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H I G H L I G H T S  G R A P H I C A L     A B S T R A C T 

• Using the Bees algorithm (BA) for 
optimization of the cooling system of 
liquid rocket engines. 

• The objective function is the overall 
heat transfer coefficient. 

• The design parameters are the 
diameter and thickness of the cooling 
tubes, the radius of the throat, and the 
mass flow rate of liquid hydrogen 
(cooling fluid). 
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Upgrading the thermal efficiency of the cooling system of liquid rocket 
engines is one of the most significant and intricate problems in designing 
modern rocket engines in the missile industry. The present study employed 
the Bees algorithm (BA) to attempt a single-objective optimization of the 
cooling system of the combustion chamber and nozzle of an LH2/LOX 
rocket engine considering the overall heat transfer coefficient objective 
function and four parameters, including the diameter and thickness of the 
cooling tubes, the radius of the throat, and the mass flow rate of liquid 
hydrogen (cooling fluid). The optimization was examined by the heat 
transfer analysis of combustion gases with the chamber walls, the use of 
the BA optimization algorithm, and the consideration of the sensitivity of 
the design parameters regarded for the overall heat transfer coefficient 
objective function. In this respect, these parameters were considered 
constant in the design ranges, while other parameters were variable. The 
results show that the overall heat transfer coefficient can increase almost 
by 17.78% during the optimization process of the cooling system of this 
rocket engine through the parametric analysis of the four mentioned design 
parameters. 
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ترین  موتور موشک سوخت مایع یکی از مهم  کنندهخنکارتقاي عملکرد حرارتی سیستم  
.  باشد یمي نوین در صنایع موشکی  هاموشک مشکلات در طراحی موتور    نیترده یچیپو  

و نازل یک   محفظه احتراق  کنندهخنکسیستم  هدفهتک ي ساز نهیبهدر پژوهش حاضر، 
رت  موتور موشک با سوخت هیدروژن مایع/اکسیژن مایع با تابع هدف ضریب انتقال حرا

، شعاع گلوگاه و دبی کنندهخنک ي  هالوله کلی و چهار پارامتر طراحی قطر و ضخامت  
) انجام  BA) با استفاده از الگوریتم زنبورعسل (کنندهخنک جرمی هیدروژن مایع (سیال  

ي  ها وارهیدي با تحلیل انتقال حرارت گازهاي احتراقی با  سازنهیبه. در این فرآیند  گرددیم
در  ی  طراحي زنبورعسل، حساسیت پارامترهاي  ساز نهیبهو با استفاده از الگوریتم    محفظه

گرفتن این پارامترها    در نظر  با ثابتهدف ضریب انتقال حرارت کلی    تابعبر    شدهگرفته   نظر
پارامترها موردبررسی  گرفتن    در نظري طراحی و متغیر  هامحدوده در     قرارگرفتهسایر 

ي  ساز نهیبهکه ضریب انتقال حرارت کلی در فرآیند    دهدیماست. نتایج این تحقیق نشان  
این موتور موشک با تحلیل پارامتري بر روي چهار پارامتر طراحی    کنندهخنکسیستم  
 . افزایش داشته باشد  %78/17  در حدود  تواندی ممذکور  
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 مقدمه -1

نرخ بالاي انتقال    به علتي سوخت مایع هاموشک در طراحی 
ي کارخنکمحفظه احتراق،    وارهیبه دحرارت از گازهاي داغ  

و اطمینان از تحمل بار حرارتی مواد بکار رفته    احتراق محفظه  
از از اهمیت بالایی برخوردار است. یکی    نیتردهیچیپ   در آن 

شکل کلی ساختار   کنندهنیی تعمراحل طراحی یک محفظه و 
مسیر  براي  مناسب  ساختاري  تولید  و  طراحی  محفظه، 

ضریب  کارخنک  چگالی،  ویژه،  گرماي  نسبت  دما،  است.  ي 
، دبی جرمی و شار حرارتی گازهاي احتراقی و همچنین لزجت

ترین عوامل تأثیرگذار در طراحی فشار محفظه احتراق از مهم 
ک سوخت ي مناسب یک موتور موشکارخنک  و انتخاب روش 

ي در کارخنکي  هاروش   نیترمتداول]. از  1[  باشندیم  مایع
ي بازیابی،  کارخنک به    توانیمموتورهاي موشک سوخت مایع  

تشعشعی،   و    با ي  کارخنکفیلمی،  عایق  مواد  از  استفاده 
اشاره  کارخنک  حرارتی  چاه  از  استفاده  با  [ي  .  ] 1نمود 

این  در طراحی نسل جد  کنندهخنکي سیستم  سازنه یبه ید 
ي اخیر، هاپژوهشدر  موتورها یک نیاز مهم و اساسی است.  

دستیابی   منظوربهي پارامترهاي هندسی و فرآیندي  سازنه یبه
انتقال حرارت  هاستم یسدر طراحی  به بیشترین کارایی   با  ي 

  عنوان بهي  سازنهیبهي  هاتمیالگورحرارتی با  ي ساز مدل تلفیق  
از این  .]5-2است [  شدهانیبیک راهکار جدید توسط محققان  

ي از پارامترهاي  امجموعه که    شودیمروش در مسائلی استفاده  
محقق  طراح و  باشد  داشته  وجود  مسئله  براي حل  بهینه  ی 

ي و  محمدیعل حالت ممکن دست یابد.  نیترنه یبهبخواهد به  
] با  ]6همکاران  چندهدفه سیستم  سازنهیبه،    کننده کخني 

ی را کلیک موتور موشک سوخت مایع توانستند شار حرارتی  
در حدود    PSOي ازدحام ذرات  سازنه یبهبا استفاده از الگوریتم  

دهند.  6 افزایش  این   درصد  حرارتی سازنه یبهدر  هدایت  ي 
محفظه احتراق، ضخامت دیواره، ارتفاع شیار، تعداد و    وارهید

