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 ABSTRACT 
The purpose of this paper is to design and manufacture a resistojet thruster based on butane propellant with the 
ability to perform tests in atmospheric conditions. The important sections for designing of this system are heater 
and nozzle design. The utilized heater is designed for direct heat transfer and the design of the nozzle is based on 
the thermodynamic relations governing a converging-diverging nozzle which is suitable for the atmospheric outlet 
pressure. CFD simulation has also been used to investigate the flow of propellant in the nozzle. In the following, the 
resistojet thruster was built based on the designing and experimental tests were carried out for its validation. By 
comparing the functional parameters of the thruster, such as thrust force and specific impulse from the experimental 
results and thermodynamic relationships, the design of the thruster is validated. Considering the heat exchanger 
power of 30 watts and also the most optimal conditions, the efficiency of the thruster is 21%, the thrust force is 36 
millinewtons and the specific impact is computed as 35.9 seconds. 
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 چکیده
هاي انجام آزمون در شرایط اتمسفري است. بخش تیباقابلهدف این مقاله طراحی و ساخت یک رانشگر جت مقاومتی بر اساس پیشران بوتان 

انتقال حرارت مستقیم طراحی شده و طراحی نازل  صورت به ورداستفادهماز طراحی هیتر و نازل. هیتر  اند عبارتمهم طراحی براي این سیستم 
واگرا و مناسب فشار خروجی اتمسفر انجام شده است. همچنین براي بررسـی جریـان    -نیز بر اساس روابط ترمودینامیکی حاکم بر نازل همگرا

سـاخته شـده و    گرفتـه  انجـام ت مقاومتی بر اساس طراحـی  استفاده شده است. در ادامه رانشگر ج CFDسازي سیال پیشرانه در نازل از شبیه
سنجی آن انجام شده است. با بررسی پارامترهاي عملکردي رانشگر جت مقاومتی از جمله نیروي رانـش و ضـربه   هاي تجربی براي صحهآزمون

 30تـوان مبـدل حرارتـی     درنظرگـرفتن با شود. گذاري میهاي تجربی و روابط ترمودینامیکی، طراحی رانشگر صحهویژه حاصل از نتایج آزمون
ثانیه حاصل  9/35و ضربه ویژه برابر  وتنین یلیم 36درصد، نیروي رانش برابر  21ترین شرایط موجود، بازده رانشگر برابر وات و همچنین بهینه

 شود.می
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 علائم و اختصارات   فهرست

eA ،مساحت خروجی نازل m2 

tA ،مساحت گلویی نازل m2 

0a  ،سرعت صوتm/s 
*C ،سرعت مشخصه m/s 

pc ،ظرفیت گرمایی پیشران 

tD ،قطر گلویی نازل mm 

F  ،نیروي رانشN 

0g  ،شتاب گرانشیm/s2 

tI  ،ضربه کلN.s 

sI  ،ضربه مخصوصs 

k نسبت گرمایی مخصوص پیشران 

m ،نرخ جرم پیشران  Kg/s 

eM عدد ماخ خروجی نازل 

P  ،توان الکتریکیW 

ip  ،فشار ورودي نازلPa 

ep  ،فشار خروجی نازلpa 

ap  ،فشار محیطpa 

R  ،ثابت ویژه گازKJ/Kg.K 

iT ورودي نازل،  پیشران در دمايK 

0T  ،دماي پیشران قبل از ورود به هیترK 

ev ،سرعت پیشران در خروجی نازلm/s 

tv ،سرعت پیشران در گلویی نازلm/s 
tV مخصوص پیشران گلویی،  حجمm3/Kg 

 علائم یونانی

T∆  ،تغییرات دمایی پیشرانK 

ε نسبت انبساط سطح نازل 

η بازده هیتر 

tη بازده رانشگر 

 مقدمه -1

رانشگر جت مقاومتی عضوي از خانواده رانشگرهاي الکتریکی 
از انـرژي الکتریکـی    بـردن  بهـره بوده که اساس عملکرد آنهـا،  

پیشـران) و ایجـاد    عنـوان  بـه ( براي افزایش دماي یک سـیال 
باشد. در رانشگر جت مقاومت نیز پیشـران از  نیروي رانش می

کند که با انتقال حـرارت از  داخل یک مبدل حرارتی عبور می

و بـا سـرعت    افتـه ی شیافزاطریق مقاومت الکتریکی دماي آن 
شود.  سـابقه رانشـگرهاي جـت    مناسب از یک نازل خارج می

هاي بل رسیده و این رانشگر با پیکربنديها قمقاومتی به دهه
هاي متفاوت از جمله اکسیژن، نیتـروژن،  مختلف و با پیشران

 اند.  بوتان و آب طراحی، ساخته و آزمون شده

توسـط   گرفتـه  انجـام تـوان بـه تحقیـق    در این زمینه مـی 
] اشاره نمود که در ارتباط بـا سـاخت و   2و  1گیبون و بیکر [

باشــد. چنــین مــی تــوان کــممتی آزمــون رانشــگر جــت مقــاو
باشد چرا که اغلـب  رانشگري مناسب فضاپیماهاي کوچک می

آنها داراي بودجه توانی محدود هستند. پیشران رانشگر جـت  
تـوان در هـر سـطح    نیتروژن بوده و مـی  افتهی توسعهمقاومتی 
وات از آن اسـتفاده نمـود. گیبـون در پژوهشـی      50توانی تـا  

در  شـران یپ عنـوان  به] از آب 3[ لیکاکس هدیگر با همراهی 
یک رانشگر جت مقاومتی استفاده نمود. رانشگر طراحی شده 

با موفقیت در شرایط فضایی مورد آزمـون قـرار    بار نیاولبراي 
یـک رانشـگر جـت     2005گرفت. این دو پژوهشـگر در سـال   

