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Gas turbines constitute some of the largest energy-generation systems. 

To reduce pollutant emissions from gas turbines, the combustion process 

must be conducted efficiently. One of the most effective methods to 

achieve this is to ensure optimal air partitioning within the combustion 

chamber, which promotes complete combustion and minimizes 

emissions. Accelerating the analysis of airflow partitioning enables 

designers to reach satisfactory solutions more quickly and to perform a 

greater number of iterative design evaluations. In this study, a one-

dimensional MATLAB-based code was developed for rapid flow 

analysis. In addition to computing the air partitioning within the 

combustion chamber, the code computes thermodynamic parameters-

such as pressure and temperature-inside the liner, as well as the pressure 

drops across the holes and within the combustion chamber, employing 

three different approaches. First approach: Assuming a constant pressure 

drop across the holes, the discharge coefficient is estimated based on 

literature values, and the corresponding mass flow rate is calculated. 

Second approach: While maintaining the assumption of a constant 

pressure drop across the holes and constant density, the discharge 

coefficients are determined through empirical correlations, from which 

the hole mass flow rate is obtained. Third approach: In addition to the 

assumptions of the second approach, the flow is treated as compressible, 

and the pressure drop within the liner is also calculated. The results 

indicate that, in comparison with the other approaches, the third 

approach offers not only satisfactory computational speed but also a 

higher level of accuracy. 
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 به روش تحلیلی   توربینی   در محفظه احتراق هوا    ان ی جر   ع ی توز     ی ساز مدل 

   *2مسعود عیدی عطارزاده و    1امیررضا احمدی تنکابنی

 ایران ، تهران، تهران دانشگاهای،  رشتههای میاندانشکدگان علوم و فناوری، مهندسی هوافضا ، دانشکدهوه جلوبرندگی، گرارشددانشجو کارشناسی  -1*

 دانشگاه تهران، تهران، ایرانای،  رشتههای میاندانشکدگان علوم و فناوریگروه جلوبرندگی، دانشکده مهندسی هوافضا، ، استادیار -2

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1404مرداد   28دریافت 
 1404مهر   18بازنگری 
 1404مهر   21پذیرش 

 1404آبان  04انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 محفظه احتراق توربینی

 کد تحلیلی

 آیرودینامیک 

 توزیع هوا 

 ی سازمدل

گازی    یهان ی تورببرای کاهش آلایندگی در  .  هستند  یانرژ  دیتول  زاتیتجه   نیتربزرگ از    یکی  ی گاز  های نیتورب 
محفظه  دستیابی به این امر، توزیع مناسب هوا در    یهاراه . یکی از  گیردانجام    خوبیبه لازم است تا احتراق  

افزایش به حداقل برسند.    هاندهیو آلا  گرفتهانجام   خوبیبهاحتراق  تا    گرددی ماست که موجب    احتراق توربینی
به    یشتریبتوانند با سرعت مناسب و تعداد دفعات تکرار ب  راحانتا ط  شودیمتوزیع هوا باعث  سرعت تحلیل  

افزار متلب جهت تحلیل سریع  بعدی مبتنی بر نرمش حاضر، یک کد یک هدر پژو خود برسند.    موردنظرپاسخ  
  ی کینامیترمود  یها، پارامترمحفظه احتراق توربینی   ورودی  یهوا  عیکه در کنار توز  استجریان توسعه داده شده 

توسط    را  محفظه احتراق توربینیافت فشار دو سر سوراخ و افت فشار  نیو همچن  حلقه   ونفشار و دما در  رینظ
  زان یافت فشار دو سر سوراخ م  بودنثابت   با فرض،  نخست  رویکرد. در  کندمحاسبه می   رویکرد متفاوتسه  
، با  دوم  رویکرد. در  گرددشده میزان نرخ جرمی عبوری محاسبه میزده    نیتوسط مراجع تخم  هیتخل  بیضر

ها توسط روابط  سوراخ   ه یتخل  ب یضر  ریادمق،  چگالی  بودنثابت و    افت فشار دو سر سوراخ   زانیم  بودنثابت فرض  
وه بر مفروضات رویکرد قبل، جریان  لاع   آخر  رویکرددر    گردد.نرخ جرمی سوراخ تعیین می و    آمدهدستبه   یتجرب

پژوهش نشان   نیحاصل از ا  جی. نتاگرددنیز محاسبه می  حلقهافت فشار درون  در نظر گرفته شده و  ریپذتراکم 
 برخوردار است.  زین یاز دقت قابل قبول اسبها علاوه بر سرعت حل منرویکرد  ریسوم نسبت به سا رویکردداد  
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 مقدمه   1 

توان    یمانند نسبت بالا  یابرجسته  یایمزا  لیبه دل  یگاز  یهان یتورب
گوناگون   یهابا سوخت   یسازگار  رات،ییبه تغ  عیبه وزن، واکنش سر
اند.  شده   لیتبد  یانرژ  دیمنابع تول  نیتراز مهم  ی کیو راندمان خوب، به  

 ها روگاهی( و هم در نشرانشیپ)  ی هم در صنعت هوانورد  هانیتورب  نیا
توان() گسترده  تولید  وجود    یاکاربرد  با    ی جهان  نیقوانایجاد  دارند. 

