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The purpose of this paper is to present a genetic algorithm (as a software) to optimize 
engine main parameters through the application of "genetic algorithm" and also 
introduced the new and modified thermodynamic cycles with analysing their performance. 
This software objective function is to achieve the highest and optimum level of 'final 
velocity'. In this study, the strategy of using fuel booster turbopump and 2nd stage fuel 
pump is followed primarily to moderate the effect of cavitation on pumps. Although the 
use of boosterpumps increase the weight, arise pumps' rpm and possibility to reduce the 
tanks pressure came with a decrease in weight of propulsion system. The developed 
software is applied to Russian RD-180 engine in construction of propulsion system of first 
stage of ATLAS IIIB LV, and experimental results have been demonstrating the 
improvement of engine performance which results from a multi-variable sensitivity study 
on a staged-combustion engine will be highlighted. This algorithm is under the limitation 
of constraints to control the critical variation of combustion pressure, turbine rpm, and 
pumps cavitation margin and turbine temperature. Results show that, supply flow rate of 
gas generation from 2nd stage of fuel pump and divide flow rate of exhaust of fuel booster 
turbine to 2nd stage of fuel pump and combustion chamber, will increase the final velocity 
of launch vehicle. 

Keywords: Design optimization, Staged combustion, Thermodynamic cycle, Booster turbopump, 
Impulse, Genetic algorithm  
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يابي پارامترهاي اصلي موتور سوخت  هدف اصلي اين مقاله، ارائة روش تكاملي الگوريتم ژنتيك براي بهينه
هاي ترموديناميكي  مدارهاي جديد با سيكل  يابي، ينهبر مبناي همين الگوريتم به. مايع سيكل بسته است

به بالاترين  يابي دستيابي،  هدف اصلي اين بهينه. اند مشخص شده ها آنبهبود يافته و تعيين ميزان كارآيي 
در اين تحقيق، راهبرد . ارز با نسبت ضربة ويژه است كه با دقت بسيار بالايي همبر است  سرعت نهايي ماهواره

از بوستر توربوپمپ و پمپ سوخت مرحلة دوم به عنوان مدارهاي مختلف موتور به چالش كشيده شده استفاده 
استفاده از بوستر توربوپمپ و پمپ سوخت مرحلة دوم از يك طرف باعث افزايش وزن مجموعة موتور و . است

كاهش  تير نهادها و كاهش فشار مخازن، كاهش جرم مخازن و  از طرف ديگر با افزايش فشار ورودي پمپ
ها، منجر به ارائة يك مسئلة  ي اين زيرسيستمريكارگ بههمين تعارض در . جرم مجموعه موتور را به دنبال دارد

يابي قيودي چون، محدوديت افزايش فشار  براي اين مسئله بهينه. شود يابي بر مبناي مدار موتور مي بهينه
. يابي اعمال شده است وجود دارند كه در الگوريتم بهينه ها محفظه، دور توربين و به تبع آن فشار خروجي پمپ

دهد كه تأمين دبي سوخت مولد گاز از پمپ سوخت مرحلة دوم و تقسيم دبي  دست آمده نشان مي نتايج به
بر  خروجي بوستر توربين سوخت به پمپ سوخت مرحلة دوم و محفظة احتراق در افزايش سرعت نهايي ماهواره

  .نقش بسزايي دارد

  ، الگوريتم ژنتيكتوربوپمپ بوستر، مدارهاي ترموديناميكي، ي پيشرانها سامانه ،يابي استاتيكي بهينه :هاي كليدي ژهوا

  123علائم و اختصارات
t زمان كار موتور،s  

0M  شك،موي اوليهرم ــجkg  
FM  شك،مونهايي رم ــجkg  
i.FV  ال موشكسرعت نهايي ايدهsm/ 

spI  ميانگين ايمپالس ويژهsm/  

_________________________________ 
 دانشجوي دكتري. 1
 )نوسيندة مخاطب(كارشناس ارشد . 2
  دانشيار .3

PSM  پيشران، ةسامان ةجرم اوليkg  
PM   موشك ةپيشرانجرم،kg  
TI  تورمو كل ةضربsmkg /.  

   ،3چگالي مايع/ mkg  
  ضريب افت هيدروليكي 

  ،افت فشار مسيرPa  
pH  ،هد هر پمپm  

Q  دبي حجمي عبوريsm /3  
sn  پمپ ،  ةسرعت مشخصsm/  

k    ثابت فرآيند انبساط در توربين  
N   ،توان مخصوصkgsw /.  
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TCm  ،جرم محفظهkg  
Tpm  ،جرم توربوپمپkg 

N تعداد محفظه پيشرانش  A  نسبت انبساط هندسي  
A   m2،سطح مقطع مسير

*C   /smمحصولات احتراق، ةسرعت مشخص
adC   /smسرعت آدياباتيك گاز عبوري از توربين،

m skgدبي، /  
g  ،2شتاب گرانش زمين/ sm  
L   mطول مسير،

adL j/كار آدياباتيك، kg  
P فشار ،Pa  
RT  ،قابليت انجام كار محصولات مولدگازkgj  
T ،دماK  
Tq ،گشتاورmN.  
V ،3حجم مسيرm  
V  پرشدگيبعد  بيضريب  
Z 2پذيري محيط، كننده تراكم ضريب بيانs.m  
P هاار در پمپشافزايش ف ،Pa  

  راندمان  
  ،3چگالي سيالm/kg  
 ،دور توربوپمپsrad/  
  2،تب افضريm  
cc  احتراق ةمحفظ  
eq  معادل  
fu  سوخت  
gg  مولدگاز  
in ورودي المان  
l   موضعيمربوط به افت 
out   خروجي
ox   اكسيدكننده
p پمپ  

st   استارتر
t   توربين

p  مصرفي هر دو پمپ) گشتاور(مجموع  
PSM  پيشران، ةسامان ةجرم اوليkg  

PM   موشك ةپيشرانجرم،kg  
TI  تورمو كل ةضربsmkg /.  

