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 چکیده

          گیری توان خروجی میکروتوربیناحتراق و اندازهدر این پژوهش دمای داخل محفظه 

Solar T-62T-2A افزار تجاری انسیس فلوئنت در شرایط طرح و خارج از طرح با استفاده از نرم

مورد مطالعه قرار گرفته است. به منظور تحلیل شرایط عملکردی موتور، تغییرات دبی هوای 

اند. در ورودی به محفظه بررسی شدهورودی و دمای ورودی به کمپرسور و دبی جرمی سوخت 

روش عددی جهت تحلیل پدیده احتراق، جریان بصورت سه بعدی، پایا، تراکم ناپذیر، لزج، آشفته 

       سازی احتراق، از مدل احتراقی غیرو همراه با تشعشع در نظر گرفته شده است. در مدل

𝑘 از مدل آمیخته و برای اعمال اثرات آشفتگی،پیش − 𝜀  شده است که در استفاده قابل تحقق

ترین خصوصیت مدل استفاده دهد. مهممسائل احتراقی، همخوانی خوبی با نتایج تجربی نشان می

کرده  عناقا های رینولدزیهای ریاضی مربوطه را در مدل نمودن تنش محدودیت این است کهشده 

تر است و به ا آن واقعیسازی بمدل بوده و یدارای دقت بیشتر و سازگار آشفتهو با فیزیک جریان 

   بنابراین درک بهتری از فرایندهای فیزیکی حاصل  همان نسبت هزینه محاسباتی بالاتری نیز دارد.

شود. نتایج بدست آمده از حل عددی محفظه احتراق با نتایج ارائه شده توسط شرکت سازنده می

 0125/0وخت کمتر از س هاییدب یبه ازادهد، اند. نتایج حاصل نشان میسنجی شدهاعتبار

     یتوان اما به ازا یشبه افزا به کمپرسور منجر یورود یهوا یدما یشافزا یه،بر ثان یلوگرمک

 .شودیبالاتر از آن منجر به کاهش توان م هاییدب

 واژگان کلیدی

 .موتور خروجی توان ،جرمی دبی عددی، سازی ، شبیهT-62T-2Aمیکروتوربین سولار  گازی، هایتوربین

 

 . مقدمه1

های گازی در صنعت بطور چشمگیری نسبت به استفاده از توربین

به افزایش توجهات  و همین امر منجر است گذشته افزایش یافته

آلایندگی، های محدودیت .به این منبع تولید انرژی شده است

زیست محیطی و منابع شرایطی را ایجاب نموده است تا مطالعات 

سازی عملکرد، کاهش مصرف سوخت و کاهش بر روی بهینه

mailto:aghnia.afm@gmail.com
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های گازی بیش از گذشته انجام شود. شناسایی ها توربینآلایندگی

عملکرد سامانه احتراقی در شرایط طرح و خارج از طرح اولین گام 

 ای بهینه در آینده لست. هها و طراحیبرای تحلیل

کیلووات در  150این منابع تولید انرژی شامل توان تولیدی 

مگاوات در ابعاد  100ها( و توان تولیدی ابعاد کوچک )میکروتوربین

. از طرفی، برای تمامی [1] های گازی( هستندبزرگ )نیروگاه

های های گازی سر و کار دارند، پیشرفتطراحانی که با توربین

  های ریاضی قوی، به آنها این اجازه را ها و مدلدر رایانه اخیر

های دهد تا بتوانند محفظه احتراقی کارآمدتر و با تولید آلایندهمی

 تر از لحاظ اقتصادی طراحی کنند.کمتر و مقرون به صرفه

دهد که با سرعت بیشتری به سازی این امکان را میشبیه

نتایج دست یافت و به راحتی اثر تغییرات را بر روی نتایج مشاهده 

های جریان سیال درون محفظه احتراق شامل پیچیدگیکرد. 