  یاز انرژ  یبخش بزرگ  همچنان  اکسید،دیکربنکاهش    یبرامختلف  
 نیتأم یگاز یهان یتورب  قیاز طر ژهیوو به  یلیفس یهااز سوخت  ایدن
 . [1] شودیم

هم  ندیفرآ  ازآنجاکه تول  شهیاحتراق  است،   ندهیآلا  دیبا  همراه 
محفظه   لیتحل بهبود  تورب  یهاو  اهم  یهان یاحتراق    ی ادیز  تیگاز 

 وجود دارد: یاصل رویکردها سه محفظه  نیا لیتحل یدارد. برا
  ق ی دق   ار ی ها بس رویکرد   ن ی (: ا ی شگاه ی آزما )   ی تجرب ی  ها رویکرد .  1

  ار ی بس   نه ی اما هز   کنند، ی م   ی را بازساز   ی واقع   ط ی هستند و شرا 
زمان  بودن و محدود بالا،  معایب  ها ت ی بر  از  آزمایشگاهی  ی 

 هستند   رویکرد این  
این  ساز ه ی شب ی  ها رویکرد .  2 با  رویکرد ی عددی:  مقایسه  ها در 

های کمتری برخوردارند اما  های تجربی از محدودیت رویکرد 
 دارند.   ی افزار سخت های  هزینه محاسبات بالا و پیچیدگی 

پا رویکرد   ن ی ا   : ی ل ی تحل   ی ها رویکرد .  ۳ بر  که  اطلاعات    ه ی ها 
تحل   ی تجرب  روابط  م   ی ل ی و  اینکه   که    کنند ی کار  بر    علاوه 

اعتماد   ج ی نتا  م   ه ی اول   ی طراح   ی برا   ی قابل    از   دهند، ی ارائه 
 .[ 2]   برخوردارند   ی کم   نه ی سرعت بالا، دقت خوب و هز 

معمولاً از    ،یاحتراق با وجود تفاوت در شکل ظاهر  یهامحفظه
اصل بخش  ناحشده  لیتشک  یسه  ناح  ه یثانو  هیناح  ه،یاول  هیاند:    ه یو 

ا.  [۳]  یسازقیرق   ی کار بزرگ خنک   یهاقسمت وجود سوراخ   ن یدر 
ا  ه، یاول  هیناح مرکز  ه یناح  کی  جادیموجب  . گرددیم  1ی بازچرخش 

قرارگ اول  یاصل  یهاسوراخ   یریمحل  ناح  هیبخش    ه یناح  هیبر طول 
مرکز م  یبازچرخش  که  بوده  تثب  تواند ی موثر   صورتبه شعله    ت یدر 

باشند    کینزد 2به چرخاننده   اریها بس. اگر سوراخ [4] موثر باشد    میمستق
  یمنجر به خاموش  یورود  یکوچک شده و جت هوا  ه یناح  نیطول ا
ا  گرددی شعله م به کاهش چرخش    نیو در صورت دور بودن منجر 

  ه یاول  هیناح  یاصل  یهاسوراخ   یر یمحل قرارگ  ری. تاث[ 5]  شودی م  هیناح
بر   آن  اثر  مرکز   هیناحو  تثب  تواند یم  یبازچرخش  و    ت یبا    ایشعله 

  یی دما  طیشرا  یبر رو  میمستق  ریغ  صورتبه آن    یکنواختیزدن  برهم
بگذارد    یخروج  یهاندهیو آلا نه    زین  یسوخت ورود  زانی. م[6]اثر 

 
1. Centeral Recirculation Zone(CRZ) 

2. Swirler 
3. Dome 

4. Snout 

بازچرخش   هیناحدر    رییشعله موثر باشد بلکه با تغ  یبر رو  تواندیتنها م
م   میمستق  طوربه   تواندیم  یمرکز کنند  زین  انیجر  دانیبر  .  [7]  اثر 
تاث  یعل  ه یاول  هیناح  یکارخنک  یهاسوراخ   نیهمچن مثبت    ریرغم 

