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  چکیده
دليل راندمان و کاارایی باالا، بيشاتر    کاری بازیابی بهسوخت مایع، روش خنك موتور احتراق  محفظهکاری های موجود برای خنك از ميان روش

صاورت تقاارن محاوری     ش عاددی و باه  روکاری بازیابی باه احتراق سوخت مایع با خنك محفظهگيرد. در این مقاله، یك مورد استفاده قرار می

نتاای  نشاان    زیابی مورد بررسای قارار گرفتاه اسات،    کاری باکننده، بر عملكرد خنك تأثير افزایش زبری سطوح کانال خنكو شده   سازی شبيه

در قسامت گلوگااه ر    کاه   ناازل   دیاواره کنناده، بيشاينه دماای     کانال خنك  دیوارهدر  ميكرون 42تا  زبری سطح ارتفاع که با افزایش دهد می

ميزان کاهش  یابد. کننده افزایش می شده از گازهای حاصل از احتراق به سيال خنك گيری یافته و ميزان حرارت منتقلچشم  دهد، کاهش  می

کنناده  خناك  سايال  عناوان  بهدرصد و زمانی که از هيدروژن مایع  9/9کننده استفاده شود سيال خنكعنوان  بهدما در گلوگاه زمانی که از آب 

، با افزایش بيشتر ارتفاع زبری سطح، بيشينه دماای  ميكرون 42تا  5ارتفاع زبری   محدودههمچنين در  باشد.درصد می 34استفاده شود حدود 

 شود.مینازل کمتر   دیواره

 ارتفاع زبریکاری بازیابی، موتور سوخت مایع، خنك های کلیدی:واژه
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ABSTRACT 

Among the available cooling methods in the combustion chamber of liquid propellant engine, regenerative cooling 

is widely used due to its good performance used. In this paper, a combustion chamber of liquid propellant engine is 

simulated numerically and effect of increasing cooling channel surface roughness on cooling performance is 

studied. The results showed that maximum temperature of combustion chamber wall is in the throat and by 

increasing surface roughness in cooling channel, the temperature in throat decrease and the heat transfer from the 

combustion gases to the cooling fluid increases. The temperature drop in the throat is 9.9% and 32%  when water 

and liquid hydrogen is used as cooling fluid respectively. Also in the roughness height between 0  and 24 µm by 

increasing the surface roughness, temperature drop in throat increase. 
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 مقدمه -1

موتور ساوخت ماایع یكای از پرکااربردترین موتورهاا در      

 88مايددی، در حادود    4563ساال   درباشاد.   هاا مای   راکت

هااای مااداری، در مرحلااه اول حرکاات، از    درصااد از راکاات 

. در موتورهاای  کردناد مای موتورهای سوخت ماایع اساتفاده   

وسايله انککتورهاا باه     سوخت مایع، سوخت و اکسيدکننده به

احتراق پاشيده شده و فرایناد احتاراق صاورت     همحفظدرون 

نحاوی  گيرد. انککتورها باید ساوخت و اکسايدکننده را باه    می

باا زاویاه، سارعت و قطار      و ذراتای بسايار کوچاك    صورت به

خوبی و  تا احتراق، به احتراق بپاشند محفظهبه داخل  مناسب

سوخت و اکسيدکننده قبال از   با راندمان مطلوب انجام شود.

د، تاا  نشو صورت مایع در مخازن راکت نگهداری می هپاشش ب

بتوان جرم زیادی از سوخت و اکسيدکننده را در حجمی کام  

و همراه با راکت منتقل کارد. ممماولای یاك ناوع گااز کاه باا        

دهاد را باه درون مخاازن     سوخت و اکسيدکننده واکنش نمی

دساتی بارای ساوخت و     کنند تا یاك فشاار پشات    تزریق می

دساتی   یجاد کند. در ماواردی کاه فشاار پشات    اکسيدکننده ا

احتاراق   محفظهبرای تزریق سوخت و اکسيد کننده به درون 

شود تا این مواد را باا   ها استفاده میکافی نباشد، از توربوپمپ

فشار و دبی مناسب باه درون محفظاه احتاراق تزریاق کناد.      