   ،3چگالي مايع/ mkg  
  ضريب افت هيدروليكي 

   ،افت فشار مسيرPa  
pH  ،هد هر پمپm  

Q  دبي حجمي عبوريsm /3  
sn  پمپ ،  ةسرعت مشخصsm/  

k    ثابت فرآيند انبساط در توربين  

  مقدمه

پيشران الكتريكي و برداري از موتورهاي كمبا وجود توسعة بهره
ها در مدارهاي فضايي، اي براي استقرار و پايدارسازي ماهوارههسته

با برخورداري از بالاترين  امروزه موتورهاي سوخت مايع سيكل بسته
پيشرانش بالا همچنان  هاي انرژيكي در محدودة نيروهايشاخص

جايگاه كليدي خود را به ويژه براي تأمين نيروي پيشرانش مراحل 
گرچه در اين نوع از . اندبر حفظ كردههاي ماهوارهاول سامانه

گازهاي خروجي از توربين به محيط ريخته موتورهاي سوخت مايع، 
 ،ويژه ناشي از گردش توربوپمپ وجود ندارد ةاتلاف ضرب و شوند نمي

يابي به بالاترين فشار محفظه ولي تأمين حداكثر ضربة ويژه با دست
يابي مورد جستجو قرار هاي مختلف بهينهامري است كه با شيوه

بندي موتورهاي سيكل بسته حالت اگر مبناي تقسيم .گيردمي
در ورود به محفظة احتراق باشد؛ موتورهاي سيكل  ها مؤلفهفيزيكيِ 

به صورت مايع، وارد محفظه  ها مؤلفهاز اي كه در آن يكي بسته
مايع و اگر + ، موتور سيكل بستة گاز )ة سوختمؤلف معمولاً(شود مي

به صورت گاز گرم وارد محفظه شود، موتور سيكل  مؤلفههر دو 
در اين ميان، مدار موتورهاي گاز ]. 1[شود گاز خوانده مي+ بستة گاز 

ه نمونة آن موتورهاي هاي انرژيكي است ك ـ گاز بالاترين شاخص
SSME اما اين مدار و . مورد استفاده در سفينة فضايي شاتل است

اي از ساير مدارهاي موتورهاي سيكل بسته به زوج طيف گسترده
شوند چرا كه محدود مي» اكسيژن مايع ـ هيدروژن مايع«پيشرانه 

زا در محصولات احتراق مولد نبود دوده و ساير تركيبات رسوب
. بخشدغني از سوخت، ويژگي متمايزي به اين مدارها ميهاي  گاز

برداري از هيدروژن مايع و چگالي پايين آن، زوج پيچيدگي بهره
رقيب گذاشته را همچنان بي» اكسيژن مايع ـ كراسين«پيشرانه 

با مولد گاز غني از  اي كه مدارهاي سيكل بستهاست به گونه
اند، همچنان با موفقيت دهاكسيدكننده كه با اين پيشرانه طراحي ش

، در RD-180در موتورهاي برتر دنيا مانند موتور روسي 
برداري برهاي فوق سنگين روسي و آمريكايي در حال بهره ماهواره
   .است

ارز با فشار  در موتورهاي سيكل بسته، ضربة ويژة موتور هم
. محفظه است و همواره با افزايش فشار محفظه، روند صعودي دارد

ين وصف، شايد تصور شود، ديگر هيچ محدوديتي براي افزايش با ا
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فشار محفظه وجود نخواهد داشت، اما در اين موتورها نيز كم و بيش 
محدوديت موتورهاي سيكل بسته، . فشار محفظه محدود است
يابي توربين است كه با راندمان توربين، مربوط به توان قابل دست

مانند دما و ثابت (يناميكي آن دبي گاز عبوري، پارامترهاي ترمود
به . شودتعيين مي) احيايي يا اكسيدي(و نوع گاز توليدي ) Rگازيِ 

توانند به صورت هر صورت اين پارامترها، به دلايل مختلف نمي
اين محدوديت را . نامحدود زياد شوند تا توان توربين نيز افزايش يابد

به دليل  از سوي ديگر. توان، محدوديت فرآيندي دانستمي
تواند تـوان بالاتر از حد معيـني اي، توربين نميهايِ سازهمحدوديت

را تا  ها مؤلفهتوانند فشار ها نميرا تحمل نمايد و به تبعِ آن، پـمـپ
به عنوان مثال، تأمينِ اطمينان بخشِ فشارهاي . نهايت بالا ببرندبي

ي پيشرانه، همواره به ها مؤلفهمگا پاسكال براي  70ـ 80 بيشتر از
امروزه، فشار محفظة . لحاظ فني و توليدي، دچار اشكال است

دارند،  مولد گازمايع كه تنها يك + موتورهاي سيكل بستة گاز 
  ].1[مگا پاسكال است  25ـ  30معادل

كارهاي تحقيقاتي كه بيشترين وجه اشتراك را با پژوهش 
ي دانشي ابزارهاي هاهايي هستند كه پايه يتمدارند، الگور رو شيپ

طراحي سيستمي موتورهاي سوخت مايع را در كشورهاي پيشرو در 
و  REDTOP2افزاري  هاي نرم بسته. اندزمينة هوافضا شكل داده

SCORES II ،كه در ايالات متحده تهيه  از جمله اين ابزارها هستند
  ]. 5-2[ اند  شده

د شد، در محاسبة پارامترهاي انواع الگوريتمي كه ارائه خواه
و  REDTOP2موتورهاي سيكل بسته دو تمايز اساسي با 

SCORES II دارد كه عبارت هستند از:  
اضافه بر . ها و توربين استفاده شده است از منحني مشخصة پمپ. 1

ها در محاسبات  ساختار و پارامترهاي بوستر پمپ ريتأثاين كه 
  .سيستمي لحاظ شده است

هاي ياد شده كه محاسبات را براي يك نقطة رخلاف الگوريتمب. 2
يابي  دهند، در اين پژوهش، محاسبات بهينه ورودي انجام مي

به . گيرداي از نقاط ورودي صورت مي الگوريتم ژنتيك براي بازه
افزار يادشده اطلاعاتي فراتر از نتايج  بيان ديگر هيچ يك از دو نرم

كاري موتور كه پاية آماري دارد به كاربر اي رژيم نامي  محاسبة نقطه
 و ,SCORES  SCORES IIافزارهاي گفتني است نرم. دهد نمي

REDTOP2 سازي  تجاري 2002تا  1999هاي  كه طي سال
شده است، قابليت محاسبات طراحي مفهومي را بدون نگاه به 