ژنراتریکس   زاویه  و  جرمی  دبی  کانال،   عنوان بهعرض 
همکاران  است. سانگ و    شدهگرفتهي طراحی در نظر  پارامترها

ي سیستم سازنهیبهبا تحلیل اگزرژي نشان دادند که در    ]7[
متان   کنندهخنک  سوخت  با  موشک  یک  احتراق  محفظه 

متان  مایع/اک جرمی  دبی  مایع،  سیال   عنوانبهسیژن 
هندسی    کنندهخنک  ابعاد  بسیار    کننده خنکي  هاکانالو 

ي چندهدفه  سازنهیبهبا    ]8همکاران [تأثیرگذار است. لی و  
پ یک   توانستند   شرانیموتور  ژنتیک  الگوریتم  توسط  مایع 

این   در  دهند.  ارتقاء  را  موتور  این  فشار سازنهیبهعملکرد  ي 
ا جرمی  محفظه  دبی  نسبت  و  نازل  انبساط  نسبت  حتراق، 

تکانه  ی و  طراحپارامترهاي    عنوانبه  دکنندهیاکسسوخت به  
وزن    ژهیو به  رانش  نسبت  نظر  هدفتوابع    عنوانبه و    در 

و    شدهگرفته سقلین  فضایی  ]9[   یه است.  پیشران  موتور   ،
فشار   طراحی  پارامترهاي  گرفتن  نظر  در  با  را  مایع  سوخت 

محفظه،   قطر  نازل،  خروجی  فشار  احتراق،   يروینمحفظه 
احتراق    شرانیپ  زمان  توسط   باهدف و  موشک  جرم  کاهش 

و    کیژنتالگوریتم   و  سازنهیبهطراحی  شفائی  نمودند.  ي 
ع با در نظر  در یک پیشران فضایی سوخت مای ]10همکاران [

پارامترهاي طراحی و تکانه    عنوانبه  گرفتن متغیرهاي هندسی
تابع هدف توانستند جرم پیشران، میزان مصرف   عنوانبهویژه  

با   را  موتور  هندسی  ابعاد  و  یک    استفادهموتور   تمیالگوراز 
  انتخاببا    ]11[  یفرخترکیبی کاهش دهند. رامش و    کیژنت

طرطراحپارامترهاي   در  مناسب  مایع  ی  پیشران  موتور  احی 
را   ویژه  تکانه  حدود    تابع  عنوانبهتوانستند  در    %3/1هدف 

افزایش دهند که این مقدار افزایش در تکانه ویژه باعث افزایش  
 نراتور ، رج]12همکاران [درصدي بار مفید گردید. بزرگان و    8

نظر   در  با  را  مگاواتی  بیست  گاز  توربین  جریان شعاعی یک 
پارا هشت  که  گرفتن  هسته  از  (بخشی  طراحی  متر 

، تخلخل هسته، نسبت حجم هسته در قسمت  شده يبندآب 
به حجم هسته در قسمت خروجی، ضخامت    شدهمتراکمهواي  

دبی    بعدیبهسته،   هسته،  داخلی  قطر  هسته،  چرخش  نرخ 
جرمی هواي خروجی از توربین گاز و دبی جرمی هواي متراکم  

ي ژنتیک  هاتمیالگورتوسط  کارایی رجنراتور    هدف شده) و تابع  
تاب   شب  کرم  و  طراحو  و  سازنه یبهی  گارسیا  کردند.  ي 

] حرارتی سازنهیبهبا    ]13همکاران  مبدل  یک  چندهدفه  ي 
توسط   کانال  گرفتن    تمیالگورمیکرو  نظر  در  با  و  ژنتیک 

ی ارتفاع لوله، عرض لوله، طول لوله، ارتفاع طراحپارامترهاي  
فین و گام فین توانستند حجم و توان فن را در یک ظرفیت  

درصد کاهش    51و    45حرارتی مشخص به ترتیب در حدود  
، یک مبدل حرارتی میکرو کانال  ]14همکاران [دهند. هان و  

و   طراحی  را  کردند.  سازنهیبهپلیمري  در   هاآني  را  پلیمر 
ل حرارتی با توجه به سبک بودن، هزینه پایین و  ساخت مبد
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ویژگی ضد خوردگی مواد پلیمري جایگزین آلومینیوم کردند  
و عملکرد حرارتی این مبدل حرارتی میکرو کانالی را با توجه 
از   استفاده  با  پلیمر  پایین  حرارتی  هدایت  بودن  پایین  به 

لوله،    ي، عرضسازنهیبهالگوریتم ژنتیک ارتقاء دادند. در این  
حمله   زاویه  و  عمودي  گام  افقی،  گام  لوله،    عنوان به طول 

،  ]15[وانگ و همکاران  ي طراحی لحاظ شده است.  پارامترها
ي را با در  اپوسته کویل مارپیچ ي یک مبدل حرارتی  سازنه یبه

، قطر کویل و قطر  لیکو  گامی  طراحنظر گرفتن پارامترهاي  
الگوریتم   از  استفاده  با  نتایج   کیژنتلوله  دادند.    ها آن  انجام 

ی و نرخ انتقال حرارت در مبدل  شار حرارتکه    دهدیمنشان  
بهینه    شدهی طراححرارتی   ساختار  مقابا  مبدل   سهیدر  با 

است. زارع    افتهیشیافزا  %101و    %110به ترتیب    حرارتی اولیه
همکاران   الگوریتم    نشان  ] 16[و  که  ي سازنهیبهدادند 

در   حرارتی  سازنه یبهزنبورعسل  مبدل   دارن یفي  اصفحه ي 
ژنتیک، ازدحام ذرات و   سازنهیبهي هاتم یالگورنواري شکل بر 

ي، طول سازنهیبهرقابت استعماري برتري دارد. در این فرآیند  
ي فین، بسامد  هاهیلاجریان سرد و گرم مبدل حرارتی، تعداد  

