتراقی درون واکنشکه نماینده طول لازم برای تکمیل 
اسب برای محفظه است. مانند زمان لازم برای تکمیل احتراق، مقدار من

وج یک زبستگی دارد. همچنین برای طول مشخصه به ترکیب پیشرانه 
 پیشرانه مشخص، به نسبت سوخت به اکسید کننده وابسته است.

با معلوم بودن این طول و همچنین مساحت گلوگاه، حجم  
ای بودن، وانهحجم محفظه، با فرض استآید. تراق به دست میمحفظه اح
 برابر است 

(11) 2

4
c c c c cV A L D L


  

که در آن 
cA   ،مساحت مقطع

cD   قطر و
cL  ای طول استوانه

طول و قطر محفظه تعیین گردد. ست تا باشند. اکنون لازم امحفظه می
ل یک معیار برای انتخاب قطر محفظه، سرعت متوسط گازهای حاص

تر باشد، فرصت از احتراق در آن است. هر چه سرعت گازها کم
های شیمیایی وجود دارد. سرعت کم بیشتری برای تکمیل واکنش

نگینی سنیازمند قطر بزرگ برای محفظه احتراق است و این به معنی 
رای بقطر محفظه احتراق نیز با انتخاب یک مقدار خواهد شد. آن 

ه جای معمولا بشود. سرعت متوسط گازها در محفظه، تعیین می
شود. ارتباط بین سرعت، از عدد ماخ جریان گاز در محفظه استفاده می

رت عد ماخ و نسبت مساحت مقطع محفظه به مساحت گلوگاه، به صو
 شود زیر بیان می

(12) 
1

2( 1)
21 2 1

1
1 2

c

c

t c

A
M

A M









  
   

   
 

که در آن
cM باشد. عدد ماخ جریان گازها در محفظه احتراق می

توان مساحت با گزینش یک عدد ماخ و معلوم بودن مساحت گلوگاه، می
طر و حجم قمقطع و قطر محفظه احتراق را به دست آورد. با معلوم بودن 

هد آمد. ( طول آن نیز به دست خوا11)محفظه احتراق، به کمک معادله 
تیجه ناین محاسبات بر حسب عدد ماخ جریان در محفظه انجام شده و 

، نشان L*(، برای چند مقدار مختلف طول مشخصه، 3آن در شکل )
نسبت  ( از12داده شده است. لازم به ذکر است که  تابعیت رابطه )

، ناچیز است. از این رو، 1تر از ، در اعداد ماخ کوچکگرماهای ویژه، 
ارزی اگر چه این شکل برای نسبت گرماهای ویژه منطبق بر نسبت هم

توان آن را برای هر ترکیب دیگری از منتخب، رسم شده است، اما می
 کار برد.ها بهپیشرانه

 
 وسب عدد ماخ محفظه محاسبه قطر و طول محفظه احتراق بر ح -3شکل 

 های مشخصه متفاوتطول

یکی از اهداف پژوهش حاضر یافتن طول مشخصه برای ترکیب 
پیشرانه بوده است. از این رو، با اختیار کردن مقدار معقولی برای 

( قطر محفظه 16/0سرعت )یا عدد ماخ جریان در محفظه و برابر با 
cm 9  بازده احتراق، چند اختیار شده است. برای مطالعه اثر طول بر
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های مختلف ساخته شده است. نتایج این محاسبات محفظه با طول
است. در این جا لازم به ذکر است که قطر  ( خلاصه شده1در جدول )

محفظه بر همه ابعاد مطالعه تاثیر دارد. برای شروع کار، مطالعات با 
نیز  قطر مذکور آغاز شده اما در ادامه موتورهایی با قطرهای بزرگتر