رو  تواندیم تاث  یبازچرخش مرکز  هیناح  یبر  باشند.    نیا  ریاثر گذار 
آنجا از  م  ییسوراخ  م  شودیمهم  موارد فوق،  بر  با    تواندی که علاوه 

رو  ریتاث رو  یبر  بر  سوخت  و  هوا  نقش    تیفیک  یاختلاط  احتراق 
بهتر و کاهش   ییدما  عیامر منجر به توز  نیداشته باشد که ا  ییبسزا
  ۳گنبد  لهیبه وس  هی. منطقه اول[8]  گرددیم  محفظه  یدر خروج  ها ندهیآلا
به چرخاننده    یورود  انیجر  نرخدر کنترل    ییبسزا  ریکه تاث  4دماغهاز  

اختلاط سوخت با هوا را بر عهده    فهی. چرخاننده وظشودیدارد، جدا م
بخش، نه تنها باعث    نیا  یهاپره  یورود  هیمناسب زاو  میدارد. تنظ

  ها ندهیبلکه منجر به کاهش آلا  گرددی و سوخت م  ااختلاط بهتر هو
  ی کاردم علاوه بر خنک  یبر رو  زیر  یها. وجود سوراخ [9]  شودیم  زین
تعداد   شیافزا  کهیطورشعله موثر باشد به  یبر رو  تواند یم  هیناح  نیا

باعث اختلاط بهتر هوا و سوخت گردد    تواند ی بخش م  نیا  یهاسوراخ 
  هیناحاز    یبازگشت  انیتداخل جت هوا با جر  تبه عل  یاما از طرف  [01]

  تواند ی شده و م  هیناح  نیباعث کاهش چرخش در ا  یبازچرخش مرکز
تاث  یداریپا تحت  را  دهد    ریشعله  پارامترها[11]قرار    یهندس  ی. 

اول  یهاسوراخ  رو  توانندیم  هیمنطقه  احتراق   یبر   تولید محصولات 
همچن  اکسیددیکربن رینظ باشند    یداریپا  تیتثب  نیو  .  [ 9]موثر 
هوا  هیناح  نیا  یهاسوراخ  کهصورتیدر باشند،  باعث    ادیز  یبزرگ 

از حد کوچک    شیب  کهصورتیشعله شده و در  یداریکاهش محدوده پا
  یبر رو  تواند یکه م  دبایی نفوذ کاهش م  هیباشند قدرت نفوذ کم و زاو

باشد    یندگیآلا تاث[21]موثر  بر    زین  یکینامیترمود  یپارامترها  ری. 
  ی عبور  یفشار، نرخ جرم  رییکه با تغ  است   یامحفظه احتراق به گونه 

 ر ینظ  ییهاندهیآلا  دیتول  زانیم  بیترت  نیکرده و به ا  رییاز سوراخ تغ

xNO [21] دینمایم رییتغ . 

ا  پس ثانو  ه، یناح  نیاز  ا  هی منطقه  از  دارد. هدف    هیناح  نیوجود 
گازها به  دادن  تکم  یفرصت  جهت  شده  احتراق    ندیفرا  لیمحترق 
همچن و  تعداد  هندس   نیاست.  سر  سوراخ  یابعاد  دو  فشار  افت  ها، 

زاو جر  ه یسوراخ،  جرم  ان ینفوذ  نرخ  در    تواندی م  ی ورود  یهوا  یو 
   .باشدموثر  اریبس هاندهیکاهش آلا

  نیا  یاصل  فه یوجود دارد. وظ  یسازق یبخش رق  ز یآخر ن  هیناح  در
  ل ی پروف  کیقرار دادن    اریو در اخت  یخروج  یگازها  یسازبخش خنک

بخش از آن    نیا  یهااست. سوراخ   ن یبخش تورب  یکامل برا  ییدما
  ه یناح  نیبه ا  یورود  یهستند که سرعت جت هوا  تیاهم  یجهت دارا

 ت یموثر باشد که در نها  هیناح  نیدر ا  ییهاگردابه   جادیبر ا  تواندیم
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از محفظه احتراق گردد که    یخروج  یدما  عیدر توز  ینظمی منجر به ب
  انینفوذ جر  هیزاو  نی. همچن[۳1]موثر است    نیعملکرد تورب  یبر رو

 . [9] موثر است  یندگیبر کاهش آلا  زیو نوع سوراخ ن

بر شعله و    تنهانه محفظه احتراق    کینامیرودیآ  لیتحل  جهینت  در
  ر ینظ  یی اجزا  ی مناسب برا  یدما  ع یتوزاست؛ بلکه با  موثر    یندگیآلا