مقاومتی با پیشران زنون را طراحی نموده و مورد آزمون قـرار  
هاي چون عدم نیاز به اده از زنون داراي مزیت]. استف4دادند [

   پیشـران  ییجـا  جابـه مخازن و تجهیـزات خـاص نگهـداري و    
باشد. هرچند برخی از اجزاي سیستم پیشـرانش از جملـه   می

 اختصاصی براي گاز زنون طراحی شدند.  صورت بهشیرها 

در گــامی دیگــر جهــت توســعه رانشــگر جــت مقــاومتی، 
بـه طراحـی و توسـعه ایـن نـوع       ] در تحقیق خود5اسمیت [

هاي مختلـف پرداختـه و عملکـرد آن را در    رانشگر با پیشران
بازه وسیعی از توان مورد بررسی قرار داد. سیفالی و همکـاران  

] نیز یک رانشگر جت مقاومتی را که قابلیت استفاده از دو 6[
نوع پیشران زنون و کریپتون را داشت، طراحی کرده و نتـایج  

اـلیان اخیـر نـوآوري   آنها را  آزمون عملی اـي بررسی کردند. در س  ه
زیادي در ارتباط با افزایش بازده رانشـگرهاي جـت مقـاومتی    

ها به پژوهش رومی و همکاران است. یکی از این نوآوريارائه شده 
مربوط بوده که به زمینه پیکربندي و ساختار رانشـگر  ] 8و  7[

شده در این  اختصاص دارد. رانشگر طراحی، ساخت و بررسی
هـاي   لولـه  صـورت  بـه پژوهش در حقیقت یک مبدل حرارتـی  

متحدالمرکز با دیواره نازك بوده که همزمان به عنـوان المـان   
نماید و نازل نیز یکپارچه با آن مقاومت الکتریکی نیز عمل می

ساخته شده است. دسـتیابی بـه چنـین سـاختاري از طریـق      
 آمده است. فناوري ساخت افزوده و ذوب لیزري فراهم
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نوآوري دیگر ارائه شده به پژوهش کیندراکی و همکـاران  
طراحـی یـک رانشـگر     با دررابطهشود. کار آنها ] مربوط می9[

جت مقاومتی با یک سیستم منبع توان اختصاصی مبتنی بـر  
سـازي  باشد. در ابتدا مطالعـاتی بـر روي بهینـه   ها می ابرخازن

رائـه سیسـتم منبـع    و سپس با ا گرفته انجاممحفظه گرمایش 
اي بـین عملکـرد رانشـگر    ها، مقایسـه  توان مبتنی بر ابرخازن

و سـطوح تـوان، در دو    گرمـایش  پیشهاي مختلف براي زمان
حالت استفاده از سیستم منبع توان مبتنی بر ابرخازن و منبع 

] در 10و همکـاران [  یزوم يکوگیرد. توان متداول انجام می
 رانـه  شیپ ـ زی ـریک سیستم  تحقیق خود به طراحی و آزمون

شامل رانشگرهاي یونی و جت مقاومتی دماپـایین پرداختنـد.   
تـوان بـه اسـتفاده از    این سیستم می توجه قابل يها یژگیواز 

دو رانشـگر توسـط یـک پیشـران      يساز کسانیپیشران آب و 
] نیز بـه توصـیف عملکـرد    11ناکاگاوا و همکاران [ اشاره کرد.

شران آب نصب شده بـر روي یـک   رانشگر جت مقاومتی با پی
 ماهواره مکعبی پرداختند.

در این مقاله یک رانشگر جت مقاومتی بر اساس پیشـران  
 نکـه یباوجوداگـردد.  بوتان و شـرایط اتمسـفري طراحـی مـی    

مورد آزمـون تجربـی قـرار     خلأرانشگرهاي فضایی در شرایط 
گیرند، هدف ایـن مقالـه طراحـی رانشـگر جـت مقـاومتی        می

آزمــون تجربــی در شـرایط اتمســفري اســت. بــراي   تی ـباقابل
طراحی هیتر از روش انتقال حرارت مستقیم و براي طراحـی  
نازل از روابط ترمودینامیکی استفاده شده است. طراحی هیتر 

اعمال شار حرارتی بـه پیشـرانه و افـزایش     منظور بهالکتریکی 
 منظـور  بـه واگـرا   -دماي آن و همچنین طراحی نـازل همگـرا  

فشار پیشرانه و افزایش سرعت آن از پارامترهاي مهـم  کاهش 
طراحی رانشـگر جـت مقـاومتی هسـتند. در ادامـه بـا انجـام        

هاي تجربی بر روي رانشگر سـاخته شـده، عملکـرد آن    آزمون
شود. لازم به ذکر است که روند طراحی هیتر سنجی میصحه

و نازل براي شرایط اتمسفري و همچنین بررسی پارامترهـاي  
هاي تجربی از ردي رانشگر جت مقاومتی از طریق آزمونعملک

 هاي پژوهش حاضر است.نوآوري

 طراحی هیتر با انتقال حرارت مستقیم -2

هاي پیشرانش الکتریکی ارائه شده براي  سیستم عموم به طور
ــاي    ــال گرم ــت انتق ــاومتی، در دو حال ــت مق ــگرهاي ج رانش

انـد.   شـده مستقیم و غیرمستقیم براي هیتر طراحی و ساخته 
نتایج حاصل از آزمون این رانشگرها، نشـان از افـزایش بـازده    

مستقیم دارد. پـارامتر   صورت بهسیستم در حالت انتقال گرما 

مستقیم بـر روي افـزایش بـازده سیسـتم      تأثیرمهم دیگر که 
باشـد کـه ایـن     دارد، مسیر حرکت پیشرانه در داخل هیتر می
طریـق مـارپیچ   مهم در محصـول طراحـی و سـاخته شـده از     

