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Achieving higher orbital positions and increasing the duration of space 

missions requires the use of space propulsion systems. Also, due to the 

very high cost of building and launching large satellites and the 

consequent development of constellation satellite technology and the use 

of several microsatellites instead of one large satellite, small and light 

propulsion systems with appropriate specific thrust have received great 

attention. Among these types of propulsion systems that are being 

studied and developed today are mono-propellant propulsion systems 

with green propulsion. Due to issues such as pollution, toxicity of the 

propulsion, difficulty in long-term maintenance and storage, and price, 

the development of green propulsion thrusters that can be developed and 

manufactured in academic environments has received attention. In this 

article, an attempt has been made to present an algorithm for designing 

a single-propulsion propulsion system with a green propulsion with a 

propulsion force of one Newton and with a system perspective for a 

cubic satellite. Various propulsion options have been examined and 

finally, by extracting the best design options, according to the results of 

the statistical study, the thruster design and validation of important and 

critical parts of the design have been addressed by numerical analysis 

and simulation. The mission considered for the thruster of this satellite 

is a hypothetical orbital maneuver mission for which the required system 

and mass-energy information is extracted. Finally, a system design 

model for green thrusters has been presented. 
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تراستر تک م لفه ب  س خت سبز جهت ک  برد    ک       طراح   تم   الگ       بر س 

 م ه ا ه   ت ی د م ژ ل ک ترل  ضع 

*2، علی مددی 1علیرضا شریفات
3چیمهعلیرضا جلالی ، و سید  

  
 

 کارشناس ارشد، دانشکده مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی امیرکبیر، تهران، ایران  -1

  دانشیار، دانشکده مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی امیرکبیر، تهران، ایران -2
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 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1404 شهریور  17دریافت 
 1404مهر   08بازنگری 
 1404مهر   15پذیرش 

 1404مهر  21انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 شرانه یپ رانشگر تک 

 یماهواره مکعب
 سبزشرانهیپ

 ست یکاتال

 یستمیس یطراح
 

های  گیری از سامانه نیازمند بهره  ی،یفضا  هایتیطول مأمور  شیهای مداری بالاتر و افزادستیابی به موقعیت 
های بزرگ و به تبع آن  بسیار بالای ساخت و پرتاب ماهواره   نهیاست. همچنین با توجه به هز  ییپیشرانش فضا

ماهواره  تکنولوژی  منظومه توسعه  چندهای  از  استفاده  و  به  و میکر  نیای  بزرگ،    کیجای  ماهواره  ماهواره 
اند. شدت مورد توجه قرار گرفتهمناسب به  ژهیهای پیشرانش کم حجم و سبک و در عین حال با ضربه و سیستم

توان نام  شوند، رانشگرهای تک پیشرانه سبز را می نوع موتورهای پیشران که رانشگر نامیده می   ن یاز جمله ا
سازی بلندمدت و قیمت، باعث  بودن پیشرانه، دشواری در نگهداری و ذخیره  میس ندگی،یبرد. مسائلی نظیر آلا
  ن ی های سبز معطوف گردد. در اسمت پیشرانه ها به از کانون توجهات خارج شده و نگاه  ن یشد تا پیشرانه هیدراز

 ی ستمیس  دگاهینیوتن و با د  کیای با پیشرانه سبز با نیروی پیشران  سامانه پیشرانش تک پیشرانه   کیمقاله،  
طراحی و با توجه به    هاینهیگز  نیطراحی و تحلیل شده است. با معلوم شدن بهتر  یماهواره مکعب  کی  یبرا
های مهم و بحرانی طراحی به وسیله تحلیل و  مطالعه آماری، به طراحی رانشگر و اعتبارسنجی بخش   جینتا

  ی برا   ی ماهواره، مانور مدار  نیرانشگر ا  ی رادر نظر گرفته شده ب  تیسازی عددی پرداخته شده است. مامورشبیه
ارائه    ییسبز در قالب فضا  یرانشگرها   یبرا  یطراح  یالگو  زین  انی. در پاباشدی م  دستیابی به یک مدار مشخص

 .شده است
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   علائمفهرست 

A  سطح مقطع 

Ae نازل یمساحت خروج   

At  مساحت گلوگاه نازل 

CBL ستیبار بستر کاتال  

C  سرعت مؤثر 

c*  سرعت مشخصه 

Cc ستیبستر کاتال  

D'  گرانول نسبت قطر بستر به قطر  

Ε ی کسر خال  نیانگیم  

F  رانش 

Fall  تنش مجاز ماده 

Isp  ژهیضربه و  

L*  طول مشخصه 

LN نازل  یطول واگرا  

ṁ ی جرم یدب  

Mi ماهواره  هیجرم اول  

Ρ ی چگال  

PV  فشار بخار 

P فشار 

Pb  فشار انفجار 

R  شعاع 

Ru گلوگاه  یشعاع طول  

r'  مختصات بدون بعد 

Th  ضخامت 

TF انجماد   یدما  

V  حجم/سرعت 

Δv از یسرعت موردن  

 مقدمه  

های انتقال مداری  ها و بلوک ای در ماهواره استفاده از رانشگرهای تک مولفه 
دلیل پیچیدگی کمتر نسبت به تراسترهای دو مولفه  سابقه طولانی دارد و به 

ساختار  شیمیایی و یا الکتریکی عمدتا محبوبیت بیشتری دارند. این رانشگر  
صورت کلی میتوان گفت که یک شیر سلونئیدی  ای ندارند و به مداری پیچیده 

های قطع و وصل ارسالی از کامپیوتر سامانه تزریق پیشرانه  با استفاده از فرمان 

را از مخازن نگهداشت به محفظه و بستر کاتالیست را برعهده دارد، تا پس از  
شود  تولید  نیاز  مورد  پیشران  نیروی  تجزیه  از    [. 1]   فرآیند  وسیعی  محدوده 