الگوريتم پيشنهادي . دهد يابي به طراحان مي هاي بهينه جنبه
تر اثر  اضافه بر محاسبات استاتيكي ياد شده، با نگاهي وسيع
يافتن تغييرات درون موتوري را بر پارامترهاي جسم پرنده براي 

  .گذارد نقطة بهينة طراحي به نمايش مي

سازي موتورهاي سوخت  تحقيقات ديگري نيز در زمينة بهينه
و  4نمونه، وان به عنوان. ها صورت گرفته است مايع و اجزاي آن

موتور سوخت مايع  مولد گازهمكارانش روشي براي طراحي بهينة 
ة مسئلان توربين به كه در آن، تنها از منظر افزايش تو اند  ارائه كرده

برهارد و همكارانش ]. 6[سازي مولد گاز پرداخته شده است  بهينه
پژوهشي پيرامون كارايي سيستم پيشرانش يكي از مراحل يك 

حامل با دو سوخت مختلف متان و كراسين به همراه   موشك
اي  شي و همكارانش شيوه]. 7[اند  رسانده اكسيژن مايع به انجام 

هاي مهم موجود در موتور سوخت  ة انواع المانبراي طراحي بهين
سازي  اما در تحقيقات ايشان به بهينه]. 8[اند  مايع ارائه كرده

  .سيستمي موتور اشاره نشده است
توان به نتايج  در زمينة انتخاب پارامترهاي بهينة موتور مي

بر اساس الگوريتم ]. 10-9[اشاره كرد  5مطالعات پروفسور كازلف
. تهيه شده است 6افزاري به نام فوردي شان، بستة نرمپيشنهادي اي

، )سرعت نهايي جسم پرنده(طبق روش مذكور، بر اساس تابع هدف 
مقادير بهينة پارامترهاي برون موتوري مانند نسبت دبي موتور، فشار 

اين شيوه، در مورد انواع . شود ها و جرم موتور تعيين مي ورود پمپ
برخلاف . توربوپمپ قابل استفاده استموتورهاي توربوپمپي و بدون 

سازي پارامترهاي برون موتوري  شيوة مذكور كه ابزاري براي بهينه
است، تحقيق حاضر، ابزاري مناسب براي انتخاب بهينة پارامتـرهاي 
درون موتوري در مراحل طراحي مفهومي و اولية موتورهاي سيكل 

  .دهد بسته گاز ـ مايع ارائه مي
انگيز براي  اي به نظر جالب و هيجانه، ايد2005در سال 

گرايانة موتورهاي سوخت سازي سامانهمندان به حوزة بهينهعلاقه
مايع توسط بوخماتف، بوكانف، كانالين و كليپف در مؤسسة ثبت 

اي كه در اين پژوهش مورد نقد و اختراعات روسيه منتشر شد، ايده
ن ايده در نكتة كليدي اي]. 11[بررسي دقيق قرارگرفته است 

تواند گيري از ساختاري جديد در توربين هيدروليكي است كه مي بهره
اين ايده در صورتي كه . با افرايش بازده بوستر توربوپمپ همراه باشد

تواند ابزاري مناسب يابي سيستمي موتور به اثبات برسد، ميدر بهينه
 براي طراحي مدار پنوموهيدروليكي موتورهاي سوخت مايع سرمازا

باشد چرا كه در اين گونه از موتورها، بوستر پمپ نقش مهمي را ايفا 
  . كندمي

هاي مورد بررسي در اين مقاله، مدار تغذية در تمامي طرح
بوستر توربوپمپ سوخت و پمپ سوخت مرحلة دوم با نگاهي ويژه 

اين امر بيش از هر چيز . مورد توجه و ارزيابي قرار گرفته است
ي سرمازا در تمايل به كاويتاسيون در ها مؤلفه برخواسته از ويژگي

_________________________________ 
4. Kwon 
5. Kazlov 
6. FORDY  
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ها گرچه با تحميل جرمي اضافي ي بوسترپمپريكارگ به. هاستپمپ
همراه است ولي با فراهم آوردن سرعت دوراني بالاتر در توربوپمپ 

تواند كاهش جرم اصلي و امكان كاهش سطح فشار مخازن مي
تعارض در نتيجة  همين. سامانة پيشران را به همراه داشته باشد
يابي در تعيين  ة بهينهمسئلاستفاده از بوستر پمپ به طرح يك 

انجامد كه بالاترين سرعت مي بهترين پارامترهاي شاخص مدار
  .كند بر توليد مي نهايي را در ماهواره
در اواسط دهة ) GA(يابي الگوريتم ژنتيك  روش بهينه

اين روش به . ]12[ميلادي توسط جان هلند، مشهور شد  1970
صورت الگوريتمي كامپيوتري با تئوري الهام گرفته از سير 

فلسفه انتخاب برتر در طبيعت   تكاملي محيط زيست، علم ژنتيك،
. شود يابي مطرح مي و فرآيند جهش، براي حل مسائل بهينه

سازي  فرآيندهاي طبيعي را شبيهبنابراين الگوريتم ژنتيك، 
ي متوالي جمعيت را به منظور ها كند كه اين فرآيندها نسل مي

اين  .]14و  13[. كند ها توليد مي بهبود محيط پيراموني آن
شود كه هر كدام  الگوريتم با يك جمعيت اوليه تصادفي آغاز مي

. اند اي از متغيرهاي طراحي ساخته شده از افراد جمعيت، رشته
هاي ژنتيكي مانند  جمعيت نسل جديد با استفاده از عمليات

  . شود توليد مي  10و انتقال افراد نخبه 9، جهش8، ازدواج7انتخاب
عمليات انتخاب به انتخاب يك جمعيت مياني براي استفاده 

در اين فرآيند احتمال . پردازد هاي ژنتيكي مي در ساير عمليات
را ) بر طبق تابع هدف(هايي كه بيشترين قابليت  انتخاب كروموزوم

لدين نيز در اين مرحله صورت انتخاب وا. داشته باشند، بيشتر است
به منظور تغييرپذيري بيشتر ساختار الگوريتم، عمليات . گيرد مي

هاي انتخاب شده،  جهش روي يك يا چند ژن از برخي كروموزوم
هاي برتر به  در نهايت نيز برخي از كروموزوم. شود انجام مي