کردن راهگاه انتقال پیشرانه و در نتیجه افزایش طـول مسـیر   
 قرار گرفته است. مدنظر

با لحاظ نمودن دانش فنـی حاصـل از بررسـی و ارزیـابی     
و  ]14-12هیتر رانشگرهاي جت مقاومتی موجود در ادبیات فـن [ 

ساخت مرسـوم در صـنعت و    يها يفناّورهمچنین استفاده از 
سترس (که باعـث تسـریع در زمـان و کـاهش     مواد اولیه در د

شوند)، هیتـر طراحـی شـده و نمـاي بـرش      هزینه ساخت می
ایـن   بـه  باتوجـه اسـت.   شده داده نمایش 1خورده آن در شکل 

شکل، پیشرانه براي دریافت حرارت بیشـتر و افـزایش دمـاي    
آن، ابتدا از مسیر مارپیچ داخلی عبور کرده و در انتهاي مسیر 

پیچ بیرونی شـده و پـس از طـی آن، از راهگـاه     وارد مسیر مار
ایجاد شده بین هیتر و بدنه رانشگر بـه سـمت نـازل حرکـت     
خواهد کرد. براي تبادل گرما از المان حرارتی به شـکل سـیم   

شـود.  استفاده مـی  NiCr-8020و از جنس  mm 3/0 با قطر
شـود و بـا   این المان در مسیر مارپیچ طراحی شده، تعبیه می

یم جریان پیشـرانه از روي آن، تبـادل حـرارت بـا     عبور مستق
   یابد.  می و دماي پیشرانه افزایش گرفته صورتبازده بالا 

 

 (الف)

 
 (ب)

 
(الف) نماي کامل هیتر و (ب) نماي برش خورده  :)1(شکل 

 هیتر
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توان اعمال شده به هیتر به انرژي حرارتی تبدیل شـده و  
 درنظرگـرفتن با معـادل  پیشرانه خواهد شد.  کردن گرمصرف 

) محاسبه 1تبادل انرژي بین هیتر و گاز، بازده هیتر با رابطه (
 خواهد شد.

)1( pm c T
P

η
× ×∆

=


 

ترین روش براي محاسبه بازده یـک  کارآمدترین و مناسب
باشـد. بـراي هیتـر طراحـی     مبدل حرارتی، آزمون تجربی می

تر، چندین آزمـون  شده در این پژوهش نیز، پس از ساخت هی
کـه در بخـش    طـور  همـان گیرد. تجربی بر روي آن انجام می

بعدي توضیح داده خواهد شد، پیشرانه انتخابی براي رانشـگر  
، دماي گاز بوتان اساس نیبراباشد. مورد طراحی، گاز بوتان می

وات و  30تـوان الکتریکـی    درنظرگـرفتن خروجی از هیتر بـا  
دازه گرفته شده است. جـدول  هاي جرمی متفاوت انبراي دبی

دهـد. بـا مشـاهده    هاي تجربی را نشان مـی هاي آزمونداده 1
توان نتیجه گرفت که بازده هیتر به طور نتایج این جدول، می

 است. 75/0میانگین برابر 

هاي دبی درنظرگرفتنبازده هیتر طراحی شده با  ):1جدول (
 جرمی متفاوت

شماره 
 آزمون

دبی جرمی 
پیشران 

)mg/s( 

دماي پیشران 
بعد از هیتر 

)K( 
 بازده

1 72 493 8/0 
2 73 493 81/0 
3 74 458 67/0 
4 79 458 72/0 
5 83 458 75/0 

 طراحی نازل براي شرایط خروجی اتمسفري -3

در هد رانشگر  مورداستفادهبعد از تعیین توان لازم براي هیتر 
بر با قطر گلویی برا درنظرگرفتنو همچنین بازده هیتر، با 

tD و با جایگذاري دبی جرمی  آمده دست به، مساحت گلویی

*از رابطه 

 t iA Pm
C

= ) بر اساس 2)، معادله (1در رابطه (

) با 2شود. با حل معادله (دماي ورودي نازل حاصل می
ورودي نازل در هر فشار استفاده از روش سعی و خطا، دماي 

   آید.ورودي به دست می
 

)2( 

( ) ( ) 01 / 2 2  
2   

1

k k

p t

i i

i

P kRT T T
c A Pk

k

η
+ −

− =
 
 + 

 

سرعت مشخصه  براي دبی جرمی،  ذکر شده  در رابطه
نام دارد که مستقل از نسبت فشار بـین محفظـه گرمـایش و    

دهنده سطح انرژي پیشـران اسـت.   خروجی نازل بوده و نشان
 ].15[ شود) محاسبه می3( سرعت مشخصه از رابطه

)3( ( ) ( )
* 0

1 / 2 22
1

k k

aC
k

k

+ −
=

 
 + 

 

ــه در آن  ــه    0aکـ ــا رابطـ ــوده و بـ ــوت بـ ــرعت صـ سـ

0 0a kRT=  آید.  به دست می 

فشار ورودي بوتان و فشار خروجـی، عـدد مـاخ     به باتوجه
]، از رابطـه  14واگرا مطابق با مرجـع [  -ا خروجی نازل همگر

 آید.) به دست می4(

)4( 
( ) ( )1 /

2 1
1

e

k k

e
i

PM
k P

−  
 = − −    

 

تـوان نسـبت   عـدد مـاخ خروجـی، مـی     آوردن دسـت  بهبا 
 ) محاسـبه کـرد  5انبساط سطح نازل را با استفاده از رابطـه ( 

]15  .[ 

)5( 
( ) ( )1 / 2 2

21 2 11
1 2

e
e

t e

k kA k M
A M k

ε
+ −

 − = = +  +   
 

و مسـاحت گلـویی    با محاسبه نسبت انبساط سطح نـازل 
   آید.نازل، مساحت سطح خروجی نازل نیز به دست می