 عمر آن کمک کند.  شی به افزا  تواندی م نیتورب

  ،ینیتخم  رویکردبه سه    یبعدکی  یلیکد تحل  کیاین مقاله،    در
که علاوه بر دقت    توسعه داده شده است  یلیو حل تحل  ی تجربمهین

هر بخش با حل    جی. سپس نتامناسب از سرعت بالا برخوردار است
 . اندشدهگزارش   جیشده و نتا سهیمقا ]2[ع انجام شده در مرج یعدد

 شناسی رویکرد 2 

.  شودیم  1کناز کمپرسور وارد بخش پخش   یهوا خروج  انیدر ابتدا جر
 نیاز ا  یکه مقدار  گرددیم  میقسمت هوا به سه بخش تقس  نیدر ا

حلقه   به  مقدار  بیرونیهوا  حلقه    یو  به  آن  و    درونیاز  شده  وارد 
 ها هوای وارد شده به حلقه .  گرددی وارد م  اغههوا به بخش دم  ماندهیباق

مشخصات سوراخ و افت فشار دو سر سوراخ، وارد محفظه    به   باتوجه
محفظه احتراق  بخش های مختلف یک    (1)شکل  .  گرددی احتراق م
.دهدرا نشان می  توربینی

 

 
   

 . ]۳[ی محفظه احتراق توربینواره توزیع هوا در یک طرح -1شکل 

Fig. 1. Schematic of a combustion chamber [3]. 

بررس   نیا  در انجام    رویکرد.  اندگرفته قرار    یپژوهش سه مدل مورد 
 شده است:   انیب (1)شده در هر بخش در جدول 

 .های مورد بررسی توسط کدرویکرد  -1جدول 

Table 1. Methods analyzed by the code. 

Method 𝐂𝐝 𝐏𝐭𝐨𝐭𝐥𝐢𝐧𝐞𝐫
 ∆𝐏𝐡𝐨𝐥𝐞𝐬 Friction 

1 Constant Constant Constant No 

2 𝑓 (𝛼, 𝐾) 𝑓 (𝑚̇, 𝑢) Constant No 

3 𝑓 (𝛼, 𝐾) 𝑓 (𝑚̇, 𝜌, 𝑢) Constant Yes 

 
1. Diffuser 

2. Liner 

 اول رویکرد 1 .2 
. شودی سوراخ در نظر گرفته م  یهندس   طیشرا  باتوجه به  انیجر  نیتخم
شده است.    نییتع  یمشخص  زانی همواره م  هیتخل  بیحالت ضر  نیدر ا

ها برابر در نظر گرفته شده و  سوراخ یافت فشار دو سر تمام نیهمچن
  ی افت فشار ناش  نیثابت است. همچن  2حلقه فشار سکون در تمام طول  

 است. لحاظ نشده حلقهدر  اکاز اصطک

 دوم رویکرد 2 .2 
افت فشار دو سر سوراخ    زان یم  ،یلیبا کمک روابط تحل  رویکرد  نیدر ا 

فشار   الاتیحالت با کمک روابط س  نی. در اشودی برابر در نظر گرفته م
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از   نقطه  هر  از    گردد؛ی ممحاسبه    حلقه در    نظرصرف اصطکاک  اما 
 است. شده

 سوم   رویکرد 3 .2 
ا م  رویکرد   نیدر  عمل  قبل  ا  شودیهمانند  م  ن یبا  که    زان یتفاوت 
  منبع در ذکر شده  یتجرب  شیآزما  ینمودارها  قیاز طر  هیتخل  بیضر

افت فشار    نیهمچن .رندیگیمحاسبه شده و مورد استفاده قرار م  [2]
 است. از اصطکاک شده  یناش

 معادلات حاكم  3 

روابط فیزیکی که مورد بررسی    نیترمهمدر تحلیل محفظه احتراق  
 از:  اندعبارت  اندگرفتهقرار 

 جرم   یبقا 1 .3 
 : شود ی م   ان ی نوشته و ب   ر ی ز   صورت به رابطه    ن ی ا   

(1 ) . 0v
t


=  =


 

جریان   برای  را  رابطه  می  ریناپذتراکماین   صورت این    بهتوان  پایا 
 نوشت: 

(2 ) 1 1 1 2 2 2u A u A = 

رابطه   3چگالی بر حسب    (، 2) که در 

kg
m

،  A   سطح مقطع

2جریان عبوری بر حسب 
mوu  سرعت بر حسبm

s
 است. 

 عدد ماخ 2 .3 
 آید: دست می این مقدار، از رابطه زیر به 

(۳ ) 
u u

M
c RT

= = 

ثابت جهانی گازها بر حسب  R  (،۳)که در رابطه  
.