  . شوند صورت مستقيم به نسل بعد منتقل مي
ها  ج، انتقال اطلاعات بين كروموزومهدف اصلي عمليات ازدوا

بنابراين عمليات ازدواج، يك يا چند . هاست از طريق تعويض ژن
كند كه  والدين را براي بازتوليد كروموزوم جديد با يكديگر تركيب مي

در نهايت يكي از فرزندان خصوصيات خوب والدين را به ارث 
 معمولاًشود و  عمليات ازدواج روي تمام والدين تعريف نمي. برد مي

  . كند جمعيت عمل مي 6/0روي 
عمليات جهش، يك يا چند ژن را در يك كروموزوم تغيير 

هدف اصلي جهش، ايجاد تغييرپذيري تصادفي در الگوريتم . دهد مي
امكان   معمولاً. است تر عيسرژنتيك براي رسيدن به يك حل 

_________________________________ 
7. Selection  
8. Crossover 
9. Mutation 
10. Elite  

در . شود عمليات جهش در الگوريتم ژنتيك كوچك درنظر گرفته مي
ها كه بر اساس تابع هدف  اين الگوريتم، تابع قابليت كروموزوم

شود نقش مهمي در انتخاب فرآيندهاي فوق ايجاد  تعريف مي
جزئيات بيشتر و ساير متغيرهاي اين الگوريتم در مقالات و . كند مي

  ]).15[براي مثال (هاي مختلف شرح داده شده است  كتاب
يابي الگوريتم  وش بهينهنتيجة اين تحقيق با استفاده از ر

كند كه  ژنتيك، پارامترهاي اصلي مدار گاز ـ مايعي را مشخص مي
ترين  مهم. كند در جسم پرنده تأمين مي بالاترين سرعت نهايي را

ها، حد تحمل موانع در رسيدن به اين هدف، آستانة كاويتاسيون پمپ
اميك استحكامي سازه با درنظر گرفتن پارامترهاي هيدروليكي و دين

كردن جرم سامانة پيشران در تابع هدف نيز  البته كمينه. گازي هستند
يابي با الگوريتم  با استفاده از نتايج بهينه .دور از نظر نمانده است

پارامترهاي استاتيكي مدار در فاز طراحي مفهومي   تكاملي ژنتيك،
ها به عنوان ورودي  اين داده. شوند سوخت مايع تعيين مير يك موتو

پس از بررسي . شوند تعريف مي) طراحي اوليه موتور(براي فاز بعدي 
ها با  از توابع زيرسيستمي موتور، داده كيهر مقدار پارامترها توسط 

توجه به بازخوردهاي توابع، اصلاح و براي فاز طراحي اوليه نهايي 
  .  شوند مي

  مانة پيشرانمدار سا
و مدارهاي  RD-180در اين تحقيق مدار پنوموهيدروليكي موتور 
تا ) 1(هاي در شكل. اند پيشنهادي جايگزين آن، مورد ارزيابي قرار گرفته

بر مورد  مدارهاي ياد شده بر پاية پارامترهاي اين موتور كه در ماهواره) 3(
  .است اند، نمايش داده شده ارزيابي و مقايسه قرار گرفته

هاي  ويژگي مشترك اين مدارها استفاده از بوستر توربوپمپ
با . هاست سوخت و اكسيدكننده براي افزايش فشار ورودي پمپ

استفاده از بوستر توربوپمپ و افزايش فشار ورودي پمپ اصلي به 
توان توربوپمپ اصلي را براي دور ي سرمازا ميها مؤلفهويژه براي 

از سوي ديگر با . آن را كاهش داد بالاتري طراحي كرد و جرم
توان سطح فشار داخلي و جرم كاهش فشار خروجي مخزن مي

در موتورهاي سيكل بسته با مدار گاز ـ . ي آن را كاهش دادسازه
ة گاز ـ از خروج توربين مؤلفة مايع و يك مؤلفها يك  مايع كه در آن
از اكسيدكننده به دليل استفاده از مولد گاز غني . شوند به آن وارد مي

دبي سوخت در مسير مولد گاز بسيار پايين و در مسير محفظه 
از سوي ديگر سطح فشار مسير سوخت مولد گاز بسيار . بالاست

بالاست، بنابراين با استقرار مرحلة دوم پمپ سوخت با دبي بسيار 
ها تا حد شود توان مصرفي پمپپايين و هد نسبتأ بالا تلاش مي

ين در سطح فشار ها و توربپمپ نس توانامكان كاهش و بالا
  . فتدبالاتري اتفاق بي
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موتور ( RD-180طرح ساده شدة موتور سيكل بسته ) 1(شكل 
طرح  ،]15[) 2(دهد و شكل  را نشان مي) بر مرحلة اول ماهواره

ديگري از نوع موتور سيكل بستة گاز ـ مايع را با مدار پيشنهادي 
هاي سوخت و تر توربوپمپدهد كه از بوس بوكانف نشان مي

سازي ايدة ويژگي شاخص اين طرح پياده. اكسيدكننده برخوردار است
يعني در اين طرح از يك سو براي به . در آن است] 11[بوكانف 

گردش آوردن بوستر توربين سوخت از سيال خروجي مرحلة اول 
پمپ سوخت استفاده شده است و از سوي ديگر كل دبي سوخت 

  .شودگاز از مرحلة دوم پمپ سوخت تأمين ميمحفظه و مولد 
  

 
 ـمايع با بوستر توربوپمپ مدار  - 1شكل    هاي سوخت و اكسيدكنندهسيكل بسته از نوع گاز 

 شير رگولاتور پيشرانش.1

 محفظة احتراق. 3

 پمپ اكسيدكننده. 5

 مرحلة دوم پمپ سوخت. 7

 بوستر توربين اكسيدكننده . 9

 سوختبوستر توربين . 11

  مخزن اكسيدكننده. 13

 شير تثبيت نسبت دبي.2

 توربين . 4

 مرحلة اول پمپ سوخت . 6

 مولد گاز. 8

 بوستر پمپ اكسيدكننده. 10

 بوستر پمپ سوخت. 12

مخزن سوخت. 14

  
  از نوع] 15[مدار سيكل بستة مبتني بر پيشنهاد بوكانف   - 2شكل 
  اكسيدكنندههاي سوخت و توربوپمپ بوسترگاز ـ مايع با  