هدف اصلی یک نازل، شتاب دادن بـه جریـان پیشـران و    
نیـروي   نی؛ بنـابرا تولید بیشترین مقدار نیـروي رانـش اسـت   

پارامتر طراحی نـازل اسـت کـه از دو بخـش      ترین مهمرانش 
 تغییرات مومنتـوم سـیال خروجـی از نـازل و رانـش فشـاري      

 ].15آید [) به دست می6تشکیل شده و از رابطه (

)6( 
( )

( ) ( )

( )

( )

1 / 12

1 /

2 2
1 1

1

k

e

e

k

t

t
e

e

t
a t i k ke

i

e

a

k
A v v k kF p p A A p

V p
p

p p A

+ −

−

 
 − + = + − =

  
 −  
   

+ −
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) نیز نشـانگر ضـربه کلـی رانشـگر اسـت کـه از       7رابطه (
گیري نیروي رانش در زمان کارکرد آن بدست آمده و انتگرال

 اساسا با انرژي کلی پیشران رانشگر متناسب است.   

)7( 
0

 
t

tI F dt= ∫ 

یکی دیگر از پارامترهـاي مهـم در تعریـف عملکـرد یـک      
هـر   ازاي بـه بوده که نشـانگر مقـدار رانـش     ویژهرانشگر ضربه 

مقدار این پارامتر  بالابودنواحد وزنی از جریان پیشران است. 
برحسب مقدار  ویژهبه معنی عملکرد بهتر رانشگر است. ضربه 

اندارد زمـین در  رانش، نرخ جریان پیشران و شتاب جاذبه است
 است. محاسبه قابل) 8سطح دریا از رابطه (

)8( 0

0 0

t

s t

Fdt
I

g mdt
= ∫

∫ 
 

i/ * صـورت  بهدبی جریان  درنظرگرفتنبا  tm P A C=   و
   ) حاصــل9از رابطـه (  ویـژه )، ضــربه 8جایگـذاري در رابطـه (  

 شود.می

)9( 

( ) ( )

( )

1 / 1

*

1 /
0

2 2
1 1

1

k k

k ks

i

e

k kC kI
g p

p

+ −

−

 
 − + 

=   
 −  
   

 

روابط پیوستگی، مساحت سطح مقطع نازل با  بر اساس
سرعت سیال در آن سطح مقطع نسبت عکس دارد. سرعت 

  آید.) به دست می10خروجی نازل از رابطه (

)10( 
( )1 /

22 1
1

k k

i i
i

e
e

pkv RT v
k p

−  
 = − + −    

 

سرعت پیشران در محفظه و یا ورودي نـازل در شـرایطی   
 ـ      زرگ که سطح مقطع محفظـه در مقایسـه بـا گلـویی نـازل ب

باشد، بسیار کوچک بوده و بخش مربوط به آن در رابطه فـوق  
نظر کردن است. در نتیجه رابطه معادل ساده شده  صرف قابل

   ) بـه دسـت  11رابطـه (  صـورت  بـه براي سرعت خروجی نازل 
 آید.می

)11( 
( )1 /

2 1
1

k k

i
e

e
i

pkv RT
k p

−  
 = −  −    

 

) سـرعت پیشـران خروجـی از نـازل     11رابطـه (  به باتوجه
نسبت فشار خروجی به ورودي نازل، نسـبت گرمـاي    تابعی از

مخصوص، دماي ورودي نازل و ثابت ویژه پیشران است. بازده 
نسبت انرژي جنبشی تولیدي رانشگر (ناشی  صورت بهرانشگر 

از سرعت خروجی در راستاي محوري) به توان الکتریکی کلی 
 .  ]15[  شود) تعریف می12اعمالی  به رانشگر مطابق رابطه (

)12( 
21  

2
t

emv

P
η =



 

sF  0 صـورت  بـه نیروي رانش  درنظرگرفتنبا  m I g=    و
e 0 صـورت  بـه سرعت خروجی نازل  sv I g=   بـازده رانشـگر ،

    شود:) حاصل می13رابطه ( صورت به

)13( 0  η
2

s
t

F I g
P

= 

نازل بـا اسـتفاده از    تعیین مشخصات هندسی -4
 روابط ترمودینامیکی

در این قسمت تغییرات بازده رانشگر، نیروي رانش، دبی 
جرمی، ضربه ویژه، عدد ماخ خروجی و قطر خروجی نازل بر 
اساس تغییرات فشار ورودي پیشران و تغییرات قطر گلویی 

زل بررسی نازل براي تعیین ابعاد قطر خروجی و گلویی نا
تغییرات بازده رانشگر در مقابل تغییرات  2شده است. شکل 

 دهد.فشار ورودي پیشران را نشان می

 
تغییرات بازده رانشگر بر اساس تغییرات فشار ): 2شکل (

 ورودي پیشران و تغییرات قطر گلویی نازل  
شود بـا افـزایش فشـار ورودي بـازده رانشـگر      مشاهده می
همچنین افزایش مساحت گلـویی باعـث    کند.افزایش پیدا می

تغییرات نیـروي رانـش    3شود. شکل افزایش بازده رانشگر می
 دهد.  بر اساس تغییرات فشار ورودي را نشان می
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تغییرات نیروي رانش بر اساس تغییرات فشار  ):3شکل (

 ورودي پیشران و تغییرات قطر گلویی نازل  

انش بیشتر شـده  با افزایش فشار ورودي پیشران، نیروي ر
 شیروافـزا ینو همچنین با افزایش مساحت گلویی نـازل، ایـن   

 دهد.تغییرات دبی جرمی را نشان می 4کند. شکل پیدا می

 
پیشران بر اساس تغییرات  میتغییرات دبی جر ):4شکل (

 فشار ورودي پیشران و تغییرات قطر گلویی نازل  

ر گلـویی  با افزایش فشار ورودي و همچنین با افزایش قط
شـود. تغییـرات ضـربه ویـژه در     نازل، دبی جرمی بیشـتر مـی  