  کنون   تا ها  ترین آن های مورد استفاده قرار گرفته است اما پرمصرف پیشرانه 
ها در کنار سطح انرژی  گونه از پیشرانه باشد. این می   و مشتقات آن   ن ی دراز ی ه 

صورت مایع در دسترس  مناسبی که دارند و اینکه در شرایط دمایی محیطی به 
شود که این مورد منجر  زا نیز شناخته می مواد سمی و سرطان عنوان  هستند به 

  های پیچیده ایمنی و برای کار با این پیشرانه شده است به ایجاد دستورالعمل 
  هیدروژن پراکسید ها مولفه  های پرمصرف در تراستر یکی دیگر از مولفه [.  2] 

پیشرانه سبز در کاربردهای    ن ی تر عنوان با سابقه به   1938از سال  باشد که  می 
های بسیار بالا  پراکسید با غلظت استفاده شده است. هیدروژن   ی ی مختلف فضا 

فضا   درصد   98مانند   رانشگرهای  در  استفاده  دارد   ی ی برای  .  [ 3]   کاربرد 
به نیتروز  پیشرانه   گر ی د   کی ی عنوان  اکسید  معر از  سبز  انواع    فی های  در  شده 

پیشرانه کاربرد دارد. نیتروز اکسید با فشار  پیشرانه و تک رانشگرهای گاز سرد، دو 
سامانه  خود  بالای  آن بخار  و  برده  بین  از  را  فشار  تامین  بین  های  در  را 

 [. 4] دهد  قرار می   ی ی های فضا های سبز مناسب برای برنامه پیشرانه 
پراکسید هیدروژن  ن،یپیشرانه هیدرازبین رانشگرهای تک  ایسهیمقا
 . [5]نشان داده شده است  1اکسید در جدول و نیتروز 

بین    -1جدول   و  رانشگر مقایسه  پراکسید  هیدروژن  هیدرازین،  پیشرانه  تک  های 

 . نیتروز اکسید

Table 1. Comparison between Monopropellant thruster propellants.  

MON H2O2 Hydrazine Parameter 

O2N 2O2H 4H2N Chemical formula 

206 179 245 
Theoretical specific 

impulse [sec] 

745 1347 1004 ]3[kg/m Density 

50.8 0.0034 0.021 Vapor pressure [bar] 

-30~60 -7~38 9~40 
Storage temperature 

limits [C] 

Non-toxic Irritating Carcinogenic Safety complications 

پا  شرانهیپ  تک   بیترک  کی  تراتین  ومیآمون  لی دروکسیه  یه یبر 
و    دروژنیاسـت که با ه  ژنیاز اکسـ  یغن  یاو ماده  یمصـنوع  د،یجد

طور خلاصه  شده است و به   بیدهنده سوخت( ترک  لی)مواد تشک  تروژنین
HAN  سبز مدرن    یهاشرانه یپ  ریکه نسبت به سا  یتی. مزشودیم  دهینام

آزما رو  آنو تست    شیدارد  بر    22و    وتنین  1  یرانشگرها  یدر فضا 
نمک    کی  ADNطور خلاصه  به   دیترامین  ید  ومی. آمون[6]  است  وتنین

انرژ دفاع  کیارگان  ریغ  یپر  آژانس  به   یتوسط  بهترسوئد   نیعنوان 
مز  یمعرف  نیدارزیه  نیگزیجا است.  سا  یتیشده  به  نسبت   ریکه 
دارد دما   یهاشرانهیپ پا  یسبز مدرن  امکان    آن  نییاحتراق  است، که 
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  یتر براساده  یو طراح  ترنییبا نقطه ذوب پا  یالیاستفاده از مواد و متر
 .[7]  کندی رانشگر را فراهم م کیتوسعه 
  لیو تحل ی طراح یمناسب برا یرساختیز جادیمقاله، هدف ا نیا در

. پس  باشدی سبز م  شرانه یبا پ  شرانهیتک پ  یرانشگرها  یعملکرد  طیشرا
ارائه یک الگوریتم کاری برای طراحی سیستمی سامانه تراستر شامل  از 

های محفظه و بستر کاتالیست، کاتالیست، نازل ، انژکتور به بررسی  المان
جرمی و انرژتیک یک سامانه تراستر در قالب یک ماموریت مشخص 

می نتایج  پرداخته  خصوص  در  و  می شود  بحث  انتهاآن  در  و   گردد 

 گردد. مشخصات تراستر طراحی شده ارائه می

 و فرضیات اولیه   تعریف مسئله

ارائه یک الگوریتم طراحی برای یک تراستر تک    پژوهش  نیهدف از ا
. باشدماژول کنترل وضعیت ماهواره می  عنوانبه مولفه با پیشران سبز  

با  نیبد و    یطراح   تمیالگور  ارائه منظور  پارامترها  گرفتن  نظر  در  و 
چ آن  نشیموضوعات،  در  مناسب  مدلقها  رانشگر   یاجزا  یساز الب 

جهت استفاده در یک سامانه    شرانشیپ  یک سامانه   یمناسب برا  یطراح
به   نیتدو  فضایی است.  اساسشده  برا  یموارد  یطور   ستمیرسیز  یکه 

م  شرانشیپ قرار  نوع    استعبارت  رندیگیماهواره مشمول مصالحه  از: 
نوع انژکتور،   ست،یکاتال یکربندیپ ،یگذارنوع گاز فشرده  ه،یتغذ ستمیس

 مخازن. سه جنس بدنه رانشگر، جنس و هند
 شود. در پرداخته می  انتخاب شدهدر ادامه به ارائه فرضیات و موارد  

استفاده    Regulatedاز یک سامانه پیشرانش با سامانه فشارگذاری    ابتدا
   تروژن یگاز نبرای سیال مورد استفاده از  منظور فشارگذاری  به   شده است. 