فرآیند احتراق، آشفتگی، انتقال حرارت، تغییر فاز و  فراوانی نظیر

دلیل شناخت دقیق و صحیح میدان  به همین. انتقال جرم است

که این  درون محفظه دارد سازی دقیق جریانن نیاز به شبیهجریا

پذیر است. بعدی عددی پیشرفته امکانهای سهتنها با روشمهم 

ها به دو اساس تغییرات و به تبع آن مطالعات در میکروتوربین

شوند. دسته اول، بهبود دسته اصلی هندسه و سوخت تقسیم می

ربوط به حجم، فواصل، هندسه محفظه احتراق و تحلیل رفتار م

ها، موقعیت جریان و ... است. در ها، نازلها و تعداد سوراخموقعیت

این راستا مطالعات متعددی صورت گرفته که در ادامه به برخی از 

ها با استفاده از مکانیک سازیشود. اولین شبیهآنها اشاره می

دی ای در حالت دو بعسیالات عددی برای محفظه احتراق استوانه

ها برای حل از سازیو سه بعدی انجام گرفته است. در این شبیه 

𝑘مدل  − 𝜀  ،𝑘 − 𝜀 مدل تنش  1گروه دوباره نرمال شده ،

مدل  و  3احتمال چگالی های احتراقی تابع، و مدل2رینولدز

یاشایاهو لوی و همکاران . [4-2] استفاده شده است 4فلیملت

صورت  وخت متان بهمحفظه احتراق یک میکروتوربین را با س

مدل سازی که با استفاده از . در این شبیهسازی کردندعددی شبیه

𝑘و مدل آشفتگی  5آمیختهاحتراق غیرپیش − 𝜀  انجام استاندارد

رکیب سوخت و هوا توسط شش نازل به محفظه تزریق گرفته، ت

[. 5شده و نتایج ارائه شده با مدل تجربی اعتبارسنجی شده است ]

در این کار، بر خلاف سوخت مصرفی موتورها که سوخت مایع 

است، محفظه احتراق برای ساده شدن حل با سوخت متان مدل 

محفظه یک تأثیر سوخت بر نیز همکاران شده است. گوسب و 

خت گاز متان، و توربین گاز را با پاشش سوای احتراق استوانه

 25به  75، 10به  90اکسیدکربن )درصدهای متفاوت متان و دی

و کاهش درجه حرارت شعله با افزایش  ( بررسی کرده30به  70و

[. همانگونه که بیان 6اند ]اکسیدکربن را نتیجه گرفتهدرصد دی

نیز محفظه احتراق را برای ساده شدن حل  همکارانشد گوسب و 

ها کردند. به موارد دیگری از این نوع پژوهش با سوخت متان مدل

 پرداخته شده است. [10-7] در مراجع

هدف دسته دوم این تحقیقات، بهبود مشخصات سوخت، 

استفاده یا عدم استفاده از مواد افزودنی در سوخت و تحلیل رفتار 

آیرودینامیکی -شعله براساس سینتیک شیمیایی و رفتار حرارتی

مشعله  18کاران محفظه احتراق حلقوی گودرز و هماست. علی

با  از خروجی کمپرسور تا ورودی توربینیک میکروتوربین را 

𝑘و مدل آشفتگی  TFC مدل احتراقیاستفاده از  − 𝜀 RNG  به

به دمای خروجی مناسبی دست سازی کرده و صورت عددی شبیه

محفظه احتراق [. همچنین نویسنده )اغنیا( 11اند ]هیافت

با را با استفاده از سوخت کروسین   GTCP 85-180 میکروتوربین

𝑘مدل آشفتگی و  آمیختهمدل احتراق غیرپیشاستفاده  − 𝜀  قابل

قبول و دمای خروجی مناسبی شعله قابل ه وسازی کردتحقق شبیه

ها به موارد دیگری از این نوع پژوهش [.12رده است ]به دست آو

 پرداخته شده است. [15-13] در مراجع

های عددی دیگری نیز با سازیعلاوه بر موارد ذکر شده، شبیه

 توان به استفاده از ابزارهای متفاوت انجام گرفته است که می

های احتراقی و ... اشاره کرد های تشعشعی، مدلگرهای مدلحل

بخشی نیز هستند. زلادویچ و فنیمور دیگر که دارای نتایج رضایت

با مدل انتشار  6گردابه اتلاف لمد های احتراقی از قبیلمدل

 انداکسیدهای نیتروژن توسط برای حالت سه بعدی را معرفی کرده

ای برای ها در محفظه احتراق لوله. استفاده از این مدل[17و16]