مقابل تغییرات فشار ورودي پیشران و همچنین تغییرات قطر 
 است.  شده داده نشان 5گلویی در شکل 

 
تغییرات ضربه ویژه بر اساس تغییرات فشار ): 5شکل (

 ورودي پیشران و تغییرات قطر گلویی نازل  

شود با افزایش فشـار ورودي  ه مینتیج 5با مشاهده شکل 
وجـود افـزایش نیـروي    کند؛ اما با ضربه ویژه افزایش پیدا می

رانش همچنین افزایش دبی جرمـی بـا افـزایش قطـر گلـویی      
کنـد.  نازل، ضربه ویژه با افزایش قطر گلویی کاهش پیـدا مـی  

 شـده  داده نشـان  6تغییرات عدد ماخ خروجـی نیـز در شـکل    
 است. 

 
یرات عدد ماخ خروجی بر اساس تغییرات تغی ):6شکل (

 فشار ورودي پیشران و تغییرات قطر گلویی نازل  

با افزایش فشار ورودي پیشران و افزایش قطر گلویی عدد 
تغییـرات قطـر    7کند. شکل ماخ خروجی نیز افزایش پیدا می

خروجی نازل بر اساس تغییرات فشـار ورودي و قطـر گلـویی    
 دهد.نازل را نشان می

 
تغییرات قطر خروجی نازل بر اساس تغییرات  ):7شکل (

 فشار ورودي پیشران و تغییرات قطر گلویی نازل  

شود با افزایش فشـار ورودي،  نتیجه می 7شکل  به باتوجه
قطر خروجی نازل در ابتدا کاهش یافته و سپس افزایش پیـدا  

کند. همچنین افـزایش قطـر گلـویی باعـث افـزایش قطـر       می
 شود.میخروجی نازل 

توان گفت با اینکه افزایش می آمده دست بهنتایج  به باتوجه
  بـاوجود شـود،  فشار پیشران باعث افزایش بـازده رانشـگر مـی   
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افزایش فشار امـا بایسـتی ایـن نکتـه را مـدنظر       بودن مطلوب
داشت که فشـار بـالا نیـاز بـه تجهیـزات کنتـرل فشـار دارد،        

پیشـران،   نیتـأم بنابراین براي کاهش تجهیـزات در سیسـتم   
فشار کاري پیشران  عنوان به bar 5/2 فشار بخار بوتان برابر با

کـاهش   5شـکل   بـه  باتوجـه شود. همچنین در نظر گرفته می
قطر گلویی نازل باعث افزایش ضـربه ویـژه و کـاهش مصـرف     

 بـه  باتوجـه  نی؛ بنـابرا شـود پیشران (در نیروي رانش برابر) می
 mm گلـویی نـازل برابـر بـا    اهمیت پارامتر ضربه ویـژه، قطـر   

هم ضـربه ویـژه بـالاتر و هـم       شود تادر نظر گرفته می 45/0
بالاتري به دست آید. قطر خروجـی نـازل    نسبتاًبازده رانشگر 

  فشـار ورودي برابـر بـا    درنظرگرفتنو  7شکل  به باتوجهنیز 
bar5/2    و قطر گلویی نـازل برابـر بـا mm 45/0   برابـرmm 
بسته به هدف از طراحـی   عموماًشود. در نظر گرفته می 49/0

درجـه تغییـر    18و  12نازل، زاویه بهینه واگرایی نازل مابین 
زاویـه اسـتاندارد    عنـوان  بـه درجـه   15کرده و زاویه واگرایـی  

همچنین به دلیل محـدودیت الزامـات   ] 15ت مطرح شده اس
 8/10ابعاد هندسی هیتر الکتریکی، قطر ورودي نازل نیز برابر 

 ر در نظر گرفته شده است. متمیلی

 -ا سازي جریان پیشرانه در نـازل همگـر  شبیه -5
   واگرا

 -ا براي بررسی جریان سیال پیشـران در داخـل نـازل همگـر    
 CFDافـزار  واگرا، جریان در داخـل نـازل بـا اسـتفاده از نـرم     

 -بـراي نـازل همگـرا    موردنظرسازي شده است. هندسه شبیه
نیـز ابعـاد هندسـی ایـن      2است. جدول  8واگرا مطابق شکل 

دهد. به دلیـل تقـارن هندسـه نـازل و بـراي      نازل را نشان می
و در  يدوبعـد جلوگیري از حجم بالاي محاسبات از هندسـه  

  استفاده شده است. Axisymmetricحالت 

 
  رتصو بهواگرا  -ا هندسه دو بعدي نازل همگر ):8شکل (

Axisymmetric 
 واگرا -ا پارامترهاي هندسی نازل همگر :)2( جدول

 ابعاد پارامترهاي هندسی
   mm(  45/0(قطر گلویی نازل 
 mm( 49/0( قطر خروجی نازل
 mm( 8/10( قطر ورودي نازل

   15 )زاویه واگرایی (

دوبعـدي و ترکیبـی    صورت بهشبکه ایجاد شده براي نازل 
شبکه با سازمان چهارضلعی (به دلیل سرعت حـل بیشـتر)   از 

  است. شده داده نشان 9بندي در شکل است. این هندسه شبکه

 
 بندي نازلهندسه شبکه ):9شکل (

براي هر شبکه ایجاد شـده لازم اسـت کـه ابتـدا موضـوع      
سـازي نـازل   استقلال از شبکه بررسی شود. در نتیجه، شـبیه 

خروجی برابر با فشار اتمسفر، بـراي   واگرا براي فشار -ا همگر
ها انجام شـده کـه نتـایج در    پنج حالت مختلف از اعداد المان