در نظر گرفته  ساده    سیفیاریک    صورتبه انژکتور    ،استفاده شده است 
برای   ،را مدل نماید  ستیکاتال  یرو   پیشرانهپاشش  شده است تا وظیفه  

،  در نظر گرفته شده است  ومیرونبدنه تراستر ماده و مشخصات متریال  
  یهندسه کرو  برای مخازن پیشرانه و گاز فشارنده از مخازنی با جنس و

 یکربندیپ  در بخش کاتالیست  در وهله اول در نظر گرفته شده است.
برای ایجاد اطلاعات    ه است و شد  فرض  ستیبستر کاتال  یبرا  یگرانول
یک ماموریت فرضی در نظر گرفته    جهت طراحی سامانه پیشرانش  اولیه

از   به مدار   24ارسال یک ماهواره  شده است که عبارتست  کیلوگرمی 
باشد. موارد  متر بر ثانیه می 5/269مشخص که نیازمند اختلاف سرعت  

   عبارتند از:فرضیات و پارامترهای اولیه  عنوانبه دیگر 

 لوگرم یک 24 مایجرم کل فضاپ •

 ه یمتر بر ثان 5/269 ازیمورد ن سرعت •

 ه یثان 250 ژهیضربه و •
 نیوتن   1تراست  •

 بار  20فشار محفظه احتراق  •

 الگوریتم طراحی 

  ود یبه محصول با توجه به الزامات و ق  یابیدست  ریمس  یطراح  تمیالگور
 سطح بالا است. 

برا  ییهاتمیالگور م  یطراح  یکه  همگرا   یهاچرخه   شوند،یارائه 
  ازیکننده با توجه به نآل هستند که مصرف ده یا  یشونده به نقطه طراح 

  ی تکرارشونده خروج  یهاتمیدر الگور  کند؛ی خود به دفعات آن را تکرار م
ورود چرخه  بعد  یهر  تأم  یچرخه  نماکندیم  نیرا  روند    ی طراح  ی. 

 .  [8]ارائه شده است  2و  1 یهاشکل  دررانشگر سبز 
به مدار    دن ی رس   ی برا   ما ی فضاپ   از ی حداقل شتاب مورد ن   ی مدار   ل ی تحل   با 
. شکل  شود ی م   ن یی است، تع   نیروی تراست که منجر به محاسبه کل    ت ی مامور 

رانش کل نشان داده شده    ی را برا   ما ی شتاب و جرم پر فضاپ   ن ی رابطه ب   3
م  پر    [. 9]   کند ی مشخص  جرم  استفاده  شتاب  ی فضاپ   ی لوگرم ی ک   24با  ما، 

است و منجر به رانش کل حالت    ه ی ثان   مجذور   متر بر   0/ 16محاسبه شده  
 نیوتنی در جهات مختلف(   1تراستر    4)معادل    شود ی م   وتن ی ن   4  دار ی پا 

 
 . فلوچارت استراتژی طراحی رانشگر تک پیشرانه سبز  -1شکل 

Fig. 1. Green monopropellant thruster design strategy flowchart. 
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 . فلوچارت طراحی اولیه رانشگر -2شکل 

Fig. 2. Flowchart of the thruster design. 

 

 . ماهواره مکعبی مختلفهای  کلاس یبرا  مایشتاب فضاپ -3شکل 

Fig. 3. Spacecraft acceleration for different CubeSat classes. 

 انتخاب پیشرانه 

  ن یهستند و بنابرا یپرانرژ اریبس HANو  ADNبر  یمبتن یهاشرانهیپ
م  یشتریب  اریبس  یآنتالپ آزاد  احتراق  محفظه  در  گزکنندیرا  دو   نه ی. 

اول  شرانهیپ مصالحه  از  پس  باق  هیکه  دسترس  -AFM  مانندی م  یدر 

315E    وFLP-106  ف خواص  عملکرد  یکیزیهستند.   دیکاند  2  یو 
  ط یشرا  در  [.10] شده است  سهینشان داده و مقا  2سبز در جدول    شرانهیپ

تر آسان  سهی، امکان مقاRPAافزار  نرم  یهایو با استفاده از خروج  ءخلا
نسبت   ایعملکرد در هر مقدار فشار محفظه    ق یبا تطب  شرانه یدو پ  نیب

م فراهم  مقاد  شودیانبساط  به  تنها  پ  ریو  آمده دستبه   شرانهی عملکرد 
 اسکال مگاپ  2  یرو  Pcنخواهد بود. فشار محفظه    یتوسط مقالات متک

  یریبا به کارگاست  ریمتغ  200  تا  50  نیشده است و نسبت انبساط ب  میتنظ
،  1با استفاده از معادله  [.11]  دیگرد  لیتکم  شرانهیانتخاب پ  ندیفرآ  1رابطه  

Mi  اول بودجه    هیجرم  نیازماهواره،  مورد  سرعت  اختلاف    از  میزان 

که   شرانه یاز پ یحجم نیتخم ژه،یو یهاضربه ریو مقاد مطالعات آماری
 . شودی است، برآورده م لازم تیمامور یبرا

بر    -2جدول   مبتنی  های  گزینه  ترموشیمیایی  و  عملکردی  فیزیکی،  خصوصیات 

ADN  وHAN . 

Table 2. Physical, functional and thermochemical properties of 

ADN and HAN-based alternatives. 