J
kg K

،c    سرعت

mصوت بر حسب  
s

 نسبت ظرفیت گرمایی ویژه گاز است.   و 

 دما و فشار سکون  3 .3 
 قابل محاسبه اند: (5)و  (4) رابطه که از 

(4 ) 2

0

( 1)
(1 )

2
T T M

 −
= + 

(5 ) 2

0

( 1)
(1 )

2
P P M

 −
= + 

دما استاتیک    Pa ،Tفشار استاتیک بر حسب  Pرابطه   این  که در
 است.  Kبر حسب

 نرخ جرمی عبوری از سوراخ 4 .3 
  (6)آورد؛ اما رابطه  توان از روابط مختلفی به دست  این رابطه را می

 باشد که عبارت است از: می  رابطه پرکاربردترین

(6 ) 2 ( )d jm C A P p= − 

2مساحت سوراخ بر حسب A  بیان شده،که در رابطه  
m،   چگالی

3در قبل از سوراخ بر حسب  

kg
m

،  
jP    فشار جت عبوری از سوراخ

و    Paبر حسب
dC    ضریب تخلیه سوراخ است که به پارامترهای

جریان سیال نظیر دما،   مختلفی نظیر شکل سوراخ، قطر و پارامترهای
برای محاسبه ضریب تخلیه وجود    رویکرد فشار و چگالی آن است. دو  

 دارد که عبارتند از: 

 تحلیلی  رویکرد 1 .4 .3 
می  رویکرد  این  پایه    ازتوان  در  بر  که  متنوعی  تحلیلی  روابط  انواع 

است  آزمایش استخراج شده  تجربی  این    نمود.  استفادههای  از  یکی 
 : [۳]روابط عبارت است از 

(7 ) 
2 2

1.25( 1)

(4 (2 ) )
d

K
C

K K 

−
=

− −
 

 ،حلقهنسبت نرخ جرمی سوراخ به نرخ جرمی    ( 7)که در رابطه  
توان  است که می   حلقهنسبت فشار دینامیکی جت به فشار دینامیکی  

 :[41]از رابطه تجربی زیر آن را استخراج نمود 

(8 ) 2 4 2 2

1 0.64(2 (4 1.56 (4 )) )K     = + + + − 

 های تجربیداده 2 .4 .3 
های تجربی استخراج کرد. شکل  توان از آزمایشضریب تخلیه را می

 دهد.ها را نشان می نموداریکی از این   (2)

 

 .]۳[ هی تخل بیافت فشار بر ضر  بینوع سوراخ و ضر ری تأث -2شکل 

Fig. 2. Influence of hole type and pressure-drop coefficient 

on discharge coefficient [3]. 
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 معادله مومنتوم  5 .3 
طرحواره حلقه درونی یا بیرونی یک محفظه احتراق را نشان   (۳)شکل  

 دهد.می

 

 محفظه احتراق  یدرون ای یرونیاز حلقه ب  یطرحواره قسمت -3شکل 

Fig. 3. Schematic of a section of the combustion chamber’s 

outer or inner liner. 

محاسبات به سه    2و    1برای نوشتن معادله مومنتوم بین نقطه  

محاسبه شده   شوند. در بخش اول میزان نرخ جرمیدسته تقسیم می 

گردد. از آن جهت که  پریم می  1مانده هوا وارد بخش  و مقدار باقی

ناگهانی نقطه  انبساط  از سوراخ قرار دارد دچار یک  بعد  ای که دقیقا 

 توان نوشت: شود لذا می می

(9 ) 2.21
( ,1)

( ,1) ( ,1')

12 ( )
0.5 0.242( ,1) ( ,1)

( ,1)

( )
1.85 [ ]

2 1.36

an

an an

Man an h

an

P P

u m

m

 +

−

=
 

بالا، رابطه  در  ) که  ,1)anu   حسب بر  سوراخ  از  قبل  mسرعت 
s

،   

,1anm   قبل از سوراخ بر حسب    حلقهنرخ جرمی درونkg
s

،  ,1an

3، چگالی قبل از سوراخ بر حسب  

kg
m

،  ,1anM عدد ماخ جریان ،

و    Paقبل از سوراخ بر حسب    حلقه فشار درون    1anP,قبل از سوراخ،  

,1'anP  فشار دقیقا پس از سوراخ بر حسبPa   1,است. با دانستنanP 

را محاسبه نموده و به کمک رابطه زیر    1anP,توان مقدار فشار  و می

 عدد ماخ را درست پس از سوراخ به دست آورد: 

(10 ) 
,1' ,1' ,1'

0.5 1

,1' 0 2( 1)1
[1 ]

2

an an an

an

m P M

A R T 






+

−

=
−

+

 