پارامتر سرعت خروجی آورده شـده اسـت.    بر اساس 3جدول 
شـود بـراي تعـداد    که در این جدول مشـاهده مـی   طور همان

المـان، تغییـرات سـرعت در سـطح مقطـع       23000بیشتر از 
 23000، تعداد المـان سیسـتم   نیا؛ بنابرخروجی ناچیز است
در قسـمت همگـرا بیشـترین     که يطور بهدر نظر گرفته شده 

 00096/0متـر، در قسـمت گلـویی    میلـی  051/0ابعاد المان 
 0012/0متر و در قسمت واگرا بیشـترین ابعـاد المـان     میلی
 متر است. میلی

 بررسی استقلال از شبکه ):3جدول (
 بر ثانیه) سرعت خروجی (متر تعداد المان

15000 310 
19000 330 
21000 340 
23000 365 
25000 370 
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گـاز از نـازل    صـورت  بـه بوتان است کـه   موردنظرپیشران 

پـذیري  تراکم اثر درنظرگرفتن منظور بهکند، بنابراین عبور می

بنا استفاده شـده اسـت. عـلاوه بـر     م - ی، از روش چگالسیال

 زمـان  هـم بـه دلیـل حـل     پایـا بـوده و   صـورت  به مسئلهاین، 

 يریپـذ  تـراکم  دلیـل معادلات بقاي جرم، مومنتوم و انرژي به 

 حیرصـر یغهاي حـل  بالاي سیال که در فاز گازي است، روش

گیـرد.  قـرار مـی   مورداستفادهبراي استخراج پارامترهاي نازل 

آدیاباتیک در نظر گرفته شده  صورت بههمچنین، دیواره نازل 

اغتشاشات ناشـی از ماهیـت    سازي مدلبراي در نتیجه است. 

هـا، از روش  اثرات اصطکاك دیواره درنظرگرفتنلزج جریان و 

اسـتفاده شـده اسـت. ایـن روش داراي      آلمـاراس  -اسـپالارت 

براي جریان سیال در داخل نـازل،   بودن مناسب مزایایی چون

جریان برگشتی، نیاز بـه ارتفـاع    سازي مدلبراي  بودن مناسب

و همگرایی خوب براي حالـت   مرزي لایهان کم براي اولین الم

هـاي  . این روش، یک مدل آشفتگی براي جریـان باشدمیپایا 

آیرودینامیکی توسعه داده شده و همچنین یک معادله انتقال 

 ].  18-16براي ویسکوزیته گردابی است [

و خروجـی  ، شـرایط ورودي  موردنظرسازي نازل در شبیه

 است. )14روابط ( صورت بهنازل 

)14( 
100 ( )

430 ( )
0.84 ( )

i

i

e

mgm s
T K
P Bar

=

=

=



 

-mass صـورت  بـه لازم به ذکر است، شرط مرزي ورودي 

flow-inlet پذیر بـودن  و شرط مرزي خروجی به دلیل تراکم

در نظر گرفته شده اسـت.   pressure outlet صورت بهسیال 

هـاي حـل   مانـده براي بررسی همگرایی حل، از نمـودار بـاقی  

هاي حل نمودار باقیمانده 10شکل شود. معادلات استفاده می

 دهد.  حل آخر) را نشان می 5000معادلات (براي 

 
 

 
 هاي حلماندهمقادیر باقی :)10(شکل 

هـا کاهشـی   مانـده شود روند بـاقی مشاهده می 9در شکل 

بوده و این مقادیر با ادامه حـل از محـدوده مشخصـی کمتـر     

زل، مقـادیر  هاي مشابه حـل جریـان نـا   اند. مطابق نمونهنشده

هاي حل براي پارامترهاي مهم سـرعت (سـرعت در   ماندهباقی

. ]19[ قبـول اسـت  قابل 001/0جهت بردار رانش) تا کمتر از 

 -ا بر این اساس، بردار سرعت پیشران در داخـل نـازل همگـر   

 است. شده داده نشان 11واگرا در شکل 

 
 بردارهاي سرعت جریان پیشرانه بوتان :)11(شکل 

بردار سرعت در حالـت فشـار خروجـی برابـر بـا       به باتوجه

، جریان برگشـتی در سـطح مقطـع خروجـی     bar 84/0 فشار

شـود. نمـودار تغییـرات سـرعت، تغییـرات      نازل مشاهده نمی

 12فشار، تغییرات عدد ماخ و دماي داخل نازل نیز در شـکل  

 است.  شده داده نشان
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 (الف)

 
 (ب)

 
 (ج)

 
 (د)

(الف) تغییرات فشار، (ب) تغییرات سرعت، (ج)  :)12(شکل 
تغییرات عدد ماخ و (د) تغییرات دماي جریان سیال داخل 

 نازل

شود بیشینه فشار جریان سیال طور که مشاهده میهمان
در نازل فشار ورودي بوده که با گذر سیال از قسمت گلویی و 

یابـد. همچنـین بـا رسـیدن     ورود به قسمت واگرا کاهش مـی 
بـه قسـمت    واردشـدن به گلویی نازل و عبـور از آن و   جریان

و این مقدار در خروجی نـازل   افتهی شیافزاواگرا سرعت سیال 
است. عدد ماخ در قسمت همگرا نیز کمتـر   m/s 370 برابر با

از یک بوده و در گلویی برابر یک است. با گذر سیال از گلویی 
ه و و رسیدن به قسمت واگـرا عـدد مـاخ بیشـتر از یـک بـود      

 کـه  يطـور  بهشود، جریان سیال به جریان فراصوت تبدیل می
است. علاوه بر این دمـاي   4/1عدد ماخ در خروجی نازل برابر 

سیال با عبور از قسمت همگرا و گلـویی نـازل و همچنـین بـا     
یابد. با مشاهده نتایج حاصل از گذر از قسمت واگرا کاهش می