FLP-106 AF-M315E Parameter 

1.357 1.47 ]3Density [g/cm 

255 266 Specific Isp [sec] 

346 390 ]3Density of Isp [g.sec/m 

2095 2166 Flame temp Tc [K] 

0 <-22 Freeze temp Tf 

3.7 25 Viscosity[mPas] 

21 140 vapor pressure [kpa] 

 - GPIM heritage 
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 ستم یشده توسط الزامات س  فی تعر  هیاول  طیو شرا  FLP-106  یبرا
پ  شران،یپ ب  شرانهیحجم  استاندارد    U  16/2تا    06/2  نیفقط  )واحد 

 فیتعر هیاول  طی و شرا  AFM-315E  یاست. برا  ری( متغیماهواره مکعب
الزامات س توسط  پ  شران،یپ  ستمیشده  ب  شرانهیحجم  تا    87/1  نیفقط 

96/1  U  است. همانطور که انتظار   ری( متغی)واحد استاندارد ماهواره مکعب
بالاتر از    ژه یضربه و  یو چگال  یچگال   لیبه دل  AFM-315E  رفت،یم

FLP-106  و هم از نظر حجم قابل حمل    ژهی ضربه و  دیهم از نظر تول
 ر حسب ب  ژهیضربه و  شیافزا  4. در شکل  کندیماهواره بهتر عمل م  یرو

  تغییرات  زین  5انبساط مختلف نشان داده شده است. در شکل    یهانسبت
 پیشرانه بر حسب ضربه ویژه ارائه شده است.  حجم کل

 
 . های انبساط مختلفدر نسبت AFM-315Eافزایش ضربه ویژه  -4شکل 

Fig. 4. AFM-315E specific impulse increase at different expansion 

ratios. 
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اول)متفاوت    ویژه  هایضربهبا    AFM-315E  حجم مصرفی  -5شکل    ه یبا جرم 

 . کیلوگرم( 24 مایفضاپ

Fig. 5. AFM-315E consumption volume with different specific 

impulse (with an initial spacecraft mass of 24 kg). 

 طراحی نازل و محفظه احتراق

مقدار   کیدرجه  30 هیزاو طراحی نازل آغاز میشود.با   یروند طراح
طرح انتخاب    نیا  یبرا  نیهمگرا است و بنابرا  ه یزاو  مین  یبرا  یمعمول

رانش  زانیانبساط باعث تلفات در م هیزاو مین ن،یشده است. علاوه بر ا
  بالاتر  یکوچکتر، به مقدار رانش واقع  یایرو، زوا  ن ی. از اشودی م  یواقع

  هیزاو  مین  ری. در مراجع، مقادشودینجر مم  ترن یو سنگ  تریاما نازل طولان
ب  یمتفاوت پ  18و    12  نیرا  ا.کندیم  شنهادیدرجه  وسط  مقدار   ن یلذا 

از روابط  یسازمدل  برای.  است  شده  انتخاب  درجه  15محدوده،     نازل 
 .[12]  شودیاستفاده م 5تا شماره  2شماره 
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  ی اض ی ر   ش ی که در واقع نما   شود ی م   ده ی راندمان نازل نام   λدر روابط فوق؛  
جر  است،    ک ی در    ان ی تلفات    ه ی زاو   م ی ن   divθسرعت مشخصه،    *cنازل 

مساحت گلوگاه    Atنازل،    ی مساحت خروج   Aeرانش،    ی رو ی ن   F  ، یی واگرا 
  cبا    ی . سرعت موثر خروج باشد ی م   ی جرم   ی دب   ṁنسبت انبساط و    εنازل،  

برا   گردد ی م   ده دا   ش ی نما  با همان    ک ی   ی که  برابر  نازل  در  کامل  انبساط 
طول نازل، مساحت و قطر    ن یی تع   ی خواهد بود. برا   ی خروج   ی سرعت واقع 

  ف ی تعر   ی گر ی مساحت، پارامتر د   ی شود. برا   ن یی است که تع   ی محفظه ضرور 

(  Catalyst Bed Loading)   ست ی بستر کاتال   ی تحت عنوان بارگذار   شود، ی م 
.  را نمایش میدهد  ستیبر واحد سطح کاتال  شرانهیتک پ  جرمکه مقدار شار  

نها را    کیقطر محفظه    ست،یبستر کاتال  تیظرف  ا یبار    تیدر  رانشگر 
رابطه   صورتبه آن را  توانیکه م  کندیثابت م انیجر یجرم یدب یبرا
 کرد:  انیب 6

(6 ) 
c

m
A

CBL
= 

 دروژن یه  یرانشگرها  ینشان داده شده است برا  6  شماره  در شکل
ه  دیپراکس دب  یوقت  ،ینیدرازیو  باشد،    g/s 2  ریز  انیجر  یجرم  ی که 

کاتال  یبارگذار عمل  یبرا  ستی بستر  ز  یرانشگرها  یاتینقاط    ر یموجود 
kg/s/m² 20    بار بستر    نجای. در ا[13]استkg/s/m² 20    انتخاب شده

قرارگیری  که  یهنگاماست.   پ  محل  از طول مشخصه    دایگلوگاه  شد، 
(L*برا )شودیمحفظه احتراق استفاده م یطراح لیتکم ی . 
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 . هیدرازینیبار بستر کاتالیست برای رانشگرهای هیدروژن پراکسید و  -6شکل 

Fig. 6. Catalyst bed loading for hydrogen peroxide and 

hydrazine propellants. 

تا   5/0  نیطول مشخصه محفظه ب  شرانهی تک پ  یهاستمیس  یبرا
متر انتخاب    5/1مقدار  پارامتر طراحی،    عنوان به . [14]باشد   ریمتر متغ  2

رانشگر    کیدر  این مقدار با استفاده از بررسی آماری نمونه مشابه    میشود.
  Lconو    Lc. در روابط فوق؛  [15] شده است    انتخاب  ADNبر    یمبتن

  30  ی رو  β  ه یو قسمت انقباض هستند. زاو  یامربوط به قسمت استوانه 
دست آوردن  به  یبرا  10معادله    .[14](  7)شکل    شودیم  میدرجه تنظ
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گلوگاه    یبا نام شعاع طول  𝑅𝑢که در آن    شودی طول واگرا نازل اتخاذ م
 .[14]برابر شعاع گلوگاه است  5/1تا  5/0 نیب

(10) 
( ) ( )1 . . 1/ cos 1
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− + −
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 . ای و بخش انقباض محفظهبخش استوانه -7شکل 

Fig. 7. Cylindrical section and chamber contraction section. 