  تواند مورد مطالعه قرار گیرد.می

 خلاصه نتایج ابعاد موتور -1جدول 

 ER 3/1ارزی، نسبت هم

 F/O 62/0نسبت سوخت به اکسیدکننده، 

ضریب تراست، 
FC 38/1 

 c m/s  1700*سرعت مشخصه، 

ضربه ویژه، 
SI s 240 

 cm 9 قطر محفظه احتراق

 cm 30-50 طول محفظه احتراق

 m kg/s  67/1شارش جرمی پیشرانه، 

 fm kg/s  64/0شارش جرمی سوخت، 

شارش جرمی اکسیدکننده، 
om kg/s  03/1 

ل، مساحت گلوگاه ناز
tA 2cm 74/17 

 eA 2cm 49/60ل، مساحت خروجی ناز

 cm 75/4 قطر گلوگاه نازل

 cm 78/8 قطر خروجی نازل

 انژکتور

ایع، از میان دو گروه بزرگ انژکتورهای متداول در موتورهای پیشرانه م
یعنی انژکتورهای برخوردی و نابرخوردی، نوع برخوردی آن، به دلیل 

 5ایاختلاط بهتر انتخاب شده است. از میان این دسته، نیز نوع سمبه
های برخوردی، به دلیل ها و جتبر دیگر انواع آن، یعنی اسپری

ای، سادگی در ساخت ترجیح داده شده است. در طرح انژکتور سمبه
سید کننده، در مجاری حلقوی جود دارد که سوخت و اکاین امکان و

های شعاعی جریان داده شوند. ها یا شکاف)جریان محوری( و سوراخ
برای سهولت در طرح کلی چنین صفحه انژکتوری، مسیر اکسید کننده 
از مجاری شعاعی و مسیر سوخت از مجرای حلقوی اطراف سمبه 

در ای (، ساختار کلی یک انژکتور سمبه4انتخاب شده است. در شکل )
یک محفظه احتراق نشان داده شده است. قطر سمبه و میزان فاصله 

 باشد. آن از سربند محفظه، از پارامترهای مهم در عملکرد موتور می

                                                                   
5. Pintle  

    

 

ای در محفظه احتراق، نمایی از آن، و واره یک انژکتور سمبهطرح -4شکل 

 ای از اسپری حاصل از آننمونه

دی، رایی انژکتورهای برخوریکی از پارامترهای موثر در کا
های سوخت و اکسید کننده است. در انژکتورها سرعت برخورد جریان

ریان در قبل و بعد از از اختلاف فشار ج ها با استفادهاین سرعت
  :شودآید. این سرعت به شکل زیر بیان میدست میانژکتور به

(13) 2
D

p
V C




 

اختلاف فشار و   pکه در آن 
DC  باشد. ضریب تخلیه می

بر جرم  انتخاب اختلاف فشار هم بر کیفیت اتمیزاسیون پیشرانه و هم
[، این 13و  12بر ]مخازن پیشرانه تاثیر مستقیم دارد. بنابر توصیه منابع معت

فشار  %20 در حدود مقدار، به طور عمومی و برای هر دو مولفه پیشرانه،
ها کم است، انتخاب های که فشار آنباشد. اما برای محفظهمحفظه می

رد خواهد چنین مقدار کمی، منجر به کیفیت پایین اسپری حاصل از برخو
ی بیشتر از مقدار شد. بنابراین، در اینجا مقدار اختلاف فشار در انژکتور کم

تمامی  یز دربردارندهمتداول در نظر گرفته شده است. ضریب تخلیه ن
ریب متاثر از عوامل نابرگردا در فرایند تبدیل فشار به سرعت است. این ض

آن، پس  ابعاد و همچنین کیفیت ساخت مجاری است. معمولا مقدار دقیق
آید. در اینجا ها به دست میسازیاز ساخت و آزمایش، یا از طریق شبیه

های ادهشود. بر اساس دبرای آن در نظر گرفته می 6/0مقدار متداول 
ها در چنین انژکتورهایی، در موجود در ادبیات، محدوده سرعت جریان