 ـ     شبیه     ازل نتیجـه  سـازي جریـان سـیال پیشـران در داخـل ن
    گـذاري  شود روند طراحـی ارائـه شـده بـراي نـازل صـحه      می
سـاخته شـده و    موردنظرروند طراحی، نازل  تأییدگردد. با می

 شود.مونتاژ مجموعه رانشگر جت مقاومتی تکمیل می

 پیکربندي رانشگر جت مقاومتی -6

 13واگـرا، شـکل    -ا همگرپس از مراحل طراحی هیتر و نازل 
جت مقاومتی طراحی شده و نماي برش خورده آن را رانشگر 

دهـد. در محصـول طراحـی شـده پیشـرانه سـرد از        نشان می
 شـده  داده نمـایش راهگاه تعبیه شده در درپوش و از مسـیري  

وارد درپوش شده و سـپس بـه مسـیر مـارپیچ داخلـی هیتـر       
شود. پیشرانه پس از عبور از هیتر و افزایش انـرژي   هدایت می

یلتــر قــرار داده شــده عبــور کــرده و وارد نــازل جنبشــی از ف
شود. پیشرانه خارج شده از نازل بـا کـاهش دمـا و تبـدیل      می

انرژي جنبشی به انرژي پتانسیل و به کمک تکانه ایجاد شـده  
باعــث ایجــاد نیــروي رانــش در خــلاف جهــت حرکــت خــود 

 شود. می

 
 (الف)
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 (ب)

شده و (ب)  (الف) رانشگر جت مقاومتی طراحی ):13شکل (
 نماي برش خورده رانشگر

جهت رفع مشکل محدودیت عمر مجموعه به دلیل ابعـاد  
میکـرون و   10گلویی نازل، از فیلترهایی با ابعاد تخلخل زیـر  

شـود. قطعـه   درصـد اسـتفاده مـی    30الی  20چگالی حجمی 
اصلی مجموعه هد رانشگر جت مقاومتی که سایر قطعـات بـر   

لندر است. ایـن قطعـه بـه شـکل     شود، سیروي آن مونتاژ می
بوده و هیتر طراحی و ساخته شده در  شکل اي استوانهتقریبی 

شود. پوسته طراحـی شـده بـراي هـد     داخل آن قرار داده می
رانشگر جت مقاومتی نیز یک اسـتوانه بـا جـداره نـازك یـک      

باشـد. ایــن پوسـته در فضــاي بـین نــازل و     متـري مــی  میلـی 
شود. همچنـین  انشگر مونتاژ میهاي مونتاژ محفظه هد ر زائده

افزایش سرعت سیال و کاهش فشـار آن بـه هنگـام     منظور به
واگـرا در بخـش هـد     -ا خروج از هد رانشـگر، از نـازل همگـر   

 شود.  استفاده می

بندي از بوش، براي جلوگیري از آب کننده محکم منظور به
هاي هادي با درپوش، از بوش عایق الکتریکـی و  برخورد سیم

هاي انتقال جریان الکتریسـیته   ن براي نگهدارنده سیمهمچنی
به دو سر هیتر از پیچ اتصـال   پتانسیل اختلافاعمال  منظور به

شود. عـلاوه بـر   الکتریکی و مهره اتصال الکتریکی استفاده می
این درپوش به دلیل ایجاد امکان تزریـق پیشـرانه بـه داخـل     

ته، طراحی و یهاي انتقال جریان الکتریس محفظه و عبور سیم
هاي مونتاژ شده در  اورینگ شدن فشردهشود. با می سازي مدل

بندي جریان پیشـرانه   داخل شیارهاي در نظر گرفته شده آب
ممکن خواهد شد. بـا اسـتفاده از رابـط اتصـال پیشـرانه نیـز       
   مجموعه رانشگر جت مقاومتی بـه محـل تزریـق گـاز متصـل     

 شود.می

 آزمون تجربی سنجی باصحه -7

ک سیستم پیشرانش جت مقاومتی شـامل سـه بخـش هـد     ی
تـوان   تـأمین رانشگر، بخش ذخیره و انتقال سوخت و بخـش  

باشد. پس از ساخت رانشگر جت مقاومتی، آزمون تجربـی   می
گیرد. بخـش ذخیـره سـوخت    آن در شرایط اتمسفر انجام می

فشـار   باتحمـل  شـکل  اي اسـتوانه بوتان، شـامل یـک کپسـول    
یین اسـت کـه بـدون نیـاز بـه رگولاتـور و       پـا  نسبتاًمحدود و 

کنـد.   می تأمینسیستم را  ازیموردنتجهیزات خاصی، پیشران 
اطمینان از کاهش احتمال وجـود قطـرات مـایع در     منظور به

شود. همچنین مسیر استفاده می گرم شیپجریان پیشران از 
 جرمـی  کننده کنترلگیري دبی جرمی پیشران از براي اندازه

 کننـده  کنتـرل شود. فشار مشاهده شـده بـر روي   استفاده می
جرمی برابر فشار مخزن بوده و فشار پیشران قبـل از ورود بـه   

شـود.  گیـري مـی  متر فشار اندازه ترانسی لهیوس بهرانشگر نیز 
گـاز و   کـردن  گرمبخش هد رانشگر شامل مبدل حرارتی براي 

واگرا جهت تبدیل انرژي گرمـایی بـه جنبشـی     - نازل همگرا
دقیقـه بـه    8وات بـه مـدت    30باشد. در این آزمون توان  می

کنتـرل   ±5که این توان تـا بـازه %   مبدل حرارتی اعمال شده
شود. سپس با اعمال جریان به شیر سلونوئیدي، پیشران از می

از آن  شـدن  گرممخزن به سمت هد رانشگر حرکت کرده و با 
شـماتیک بسـتر آزمـون سیسـتم      14شـود. شـکل    خارج می