برابر درنظر گرفته شده است    𝑅𝑡 با     𝑅𝑢مقداردر طرح مورد استفاده  

درجه در نظر گرفته شده است که    θ ، 15  نبساطا   هیزاو  مین  و مقدار

 نمایش داده شده است.  8شکل نهایی در شکل شماره 

 
 . نمای کلی نازل مخروطی -8شکل 

Fig. 8. Overview of the conical nozzle. 

 اعتبارسنجی طراحی نازل 

.  شودیاستفاده م  یعدد  یسازه یعملکرد طرح ، از شب  یاعتبارسنج   یبرا 
،  ءخلا  طیمح  ط یداخل نازل در شرا  ال،یس  ریپذتراکم  انی، جرمنظوربدین

نرم  نازل شودیم  یسازه یشب  fluent 2021 R2افزار  توسط  هندسه   .
فرضیات حل مسئله   .شوددر نظر گرفته می  3مطابق اطلاعات جدول  

نوع مش    4دامنه حل از    یبندمش  یابر  ارائه شده است.  4در جدول  
تا    شودی م  ی و با در نظر گرفتن پارامتر مقدار رانش سع  شودی استفاده م
مربوط   یشود. کانتورها  دهیکه از تعداد مش مستقل است رس  یبه پاسخ

 قابل مشاهده است.  9در شکل  الیبه سرعت س

 . های طراحی نازل و محفظهخروجی  -3جدول 

Table 3. Nozzle and chamber design outputs. 

Value Parameter 

0.5839 Throat diameter [mm] 

8.25 Nozzle exit diameter[mm] 

104.27 Expansion ratio 

5.96 Chamber diameter[mm] 

1.5 Characteristic length[mm] 

353.66 ]3Chamber volume[mm 

12.66 cylindrical section 

length[mm] 
4.65 Contraction length[mm] 

17.32 Chamber length[mm] 

14.35 Divergent length[mm] 

31.68 Thruster length[mm] 

 . طراحی شدهپردازش نازل اطلاعات پیش  -4جدول 

Table 4. Nozzle and chamber design outputs. 

Models 
Energy : on 

Turbulence model : k-ω SST 

Material definition 
Density : ideal gas 

γ : 1.21 

conditions Boundary 

Inlet pressure : 20 bar 

Inlet temp : 2296 K 

Ambient pressure : 0 bar 

Outlet pressure : 0.01 bar 

Outlet temp : 300 K 

 
 کانتور سرعت سیال خروجی از نازل -9شکل 

Fig. 9. Nozzle outlet fluid velocity contour. 
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 های بستر كاتالیستطراحی گرانول

گرانول  مهم طراحی  از  یکی  کاتالیست  بخش های  طراحی ترین  های 
باشد چراکه کیفیت مربوط به تجزیه پیشرانه و نیز انرژی در دسترس ی م 

مطابق دهد.  الشعاع قرار می مستقیم تحت   صورت به برای نیروی تراست را  
 یرو   کنواخت ی طور  به   شرانه یپ   ان یپس از عبور از انژکتور، جر  10شکل  

  واکنشجا با مواد بستر شروع به که در آن  شود ی پخش م  ست ی بستر کاتال
 ،ی گرانول   ی داخل بسترها   در   [. 14]   ابدیی م   ش ی آن افزا  ی کرده و دما  تجزیه 

داخل بستر و در    ی ها ساچمه   ی کل   ب ی ترت   ی ن ی ب ش ی و پ   ی سازامکان مدل 
خال   ن ی تخم   جه ی نت  شعاع   ی کسر  مختصات  خال   ی در  کسر  دارد.   یوجود 
ب   صورت به  فضا   ن ی نسبت  بستر   ی خال  ی حجم  و حجم کل  بستر  داخل 

در طول شعاع بستر   ی کسر خال  ی هال ی پروف  ی اب ی . ارز[ 16]   شود ی م  ف ی تعر 
ها مصالحه در انتخاب هندسه و ابعاد ساچمه   جاد ی درک و ا   ی برا   ست یکاتال 
   مهم است.   ار ی بس 

 
 (.اجزای رانشگر تک پیشرانه با بستر کاتالیست )قسمت هاشور خورده - 10شکل  

Fig. 10. Monopropellant thruster with catalyst bed (hatched 

part). 

مف  کی ب  نیا  یبرا  دیمدل  توسط  اBay)  یمنظور  و    نگنبرگر ی( 
(Eigenbergerابداع شد. روابط ا  ی(  کار  به  لیو تحل  هیتجز  نیکه در 

 : [ 17]عبارتند از  روندیم
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مختصات   'rها،  نسبت بین قطر بستر و قطر گرانول   'Dدر روابط فوق؛  
 psDقطر محفظه و    bedDمیانگین کسر فضای خالی،    εشعاعی بدون بعد،  

. در معادلات است   ی ا استوانه   گرانول با حجم    معادل   کره   ک ی مقدار قطر  
به    یابد. ، کاهش می 'Dها، با افزایش  بالا میانگین کسر خالی برای گرانول 

تر باشد،  کوچک   ار ی ها نسبت به قطر بستر بس   ساچمه که اگر قطر    ی معن   ن ی ا 
 کنند.ی سطح مقطع موجود، خود را مرتب م   شتر یها با پوشاندن ب ساچمه 

کمتر  ی شعاع  صورت به  ی نوسانات کسر خال   11مطابق شکل  ب، ی ترت بدین 
  لیپروف   ی به کسر خال   ست یکه افت فشار در بستر کاتال یی از آنجاشود.  می 

 یح ی ترج   ی رها ی تا حد امکان ثابت باشد تا مس   د یبا   بنابراین دارد،    ی بستگ 
افت  ی برا  محفظه،  فشار درصد   20مقدار  . فراهم نشود  ست یدر بستر کاتال 

 .]14[  شود ی مقدار افت فشار مورد انتظار استفاده م   عنوان به فشار  

 
 . 7/0ای با نسبت قطر  های استوانهکسر خالی شعاعی برای گرانول -11شکل 

Fig. 11. Radial void fraction for cylindrical granules with aspect 

ratio 0/7. 