ا فین  فین،  ضخامت  و  فین  طول  فین،   عنوان بهرتفاع 
مبدل و تولید آنتروپی    کاراییي طراحی و همچنین  پارامترها

نظر    هدف توابع    عنوانبه بر    شده گرفته در  مروري  با  است. 
نتیجه رسید که مطالعات    نی به ا  توانیمي گذشته،  هاپژوهش

زمینه   در  سیستم  سازنه یبهمحدودي  موتور   کنندهخنک ي 
پارامترهاي طراحی و    گرفتنموشک سوخت مایع با در نظر  

است و نیاز به    شدهانجامي  سازنهیبهي  هاتمیالگوراستفاده از  
بیشتري ي سازنهیبه،  حاضر  پژوهشدر  .  باشد یم  تحقیقات 

حرارتی هیدروژن   عملکرد  سوخت  با  موشک  موتور  یک 
مایع   و  ي  سازمدلتلفیق  با  مایع/اکسیژن  گوریتم  الحرارتی 

زنبورعسلسازنه یبه عملکرد    . گرددیم انجام    ي  چگونگی 
در  سازنه یبهالگوریتم   حاکم  معادلات  و  زنبورعسل  ي 

 . ردیگیم ي زیر موردبررسی قرار هابخش

 الگوریتم زنبورعسل  -2

رفتار  بر  مبتنی  جستجو  الگوریتم  یک  زنبورعسل  الگوریتم 
  ] 17همکاران [هوشمندانه زنبورعسل است که توسط فام و  

مسائل  سازنه یبهبراي   الگوریتم   شدهارائه ي  این  در  است. 
 حلراهزنبورهاي عسل در جستجوي یک منبع غذایی گل (

مصنوعی   زنبورعسل  بار  هر  و  هستند  دمسئله)  گل    داریبه 
.  دینما یمارزیابی    آن رارسیده)، سود    حلراه  کیبه  (  رودیم

زنبورهاي عسل این قابلیت را دارند که با استفاده از اطلاعات  
بهتر  هاجواب دیگران   این  ي  در  کنند.  پیدا  را  مسئله  حل 

برازندگی   و  مسئله  متغیرهاي  ترتیب   حلراهالگوریتم،    به 
موقعیت منبع غذایی و مقدار شهد منبع غذایی در    عنوانبه

  به تعداد . در نخستین گام، جمعیت اولیه  شوند یمنظر گرفته  
  به سمت   . هر زنبور کارگرشودیمزنبورهاي کارگر و ناظر تولید  

موقعی فرستاده  یک  غذایی  مربوط    شودیمت  اطلاعات  به  و 
شهد در این موقعیت غذایی را در اختیار زنبورهاي ناظر    مقدار
با    نیترمناسب.  دهدیمقرار   غذایی  منبع  ی  ابیارزموقعیت 

 به دست مقدار برازندگی منابع غذایی توسط زنبورهاي ناظر  
اظر،  . با اصلاح موقعیت منابع غذایی توسط زنبورهاي ن دیآیم

جدید منبع غذایی در همسایگی    به موقعیتزنبورهاي کارگر  
تا رسیدن   این روندو    شوندیم  منبع غذایی پیشین فرستاده 

. در الگوریتم زنبورعسل، منبع کندیم   توقف ادامه پیدا  به معیار
غذایی بدون شهد (منظور منبع غذایی است که نتواند در تعداد  

  بان دهیدشده اصلاح شود) توسط زنبورهاي  تکرارهاي مشخص 
روند نماي    1. شکل  شودیمبا یک منبع غذایی جدید جایگزین  

 . دهدیمالگوریتم زنبورعسل را نشان 

 تحلیل انتقال حرارت  -3

حاضردر   سیستم  پژوهش  حرارتی  عملکرد    کنندهخنک ، 
شده توسط وریس  و نازل موتور موشک طراحی احتراق محفظه  

تلفیق    ]19[ الگوریتم  سازمدلبا  با  محفظه  حرارتی  ي 
این موتور، اکسیژن مایع  شودیمي  سازنه یبهزنبورعسل   . در 

احیـا شونده   عنـوانبهو هیدروژن مایع    دکنندهیاکس   عنوانبه
مخلوط  (سوخ نسبت  با  از باشدیم  22/5ت)  همچنین   .

با    به علتهیدروژن مایع   ظرفیت حرارتی بیشتر در مقایسه 
محفظه نیز استفاده   کنندهخنک سیال    عنوانبه اکسیژن مایع  

ثابت    صورتنیبد  .شودیم جرمی  دبی  با  مایع  هیدروژن  که 
احتراق   72/24 محفظه  وارد  اینکه  از  قبل  ثانیه  بر  کیلوگرم 

  به همدیگر   هالوله که این    کنندهخنکي  هالوله طریق   ازشود  
و از جنس    شوند یملحیم    2و به پوسته فلزي مطابق شکل  

را   718اینکونل   محفظه  گرماي  کروم) هستند،  نیکل  (آلیاژ 
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با   و  گرمگرفته  احتراق    شدن  پیش  محفظه  و   شودیموارد 
 . کندیمنقش بهتري را در احتراق ایفا 

 
 .]18[روند نماي الگوریتم زنبورعسل   :)1(شکل  

، دبی  پژوهش حاضري عملکرد حرارتی محفظه در  سازنه یبهدر  
نیز کاربرد دارد   کنندهخنک سیال   عنوانبه جرمی سوخت که  

پارامترهاي   از  که مقدار    شودیمی در نظر گرفته  طراحیکی 
به   ورودي  سوخت  جرمی  دبی  از  متفاوت  آن  جرمی  دبی 

طرحی پیشنهاد    3بنابراین مطابق شکل  ؛  محفظه احتراق است
هیدروژن مایع گرماي محفظه را گرفته و   در آنکه    شودیم

احتراق شود وارد یک مبدل حرارتی   محفظهي اینکه وارد  جابه
را    گرددیم احتراق  محفظه  به  ورودي  سوخت  گرمپیو   ش 

. در  شودیمو مجدد این چرخه تکرار    شودیم کرده و خنک  
به محفظه    کنندهخنکسیال    عنوانبهاین طرح سوخت که  

و  ها یجرمدبی    تواند یم  رودیم   کار باشد  داشته  متفاوتی  ي 
 مستقل از سوخت ورودي به محفظه احتراق باشد. 