دهد بعدی نیز انجام شده و نتایج آنها نشان می 3بعدی و  2حالت 

ل قبولی در احتمال، دقت قاب چگالی گردابه و تابع اتلاف که مدل

. از دیگر تحقیقات مشابه که [18] مقایسه با نتایج تجربی دارند

اشاره کرد که دقت   [21-19] توان بهای دارند، میاهمیت ویژه

𝑘مدل تنش رینولدز را نسبت به مدل  − 𝜀  در نفوذ هوا در  

 دهند.ساز محفظه احتراق نشان میهای رقیقسوراخ

در محاسبات مسائل اهمیت دینامیک سیالات محاسباتی 

های تخصصی موتورهای ها و سرویساحتراقی، در توسعه سیستم

بدان اشاره  [23و22] هانیول نیز قابل مشاهده است که در مراجع
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میلادی،  2004شده است. علاوه بر این موارد، کریستینا در سال 

های ها در انواع محفظه احتراق و جنبهها و شعلهرفتار آلاینده

خوداشتعالی سوخت را مورد مطالعه قرار داده است. رفتار شعله در 

های گازی کوچک توسط محفظه احتراق حلقوی برای توربین

 ، با استفاده از مدل اتلافT-62T-32شرکت هاروستر مدل 

بخش گردابه نیز مورد بررسی قرار گرفته که دارای نتایج رضایت

آمیخته ان غیرپیشوابسته به شرایط مشخص شده از قبیل، جری

بین هوا و سوخت قبل از جرقه زدن و جریان دائمی با جریان 

ای چرخشی در نتیجه موقعیت انحنای نازل نسبت به محور ثانویه

 .[24] اصلی است

راق میکروتوربین طور خاص، محفظه احتدر پژوهش حاضر به

شرکت هاروستر، بررسی ساخت  T-62T-2A کوچک سولارگازی 

های پیشین این میکروتوربین، تحلیل پژوهششده است. در 

عملکرد محفظه احتراق اغلب در شرایط طرح بوده است. در این 

تحقیق، عملکرد این میکروتوربین در گستره تغییرات دبی سوخت 

و هوای ورودی در دماهای مختلف ورودی در شرایط طرح و خارج 

ایی از طرح بررسی گردیده و تغییرات توان نسبت به شرایط دم

مورد بررسی و تجزیه و تحلیل قرار گرفته است که این مطالعات 

 محفظه احتراق حلقوی با اسپری سوختبر روی مدل انتخابی )

   مایع کروسین( تاکنون انجام نگرفته است. معمولا چنین 

گیرد و نتایج آن هایی توسط کارخانه سازنده انجام میبررسی

سازی محفظه احتراق بهینهگردد. از چنین نتایجی برای منتشر نمی

برای افزایش عملکرد، کاهش مصرف سوخت و  نیکروتوربیمو 

توان استفاده نمود. آلایندگی و اثرات زیست محیطی می

نمایش داده شده است،  1میکروتوربین مورد بررسی که در شکل 

     بالگرد شینوک استفاده  7کننده توان کمکیبه عنوان تامین

ن دارای محفظه احتراق از نوع حلقوی گردد. این میکروتوربیمی

 6به تصویر کشیده است. این محفظه دارای  2است که در شکل

لوله برای ورود مخلوط معینی از سوخت و هوا است تا پیش از 

مخلوط انجام گیرد. بنابراین هوا با احتراق، کاملا عمل پیش

سوخت تحت فشار و سرعت بالا ترکیب شده و سپس به درون 

 شود.پاشیده میمحفظه 

 

 
 T-62T-2A. میکروتوربین مدل سولار 1شکل 

 

 
 )الف(

 
 )ب(

 الف( نمای خارجی ، ب( نمای داخلی  T-62T-2A. محفظه احتراق توربین گازی سولار 2شکل 

 

ای نازل درجه 90در میکروتوربین مورد مطالعه، انحنای 

پاشش سوخت منجر به چرخشی شدن جریان سوخت ورودی به 

    8شود که همین امر منجر به افزایش زمان اقامتمحفظه می

کند. جریان شود که به بهبود عملکرد فرآیند احتراق کمک میمی

شعله داخل محفظه چرخشی بوده و به همین دلیل نباید شعله در 

ر، توربین گازی نزدیکی دیواره لاینر قرار گیرد. شرکت هاروست

را بر اساس سوخت کروسین یا دیزلی  T-62T-2Aمدل سولار 

    طراحی نموده است که شرایط عملکردی آن به صورت زیر 

 باشد:می

 پاسکال است. 275790الف( فشار سوخت در ورودی نازل 
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 درجه 25ب( دما و فشار محیط بر اساس شرایط استاندارد، 