ها مممولای از یك توربين و مولاد گااز تاأمين    انرژی توربوپمپ

شود که در آن بخشی از سوخت و اکسيدکننده ساوخته و   می

 کنند.می تأمين  را برای فماليت توربوپمپ انرژی لازم

کااه سااوخت و اکساايدکننده   در ایاان موتورهااا هنگااامی 

گاز با دما و فشار زیاد تولياد شاده و ساپس ایان      سوزند، می

با عبور از  شوند و گازهای داغ وارد یك نازل همگرا و واگرا می

هاای   کنناد. دیاواره   را تولياد مای   موتاور  تراست موردنياز آن،

دليل عبور گازهاای داغ در ممار    نازل  به و احتراق محفظه

گيرناد. در نتيجاه    دما و شارهای حرارتی بسيار بالا قارار مای  

 منظور جلوگيری از ذوب و یا شكست دمایی ماواد ساازنده   به

هاای   کااری اساتفاده شاود. روش   ، لازم است که از خناك آن

، [6-2] کاااری بازیااابیکاااری مختلفاای ماننااد خنااكخنااك

 [7-8] کااری تشمشامی   و خناك  [0-1] ای کاری لایاه  خنك

کااری بازیاابی اولاين باار در ساال      خنك  وجود دارند. روش 

هاای   . این روش از مياان روش [9] ميددی مطرح شد 6938

 دليلاحتراق سوخت مایع، به محفظهکاری موجود برای خنك

 گيارد بيشتر مورد اساتفاده قارار مای    ،راندمان و کارایی بالاتر

کنناده   کاری بازیابی، اغلب سيال خناك . در روش خنك[65]

و از سامت   شده در اطارا  دیاواره   های تمبيه  از طریق کانال

شود و پس از عبور از گلوگاه  وارد می احتراق محفظهخروجی 

 .[66] شود از صفحه انککتور خارج می

تحقيقات زیادی بر روی خنك کااری بازیاابی باه    تاکنون 

 .انجاام شاده اسات    [63] آزمایشگاهی و [64] صورت عددی
کااری بازیاابی   جهت بهبود عملكرد خناك  های مختلفی روش

دهناد کاه باا     پيشنهاد شده است. مطالمات اخيار نشاان مای   

کااری و  هاای خناك   افزایش نسبت طول باه عار  محفظاه   

هاا در   همچنين تغييار مسااحت ساطح مقطاع ایان محفظاه      

احتاراق بادون    محفظاه   دیاواره بحرانای، دماای    مناطق غيار 

. در [62-61] یاباد  کننده کاهش مای  ش افت فشار خنكافزای

 محفظاه باا توجاه باه فنااوری سااخت موجاود،        6995سال 

 شاد  ساخته مای  8 برابر با نسبت طول به عر  باکاری خنك

امااروزه بااا توجااه بااه پيشاارفت فناااوری ساااخت،   امااا [62]

 شود. نيز ساخته می 61هایی با نسبت طول به عر   محفظه

هاای بهباود    استفاده از افزایش زبری ساطوح یكای از راه  

افزایش زبری سطح در باشد. از  های گرمایی می عملكرد مبدل

 [68, 67] کنناده  های خنك کندانسور و اواپراتورهای دستگاه

هاای   عباوری از درون پاره   کنندهخنك های و نيز درون کانال

 . [69-44] شود یتوربين استفاده م

کااری  بارای بهباود عملكارد خناك     روشی در این مقاله،

ایان روش شاامل افازایش    . گيردمورد بررسی قرار می بازیابی

کننده در اطرا  محفظاه احتاراق   زبری سطح در کانال خنك

. برای این منظور محفظه احتاراق ساوخت ماایع باه     باشدمی

و  سازی شاده صورت عددی شبيه به کاری بازیابیهمراه خنك

 مقاادیر دمای دیاواره محفظاه احتاراق بارای      توزیع در ادامه

 .  شوندمختلف زبری سطح  با یكدیگر مقایسه می

 معادلات حاکم و روش حلتعریف مساله و  -2

هيادروژن   شده ازبررسیاحتراق سوخت مایع  محفظهدر 

اکسيدکننده  عنوان به اکسيکن مایعز او سوخت  عنوان بهمایع 

  دیاواره کنناده در اطارا     سايال خناك  استفاده شده اسات.  