های سوخت [. بنابراین و با در نظر داشتن چگالی13است ] m/s 20حدود 
های سوخت و اکسیدکننده، ننده، اختلاف فشار لازم برای جریانکو اکسید

 آید. می به دست bar 8/3و  bar 7/2به ترتیب، برابر با 

توان مساحت لازم ها، میاکنون با معلوم بودن سرعت و دبی جریان
  :زیر مجاری سوخت و اکسید کننده در انژکتور را، از طریق رابطه
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، به تعیین کرد. این مساحت برای مجاری سوخت و اکسید کننده
 آید. میبه دست  2mm 45و  2mm 40ترتیب، برابر با 

ری، تابع این نکته را هم بایستی اضافه کرد که توزیع فضایی اسپ
باشند. با توجه به شعایی حرکت جریان سوخت و اکسید کننده میاندازه

توان با انتخاب مناسبی از تعداد و مساحت بودن جریان اکسید کننده، می
کل ر شداوریفیس )سوراخ(، به توزیع فضایی مناسب اسپری دست یافت. 

ای از چنین انژکتوری به همراه اسپری حاصل از آن نشان (، نمونه4)
و جریان داده شده است. اسپری نشان داده شده در این شکل ناشی از د

باشد. اگر چه در راستای تبیین کمیّ اسپری متانول و نیتروژن مایع می
 ای قابل استنادی به دست نیامده است، اما کیفیت)اندازه قطرات( داده

 ای دارد. نواختی و ریزی قابل ملاحظهظاهری آن نشان از یک

ای پارامترهای هندسی و عملکردی متعددی یک انژکتور سمبه
باشد. به طور دارد و طراحی دقیق آن به همراه آزمایش و اصلاح می

ها شامل تعداد، قطر، عرض، فاصله خلاصه، مشخصات هندسی سوراخ
ارگیری سمبه در و مختصات قر ردیف، ها، تعداد و فاصله بینبین آن

ها از محفظه، قطر سمبه، و نسبت ممنتم در محل برخورد جریان
باشند. تشریح روند طراحی این پارامترهای مهم در طراحی آن می

راحی و انژکتور خارج از اهداف این مقاله است. توضیح کامل روند ط
 [14]مرجع  ای درانتخاب مشخصات طراحی و عملکردی انژکتور سمبه

های مهم کی از مشخصهگزارش شده است. لازم به یادآوری است که ی
ها و در ای، قابلیت آسان تغییر در دبی مولفهخانواده انژکتورهای سمبه

 باشد.نتیجه کنترل سطح تراست موتور می

 کاریخنک

ای در پایش دمای بدنه محفظه احتراق کاری بازیابی نقش عمدهخنک 
کاری، چه به صورت تنها و در موتورهای مایع دارد. این روش خنک

ای کاری لایههای دیگری مانند خنکبه صورت ترکیبی با روشچه 
شود. موتور و تراوایی، در موتورهای مختلف به کار گرفته می

کاری بازیابی طراحی آزمایشگاهی حاضر بر اساس استفاده از خنک
کننده، یعنی سوخت، به طور مماسی و از شده است. پیشرانه خنک

شود. برای یمی از ابتدای موتور خارج انتهای نازل وارد و به طور مماس
کاری مناسب، ژاکت طراحی شده برای این منظور تامین شرایط خنک

متری با بدنه محفظه احتراق دارد. در عمل، و برای فاصله یک میلی
کننده استفاده آغاز راه، به جای سوخت، از جریان آب به عنوان خنک

طریق  از احتراق، از شده است و بدین ترتیب بخشی از گرمای ناشی
 شود.آب به بیرون هدایت می

                                                                   
6. Cryogenic Dewar Tank 

 اندازراه

ها، اندازی احتراق در موتورهای مایع، بسته به نوع پیشرانهبرای راه
شود. های مختلفی استفاده میاندازی، و ماموریت، از روشمکان راه