توان معادله مومنتوم می  یسازسادهدر نهایت با داشتن مقادیر فوق و  

طول   در  فشار  با    حلقهمیزان  از    درنظرگرفتنرا  ناشی  فشار  افت 

 اصطکاک سیال و دیواره به رابطه زیر رسید: 

 
1. Injector 

(11 ) 
2 2

1' 1'

,1' ,1' ,2 ,1'

2

,2 ,2 ,2 ,2

2
2

an an an an

x x

an

an w an

x x

an an an an

P A m u

udA
p dx FA p dx

dx

P A m u

+

+ −

= +

  

که در رابطه بالا 
wA  2بر حسب   حلقه مساحت سطح خیس

m  وF  

 آید:ضریب اصطکاک است که از رابطه زیر به دست می 

(12 ) 0.42

,10.0035 0.26ReanF −
= + 

 است.  حلقهعدد رینولدز جریان درون  Reکه در رابطه بالا 

 مسئله  فیتعر 4 

بررس  هندسه درجه محفظه   60قطاع    یعدد  یسازه ی شبدر    یمورد 

حلقو دارا  نیا.  است  یاحتراق  احتراق    12مجموعا    یمحفظه 

ا  1پاش سوخت  در  که  دو    انیجر  یسازه یشب  نیاست  به  مربوط 

از    یخروج  انیشده است. جر  یسازهیشب  گریدک یپاش مجاور  سوخت 

کن پخش   کیمحفظه، وارد    یاحتراق   ه یحاز ورود به نا  شیکمپرسور، پ

  ی احتراق  هیوارد ناح  ،یبه دو بخش کل  شدنمیتقسو پس از    شودیم

پگرددیم اول،  بخش  چرخاننده  شی.  به  ورود  وارد    یهااز  هوا، 

د   شودیم  یداخل  کنپخش بخش  ن  گریو  و    یداخل  حلقه به    ز یهوا 

  ابعاد محفظه احتراق و شکل   (4) شکل  .  رودی م  قمحفظه احترا  یرونیب

محفظه را    یکارخنک  یهاسوراخ  یگذارنام  بیترت  (6)  و شکل  (5)

 . دهدینشان م

 

 . ]2[ متر(ابعاد به میلی  همه) یمحفظه مورد بررس یمشخصات هندس -4شکل 

Fig. 4. Geometric specifications of the investigated 

combustion chamber (All sizes in mm) [2]. 
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 . محفظه احتراق توربینیهای بیرونی گذاری سوراخترتیب شماره -5شکل 

Fig. 5. Numbering scheme for the outer combustion chamber 

liner holes. 

 

 . محفظه احتراق توربینی یرونیب یهاسوراخ یگذارشماره بی ترت -6شکل 

Fig. 6. Numbering scheme for the outer combustion chamber 

liner holes. 

 یی تاپنج   فیرد  شش،  پاشسوختدو    یازابه   یخارج  حلقه  یرو  در
  زیناین بخش    ییانتها  هیدر ناح.  ای وجود داردساده دایره  یهاسوراخ 

 ی دما   لیکه موجب تعد  دسوراخ کوچک وجود دار  ییتانهیک ردیف  
احتراق  پ   بر   شوندیم  نیتورب  یهابه پره  دنیاز رس  شیمحصولات 

که    وجود داردهوا  سوراخ    ییچهارتا  فیرد  نیز پنج  ی داخل  حلقه  یرو
ساده    هاسوراختمامی   نوع  از  بخش  این   ( 2)جدول    .باشندیمدر 

سوراخ جدول    یرونیب  یهامشخصات  سوراخ(  ۳)و    ی هامشخصات 
 .دهدیرا نشان م درونی

 .های حلقه بیرونیمشخصات هندسی سوراخ -2جدول 

Table 2. Geometric parameters of the outer liner holes. 

Diameter Number of Holes Unit Row Number 
14 5 mm 1 
14 5 mm 2 
14 5 mm 3 
14 5 mm 4 
14 5 mm 5 
14 5 mm 6 
7.5 9 mm 7 

 .یروندحلقه  یهاسوراخ یمشخصات هندس -3جدول 

Table 3. Geometric parameters of the inner liner holes. 