  بر روي محفظه کنندهخنکي هالوله چیدمان   :)2(شکل  
]19[ .  

 .محفظه  کنندهخنک شماتیک عملکرد سیستم   :)3(شکل  
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 گاز- انتقال حرارت سمت  - 3-1

موتورهاي  احتراق  محفظه  در  حرارت  انتقال  عمده  بخش 
مایع   سوخت  حرارت    صورتبهموشک  یی  جاجابه انتقال 

سهم    باشد یماجباري   هدایتی  و  تشعشعی  حرارت  انتقال  و 
بنابراین ارزیابی دقیق مقدار شار حرارتی ]؛ 20[ناچیزي دارند  

ي حرارتی محفظه و طراحی سیستم  سازمدلیی هنگام  جاجابه
بااهمیت    کنندهخنک  گازهاي  باشدیم بسیار  حرارتی  شار   .

به     کننده خنکي محفظه که توسط سیال  هاوارهید احتراقی 
  شده داده مطابق شرایط مرزي نشان  توانیمرا  ودشیم جذب

 : ]19[، طبق رابطه زیر محاسبه نمود 4در شکل 
)1( g aw wg c wc coq h (T T ) h (T T )= − = − 

 
 .]19[شرایط مرزي   :)4(شکل  

پایدار در نظر   است و با    شدهگرفته انتقال حرارت در شرایط 
دماي گاز احتراقی در دیواره آدیاباتیک،    awT،  4شکل    بهتوجه  

wgT  گاز،  -دماي دیواره سمتwcT  سیال -دماي دیواره سمت
سیال    coT،  کنندهخنک  بالک  و    کنندهخنکدماي  لوله  در 

یی  جاجابهبه ترتیب ضرایب انتقال حرارت    chو    ghهمچنین  
 . باشند یم  کنندهخنکسیال -گاز و سمت-سمت

حاضردر   سمتپژوهش  دیواره  متوسط  دماي    ) wgT(گاز  -، 
است و دماي گاز احتراقی   شدهگرفتهکلوین در نظر    833برابر  

) آدیاباتیک  دیواره  محاسبه    صورتبه)  awTدر  شود  یمزیر 
]19[ : 

)2( aw c nsT (T ) f= × 
)3( 2

c ns c ns *c
(T ) (T )= ×η 

f    ي آشفته است که در حدود  مرزهیلافاکتور بازیابی براي یک
. در پژوهش حاضر،  ]19[  شودیمدر نظر گرفته    98/0تا    9/0

بازیابی   است.    92/0فاکتور  شده  cلحاظ  ns(T کل  ( دماي 
)  3محفظه احتراق در ورودي به نازل است که مطابق رابطه (

احتراق   ضربحاصل محفظه  کل  cدماي  ns(T مجذور    ( در 
c*فاکتور اصلاحی

( )η  87/0است. فاکتور اصلاحی در حدود  
نظر گرفته    03/1تا   پژوهش حاضر    ]19[   شود یمدر  که در 

لحاظ شده است. همچنین دماي کل محفظه احتراق   975/0

c ns(T  . باشدیم کلوین  3356برابر  (
با    )ghگاز (- یی سمتجاجابهی ضریب انتقال حرارت  نیبشیپ 

مسئله   تجربی  و  تحلیلی  نتایج  اختلاف  به  ي ادهیچیپ توجه 
براي حل این مشکل از رابطه   پژوهش حاضرکه در    باشدیم

ضریب    ]21بارتز [.  شودیماستفاده    ] 21[نیمه تجربی بارتز  
گاز در انتقال حرارت آشفته -یی سمتجاجابهانتقال حرارت  

ي، مقادیر  مرزه یلارا با در نظر گرفتن تئوري    افتهیتوسعهکاملاً  
تأثیرگذاري   عوامل  و  کل    همچونآزمایشگاهی  فشار  و  دما 

گاز،  -محفظه احتراق، ابعاد محفظه احتراق، دماي دیواره سمت
بدین احتراقی  گازهاي  خواص  و  مولی  محاسبه جرم  صورت 

 نمود:

)4( 

0.2
p

0.90.2 0.6
tt nsg 0.8 0.1

c ns t
*

c0.026 ...
AD Prh
A(p ) D

Rc

  µ
  

     = σ        
        

 

)5( 

0.68
wg 2

c ns
0.12

2

T1 1 11 Ma ...
2 (T ) 2 2

11 Ma
2

−

−

 γ − σ = + +  
  

γ − + 
 

 

tD    وtA    ،ترتیب قطر و سطح گلوگاه سطح در طول    Aبه 
و  محفظه  cمحور  ns(p احتراق،  ( محفظه  کل  عدد    Prفشار 

لزجت،    µپرانتل،   سرعت c*ضریب  مشخصه  واقعی  مقدار 
در گلوگاه،  Rموتور موشک،  نازل  انحناي    σشعاع متوسط 

در   گاز  تغییر خواص  اصلاحی  و  مرزهیلافاکتور  عدد    Maي 
(باشندیمماخ   احتراق  محفظه  کل  فشار   .c ns(p برابر (  (
516/5   ) ویژه  نسبت گرماي  پاسکال،  و جرم  γمگا  ی مول) 

کیلوگرم   12و    213/1) به ترتیب برابر  Mگازهاي احتراقی (
عدد پرانتل و   است. همچنین، شدهگرفتهبر کیلو مول در نظر 