 انژكتور 

از    یریو جلوگ  شرانهیپ  ونیزاسیجهت اتمبه   توانیافت فشار انژکتور را م

با  .  [1]زد    نتخمی  محفظه  فشار  درصد  20  عنوانبهمحفظه    یداریناپا

، افت فشار در انژکتور  بار برای فشار محفظه 20توجه به فرض طراحی  

انژکتور و سرعت    سیفی. مساحت ارشودبار در نظر گرفته می  4معادل  

  .[18] شودیحاصل م ریزاز روابط  قیتزر
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ضریب تخلیه    d,injC  ، یک سوراخ صفحهمساحت    hole,injAدر روابط فوق؛  

با افت فشار باشد که  سرعت سیال خروجز از انژکتور می   Vinjو    انژکتور

 چگالی پیشرانه است.   propρباشد و می  7/0بار برابر با  4
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 سیستم انتقال پیشرانه 

اصلیالمان پیشرانه  های  انتقال  ش  سیستم  و  ریشامل  رگولاتورها  ها، 
انتقال  . که باباشدمیفیلترها   ممکن از    با حداقل تلفات  پیشرانه  هدف 

شمای کلی یک   12شوند. در شکل  کار گرفته میبه   نظر فشار، سرعت 
مولفه  پیشرانش تک  افت فشار  سامانه  به  توجه  با  است.  ارائه شده  ای 

طراحی محفظه باید  درون مخزن بالاتر از فشار    فشار  مسیر  ها والمان
بنابراباشد از    نی؛  برای کاهش فشار مورد در طول مسیر  تنظیم کننده 

ی احتمالی  هایآلودگاز    پیشرانهسازی  گیرد. فیلتر برای خالصاستفاده می
استفاده سمت تراستر  ها به و جلوگیری از انتقال این ناخالصی  هالولهدرون  

شیر  شودیم به دیسلونوئ.  سوخت  جریان  وصل  و  قطع  عمل  سمت ی 
اساسرا    محفظه امکان  بر  کنترلی  دستور  مییک  برای کند.  پذیر 

 اد یکوچک باشد، افت فشار ز یلیاگر قطر لوله خکششی و اتصالات لوله
لوله حداقل    ی است که قطر داخل  نیبر ا  میتصم  لیدل  نیهمشود. به می

که با   فولاد ضد زنگ لوله و اتصالات از  جنس  .متر استفاده شودیلیم 3
برای محاسبه افت فشار    . نظر گرفته شده استدر    ی دارد،سازگار  یشرانهپ

 گردد.از روابط زیر استفاده می

 
 .تک پیشرانه با پیشرانه سبز ستمیس -12شکل 

Fig. 12. Monopropellant thruster system with green propellant. 

(17) pipe

prop pipe

m
V

A
=



 

(18) 21

2

pipe

pipe prop pipe

pipe

L
P f V

D
 =  

اصطکاک،   بیضر fدر لوله،  ان یسرعت جر  Vpipeدر روابط فوق؛ 
Ppipe  Δ    و فشار  لوله    بیترتبه   Dpipeو    Lpipeافت  قطر  و  طول 

  یلیاگر قطر لوله خ  شود،یمشاهده م  13طور که از شکل  . همان باشندیم
 شود. ادیز اریبس  تواندی کوچک باشد، افت فشار م

 

 . تخمین افت فشار در لوله برای قطرهای مختلف -13شکل 

Fig. 13. Estimating pressure drop in pipes for different 

diameters. 

 طراحی مخزن پیشرانه 

به  پیشرانه  ماموریت  مخزن  نیاز  مورد  پیشرانه  و  نگهداری  منظور 
های ابعادی و جرمی  شود که با توجه به محدودیت درنظر گرفته می 

استوانه  مدل  دو  می در  کروی  و  به  ای  توجه  با  کرد.  طراحی  توان 
ملاحظات مرکز جرم سامانه در چیدمان و مونتاژ در مرحله اول مخزن  

می  گرفته  نظر  در  طراحی    شود، کروی  در  گام  حجم  تخمین  اولین 
  کار حجم مخزن را و محاسبه شعاع مورد نیاز است برای این   مخزن 

پ  حجم  با  اضافه    شرانه ی برابر  به   درصد   10به  حجم    منظور گارانتی 
گرفته    ی اضاف  نظر  در  فشارگذاری  سامانه  نیاز  مورد  فضای  برای 
مخزن سوخت با حداکثر قطر مجاز محدود    ی کربند ی پ   [. 19]   شود می 
کند، مخزن    ن ی را تام   از ی نتواند حجم مورد ن   ی . اگر مخزن کرو شود می 

  شود. ی با حداکثر قطر مجاز و طول مناسب در نظر گرفته م   ی ا استوانه 
بر اساس الزامات بالادستی و هندسی در  در اینجا حداکثر قطر مجاز  

می  گرفته  زیر    شود. نظر  پ روابط  انتخاب  به    ی کربند ی روش  مربوط 
 : دهد ی را ارائه م   از ی حجم مورد ن 
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 فشارنده طراحی مخزن گاز 