  
سيكل بستة پيشنهادي سه از نوع گاز ـ مايع با بوستر  مدار - 3شكل 

  )پيشنهاد نويسندگان(هاي سوخت و اكسيدكننده  توربوپمپ
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، طرح ديگري از نوع سيكل بستة گاز ـ مايع را با )3(شكل 
  دهد كه از بوستر مدار پيشنهادي در اين پژوهش نشان مي

تفاوت كليدي . اكسيدكننده برخوردار استهاي سوخت و توربوپمپ
، گذر دادن دبي كل محفظه و مولد گاز از 1اين طرح با مدار شكل 

بوكانف در اين طرح،  ةبوستر توربين سوخت است، اما برخلاف ايد
  .شوداول پمپ تأمين مي ةدبي محفظه از خروجي مرحل

  ي استاتيكييابشاخص بهينه

، سرعت نهايي پرواز بر ير ماهوارهيك جسم پرنده نظ ةترين مشخصمهم
  ]:16[ آيددست مي هب 11يكوفسكمول سيلرف آن از مقداركه  است

)1( V . = I̅ LnM
فعال مسير پرواز  بخشويژه در  ضربةميانگين  I̅ن كه در آ
لحظة در ( بر اهوارهم ةنسبت جرم اولي ةكنند مشخص، M ،بر ماهواره
Mشكمونهايي رم ــبه ج M، )پرتاب  Iدر اين رابطه  .است، ،

آيد كه در  دست مي به) kg/s(بر دبي جرمي ) N(تقسيم نيرو از 
پيداست كه هر ) 1(رابطه از . شود محاسبه مي m/sنهايت برحسب 

V بيشتر باشد، به همان نسبت مقدار M و I̅ هاير كميتامقد چه چشمگيري از جرم موتور نيز مقدار . د بودـبيشتر خواه بر اهوارهم ,
و  M كاهش جرم موتور امكان افزايش بر است، بنابراين اهوارهجرم م

از طرف ديگر تأثير  .آوردرا فراهم مي بر اهوارهي پرواز ميسرعت نها
موتور  يمعادل كاهش جرم ،درصد 1ويژه به ميزان  ضربهافزايش 
براي رسيدن به همان سرعت نهايي د ـدرص 15تا  10 به ميزان

 مـعيندر كنار جرم اوليه توان گفت كه  صورت مي به هر. است
ويژه موتور  ضربةافزايش  اتوان بپرواز را مي يي، سرعت نهابر اهوارهم

، مخازن و جرم موتوركاهش جمله از ( بر، ماهواره كاهش جرميا 
موتور را امكان طراحي بهينه بدين ترتيب  .افزايش داد )سامانة دمش

 ويژه يا جرم آن مورد ارزيابي قرار ضربه از روي مقدارتنها توان نمي
ثير مجموعه اين پارامترها بر روي مشخصات أتكه بايد لبداد، 

  . بر مورد بررسي قرار گيرد ارهواهم

الگوريتم محاسبة پارامترهاي استاتيكي سامانة 
  پيشران 

اكسيدكنندة خروجي از پمپ و بخشي  دبي كل هاي ياد شده،در مدار
و در آنجا با  شود يپمپ سوخت روانة مولد گاز ماز دبي خروجي از 
در . سوزندمي 15تا  10در محدودة ) α( اضافي ةضريب اكسيدكنند

كلوين  600تا  500چنين حالتي دماي گازهاي توليدي در حدود 
_________________________________ 

11.Tsiolkovsky 

مدار  كاري محفظه در خنك. استبراي توربين مجاز  است كه كاملأ
   .پذيرد ياد شده با سوخت صورت مي

مدار (يابي استاتيكي در چنين مدارهايي صلي بهينههاي اگام
  :به ترتيب زير است) سيكل بستة متداول از نوع گاز ـ مايع

در گام نخست، ابتدا بايد ضربة ويژة موتور از نتايج تحليل 
ة اكسيدكننده به سوخت مؤلفنسبت دبي جرمي  بر حسباحتراقي 

شاري محفظه ، فشار محفظة احتراق و نسبت انبساط ف)O/F(موتور 
در  RPAافزار احتراقي  اين محاسبات با استفاده از نرم. محاسبه شود

هاي بسيار ريز، به  محدودة وسيعي از متغيرهاي ورودي و با گام
دست آوردن ضربة ويژه موتور در  شود كه براي به نحوي انجام مي

اي كه  نقطه(، RPAافزار  اي خارج از دامنة نقاط ورودي نرم نقطه
بتوان با تقريب بسيار ) افزار محاسبه نشده است يژه آن در نرمضربه و

به عبارتي اين . ي استفاده كردابي انيمخوبي از يك الگوريتم 
هاي ورودي را به يك محيط  الگوريتم، تبديل محيط گسستة داده

  .دهد پيوسته انجام مي
در گام دوم، دبي سوخت و اكسيدكنندة موتور بر اساس 

اكسيدكننده به   ةمؤلفيژة مورد نظر و نسبت دبي ضربة و  پيشرانش،
شود و پس از آن دبي اكسيدكنندة ، محاسبه مي)O/F(سوخت 

بر اساس  مولد گازدبي سوخت . شودمشخص مي مولد گازمحفظه و 
هاي توربين است، نسبت دبي كه خود تابعي از حد تحمل دمايي پره

ور صرف باقي ماندة دبي سوخت مصرفي موت. شودمحاسبه مي
  .شودهاي دمش ميمحفظه و سامانه

در گام سوم، ضريب افت فشار مسير سوخت و اكسيدكننده بر 
، تخمين و ]RD-180 ]7هاي آماري موتورهاي روسي نظير اساس داده

افت مسيرهاي هيدروليكي تعيين  با درنظر گرفتن دبي هر مسير،
اكسيدكننده و در گام چهارم، فشار خروجي و هد توليدي پمپ . شود مي

مراحل اول و دوم پمپ سوخت از فشار محفظه و افت فشار در 
در گام پنجم، دبي . شودمسيرهاي سوخت و اكسيدكننده تعيين مي

كه (ها و بوستر توربين مولد گازها بر اساس دبي مصرفي محفظه، پمپ
در ابتدا با تخمين و در تكرارهاي حلقه بر اساس محاسبات توان مصرفي 