Diameter Number of Holes Unit Row Number 
14.5 4 mm 1 
14.5 4 mm 2 
19 4 mm 3 
19 4 mm 4 
19 4 mm 5 

. آورده شده است   ( 4) مسئله در جدول   ن ی ا  ی برا  ی ورود  ی ها داده   

 ]2[ شرایط مرزی و داده های ورودی مسئله -4جدول 

Table 4. Boundary Conditions and inputs [2] 

Value Unit Boundary Conditions 
2.8 kg/s inlet mass flow rate 

658.613 kPa operating pressure 
504 K Inlet temperature 

 اعتبارسنجی  5 

ا نتا  نیدر  تحل  جیبخش  کد  از  نتا  یلیحاصل    یبررس  یعدد  جیبا 
در شکل  شودیم توسط کد   یکل  کیشمات  (7).  که  احتراق  محفظه 

 است. شده است نشان داده شده  یمتلب بررس

 

 .شده توسط کد  میمحفظه احتراق ترس کیشمات -7شکل 

Fig. 7. Schematic of the combustion chamber generated by code. 
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  ی سوراخ بررس   ف ی از هر رد   ی ورود   ی جرم   نرخ   ی ل ی بخش تحل   ج ی نتا 
مقاد  با  و  مرجع  دست به   ر ی شده  کد  از  جدول    [ 2] آمده    سه ی مقا   ( 5) در 

  ی ها واردشده به سوراخ   ی هوا   زان ی م   ی خطا   دهد ی نشان م   ج ی نتا   است. شده 
درصد و    ۳2دوم    کرد ی رو   ی درصد، برا   47اول    کرد ی رو   ی برا   ی بخش درون 

  ی مرجع است. برا   ی ساز ه ی درصد نسبت به حل شب   ۳0سوم    کرد ی رو   ی برا 
اند.  درصد محاسبه شده   17و    22،  ۳2  ب ی خطاها به ترت   ز ی ن   ی رون ی ب   ی حلقه 

رویکرد  بهبود دقت    ة دهند اول به سوم نشان   کرد ی رو   از روند کاهش خطا  
 .است   ی عبور   ان ی جر   ع ی توز   ی ن ی ب ش ی در پ   نسبت به دو رویکرد دیگر   سه 

 . [ 2] پژوهش حاضر با مرجع    ی اعتبارسنج   - 5جدول  

Table 5. Model Validation against Reference [2]. 

Outer Annulus Inner Annulus  

kg/s kg/s Unit 
1.80 0.88 ]2Analytical [ 
1.94 0.79 ]2Numerical [ 
1.3 1.3 Method 1 
1.51 1.08 Method 2 
1.6 1.05 Method 3 

 نتایج و بحث  6 

سوراخ، فشار استاتیک پشت  عبوری از هر شامل نرخ جرمی هوای  نتایج 
 باشد. هر سوراخ و عدد ماخ درون حلقه درونی و بیرونی می 

 ها هوا سوراخ   ی نرخ جرم  1 .6 
  ن ی انگ ی . م دهد ی را نشان م   ی رون ی به حلقه ب   ی ورود   ی هوا   زان می   ( 8)   شکل 

اول، دوم و سوم به    ی کردها ی رو   برای [  2]   مرجع   ی ساز ه ی خطا نسبت به شب 
به   ر ی مقاد   ن ی ا  ق، ی با حل دق  سه مقای  در . است  درصد  17 و  26 ، 70 ب ی ترت 
دقت    ه ی اول   ن ی تخم   ل ی اول به دل   کرد ی . رو باشند می   26  و   ۳5  ، 70  ب ی ترت 

و    دهند ی ارائه م   ی بهتر   ب ی دوم و سوم تقر   ی کردها ی دارد، اما رو   ی ن یی ا پ 
 داشته است.   ی تر مناسب   ج ی نتا   تر، ق ی حل دق   ل ی سوم به دل   کرد ی رو 

 

 .یرونیحلقه ب یهاهوا سوراخ عیتوز -8شکل 

Fig. 8. Airflow distribution of outer liner holes. 

ب  یورود  یهوا  زانمی  (9)  شکل حلقه  م  یرونیبه  نشان  . دهدیرا 
اول،    یکردهایرو  برای [  2] مرجع  یسازه یخطا نسبت به شب  نیانگیم

  خطای  و  است  درصد  20  و  درصد  26  ،درصد  50  بیدوم و سوم به ترت
.  باشدمی   درصد  26  و  درصد  47 ، درصد  100  ب یبا مرجع به ترت  قیدق
دل  کردیرو به  پا  هیاول  نیتخم  لیاول  حال  ینییدقت  در  که   یدارد، 
سوم به    کردیو رو  کنندی ارائه م  یبهتر  بیدوم و سوم تقر  یکردهایرو

 حاصل کرده است.  یبهتر جینتا ترقیعلت حل دق

 

 .یرونیحلقه ب یهاهوا سوراخ عیتوز -9شکل 

Fig. 9. Airflow distribution of outer liner holes. 