محفظااه احتااراق و در جهاات مخااالف جریااان سااوخت و     

، شاماتيك  1کند. در ادامه در شاكل   اکسيدکننده حرکت می

 .کنيد را مشاهده می احتراق سوخت مایع مدل شده محفظه
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 .اقاحتر محفظه كيشمات شكل :(1) شکل

پروفيل محفظه احتراق در محادوده        
cx L  صاورت   باه

 باشد.می (6)رابطه 

(6) 
   

1 cos 2
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in g c
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r r x L
r r
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ماورد مطالماه، در   احتاراق   محفظهدر  استفادهابماد مورد 

 .است ارائه شده 1جدول 

 .شده مدل احتراق محفظه ابماد :(1)جدول 

 m 3/5  Rin 
 m 6/5 Rg 
 m 6/5 Lc 
 m 2/5 Ln 

و ارتفاع  mm4 ها  احتراق، ضخامت دیواره محفظهدر این 

شاده اسات. در     در نظار گرفتاه    mm0 کنناده   کاناال خناك  

هار دو مماادلات جریاان و     باید احتراق سوخت مایع، محفظه

صورت کوپال حال شاوند. در بخاش انتقاال       انتقال حرارت به

ز گازهای حاصال از احتاراق باه    شده ا حرارت، حرارت منتقل

شااده درون دیااواره و گرمااای  نااازل، حاارارت منتقاال  دیااواره

کنناده دخيال هساتند.     شده از دیواره به سيال خناك  منتقل

 بقاای جارم،   مماادلات  حاکم بر این مسالله شاامل   تلامماد

و همچنين ممادلات مرباو  باه تورباولانس،     ممنتوم و انرژی

یع و مخلاو  گازهاای   واکنش شيميایی احتاراق ساوخت ماا   

 حاصل از آن است.

در بخااش مربااو  بااه واکاانش شاايميایی سااوخت و     

محصولات بسيار بالا بوده اکسيدکننده، به این دليل که دمای 

دماهای بالا، ممكن است محصولات بيشتری نسابت باه    و در

وجاود آیناد، در نتيجاه بارای     حالت استوکيومتری واکنش به

ی هاا در ممادلاه   ضرایب آن دست آوردن مقدار محصولات و به

شاود. در   موازنه، تمداد مجهولات از تمداد ممادلات بيشتر مای 

حال برای حل مسلله و تميين محصولات واکنش و مقدار این

و در نتيجاه از روابا     اسات ها، به ممادلات بيشتری نيااز   آن

هاای تماادلی اساتفاده     واکانش  ثابت تماادل مرباو  باه زیار    

 .شود می

این شكل اگر واکنش فشاار ثابات در نظار     در مسائلی به

گوناه اسات،    طور که در این مسلله نيز این گرفته شود، همان

دسات آوردن  شاود. ساپس بارای باه     فشار در ابتدا تميين می

. بادین نحاو   شودمیاز روش تكرار استفاده  دمای محصولات 

که ابتدا یك دما برای محصولات حدس زده شده و در اداماه  

دسات  ت تمادلی، مقادیر هر یك از محصولات بهبا حل ممادلا

هاا   دهنده که مجموع آنتالپی واکنش آید، سپس در صورتی می

با مجموع آنتالپی محصولات برابر نباشاد، یاك دماای دیگار     

این روند تا زماانی کاه    شود و برای محصولات حدس زده می

ها و محصولات برابار شاود، اداماه پيادا      دهنده آنتالپی واکنش

د. در این پروژه محصاولات و دماای آدیاباتياك شامله     کن می

 شده است.  محاسبه NASA CEAافزار  ها توس  نرم آن

ه با  8/6 جرمای  با نسابت  اکسيکن مایعهيدروژن مایع و 

. بارای شارای  در   شاوند مای  درون محفظه احتاراق پاشايده  

اساتفاده   CEAافازار   های خروجی از نارم  ورودی نازل، از داده

برابار باا دماای آدیاباتياك      واد در ورودی نازلشده و دمای م 

. شااده اساات  قاارار داده ،کلااوین 88/3269و براباار  شاامله

محصولات حاصال از احتاراق در ورودی ناازل و کسار ماولی      

 اند.بيان شده 2ها در جدول  آن

 .احتراق از حاصل محصولات :(2)جدول 
Mole fraction Species 

53857/5 H 

55563/5 HO2 

64545/5 H2 

18368/5 H2O 

55554/5 H2O2 

56716/5 O 

65463/5 OH 

53810/5 O2 

و در خروجای ناازل    bar45 فشار در ورودی نازل برابر با 

 2گونه که در جدول  است. همان  قرار داده شده bar6  برابر با

های بسايار بيشاتری نسابت باه      شود، انواع گونهمشاهده می

دسات آماده   کسايکن باه  واکنش استوکيومتری هيادروژن و ا 

 است.
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ممادلات جریان و انتقال حرارت حاکم بر جریان در ادامه 
 شوند.بيان میاحتراق  محفظهپذیر در این تراکم