  .شودمحاسبه مي) ها تعيين شده استپمپبوستر 
در اين گام با . شود دور توربوپمپ در گام ششم تعيين مي

تري را به دليل آگاهي از اين كه هد پمپ سوخت وضعيت بحراني
هاي كنترلي در كاري محفظه و سامانهوجود افت مسير خنك

مسيرها دارد، براساس رابطة زير و دانستن فشار خروجي و تخمين 
. شودسوخت، دور توربوپمپ تعيين مي ك فشار ورودي براي پمپي

تر دانيم وضعيت پمپ اكسيدكننده از نظر كاويتاسيون بحرانياما مي
پس در گام بعدي بايد با اين دور فشار، ورودي پمپ . است

  .]17[اكسيدكننده محاسبه شود 
)2( H ω⁄ = A + B. (Q ω) − C. (Q ω)⁄⁄  
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دور توربوپمپ، هد و دبي حجمي  بيبه ترتQ و  ، كه در آن 
كه با استفاده از  ضرايب ثابتي هستند و  ، A عبوري پمپ و 

  .شوندو يا نتايج تست تعيين مي ]17[در روابط موجود 
با توجه به . شود ها محاسبه ميپمپ يفشار وروددر گام هفتم، 

فشار بخار اكسيدكننده نسبت به سوخت بالاتر است،  معمولاًاينكه 
اكسيدكننده شرايط بدتري از نظر كاويتاسيون دارد ولي در هر   پمپ

در اين . ها با دور توربوپمپ سازگار باشدحال بايد فشار ورود پمپ
شود، سپس دور سازگار با گام براي هر پمپ فشاري تخمين زده مي

شود تا دور، اين تخمين آن قدر عوض مي. شودآن محاسبه مي
بر مبناي دور انتخابي . تعيين شده شود منطبق با همان دور از پيش

و با آگاهي از پارامترهاي اصلي هر دو پمپ، جرم توربوپمپ در گام 
  : ]1[شود  هشتم تخمين زده مي

)3(  M =
ω

(ρ Q H ⁄ + ρ Q H ⁄ )  K = (0.3 … 0.35) × 10 , (s . rad m⁄ )  
 ρ، ضريب ثابت تجربي جرم توربوپمپ، Kدر اين رابطه، 

)ρ( چگالي اكسيدكننده ،)سوخت( ،Q )Q( دبي حجمي ،
) سوخت(هدپمپ اكسيدكننده ) H( Hو ) سوخت(اكسيدكننده 

در . شود ها در گام نهم تعيين ميدبي جرمي بوستر توربين. است
ها با دانستن دبي، هد و انتخاب راندمان بوستر محاسبات بوستر پمپ

  . شودبين محاسبه ميپمپ مربوطه، دبي و توان بوستر تور
در . شود ها در گام دهم انجام ميمحاسبة راندمان پمپ

ها شرايطي كه هنوز دور توربوپمپ انتخاب نشده است، راندمان پمپ
شود، بديهي است هاي طراحي انتخاب مينيز براساس توصيه

. انتخاب راندمان تأثير محسوسي بر ساختار انتخابي آن خواهد داشت
شود، با معين بودن دور كه دور توربوپمپ محاسبه مي اما در شرايطي

ها با استفاده از روابط زير محاسبه ها، راندمان آنو دبي نامي پمپ
  :شودمي

)4(  

if 18.8 ≤ n ≤ 70
η = −4.777 + 3.941n . − 0.71n .   if 37.4 ≤ n ≤ 124
η = −1.544 + 1.233n . − 0.167n .   = 34.87 .⁄

 سرعت مشخصة پمپ و  ، راندمان پمپ، كه در روابط فوق 
  . هد پمپ است

، از روابط زير در گام يازدهم توان مخصوص توربين و پمپ
  :]1[شوند محاسبه مي

)5( N = N m = RT. k (k − 1). (1 − 1/π ( )/ )η⁄⁄   

)6( N = N m = ΔP/(ρ. η )⁄   

N  وN، هاي اكسيدكننده و توان مخصوص توربين و پمپ
ها، نسبت انبساط نازل بيبه ترت η ، ،RT، سوخت هستند و 

راندمان توربين، ثابت فرآيند انبساط در توربين و قابليت انجام كار 
در انتخاب دماي توربين، حد . گازهاي توليدي در مولد گاز هستند

  تحمل
  .شودها به عنوان قيد درنظر گرفته ميپره

نسبت اختلاف فشار (هم، نسبت كليدي توربين در گام دوازد
ها و با شرط تأمين بالانس انرژي پمپ) توربين به فشار محفظه

  .                                  شود توربين، انتخاب مي
در گام سيزدهم، بر اساس روابط آماري ارائه شده در مرجع 

  دمش تخمين زده  ها و سامانةمخازن، موتور، بوستر توربوپمپ، جرم ]9[
توضيح اين كه در اين تحقيق با انتخاب فشارهاي مختلف . شودمي

آن بر جرم مخازن، سامانة دمش، بوستر  ريتأثبراي مخازن، 
در . ها و در نهايت كل سامانة پيشران بررسي شده استتوربوپمپ

ي مهم در نظر ها سامانه ريزتخمين ابعاد موتور محفظه يكي از 
هاي موتورهايي با مدار طول موتور بر اساس داده شود وگرفته مي

قطر و . شودمشابه با اعمال ضريبي بر طول محفظه تخمين زده مي
 بيترتبدين . بسيار مؤثر است بر ماهوارهها هم در قطر تعداد محفظه

 هاي طراحي در انتخاب نسبت طول به قطر مرحلة توصيه تيرعابا 
ن كار موتور طول سامانة پيشران و مورد نظر و دانستن زما بر ماهواره
اين پارامترها نقش قيدي دارند . شودتعيين مي بر ماهوارهمرحلة 

دهد بتوان هر نسبت اي كه محدوديت طول و جرم اجازه نميگونه به
سيال دمندة هليم در نظر گرفته . انبساطي براي محفظه انتخاب كرد

نگهداري و با شده است كه به صورت مايع در مخزن اكسيژن مايع 
-عبور از مبدل حرارتي به گاز تبديل و به سوي مخازن هدايت مي