شود منظور تامین فشار مخزن پیشرانه از سامانه فشارگذاری استفاده می به 
ماژولار همراه با سامانه پیشرانش در نظر   صورت به که در ماهواره مکعبی  

ی ابعاد مخزن انتخاب ر شود و بسته به زمان مورد نیاز فشارگذا گرفته می 
  ه ی تغذ   ستم ی س   ک ی توسط    AFM-315Eل پیشرانه  مثا   عنوان به شود  می 

ن  از  استفاده  با  فشار  ب   عنوان به   تروژن ی تحت  قرار   اثر ی گاز  فشار  تحت 
به    ات ی ن عمل ی و در ح  شود ی م   ره ی ذخ   ی گر ی در مخزن د  تروژن ی . ن رد ی گ ی م 

در مخزن پیشرانه  تا فشار    شود ی منتقل م   AFM-315Eپیشران    مخزن 
کاهش جرم مرده و  منظـور  انتقال به محفظه رانش ثابت بماند. بـه   ی برا 

پیشرانه  با  اول   سازکاری  فشار  اسـت.  تیتـانیوم  از  مخزن  گاز   ه ی جنس 
. جرم [ 20]  شود ی در نظر گرفته م  نی کلو  323مگاپاسکال در  28 نده فشار 

  شودی محاسبه م   ی تکرار   تم ی الگور   ک ی   صورت به و حجم مخزن    تروژن ی ن 
بد [ 1]  اول ن ی .  فشار  که  م   ه ی صورت  فرض  ثابت  فشارنده  در   شود ی گاز  و 

س   یانتها  بای پ  ستم یکارکرد  نگه   دی شرانش  مخزن  داخل  گاز   ی دار فشار 
ن  مورد  فشار  با  برابر  حداقل  اول   ازی پرفشار  باشد. حجم    هی مخزن سوخت 

 .گردد ی حاصل م  ر ی مخزن با استفاده از روابط ز 
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 طراحی بدنه تراستر 

ب امکان  .  کندیرا فراهم م  وارهیدست آوردن ضخامت دهفشار محفظه 
 بیدر ضر  ضرب   یفشار طراح طراحی فشار در نظر گرفته شده  نیا  یبرا

که  می  یمنیا ضریب  باشد  این  اینجا  می  5/1در  گرفته  نظر    شود.در 
رانشگر از روابط    نهحداقل ضخامت محفظه و جرم محفظه، نازل و بد

 : دیآی دست مه ب ریز

(25) b c
cc

all

P R
th

F


= 

(26 ) ( )2
ccc cc cc c cc cc con c tM th R L th L R R = + + 

(27) ( )nozzle cc cc N t eM th L R R= + 

(28) thruster cc nozzleM M M= + 

مخزن را    وارهیضخامت د  ،یاتیعمل  طیشرا  پیشرانه در  فشار مخزن
معادل فشار محفظه به اضافه تلفات فشار در مسیر    و  کندی ممشخص  

می کاتالیست  بستر  و  انژکتور  اتصالات،  و  لوله  از  ناشی   باشد. تغذیه 
ها از روابط زیر حاصل ای و جرم آن ضخامت مخازن کروی یا استوانه 

 :گرددمی
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 تحلیل نتایج 

طراحی و اطلاعات هندسی وجرمی    از  یاخلاصه   8الی    5  هایدر جدول
 بر   درصد10  امن  هیحاش  کی  سامانه تراستر مورد بررسی ارائه شده است.

و    ه یو تخل  شارژ  ر یاجزاء مانند ش  ریشود تا سای اضافه م  خشکجرم    روی
شارنده و جرم  ذکر است جرم گاز فلازم به   در نظر گرفته شود. متعلقات  

برای سرعت مورد نیاز ماموریت،   درصد10دلیل حاشیه امن  پیشرانه به 
 افزایش یافته است. 

 . بودجه جرمی سیستم پیشرانش -5جدول 

Table 5. Propulsion system mass budget. 

Mass [g] Elements 

132.02 Propellant vessel 

327.70 Pressurant vessel 

50 Filter 

320 Solenoid valve 

340 Thruster valve 

152 Piping 

800 Thruster 

2121.7 Dry mass 

2334 Total dry mass  

144.43 Pressurant mass 

2757.7 Propellant mass 

5236.1 Propulsion system mass 

ا   لوگرم ی ک   5/ 2361  شرانش ی پ   ستم ی مجموع جرم کل س   نی است. 
 یها و محموله باق ستمی رس ی ز   ی برا   لوگرمی ک   17/ 666بدان معناست که  

 . ماند ی م 



 

 

 
   

/ 71 
 علوم و فناوری فضایی

 3، شمارة 18، دورة 1404سال 
 ... تراستر تک مولفه با سوخت سبز جهت کاربرد در کی یطراح تمیالگور یبررس

 .شرانشیپ ستمیس یهندس  یپارامترها -6جدول 

Table 6. Propulsion system geometric parameters. 

Value [mm] Parameter 

5.96 Chamber diameter 

8.25 Nozzle exit diameter 

0.5839 Throat Dia 

78.97 Propellant vessel radius 

48.96 Pressurant vessel radius 

0.3784 Propellant vessel thickness 

2.34 Pressurant vessel thickness 

0.1645 Chamber thickness 

31.77 Thruster length 

 .شرانشیپ ستمیس یجرم پارامترهای -7 جدول

Table 7. Mass parameters of the propulsion system. 

Value [g] parameter 

132 Propellant vessel mass 

327.70 Pressurant vessel mass 

200 Thruster mass 

2334 Propulsion system dry mass 

5236 Propulsion system mass 

 . شرانشی پ ستمیس یعملکرد  پارامترهای -8 جدول

Table 8. Propulsion system performance parameters. 