 باشد: می (4) رابطهصورت  ممادله پيوستگی جرم به
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 باشد: می (3) صورت رابطهممنتوم به ممادله
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 آید: دست میبه (2) با استفاده از رابطهتانسور تنش 
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 :باشدمی (0)رابطه صورت  انرژی به ممادله
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نيز در محاسابات   (1) حالت بيان شده در رابطه از ممادله
 شود: استفاده می

(1) p RT 

آشفتگی، از مادل اساپالارت    کردن ویسكوزیتهبرای مدل
یاك ممادلاه بارای     ،آلماراس استفاده شده است. در این مدل

 شود. حل می 6لزجت کينماتيكی آشفتگی
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 Yتوربولانس و  یتهزعبارت توليد ویسكو G، (7) در رابطه
باشااد. مقاادار  آشاافتگی ماای رفااتن ویسااكوزیته تاارم از بااين
 :آید دست میبه (8)رابطه آشفتگی از  ویسكوزیته
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1- turbulent kinematic viscosity 

 برای حل عاددی مسالله، ابتادا لازم اسات کاه هندساه      
بنادی و گسساته شاود، بارای ایان منظاور از        موردنظر شبكه

مماادلات  . در اداماه،  ه اسات اساتفاده شاد   4افزار گمبيات  نرم
حال   3افزار فلوئنت صورت کوپل و تقارن محوری توس  نرم به

 . شده است
ترتياب فشاار   شرای  مرزی در ورودی و خروجی نازل باه 

ورودی و فشار خروجی و همچنين شرای  مرزی در ورودی و 
صورت جریاان جرمای    ترتيب بهکننده به خروجی کانال خنك

برای سايال   ست.شده ا ورودی و فشار خروجی در نظر گرفته 
و دمای اوليه  Kg/s 1دبی برابر با کننده هيدروژن مایع خنك

دبی برابار  کننده آب برای سيال خنكو  کلوین 75آن برابر با 
 باشاد. مای  کلوین 355و دمای اوليه آن برابر با  Kg/s 455با 

صورت تقارن محاوری در   نيز به Xشر  مرزی در روی محور 
 شده است. نظر گرفته 

 تایجن -0

وابستگی حل به شبكه نشاان داده شاده و   نحوه در ادامه 
در ادامه اعتبارسنجی و نتای  تأثير زبری سطح، ارائاه خواهاد   

 شد.

 بررسی وابستگی حل به شبکه -0-1

حال   ابتدا لازم است که هندساه  ،برای حل عددی مسلله

در  2شاكل  صاورت   هندساه ماوردنظر باه    .بندی شاود  شبكه
 بندی شده است.ليد و شبكهافزار گمبيت تو نرم

 
 صورت به احتراق محفظه شده یبند شبكه هندسه: (2)شکل 

 .یمحور تقارن

نحوی باشاد کاه جاواب نهاایی     بندی باید به شبكه نحوه 
بنادی وابساته نباشاد.     آمده، به تمداد و نحاوه شابكه   دست  به

مسلله بارای   ،برای بررسی عدم وابستگی حل به تمداد شبكه
 حال  25155و  42745، 60655 تماداد الماان  سه شبكه باا  

 
2- Gambit 

3 - Fluent 
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مشااهده   0برای هار ساه شابكه در شاكل      . نتای شده است
 شود. می

 
 تمداد یبرا احتراق محفظه  دیواره یدما :(0) شکل

 .متفاوت یها شبكه

آماده باه     دسات  دهد که حال باه   نشان می 0نتای  شكل 
تمداد شابكه بساتگی نادارد، در نتيجاه بارای بررسای ساایر        

 المان استفاده شده است. 42745ترها، از شبكه با تمداد پارام

 اعتبارسنجی -0-2

حل، حل عددی برای هندساه و   برای اعتبارسنجی شيوه
 و همكاارانش  6ودل ای  کارکرد استفاده شده در پاکوهش شر
هاا در  آن .اناد شاده  و نتاای  مقایساه   گرفتاه  انجام ،[61-60]

اناد.  استفاده کرده KN 89 پکوهش خود از موتوری با تراست

 .شودمیمشخصات این موتور مشاهده  0ل در جدو

 .مشخصات موتور استفاده شده در پکوهش ودل (:0)جدول

 کيلو نيوتون 89 تراست

 بار 665 فشار محفظه

 اکسيکن مایع/ هيدروژن گازی اکسيدکننده/ سوخت

 1 دکننده به سوختنسبت اکسي

 هيدروژن مایع کننده سيال خنك

 کيلوگرم بر ثانيه 3/4 دبی هيدروژن مایع

 کيلوگرم بر ثانيه 3/4 دبی هيدروژن گازی

 کيلوگرم بر ثانيه 8/63 دبی اکسيکن مایع

 کلوین 2/22 دمای اوليه هيدروژن مایع

 کلوین 355 دمای اوليه هيدروژن گازی

 کلوین 7/96 عدمای اوليه اکسيکن مای

 
1- Wadel 

نتاای  ودل و نتاای  حاصال از حال      مقایسه ،4  در شكل
تارین  احتراق، که بحرانای  محفظهدر قسمت گلوگاه  عددی را