  . شود
پيشرانش و زمان كار موتور در گام  ضرب حاصلضربة كل از 

شود و در نهايت، در گام پانزدهم معيار نهايي  چهاردهم محاسبه مي
بر در نظر گرفته شده  يابي كه همان سرعت نهايي ماهوارهبهينه

  .آيد دست مي به است، 
، )4(الگوريتم محاسبة پارامترهاي استاتيكي در نمودار شكل 

ها در محاسبات ترين گاميكي از مهم. نشان داده شده است
استاتيكي، محاسبة دور و جرم توربوپمپ است كه نمودار آن در 

براي يافتن سرعت نهايي . به طور كامل ارائه شده است) 5(شكل 
، اين حلقه محاسبات )3و  2، 1هاي  شكل(ر بهينه براي هر مدار موتو

هاي مختلف  هاي ورودي كه به صورت جمعيت اي از داده براي توده
در نهايت با . شود شوند، انجام مي توسط الگوريتم ژنتيك تعريف مي

توجه به معيارهاي تعريف شده براي توقف حل الگوريتم ژنتيك، 
  . شود سرعت نهايي بهينه براي هر مدار تعيين مي
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 هاي پيشران سوخت مايع سيكل بسته سرمازا يابي مدار و پارامترهاي استاتيكي سامانهبهينه

  علوم و فناوري فضايي پژوهشي -فصلنامة علمي
 9/   1395بهار   /1شمارة /  9 جلد

  حد بالا و پايين پارامترهاي ماتريس ورودي به الگوريتم -2جدول 

 حد پايين حد بالا پارامتر ورودي

 bar(  280 200(فشار محفظه 

 6/2 8/2  نسبت دبي اكسيدكننده به سوخت

 325 400 نسبت انبساط فشاري محفظه

 bar(  3 5/0(مخزن تا سر پمپ سوخت افت فشار از 

 bar(  9 5/2(فشار خروجي مخزن اكسيدكننده 

 bar(  9 5/2(فشار خروجي مخزن سوخت 

 rpm(  24000 12000(دور توربوپمپ 
 1 5/1  نسبت دبي مرحله دوم پمپ سوخت

 7/1 95/1  نسبت انبساط توربين
  

مطابق الگوريتم براي هر ماتريس ورودي، تابع هدف كه 
هدف مسئله . شود ، محاسبه مياستبر  همان سرعت نهايي ماهواره

است كه بالاترين سرعت نهايي را ) ماتريس ورودي(اي  يافتن نقطه
از الگوريتم ژنتيك براي حل اين مسئله . بر ايجاد كند در ماهواره

 20اين الگوريتم، جمعيت اوليه  در. يابي استفاده شده است بهينه
درنظر گرفته  2هاي نخبه در هر جمعيت  نقطه و تعداد كروموزوم

عمليات ازدواج و جهش براي توليد نسل بعدي جمعيت . شده است
مدار  3يابي، براي هر  اين الگوريتم بهينه. كار گرفته شده است به

هر مدار  سازي شده و نقطة بهينة پيشنهادي به صورت جداگانه پياده
 150گفتني است براي هر سه مدار زمان سوزش . دست آمده است به

برابر نيروي (كيلوگرم ـ نيرو  5/423390ثانيه و نيروي پيشرانش 
نتايج اين . درنظرگرفته شده است) RD-180پيشران موتور 

  .شرح داده شده است) 3(يابي در جدول  بهينه
دست  تاتيكي بهاس  با مقايسة سرعت نهايي، بهترين بالانس

) 3(آمده براي هر سه مدار مشخص است كه مدار پيشنهادي شكل 
، )3(تواند در بالانس انرژيكي استاتيكي معرفي شده در جدول  مي

بر را نسبت به بهترين بالانس دو مدار  بالاترين سرعت نهايي ماهواره
 دهندة تأثير انتخاب مدار نشان 3و  1اختلاف مدار . ديگر ايجاد نمايد

از طرف ديگر نسبت ضربه ويژه . بر پارامترهاي استاتيكي موتور است
ارز با سرعت نهايي  بر كه به عنوان هدفي هم به جرم ماهواره

يابي مطرح شده بود، همسو با  بر براي حل مسئلة بهينه ماهواره
پيشنهاد ( 2بيشترين و در مدار  3بر، در مدار  سرعت نهايي ماهواره

توان گفت  بنابراين، مي. دهد ان را نشان ميكمترين ميز) بوكانف
تواند بالاترين  ، بهترين مداري است كه مي)3(مدار پيشنهادي شكل 

مقايسة نتايج . بر ايجاد كندسرعت نهايي در دسترس را براي ماهواره
-RDبا پارامترهاي بيان شده براي موتور  3دست آمده براي مدار  به

دار و پارامترهاي استاتيكي را كارايي الگوريتم در بهبود م 180
  . كند مشخص مي

   3و  2، 1پارامترهاي استاتيكي بهينه براي مدارهاي  -3جدول 

 3شكل  2شكل    1شكل  پارامتر

  bar(  02/210  42/200  49/210(فشار محفظه 
ضربه ويژه موتور 

)Sec(  86/312  36/311  86/312  

  Kg/s(  97/625  98/628  96/625(دبي محفظه 
مولد گاز دبي
)Kg/s(  11/897  74/916  74/911  

  Kg/s(  94/1251  96/1257  92/1251(دبي موتور 
  8/2  8/2 8/2  نسبت دبي موتور

  w(  11/83091817  37/84988815  40/72379622(توان پمپ 
  w(  00/84787605  15/86723337  75597494(توان توربين 

فشار پمپ 
  bar(  96/498  64/480  27/464(اكسيدكننده 

فشار پمپ سوخت 
  bar(  42/448  85/441  77/448(مرحله يك 

فشار پمپ سوخت 
  bar(  23/694  03/689  63/671(مرحله دو 

  راندمان پمپ
  85/0  85/0  71/0  اكسيدكننده

راندمان پمپ سوخت 
  68/0  69/0  78/0  مرحله يك

راندمان پمپ سوخت 
  61/0  85/0  72/0  مرحله دو

  74/0  74/0 74/0 راندمان توربين اصلي 
  فشار مولد گاز

)bar(  31/438  01/422  46/407  

  7/1  84/1 84/1  نسبت انبساط توربين
دبي پمپ 

  Kg/s( 61/957  35/948  8/944(اكسيدكننده  

دبي پمپ سوخت 
  Kg/s(  6/334  79/330  92/328(مرحله يك 

دبي پمپ سوخت 
  Kg/s(  93/16  79/330  2/17(مرحله دو 

دور توربوپمپ 
)rpm(  81/18829  30/13455  8/13465  

دبي بوستر توربين 
  Kg/s( 39/37  15/23  83/23(اكسيدكننده  

دبي بوسترتوربين 
  Kg/s(  95/5  79/330  92/328(سوخت  

فشار مخزن 
  bar(  73/1  73/1  73/1(اكسيدكننده  

  فشار مخزن سوخت
)bar(  39/2  06/1  06/1  

  07/381  28/356  00/380نسبت انبساط فشاري 



  
 