اندازی موتورهای آزمایشگاهی در اندازه این به همین ترتیب، برای راه
یشرانه پز ابزار مختلفی استفاده شده است. در این مسیر، موتور، ا

های ساختاری جدی را در به زمستیک اکسیژن مایع، محدودیت
اندازی احتراق ترین راه، راهکند. شاید سادهانداز اعمال میکارگیری راه

حفظه باشد. ماز بیرون نازل و انتقال جبهه احتراق به بالادست و داخل 
ژن و زمایشگاهی، از مشعل حاصل از احتراق اکسیدر این مجموعه آ

انداز در نزدیک صفحه انژکتور یک هیدروژن استفاده شده است. راه
تر از یک ثانیه به درون محفظه جریان جت بسیار داغی را به مدت کم

های هیدروژن و اکسیژن که در مسیر هرکدام کند. جریانگسیل می
تراق ابل وارد یک محفظه احیک شیر برقی وجود دارد، به طور متق

زن الکتریکی پالسی، وظیفه مشتعل شوند. یک جرقهبسیار کوچک می
ک لوله یکردن مخلوط حاصله را به عهده دارد. گازهای داغ از طریق 

شوند. برای محافظت از سطح باریک وارد محفظه احتراق موتور می
ت داغ، داخلی داغ، جریانی از هیدروژن اطراف لوله انتقال محصولا

باشد. این جریان همراه با جت گازهای داغ وارد محفظه برقرار می
 شود. احتراق می

 مجموعه آزمایش

( ارائه شده، از 5مجموعه آزمایش که نمودار جریان آن در شکل )
سه بخش عمده تشکیل شده است. بخش نخست، سامانه تامین 

خت سا  6پیشرانه است. اکسیژن مایع در یک مخزن دور زمُستیک
شود. در این نوع از مخازن، امکان فشارش داخل ذخیره می

خودبخودی مایع به کمک بخار همان مایع وجود دارد. مایع از 
طریق یک لوله که در معرض هوای محیط نقش اواپراتور را بازی 

شود. میزان کند، به بخار تبدیل و وارد بخش فوقانی مخزن میمی
پایش بوده و قبل از شروع  فشار این مخزن، تا حد زیادی قابل

شود. حجم زیاد این مخزن آزمون به سطح مورد نظر رسانیده می
شود تا فشار آن هنگام آزمون، خیلی از جریان خروجی باعث می

جرم متاثر نشود.  سوخت نیز در مخازن معمولی پرفشار ذخیره 
شود. فشارش سوخت به کمک گاز فشارنده نیتروژن انجام می
تواند از مخازن قابل خرید در بازار نیتروژن را هم میشود. گاز می

توان با استفاده از نیتروژن مایع و یک اواپراتور تهیه کرد و هم می
ها و ها از لولهپیشرانه  7هوایی، تامین کرد. از این گاز برای رهش

 شود. انژکتورها، پس از اتمام کار استفاده می

7.  Purge 
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 شیر بادی

  

 
 فیلتر

 
 جریان آب

    

 
 شیر دستی

 

 
 ریگولاتور

 
 فشارسنج

    

 
شیر یک 

 طرفه

 

 
 اندازراه

 
 دماسنج

    

 
 ونتوری

  
  لوله

 نیروسنج

 نمودار جریان سکوی آزمون -5شکل 

بخش دیگر مجموعه آزمایش، ابزار و ادوات دقیقی است که پایش 
ها برای یک های متعدد سیالات را به عهده دارند. دبی پیشرانهجریان

فشار منابع قابل تنظیم مجموعه ساخته شده، به طور خودکار با تنظیم 
ها و دیگر اجزا مسیر، افت فشار خاص خود است. مجموعه شیرها و لوله

کنند. ولی در یک موتور، در نهایت ابعاد را به جریان سیالات تحمیل می
مجاری انژکتور هستند که با توجه به اختلاف فشار قبل و بعد، دبی را 