 آورده شده است. ،کاری استمكان برای خنك

 
 محفظه  دیوارهآمده برای دستدمای به مقایسه: (4) شکل

 .[60-61] با نتای  مرجع در گلوگاه احتراق

پروفياال دمااای   ،شااود کااه مشاااهده ماای  طااور همااان
 خوانی مناسبی دارد. آمده با نتای  موجود در منابع هم دست به

 بررسی تأثیر زبری سطح ارائه و تحلیل نتایج -4

     دساات آوردن تااأثير زبااری سااطح باار عملكاارد باارای بااه
نازل بارای مقاادیر مختلاف      دیوارهکاری بازیابی، دمای خنك

نتاای    وکنناده، محاسابه    کانال خناك سطح در  زبری دیواره

 .شده استآورده  1و  5در شكل  آمده دست  به

 
  یزبر هایارتفاع با احتراق محفظه  دیواره یدما :(5)شکل 

 .آب: کننده خنك اليس -مختلف

 
  یزبر یهاارتفاع با احتراق محفظه  دیواره یدما: (1) شکل

 .عیما دروژنيه: کننده خنك اليس -مختلف
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، شاود، باا افازایش زباری ساطوح     یده میگونه که د همان
نازل که در ممر  گازهای داغ حاصل از   دیوارهبيشينه دمای 

ميزان کاهش دما در  .یابداحتراق قرار گرفته است، کاهش می
کنناده اساتفاده   سيال خناك  عنوان بهگلوگاه زمانی که از آب 

يال سا  عنوان بهدرصد و زمانی که از هيدروژن مایع  9/9شود 
ثير أتا  .باشاد درصد مای  34حدود  ،کننده استفاده شودخنك

کاری هنگاامی کاه از هيادروژن    زبری سطح بر عملكرد خنك
شود به دليل کم کننده استفاده میسيال خنك عنوان  بهمایع 

سايال   عنوان بهبودن دبی آن بيشتر از حالتی است که از آب 
دماا ایان    دليل کاهش بيشاينه  .شودمیکننده استفاده خنك

 کننده، در لایه است که با افزایش زبری سطح در کانال خنك
، اخااتد  بيشااتری ر  کننااده از دیااوارهماارزی ساايال عبااور

دمای  در نتيجه و شده انتقال حرارت افزایش سببدهد و  می

ميازان   8و  0های  کند. در شكلمیپيدا ، کاهش نازل  دیواره
آورده شاده  احتاراق   محفظاه   دیاواره شاده از   حرارت منتقل 

 .است

 
برای  احتراق محفظه  دیواره در یحرارت شار :(0)شکل 
 .آب: کننده خنك اليس -های سطح مختلف زبری

 
 برای  احتراق محفظه  دیواره در یحرارت شار: (8) شکل
 .عیما دروژنيه: کننده خنك اليس -های سطح مختلف زبری

ساطح   شود، باا افازایش زباری   طور که مشاهده می همان
کنناده در   ل به کانال خناك ناز  دیوارهميزان انتقال حرارت از 
 .یابدگلوگاه، افزایش می

 گیرینتیجه -4

احتراق سوخت مایع با  محفظهیك  ،حاضر قالهدر م
و تأثير زبری شد صورت عددی مطالمه  کاری بازیابی به خنك

مورد کاری بازیابی  کننده بر عملكرد خنك سطح کانال خنك
که با افزایش زبری سطح  دادنتای  نشان  .رار گرفتقبررسی 
نازل   دیوارهکننده، بيشينه دمای  کانال خنك  دیوارهدر 
توان نتيجه  می ،یابد. بنابراین گيری کاهش میصورت چشم به

احتراق سوخت مایع، افزایش  محفظهگرفت که در موتورهای 
افت کننده، تا مقداری که  کانال خنك  دیوارهزبری سطح در 

 سببتواند  باشد، می ورد نظرم  محدودهفشار ناشی از آن در 
 .شود افزایش انتقال حرارت
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