 
 
 

داود رمش، سجاد خداديان و حسن كريمي   علوم و فناوري فضاييپژوهشي  - علمي ةفصلنام/10
 1395بهار   /1 ةشمار/  9 جلد

 3شكل 2شكل   1شكل  پارامتر

 محفظه
  m(  26/0  26/0  26/0(گلوگاه قطر 

مجموع جرم موتور و 
  Kg(  68/5368  12/6622  42/6128(ها  بوستر پمپ

  Kg(  64/7322  99/6455  18/6425(جرم مخازن 
جرم مرحله

  Kg(  76/199430  42/200512  30/199082(بر  ماهواره

طول مرحله 
  m(  83/18  8/18  73/18(بر  ماهواره

بر  قطر مرحله ماهواره
)m(  15/4  15/4  15/4  

 جرم بوستر توربوپمپ 
  Kg(  30/320  39/313  30/312(اكسيد كننده 

جرم بوستر توربوپمپ 
  Kg(  8/75  87/231  5/232(سوخت 

 دور بوستر توربوپمپ 
  rpm(  67/4206  95/4214  53/4225(اكسيد كننده

دور بوستر توربوپمپ 
  سوخت

)rpm(  
79/10830  96/2830  64/2806  

  جرم توربوپمپ
)Kg(  81/1563  67/2345  51/2000  

نسبت ضربه ويژه به 
  جرم مرحله

)Sec/Kg (  
04/285  50/283  54/285  

سرعت نهايي مرحله 
بر  اول ماهواره

)m/s( 

62/4710  80/4687  67/4731  

  گيري نتيجه
  يابي استاتيكي پارامترهاي بهينه ي برايالگوريتمدر اين مقاله، 

يابي براي دست. شد بسته ارائه ي سيكل ي پيشران سرمازاهاسامانه
اي و حرارتي مورد ، قيدهاي كاويتاسيوني، سازهبهينه پارامترهايبه 

محاسبات استاتيكي  جينتاگونه كه بيان شد، همان. توجه قرار گرفت
البته . گذاري شد، صحهRD-180هاي موتور الگوريتم با داده

كل بسته نيز ي سيي پيشران سرمازاهاسامانههاي جديدي از  طرح
هاي شاخص موجود مورد ارائه شد كه كارايي آن در كنار طرح

ها، مدار تغذية بوستر توربوپمپ در اين طرح. ارزيابي قرار گرفت
سوخت و پمپ سوخت مرحلة دوم با نگاهي ويژه مورد توجه و 

  . ارزيابي قرار گرفت
براي محاسبة بهترين بالانس استاتيكي قابل دسترس كه 

بر ايجاد نمايد از الگوريتم  سرعت نهايي را در ماهوارهبالاترين 
يابي نشان داد كه سرعت  نتايج اين بهينه. تكاملي ژنتيك استفاده شد

بر در مدارهايي كه تنها دبي سوخت مولد گاز از پمپ  نهايي ماهواره
. بيشتر است) 3و  1هاي  مدار شكل(كند  سوخت مرحله دوم عبور مي

كه تقسيم دبي خروجي بوستر توربين از طرف ديگر مشخص شد 
) 3مدار شكل (سوخت به پمپ سوخت مرحله دوم و محفظة احتراق 

بر نقش بسزايي داشته  تواند در افزايش سرعت نهايي ماهواره مي
توان گفت كه با يك زمان سوزش و نيروي  بنابراين، مي. باشد

 نسبت به دو مدار ديگر) 3(پيشران برابر، مدار پيشنهادي شكل 
بر  بالاترين سرعت نهايي و نسبت ضربه ويژه به جرم مرحله ماهواره

  .كند را تأمين مي
شود، بررسي ساختارهاي  مشاهده مي) 3(كه در جدول  طور همان

دهد،  ها نشان مي مختلف تغذية بوسترتوربوپمپ سوخت در اين طرح
حداقل فشار سر مخزن سوخت با نگاه تأمين رژيم بدون كاويتاسيون 

كاهش محسوسي داشته است ) 3(و ) 2(هاي  ا، در مدارهاي شكله پمپ
اما در بهترين نقطة . دهد كه همين مسئله جرم مخازن را كاهش مي

، سطح ضربة ويژة موتور كاهش )2(يابي با مدار شكل  قابل دست
در شاخص اصلي ) 2(  اي كه مدار شكل محسوسي يافته است به گونه

ت به مدار يك نداشته است ولي وضعيت مطلوبي نسب) سرعت نهايي(
به با وضعيت مشابه ضربة ويژه نسبت به مدار يك، ) 3(مدار شكل 

 دايپي در سرعت نهايي تر مطلوبة كاهش جرم مخازن شرايط واسط
  .شود كرده است و مدار بهينه شناخته مي

هاي فضايي، از ديرباز تاكنون  بر بودن پروژه  با توجه به هزينه
افزايش پارامترهايي نظير ضربة ويژه يا سرعت نهايي بسيار مورد 

ژه كه  اي كه براي افزايش هر ثانيه ضربة وي توجه بوده است به گونه
دهد و متناظر  تنها چند متر سرعت نهايي جسم پرنده را افزايش مي

 ريجماهدر اتحاد  پارامترهاستنيم درصدي اين  با افزايش حدود
. شدند شوروي سابق، سر طراحان مفتخر به دريافت مدال لنين مي

يابي به ويژه در مرحلة طراحي مفهومي  با اين نگاه اهميت اين بهينه
  .باشد تأملتواند قابل  موتور سرمازاي ملي كشور مي
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