بعد از مخزن با گذشتن از های مایع، کنند. پیشرانهتنظیم و تثبیت می
گیری و شوند. برای اندازهشیرها و فیلتر وارد صفحه انژکتور موتور می

ها از یک ونتوری استفاده شده است و برای جلوگیری از تثبیت دبی آن
جریان معکوس پیشرانه از موتور به سمت مخازن، از شیر یک طرفه 

و گاز رهش، شیرهای  هااستفاده شده است. شیرهای اصلی جریان پیشرانه
ها را به عهده دارند. بادی هستند که وظیفه برقراری و قطع جریان

ها، و قبل از ورود به موتور سنجیده فشار سیالات در مخازن، لوله
های بوردن و فشار خط توسط شود. فشار مخازن توسط فشارسنجمی

های هایسنس و هاگلر( سنجیده های فشار کرنشی )از مدلمبدل
شوند. دماها هم، به ویژه دمای اکسیژن مایع در خط انتقال، به می

شوند. بخش ابزارالات سنجیده می Tو  Kهای نوع کمک ترموکوپل
انداز نیز دقیق، همچنین شامل ابزار سنجشی و پایشی مربوط به راه

افزاری ویژه نیز برای پایش خط تغذیه و شود. یک مجموعه نرممی
، و رهش به کار گرفته شده است. های روشن، خاموشفرمان

ها، و نیروسنج توسط های فشار، دماسنجهای الکتریکی مبدلسیگنال
 شوند.برداری ثبت و ذخیره مییک سامانه داده

باشد. این سکو بخش سوم مجموعه آزمایش سکوی آزمون می
کند. نیروی تولیدی امکان نگهداری موتور در زوایای مناسب را فراهم می

شود. همچنین در سکو امکان استفاده از آب و فشار آن سنجیده میموتور 
کاری فراهم شده است. چندین دوربین، شامل یک دور برای خنک

 کنند.پرسرعت، فرایندهای سکو را ثبت می

 هاآزمایش

های تنظیم عملکرد موتور قبل از به کارگیری، تحت کلیه اجزا و مولفه
کرد گیرند. زمان عملرار میسنجی و عملکردی قهای صحتآزمون

طرفه و فیلترها، شیرهای بادی، عملکرد و افت فشار شیرهای یک
های ها، صحت و دقت مبدلکاری مسیرهای پیشرانهدرزبندی و عایق

. ضرایب فشار، و عملکرد دیگر اجزای فرعی مورد آزمون قرار گرفتند
ند. شکل ها تعیین شدهای کاری انژکتورها و ونتوریتخلیه و رژیم

مطالعه  اسپری انژکتورها و کیفیت ظاهری آن از طریق بررسی تصاویر
های کاری موتور نیز در آزمونشدند. افت فشار و الگوی جریان خنک

 اند. متعدد بررسی شده
گیرند. های سرد قرار میهای فوق در دسته آزمایشمجموعه آزمایش

های عملکردی آزمونشوند. های گرم خود به دو دسته تقسیم میآزمون
های متعدد اندازها با آزمونهای موتور. عملکرد انواع راهها و آزمونمولفه

شرایط مختلف سوخت  هیدروژن، تحت-انداز مشعل اکسیبررسی شدند. راه
ی، وضعیت کاری به اکسید کننده مورد آزمایش قرار گرفته است تا تاخیر زمان

کام مکانیکی نادیدنی است(، و استح)با توجه به این که شعله چنین مشعلی 
ای تحت فشارهای تغدیه آن سنجیده شود. عملکرد ظاهری انژکتور سمبه

های مشابه در دسته ها و دیگر آزمونمختلف بررسی شدند. این آزمون
 گیرند. ها قرار میهای گرم مولفهآزمون