همکاران  گازهاي احتراقی توسط روابط وانگ و    لزجتضریب  
 : ندیآیم  به دست ]22[

)6 ( 4Pr
9 5

γ
=

γ −
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)7( 7 0.5 0.6
c ns(1.184 10 )M (T )−µ = × 

)، شعاع متوسط انحناي نازل در گلوگاه با توجه 4در رابطه (
شکل    شدهدادهنشان    ابعاد به   محاسبه   صورتبه  5در  زیر 

 : ]21گردد [یم

)8( ( ) ( )us ds t t
1 1R R R 1.5R 0.382R
2 2

= + = + 

 
 . ] 23[ابعاد انحناي نازل در گلوگاه   :)5(شکل  

) )، مقدار واقعی مشخصه سرعت موتور  4همچنین در رابطه 

) در فاکتور c*سرعت ( موشک از ضرب مقدار تئوري مشخصه  
c*اصلاحی

( )η    زیر    صورتبه  ]24[توسط رابطه هازل و هانگ
 : د یآیم به دست

)9( * *
*c

c c= η × 

)10( ( )

0.51
1 0.5*

c ns
2c R(T )

1

−γ+
γ−

 
  = γ γ  γ +   

 

 9/692) برابر  R)، مقدار ثابت گازهاي احتراقی (10در رابطه (
 . باشد یم ژول بر کیلوگرم بر درجه کلوین 

 کنندهخنکسیال - انتقال حرارت سمت -3-2

ي فیلم بخار منتقل  مرزهیلاحرارت از طریق یک    کهیهنگام 
هیدروژن    گردد یم شرایط    کننده خنکسیال    عنوانبهو  در 

ضریب انتقال حرارت    توانیمفوق بحرانی دما و فشار است،  
در  جاجابه را  لوله  در  هیدروژن  آشفتهیی  کاملاً    جریان  و 

 : ]25نمود [حرارتی طبق رابطه زیر محاسبه  افتهیتوسعه 

)11( 
0.550.2 0.8

p co
c 0.6 0.2

wcco

c TGh 0.025
TPr d

 µ  
 =      

 

نشان    1در جدول    کنندهخنکي  هالولهشرایط هیدروژن در  
لوله و    d  است.  شدهداده بالک هیدروژن در   coTقطر  دماي 

سمت دیواره  دماي  است.    ) wcT(  کنندهخنک سیال  -لوله 
 :شودیمزیر محاسبه  صورتبه

)12( wc wg
qtT T
k

= − 

t   و  k    به ترتیب ضخامت و ضریب هدایت حرارتی لوله از جنس
برابر    718اینکونل   لوله  حرارتی  هدایت  ضریب    20هستند. 

است. همچنین   شده گرفتهکلوین در نظر    درجهمتر بر    بروات  
) رابطه  واحد سطح  11در  بر  جرمی  دبی  به زیر    صورتبه)، 

 : ]25[ د یآیم دست

)13( 
c

2
m

G
dN
2

=
 π 
 

 

)14( [ ]tD 0.8(d 2t)
N

d 2t
π + +

=
+

 

cm  سیال جرمی  ي  هالولهتعداد    N،  کنندهخنکدبی 
 .باشندیمقطر گلوگاه    tDو  کنندهخنک 

 . ]19[  کنندهخنکي هالوله شرایط هیدروژن در :  )1(جدول  
 واحد مقدار  مشخصات 
 K 75 دماي بالک 

653/9 فشار  MPa 

 J kg-1K-1 14890 گرماي ویژه در فشارثابت 

9949/4 ضریب لزجت   N s m-2 

090639/0 ضریب هدایت حرارتی   W m-1K-1 

82055/0 عدد پرانتل   - 

 ي طراحی پارامترها و   هدفتابع  -4

محفظه   کنندهخنک سیستم    هدفهتک ي  سازنهیبهروند نماي  
هیدروژن   احتراق  سوخت  با  موشک  موتور  یک  نازل  و 

است. الگوریتم    شدهدادهنشان    6مایع/اکسیژن مایع در شکل  
)   شده انتخاب  سازنهیبهالگوریتم    عنوانبه)  BAزنبورعسل 

است. دماي کل و فشار کل محفظه احتراق، دماي گاز احتراقی 
سمت  وارهیددر   دیواره  متوسط  دماي  و  گاز، -آدیاباتیک 

ضخامت    عنوانبه و  قطر  ورودي،  ي  هالولهپارامترهاي 
، شعاع گلوگاه و دبی جرمی هیدروژن مایع (سیال  کنندهخنک 
 عنوانبه  2در جدول    شدهداده  ي نشانهاکرانه  ) باکنندهخنک 

  تابع  عنوانبهي طراحی و ضریب انتقال حرارت کلی  پارامترها
. ضریب انتقال حرارت اندشدهانتخاب  پژوهش حاضرهدف در  
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حرارت سمت انتقال  ضرایب  محاسبه  با  و سمت-کلی  -گاز 
 : گرددیمزیر محاسبه  صورتکننده بهخنک سیال 

)15( 
1

g c

1 1 t H
h h k

−
 

= + +  
 

 

t  و  k    کننده خنکي  هالوله ضخامت و ضریب هدایت حرارتی  
بهینه   مقادیر  تعدادپارامترهاهستند.  و  طراحی  ي  هالوله  ي 

فرآیند    نیاپارامترهاي خروجی    عنوانبهمحفظه    کنندهخنک 
انتقال حرارت    هاآن ي که با تعیین  سازنه یبه حداکثر ضریب 

موتور موشک موردمطالعه حاصل   کنندهخنک کلی در سیستم  
گاز و  -معادلات حاکم انتقال حرارت سمت  قیتلفبا    گردد یم