 دهد.نش جت مقاومتی را نشان میپیشرا
 

 
شماتیک بسترآزمون تجربی سیستم پیشرانش  :)14(شکل 

 جت مقاومتی
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معکـوس بـوده    آونگسامانه سنجش نیروي رانش از نوع 
سطح رانش و ابعاد کوچک نازل بـراي   بودن نییپاکه به دلیل 

]. ایـن سـامانه   20باشد [گیري نیروي رانش مناسب میاندازه
هاي متعدد نتایج آزمون به باتوجهو عملکرد آن  کالیبره شده
لازم به ذکر اسـت کـه عـدم قطعیـت     است.  تأییدقبلی مورد 

باشـد.  درصـد مـی   5کمتـر از  سامانه سنجش نیـروي رانـش   
بـراي   آمـده  دسـت  بـه هـاي  داده] 15همچنین مطابق مرجع [

نیروي رانش با استفاده از روابـط ترمودینـامیکی بـراي نـازل     
نازل واقعی مقداري افـت وجـود   هستند؛ اما در بر آل معتایده

از انرژي پیشران به انـرژي جنبشـی    بخشی نتیجهداشته و در 
شـود. ایـن تلفـات در اثـر واگرایـی      سیال خروجی تبدیل نمی

در مدل  مرزي لایه درنظرنگرفتنخروجی نازل، تلفات ناشی از 
تحلیلی، وجود احتمالی قطرات مایع در داخل پیشران ورودي 

آل بـا گـاز ایـده    مورداستفادهبه نازل و تفاوت خواص پیشران 
بیشترین خطا مابین محاسبات نیروي رانـش   نی؛ بنابراهستند

-% مـی 6و حالت واقعی براي پیشرانه بوتـان   نظریهدر حالت 
نمــایی از آزمــون تجربــی سیســتم پیشــرانش جــت   باشــد.

 15گیـــري نیـــروي رانـــش در شـــکل مقـــاومتی و انـــدازه
است. این آزمون سه بار تکرار شده و نتـایج آن   شده هداد نشان

تحلیلـی، در   سـازي  مـدل هاي متناظر حاصـل از  همراه با داده
 است. شده داده نشان 4جدول 

 
آزمون تجربی سیستم پیشرانش جت مقاومتی:  :)15(شکل 

سامانه سنجش نیروي رانش و  -2رانشگر جت مقاومتی،  -1
 مخزن پیشران -3

 

 تحلیلی سازي مدلایج آزمون تجربی و نت ):4( جدول
آزمون  

 شماره یک
آزمون 

 شماره دو
آزمون 

 شماره سه

متر
پارا

ریه 
نظ

بی 
جر

ت
ریه 

نظ
بی 

جر
ت

ریه 
نظ

بی 
جر

ت
 

mgm ( )s 3/101 101 4/97 8/96 5/100 3/100 

P (bar) 4/2 4/2 4/2 4/2 3/2 3/2 
Ti (K) 425 425 430 430 426 426 
F (mN) 5/35 3/32 1/34 9/30 8/33 3/32 

Is (s) 6/35 6/32 7/35 6/32 15/35 8/32 
 خطاي
نسبی 
نیروي 
 رانش

%9 %9 %5/4 

خطاي 
نسبی 
ضربه 
 ویژه

%5/8 %8/8 %7/6 

 سـازي  مدلهاي هاي تجربی و دادهبا مقایسه نتایج آزمون
شود کـه خطـاي نسـبی نیـروي رانـش و      تحلیلی مشاهده می

قرار داشته و رونـد طراحـی    قبولی قابلدوده ضربه ویژه در مح
تـوان  مـی  نی؛ بنابراشودگذاري میرانشگر جت مقاومتی صحه

از روش ارائه شده براي طراحی یک رانشگر جت مقـاومتی بـا   
 الزامات مشخص استفاده کرد.

 گیرينتیجه -8

آزمـون در   باقابلیـت در این مقاله یک رانشگر جـت مقـاومتی   
طراحــی و ســاخته شــد. پیشــران شــرایط خروجــی اتمســفر 

گاز بوتان بوده که بـه علـت فشـار بخـار پـایین       مورداستفاده
هیتـر الکتریکـی و نـازل موجـود در      نیازي به رگولاتور ندارد.

هاي مهم براي طراحـی هسـتند. هیتـر    رانشگر از جمله المان
الکتریکی در حالت انتقال حرارت مستقیم به دلیل بازده بـالا  

واگـرا بـراي    -ا همچنین یک نـازل همگـر  طراحی شده است. 
کاهش فشار جریان سیال و افزایش سرعت آن بـا اسـتفاده از   
روابط ترمودینامیکی طراحی شده و جریان سیال بـا اسـتفاده   

سازي شده است. در ادامه رانشگر جـت  شبیه CFDافزار از نرم
-ساخته شـده و آزمـون   یافته انجاممقاومتی بر اساس طراحی 

براي بررسـی پارامترهـاي عملکـردي رانشـگر از     هاي تجربی 
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وات بـه   30جمله نیروي رانش و ضربه ویژه بـا اعمـال تـوان    
هیتر الکتریکی تعبیه شده در هد رانشگر انجام شده است. بـا  

هـاي تجربـی و مقایسـه پارامترهـاي عملکـردي      انجام آزمون
شـود درصـد   از روابط ترمودینامیکی مشاهده می آمده دست به

ــاي ن ــدوده    خط ــژه در مح ــربه وی ــش و ض ــروي ران ــبی نی س
تواند براي قرار دارد. نتایج حاصل از این تحقیق می قبولی قابل

جهت اتخاذ تصمیم نهایی در طراحی یک سیستم  الگوبرداري
 پیشرانش جت مقاومتی به کار گرفته شود.
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