 هافشار استاتیک پشت سوراخ 2 .6 
را    یو داخل  یرونیب  یهاحلقه  کاستاتی  فشار  (11)  و  (10)  یهاشکل 

به    حلقه  یو در انتها  افتهی  شیها افزاکه پس از سوراخ  دهندینشان م
ارسدیم  نهیشیب اثر کاهش سرعت و سکون جر  ش یافزا  نی.    ان یبر 

داشته    یمناسب  جینتا  کردیاندک فشار، هر سه رو  راتییتغ  لیاست. به دل
 . است بوده درصد 4کمتر از  طاخ نیشتریو ب

 

 . یحلقه درون یهاپشت سوراخ کیفشار استات  عیتوز -10شکل 

Fig. 10. Pressure distribution behind the inner liner holes. 
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 . یحلقه درون یهاپشت سوراخ کیفشار استات  عیتوز -11شکل 

Fig. 11. Static pressure distribution behind the outer liner 

holes. 

 عدد ماخ درون حلقه درونی و بیرونی 3 .6 
م  (12)  شکل گذر    دهدی نشان  با  سوراخ جریان  که  به  از  ها سرعت 

  یخطااول با  رویکرددر  .رسدیبه صفر م   تیو در نها شدهکم  جیتدر
علت    50 به  نمی    بودن ثابت درصد  مشاهده  خوبی  تخمین  پارامترها 

درصد نیز از آنجایی که تغییرات    42  یدوم با خطا  رویکردشود. در  
چگالی در محاسبات سرعت صوت مشاهده نشده است، روند مناسبی  

  18ها مقدار خطا در حدود  سوم داده  رویکرددهد اما در  را نشان نمی 
 نماید.را ارضا می ط درصد تا حد مناسبی شرای

 

 . یرونیحلقه ب یهاعدد ماخ سوراخ عیتوز -12شکل 

Fig. 12. Mach number distribution of outer liner holes. 

سوراخ  (1۳)  شکل از  پس  سرعت  تدریجی  نشان  کاهش  را  ها 
رفت عدد ماخ در انتهای حلقه صفر شود،  در حالیکه انتظار میدهد.  می

به دلیل خطای محاسباتی، عدد ماخ در انتهای حلقه درونی صفر نشده 

های اول و دوم با خطاهای  است. مقایسه رویکردها نشان داد که روش
نداشتنددرصد    150و    درصد   100بسیار بالای   اما  تخمین مناسبی   ،

، تخمین قابل قبولی از شرایط  درصد  14روش سوم با خطای حدود  
 .دهدارائه می 

 

 . یحلقه درون یهاعدد ماخ سوراخ عیتوز -13شکل 

Fig. 13. Mach number distribution of inner liner holes. 

 یریگجهینت 7 

ا بالا و    یلیپژوهش سه کد حل تحل  نیدر  بر سرعت حل  با تمرکز 
  یفشار در دو سر هر سوراخ مورد بررس  یبرابر  سازیساده  نیهمچن

  یاز سرعت کم  [ 2]  مرجعشده در    ان یکد ب  نکهیا  به  باتوجه قرار گرفت.  
کمتر،    اریپژوهش با حل زمان بس  نیشده در ا  ی برخوردار بود، کد بررس

 داده است.  شانن یعملکرد مناسب
حاصل از کد نشان داد که استفاده از    یاعتبارسنجحاصل از    جینتا
تخم  رویکرد که همان  و    یبرا  هیتخل  بیضر  ری مقاد  نیاول  سوراخ 
 .  ستیمناسب ن نریطول لا یفشار سکون در راستا  بودنثابتفرض 

نسبت به حالت اول    رویکرد  نیدوم نشان داد ا   رویکردحاصل از    جینتا
خطا  یبهتر  جینتا است.  داده  برا  ۳2  یبیتقر  یارائه  حلقه    یدرصد 

مرجع  انجام گرفته در    یهایسازه یدرصد نسبت به شب  22و    ییبالا
 . باشدیقابل استناد م  یکد تا حد مناسب  نیکد پاسخ ا  نینشان داد ا  [2]

 ی نشان داد برا  یسازه یشبآن با حل    سهیحاصل از کد سوم و مقا  جینتا
حلقه   ی درصد برا 17و  ۳0خطا در حدود  زان یم ینییو پا ییحلقه بالا
نسبت    یمناسب  نسبتاً  یکد خروج  نیا  جهی. در نتباشدیم  ینییبالا و پا

 . دهدی دوم نشان م رویکردبه 
  جهیبرخوردار بود، درنت  یاز سرعت کم  [ 2]شده در مرجع    انیب  کد

، در کنار پاسخ  یورود  ریمسئله و مقاد  سازیساده،  رویکرد  نیا  تیمز
 کد به همراه دقت نسبتا مناسب آن است.  نیا عتریسر
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