الگوریتم    کنندهخنک سیال  -سمت زنبورعسل سازنهیبهبا  ي 
 . شوندیممحاسبه 

 
کننده  خنک  ستمیس يسازنهیبه يروند نما  ):6(  شکل

 . موشک موتور

 .کرانه پارامترهاي طراحی:  )2(جدول  
 واحد محدوده پارامتر 

tR 15/0-1/0   m 

d 005/0-002/0   m 

t 0003/0-0001/0   m 

cm 25-23   kg/s 

 تحلیل پارامتري  -5

سیستم  هامشخصه  موتور  سازنهیبه  کنندهخنکي  شده  ي 
  ] 19[توسط وریس    شدهیطراح و    پژوهش حاضرموشک در  
  شودیمکه مشاهده    طورهمانآورده شده است.    3در جدول  

وریس   نتایج  با  مقایسه  در  گلوگاه  شعاع  بهینه    ] 19[مقدار 
) با در  ghگاز (-است. ضریب انتقال حرارت سمت افتهیکاهش

tRگلوگاه و برابر یک در    A/tAنظر گرفتن نسبت   0.941R= 
دارد گلوگاه  شعاع  با  عکس  gنسبت  t(h 1/ R )α  بنابراین  ؛

گاز با کاهش شعاع گلوگاه افزایش  -ضریب انتقال حرارت سمت
و شار حرارتی انتقالی از گازهاي احتراقی به محفظه   ابد ییم
)q(    سیال  -آن دماي دیواره سمت  جهیدرنتو    شودیمبیشتر

. با کاهش دماي  کند یم ) نیز کاهش پیدا  wcT(  کننده خنک 
سمت قطر    کنندهخنکسیال  -دیواره  کاهش  همچنین  و 

سیستم    کنندهخنکي  هالوله  با  مقایسه  ي کارخنک در 
وریس    شدهی طراح حرارت ]19[توسط  انتقال  ضریب   ،

)  11) مطابق رابطه (ch( کنندهخنک سیال  عنوانبههیدروژن 
گاز و  -. با افزایش ضرایب انتقال حرارت سمتابد ی یمافزایش  

پژوهش    هدفهتک ي  سازنهیبهدر    کنندهخنک سیال  -سمت
محفظه   کننده خنک ، ضریب انتقال حرارت کلی سیستم  حاضر

در    ]19[شده وریس  طراحی   کننده خنکدر مقایسه با سیستم  
ی جرمی هیدروژن در . دبدهدیم  افزایش نشان %62/9حدود 
روند    کننده خنک سیال    عنوانبه  شده گرفتهنظر   این  در 

عملکرد    دهدیم ي تقریباً ثابت مانده است که نشان  سازنه یبه
موتور موشک موردمطالعه بدون افزایش    کنندهخنک سیستم  

سیال   مطلوبی  افتهیارتقاء  کننده خنکدبی  نتیجه  که    است 
ضخامت  باشدیم افزایش  همچنین    کنندهخنکي  هالهلو. 

و افزایش   کنندهخنکسیال -باعث کاهش دماي دیواره سمت
هیدروژن   حرارت  انتقال  تعداد  گرددیمضریب  ي  هالوله. 

که به عواملی همچون ابعاد محفظه، ابعاد سیستم    کنندهخنک 
جنس  کنندهخنک  سیال    هالوله،  جرمی  دبی    کنندهخنک و 

با در نظر گرفتن    حاضرپژوهش  ي  سازنهیبهبستگی دارد در  
ي کارخنکچهار پارامتر طراحی مذکور در مقایسه با سیستم 

عدد کاهش داشته است.   47  اندازهبه  ] 19[شده وریس  طراحی 
در ادامه تحلیل پارامتري بر روي چهار پارامتر طراحی شعاع 

سیال   جرمی  دبی  ضخامت  کنندهخنکگلوگاه،  و  قطر   ،
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در  کنندهخنکي  هالوله  ثابت  این    با  از  یک  هر  گرفتن  نظر 
دیگر   پارامترهاي  سایر  گرفتن  نظر  در  متغیر  و  پارامترها 

موتور   کنندهخنک ی دستیابی به سیستم  سنجامکان   منظوربه
. همچنین باید متذکر شد که  گرددیمانجام    ترنه یبهموشک  

مذکور با ثابت در    کنندهخنکي سیستم  سازنهیبهدر فرآیند  
هار پارامتر طراحی در مقادیر برابر با  نظر گرفتن هر یک از چ

اینکه   به علت ،  ]19[شده وریس  طراحی  کننده خنک سیستم  
به   يسازنهیبهمقادیر سه پارامتر طراحی دیگر که در فرآیند  

متفاوت    اولیه  کنندهخنکدر مقایسه با سیستم    ندیآیم  دست
تابع   عنوانبه ضریب انتقال حرارت کلی که    جهیدرنت باشندیم

است نیز مقادیر متفاوتی در مقایسه   شدهگرفتههدف در نظر  
 خواهد داشت. ]  19[وریس    شدهیطراح  کننده خنکبا سیستم  

 .موتور موشک  کنندهخنکي سیستم  هامشخصه :  )3(جدول  
 ] 17[وریس   BAالگوریتم  واحد پارامتر 

t R m 10357/0 1425/0 
cm  kg/s 713/24 72/24 
d m 002857/0 003307/0 
t m 00023955/0 0002/0 

N - 197 244 
wcT K 21/428 4/516 
H  1-K 2-W m 12145 7/11078 

 شعاع گلوگاه ثابت  -5-1

 1/0نتایج تحلیل پارامتري در شعاع گلوگاه ثابت در محدوده  
شکل    15/0تا   در  نشان    شدهدادهنشان    7متر  نتایج  است. 
که ضریب انتقال حرارت کلی با ثابت در نظر گرفتن    دهدیم

ي در مقایسه با  سازنهیبه  درروندمتر    1/0شعاع گلوگاه برابر  
افزایش داشته است و    %78/17در حدود    ] 19[نتایج وریس  

طراحی   پارامترهاي  صورتیسایر  تعداد    آمدهدستبه  به  که 
در انتقال حرارت بین محفظه و    ازیموردن  کنندهخنکي  هالوله 