Value Parameter 

1 Thrust [N] 

20 Chamber pressure [bar] 

200 Propellant vessel pressure [bar] 

247.57 Specific impulse [sec] 

0.4189 Flow rate [g/s] 

 اثر جرم اولیه ماهواره 

جرم  بودجه  و  مخزن  اجرا به   ی جرم  با  آمده  برا   ی دست  طرح   یمجدد 
مشخص   9ول شماره  در جد   لوگرم یک   32- 24- 16ماهواره   ه ی اول  ی هاجرم 

 یشتر ی در حجم ب  یی جو باعث صرفه  ی ا است. انتخاب مخزن استوانه شده 
کرد که اگر مخزن   ی ن ی شبی پ   توان ی لذا م   شودی م   ی کرو  نه ی نسبت به گز 

حجم  ی ا استوانه  بودجه  شود،  برا   ی انتخاب  اول   ی موجود  جرم   هی همان 
  است.   شتر ی ب   ی حجم مخزن کرو  را یاست، ز   ی از مخزن کرو   شتر ی ماهواره ب 

و   ها ستم ی رس ی ز   ه ی بق   ی مانده برا   ی متفاوت مخزن بر بودجه جرم باق   شکل 
 نشان داده شده است.   14مهم در شکل   ن ی ا   گذارد، ی م   ر ی محموله تأث

 . مجدد طرح یدست آمده با اجرا به یمخزن و بودجه جرم جرم  -9جدول 

Table 9. The mass of the reservoir and the mass budget obtained 

by re-executing the plan. 

Initial Mass of CubeSat 
Parameters 

16 kg 24 kg 32 kg 
1838.49 2557.73 3676.98 Propellant mass [g] 

1250.67 1876 2501.34 
Propellant vessel 

]3volume[cm 

88 132 176 
Spherical propellant 

vessel mass [g] 

218.47 327.70 436.94 
Spherical Pressurant 

vessel mass [g] 
11899.87 18763.91 25627.95 Available mass [g] 

117.35 176 234.71 
Cylindrical propellant 

vessel [g] 

291 436.62 582.16 
Cylindrical Pressurant 

vessel mass [g] 
11787.73 18595.70 25403.66 Available mass [g] 

  Mass Budgetحداقل   د ی با   ما ی فضاپ   ی ها رسامانه ی ز   ه ی بق   ی برا   ی بودجه جرم اگر  
دو مورد    ی برا   ما ی فضاپ   ه ی جرم اول   ن ی تخم   ی برا   توان ی را م   14باشد، شکل  

 هندسه مخزن استفاده کرد. 

 
 . و محموله مایفضاپ یهاستمیرسیز یبرا در دسترس جرمیبودجه  -141شکل 

Fig. 14. Mass budget available for spacecraft and payload 

subsystems. 
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 نتیجه گیری

مورد   مقاله  این  در  سبز  سوخت  تراستر  سامانه  یک  طراحی  الگوریتم 
و   گرفت  قرار  به بررسی  تراستر  سامانه  شامل  یک  آن  متعلقات  همراه 

یک   قالب  در  طراحی  و  بررسی  مورد  فشارگذاری  وسامانه  مخازن 
  4ماموریت فرضی قرار گرفت این ماموریت نیازمند یک سامانه تراستر  

 ی اماهوارهباشد که برای  عدد تراستر یک نیوتنی می  4نیوتنی متشکل از  
  شرانهی پ یشده است. دو خانواده اصل در نظر گرفته لوگرم،یک 24با وزن 

تجزیه هایی هستند که از طریق  از پیشرانکه    HANو    ADN  یعنیسبز  
 ی خروج  یگازهاکنند و  در بستر کاتالیستی انرژی مورد نیاز را آزاد می 

رانشگر فراهم    کی  ی را برا  ییبالا  ژهیو  ضربه   زانیکه م  کنندیم  دیتول
ن  با توجه  ،پیشرانه  ییکارا  بررسی  نظر. از  کنندیم   یبرا  ازیحجم مورد 

  یگریپارامتر د  ،   مهم است   اریدر داخل ماهواره بس  شرانهیپ  یسازرهیذخ
است که    ژهیضربه و  یچگال  شود،یکه در طول مصالحه در نظر گرفته م 

 سهی. مقادهدی را ارائه م  شرانشیپ  ستمیس  یحجم بر رو  ریاز تاث  ینیتخم
انجام شده   ییایمیترموش  یهایسازهیمقالات و شب  یهابر اساس داده

  عنوانبه  AFM-315E  نهیدر نظر گرفته شده، گز  شرانهیپ  2  نیکه از ب
  ی و عملکرد حجم  ژهیو ضربه و  یی عملکرد از نظر سابقه فضا  نیبهتر

عنوان خروجی طراحی  به   8الی    5نتایج کلی در جداول    شده است.  افتی
 و الگوریتم ارائه شده است. 

هندس  یشنهادیپ  تمیالگور  طبق شکل  پ  یانتخاب    شرانه، یمخزن 
  ی بسته به بودجه جرم شرانش،یپ  ستمیبر حجم کل س دیشد  ریبدون تأث

و محموله، ممکن است شکل مخزن    هاستمیرسیز  هیبق  یبرا  ازیمورد ن
به   ح یترج  یمتفاوت شود.  صحداده  کارکرد  س  حیمنظور   ستم یمجموعه، 

هر    ی مخصوص برا  ریش  4و    یدی سلونوئ  ر یشدو    لتر،یبه دو ف  شرانشیپ
زده    نیتخم  یبودجه جرم  زانیبر اساس م  تیدارد. در نها  ازیرانشگر ن
برا و محموله، شکل متفاوت مخزن ممکن    هاستمیرسیز  ریسا  یشده 

 را برآورده کند. تیمامور یازهایاست بهتر ن
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