قبل از آغاز هر آزمایش موتوری، لازم است تا مسیر گذر اکسیژن 
سرد شود. به هیمن منظور، اکسیژن مایع در دبی کمتر از ع، پیشمای
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شود. این مدت وابسته شرایط نامی، به مدت کافی از مسیر عبور داده می
یابد که سردسازی تا زمانی ادامه میبه دمای اولیه مجموعه است. پیش

 اکسیژن مایع وارد محفظه موتور گردد. 
ایی بودند که برای ههای موتوری آزمونبخش نخست آزمون

های پایش تثبیت کارکرد موتور، سنجش عملکرد سکوی آزمون و سامانه
د. شبرداری انجام شدند. این کار در قالب سه آزمون گرم انجام دبی و داده

د. طی شاما دوازده آزمون گرم نیز برای سنجش عملکرد موتوری اجرا 
ها برای دو رانهها، نیروی تراست، فشار محفظه و دبی پیشاین آزمون

گیری شد. در های مختلف موتور، اندازهسوخت متانول و اتانول در طول
ای ارائه ای از تغییرات فشار برای یک آزمون پانزده ثانیه( نمونه6شکل )

وخت و شده است. در این شکل فشار پشت انژکتورهای اکسیدکننده و س
ن، فشار این آزموهمچنین فشار محفظه احتراق نشان داده شده است. در 

و فشار محفظه بالادست مخازن، در مقدار نامی خود قرار ندارند. از این ر
چنین عکسی از نیز در مقدار طراحی خود )یا نزدیک به آن( قرار ندارد. هم

ضعیت ونشان داده شده است. نازل در  (7)موتور هنگام کار در شکل 
تداخ امواج برگشتی های داغ ناشی از کارکرد فروانبساطی است و الماس

مان مرز بین جت و محیط آشکار است. سطح فشار در محفظه و مدت ز
های اولیه، مورد عملکرد موتور دو شاخص عملکردی بودند که در آزمایش

و حداکثر زمان  بار 12توجه قرار داشتند. حداکثر فشار در این موتور حدود 
 ثانیه ثبت شده است. 80آزمون حدود 

 
 های سه مبدل فشار در یک آزمون گرم موتوریای از ثبت دادهنمونه -6شکل 

 
 نمایی از موتور در حال کار با سوخت متانول -7شکل 

های مقدماتی و به منظور ها، آزمایشبا توجه به این که این آزمایش
دست آمده قابل استناد انجام شده بودند، نتایج کمّی به تجمیع مجموعه

یر دبی جرمی ز روی بیشترین مقدار فشار و مقادبا این وجود، ا نیستند.
%  به 75، بازده احتراق در حدود 8در یک آزمایش، و طبق معادله 
ای قابل بازیاب، چنین بازدهکاری بیدست آمده است. با توجه به خنک

 باشد. توجه می

 گیرینتیجه

های ها برای استفاده از پیشراناندازی فعالیتمنظور راهبه
های فضایی، یک موتور آزمایشگاهی ستیک در سامانهزمنیمه

گیری عملکرد های لازم برای اندازهطراحی و ساخته شد. زیرساخت
ن موتور چنین موتوری طراحی، ساخته، و اجرا شد. سامانه تغذیه ای

باشد. سوخت ای میفشاری بوده و انژکتور آن نیز از نوع سمبه
های شژن مایع است. آزمایموتور اتانول و اکسیدکننده آن، اکسی

های متانول و آزمون گرم با سوخت 15ابتدایی این موتور در قالب 
یدروژن در ه-انداز مشعل اکسیاتانول انجام شده است. راه

در  کردن موتور بسیار موفق عمل کرده است. بیشترین فشارروشن
یز همین فشار نامی و بیشترین بازده احتراق ن %75آزمون در حدود 

 دار محاسبه شده است. مق

 تضاد منافع

 هیچگونه تضاد منافعی توسط نویسندگان بیان نشده است.
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