سیستم    کنندهخنکسیال   با  مقایسه    کنندهخنکدر 
  شده اضافهلوله)    245فقط یک عدد (  ] 19[وریس    شده ی طراح

کلی حرارت  انتقال  ضریب  همچنین  شعاع    است.  افزایش  با 
از   علتمتر    15/0تا    1/0گلوگاه  انتقال   به  ضرایب  کاهش 

سمت سمت-حرارت  و  حدود    کنندهخنک سیال  -گاز  در 
  کنندهخنکي  هالولهتعداد    کهیدرحال  ابدییمکاهش    4/11%

است  =366Nتا    =245Nاز   داشته  ی  ؛افزایش    کبنابراین 
مذکور،   کنندهخنک پیشنهاد مناسب در طراحی بهینه سیستم  
مقادیر    .باشد ی م  1/0ثابت در نظر گرفتن شعاع گلوگاه برابر  

  درروند شعاع گلوگاه ثابت  بهینه سه پارامتر طراحی متغیر در  
  4در جدول  است و    شدهانتخابیکسان    صورتبهي  سازنه یبه

 آمده است. 

 
 . نتایج تحلیل پارامتري در شعاع گلوگاه ثابت:  )7(شکل  

مقادیر بهینه پارامترهاي طراحی در شعاع گلوگاه  :  )4(جدول  
 . ثابت

 cm(kg/s) (m) d (m) t پارامتر طراحی 

 0001/0 002349/0 27/23 مقدار بهینه 

 ثابت  کنندهخنکدبی جرمی سیال   -5-2

سیال   جرمی  دبی  در  پارامتري  تحلیل    کنندهخنکنتایج 
کیلوگرم بر ثانیه در    25تا    23(هیدروژن) ثابت در محدوده  

که ضریب    دهد یماست. نتایج نشان    شده دادهنشان    8شکل  
مذکور   دبی جرمی  محدوده  در  کلی  حرارت  دلیلانتقال    به 

با در    کنندهخنکسیال  -افزایش ضریب انتقال حرارت سمت
  درصد در   8/16تا    16از    کنندهخنکلوله    262نظر گرفتن  

افزایش داشته است. ثابت در نظر    ]19[مقایسه با نتایج وریس  
سیال   جرمی  دبی  ي سازنهیبهدرروند    کنندهخنکگرفتن 

مذکور ازنظر میزان افزایش ضریب انتقال    کنندهخنک سیستم  
حرارت کلی مناسب است اما با توجه به اینکه در مقایسه با  

اضافه   ندهکنخنک لوله به سیستم  18باید  ]19[نتایج وریس  
در    کننده خنکنمود، ثابت در نظر گرفتن دبی جرمی سیال  

پیشنهاد  سازنه یبهاین   سایر   .گرددینمي  بهینه  مقادیر 
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یکسان    صورتبه   يسازنه یبهپارامترهاي طراحی در این روند  
 . شودیممشاهده  5در جدول است و  شدهانتخاب

 ثابت  کننده خنک لولهقطر  - 5-3

لوله   قطر  در  پارامتري  تحلیل  در    کنندهخنک نتایج  ثابت 
است.    شدهدادهنشان    9در شکل    متریلیم  5تا    2محدوده  

که ضریب انتقال حرارت کلی با ثابت در    دهدیمنتایج نشان  
به ي  سازنهیبهدرروند    کنندهخنکي  هالوله نظر گرفتن قطر  

انتقال حرارت سمت  علت   هکنندخنک سیال  -افزایش ضریب 
وریس   نتایج  با  مقایسه  این    ] 19[در  است.  داشته  افزایش 

با    کننده خنکافزایش ضریب انتقال حرارت کلی در سیستم  
ي با قطر کمتر بیشتر بوده است البته باید متذکر شد  هالوله 

  کننده خنکي  هالوله که در قطرهاي کمتر نیاز به استفاده از  
که    دهد یم . نتایج تحلیل پارامتري نشان  باشدیمبیشتري نیز  

تا    2از محدوده    متریلیم  3ثابت در نظر گرفتن قطر لوله برابر  
در  متریلیم  5 سیستم  سازنهیبهي  با    کنندهخنکي  مذکور 

کلی   حرارت  انتقال  ضریب  افزایش  به  و    12توجه  درصدي 
  ] 19[در مقایسه با نتایج وریس    کنندهخنک   لوله  37کاهش  

انتخا مناسب  یک  سایر   6جدول    .باشد یمب  بهینه  مقادیر 
روند  این  در  طراحی  که  سازنهیبه  پارامترهاي   صورت بهي 

 . دهدیم  است را نشان شدهانتخابیکسان 

 ثابت  کنندهخنک لولهضخامت  -5-4

ثابت در    کنندهخنک نتایج تحلیل پارامتري در ضخامت لوله  
است.    شده دادهنشان    10در شکل    متریلیم  3/0تا    1/0محدوده  

که ضریب انتقال حرارت کلی با ثابت در    دهدیمنتایج نشان  
درروند   لوله  ضخامت  گرفتن  با  سازنهیبهنظر  مقایسه  در  ي 

افزایش داشته است و این افزایش با کاربرد    ] 19[نتایج وریس  
کمترها باضخامت  کننده خنکي  هالوله  است.    ي  بوده  بیشتر 

سمت حرارت  انتقال  افزایش    کنندهخنک سیال  -ضریب  با 
سیال  سمت  دیواره  دماي  یافتن  کاهش  و  لوله  ضخامت 

کلی  ابدییم افزایش    کنندهخنک  حرارت  انتقال  ضریب   .
انت  رغمیعل ضریب  حرارتافزایش  سیال -سمت  قال 

از حدود    15ي بیشتر طبق رابطه  هاضخامتدر    کننده خنک 
  23با کاربرد    متریلیم  1/0افزایش در ضخامت لوله    34/17%

با    متریلیم  3/0افزایش در ضخامت    %5/8لوله بیشتر تا حدود  
کاهش    ]19[لوله کمتر در مقایسه با نتایج وریس    13کاربرد  

روند  .  ابدییم این  در  پارامترهاي طراحی  بهینه سایر  مقادیر 
  7در جدول  است و    شدهانتخابیکسان    صورتبهي  سازنه یبه

 است. شدهارائه 

 
  تحلیل پارامتري در دبی جرمی سیال  :)8(شکل  

 . ثابت کنندهخنک 

 
 . ثابت کنندهخنک تحلیل پارامتري در قطر لوله   :)9(شکل  
مقادیر بهینه پارامترهاي طراحی در دبی جرمی  :  )5(جدول  
 . ثابت  کنندهخنک سیال 

 t(m) R (m) d (m) t پارامتر طراحی 

 0001/0 002305/0 1058/0 مقدار بهینه 

لوله:  )6(جدول   قطر  در  طراحی  پارامترهاي  بهینه   مقادیر 
 . ثابت کنندهخنک 

 t(m) R cm(kg/s) (m) t پارامتر طراحی 

 0001/0 27/23 1058/0 مقدار بهینه 
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  کنندهخنک تحلیل پارامتري در ضخامت لوله   :)10(شکل  
 . ثابت

مقادیر بهینه پارامترهاي طراحی در ضخامت لوله  :  )7(جدول  
 . ثابت کنندهخنک 

 t(m) R cm(kg/s) (m) d پارامتر طراحی 

 002305/0 27/23 1058/0 مقدار بهینه 

 يریگجه ینت -6

ي تک سازنه یبهپژوهش از الگوریتم زنبورعسل جهت    نیادر  
سیستم   یک  سوخت   کننده خنک هدفه  با  موشک  موتور 

انتقال حرارت   فیبا تعرهیدروژن مایع/اکسیژن مایع   ضریب 
گرفتن    عنوانبهکلی   نظر  در  و  هدف  ضخامت تابع  و  قطر 

هیدروژن کنندهخنکي  هالوله  جرمی  دبی  و  گلوگاه  شعاع   ،
پارامترهاي طراحی استفاده    عنوانبه)  کنندهخنکمایع (سیال  

به   دستیابی  در  پارامتري  تحلیل  قابلیت  و   نیترنهیبهشد 
لعه قرار گرفت. نتایج این  موردمطا  کنندهخنک طراحی سیستم  
نشان   الگوریتم    دهد یمتحقیق  انتخاب  با  و  سازنهیبهکه  ي 

اصلاح طراحی ساختاري    توانیمپارامترهاي طراحی مناسب  
با   کنندهخنک سیستم   را  مایع  سوخت  موشک  موتور 

از  سازنه یبه داد.  انجام  فرآیندي  و  هندسی  پارامترهاي  ي 
نتایج  مهم حاضر  آمدهدستبهترین  پژوهش  به   توانیم  در 

 موارد زیر اشاره نمود:
سیستم   )1 کلی  حرارت  انتقال    کنندهخنکضریب 

موتور موشک با در نظر گرفتن چهار متغیر طراحی  
، قطر و  کنندهخنکشعاع گلوگاه، دبی جرمی سیال  

فرآیند    کنندهخنکي  هالوله ضخامت   در 
سیستم  سازنه یبه با  مقایسه  در  ي  کارخنک ي 

وریس  طراحی  حدود    ]19[شده   %62/9در 
جرمی    کهیدرصورتاست.    افتهیشیافزا دبی 

روند    کنندهخنک سیال    عنوانبه هیدروژن   این  در 
ي  هالولهي تقریباً ثابت مانده است و تعداد  سازنه یبه

داشته   47  اندازهبهنیز    کنندهخنک  کاهش  عدد 
 است.

  نتایج تحلیل پارامتري در شعاع گلوگاه ثابت نشان )2
شعاع    دهدیم در  کلی  حرارت  انتقال  ضریب  که 

با در نظر گرفتن سه متغیر طراحی   1/0گلوگاه برابر  
سیال   جرمی  ضخامت  کنندهخنکدبی  و  قطر   ،

فرآیند    کنندهخنکي  هالوله  در سازنه یبهدر  ي 
با وریس    شدهی طراحي  کارخنکسیستم    مقایسه 

حدود    ]19[ و    %78/17در  است  داشته  افزایش 
انتقال    کنندهخنکي  هالولهتعداد   در  موردنیاز 

نیز فقط    کنندهخنکحرارت بین محفظه و سیال  
 است. شدهاضافهلوله)  245یک عدد (

سیال   )3 جرمی  دبی  در  پارامتري  تحلیل  نتایج 
متغیرهاي    کننده خنک  سه  و  ثابت  (هیدروژن) 

گلوگاه، شعاع  ضخامت    طراحی  و  ي  هالوله قطر 
که با توجه به اینکه در    دهد یمنشان    کنندهخنک 

لوله به سیستم   18باید    ]19[مقایسه با نتایج وریس  
نظر    کنندهخنک  در  ثابت  نمود،  اضافه  محفظه 

در این فرآیند    کنندهخنکدبی جرمی سیال  گرفتن  
 .ستیني مناسب سازنه یبه

نشان   )4 پارامتري  تحلیل  در    دهدیمنتایج  ثابت  که 
و متغیر در    متریل یم  3نظر گرفتن قطر لوله برابر  

پارامتر طراحی شعاع گلوگاه،  دبی    نظر گرفتن سه 
سیال   ضخامت    کننده خنکجرمی  ي  هالولهو 

سیستم  سازنهیبهدر    کنندهخنک    کننده خنک ي 
مذکور با توجه به افزایش ضریب انتقال حرارت کلی 

کاهش    12 و  در    کنندهخنک   لوله  37درصدي 
وریس   نتایج  با  مناسب   ]19[مقایسه  انتخاب  یک 

 . باشدیم
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