 اتمسفر است.  1گراد و سانتی 

 کیلوگرم بر ثانیه است. 0125/0نازل  6دبی جرمی برای ج( 

 کیلوگرم بر ثانیه است. 85/0د( مصرف سوخت 

 206843ه( فشار، دما و دبی هوای خروجی از کمپرسور 

 کیلوگرم بر ثانیه است.  906/0گراد و درجه سانتی 52پاسکال، 

 637و( بیشترین دمای گاز در خروجی از محفظه احتراق 

 گراد است. درجه سانتی

درجه  2/493ز( بیشترین دمای گاز در خروجی از توربین 

 گراد است.سانتی

    سازی احتراق به روش مدل غیر در تحقیق حاضر، شبیه

صورت سوخت آمیخته انجام گرفته است که در آن جریان بهپیش

شوند. در این مدل، حل و اکسید کننده به ناحیه واکنش وارد می

شود، بدین یک یا دو کسر مخلوط انجام می معادلات انتقال برای

شوند، در عوض، صورت که معادلات برای هر جز مجزا حل نمی

آید. بینی زمینه کسر مخلوط به دست میغلظت اجزا سیال، از پیش

همچنین واکنش ترموشیمیایی به پارامتر کسر مخلوط ارتباط داده 

تی، کسر شود. به عبارشود که از کسر جرمی سوخت ناشی میمی

جرمی محلی عناصر سوخته و نسوخته سوخت است. در این روش 

احتراق به یک مسئله اختلاط ساده شده و از مشکلات مرتبط با 

 شود. نرخ متوسط واکنش غیرخطی اجتناب می

 از مدل همچنین به منظور اعمال اثرات آشفتگی در جریان،

𝑘 − 𝜀  قی، شده است که در مسائل احترااستفاده قابل تحقق

𝑘مدل دهد. همخوانی خوبی با نتایج تجربی نشان می − 𝜀  دارای

. باشدمی 9قابل تحقق و گروه دوباره نرمال شده انواع استاندارد،

. از دو جهت با مدل استاندارد آن متفاوت استقابل تحقق نوع 

دارای یک فرمول پیشنهادی برای ویسکوزیته نخست اینکه 

اصلاح شده انتقال برای نرخ معادله است و در ثانی مغشوش 

صورت یک معادله حقیقی انتقال از میانگین مربعات اتلاف، به

از خصوصیات مهم مدل  گردد.نوسانات ورتیسیتی حاصل می

های ریاضی  محدودیت این است کهاستفاده شده در این تحقیق 

کرده و با  عناقا های رینولدزیمربوطه را در مدل نمودن تنش

سازی از دیگر باشد. این نوع مدلمی سازگار فتهآشفیزیک جریان 

تر سازی با آن واقعیمدل بوده و یانواع آن دارای دقت بیشتر

بنابراین  است و به همان نسبت هزینه محاسباتی بالاتری نیز دارد.

در شود. همچنین درک بهتری از فرایندهای فیزیکی حاصل می

تدا باید توسط مدل فاز شود، ابحالتی که از سوخت مایع استفاده می

در  اسپری سوخت به درون محفظه احتراق مدل گردد. ،گسسته

سازی این حالت فاز دوم ناپیوسته در قالب مرجع لاگرانژی شبیه

باشد. شده درون فاز پیوسته میگردد که بیانگر ذرات پخشمی

 هر لحظه بر هخصوصیات فیزیکی از قبیل انتقال حرارت و چگالید

 )سوخت(، درون فاز پیوسته یر ذرات فاز گسستهروی خطوط مس

  شوند.)هوا( محاسبه می

به علت حجیم  چنینهم شرایط مسئله حاضر و با توجه به

استفاده از نیاز به بعدی و به تبع آن بودن محاسبات در مدل سه

برای  پردازش موازی، بهترین مدل حل انتقال حرارت تشعشعی

این  تشخیص داده شد. 10هگسست مختصات، مدل حل این مساله

در مسائل  نیزهای اپتیکی و توان در تمام محدودهمدل را می

 هایمحفظه مانندهای فعال محیط تشعشع سطح به سطح در

کار برد. هزینه محاسبات و حافظه مورد نیاز این مدل، ه احتراق ب

  باشد.کم می طور نسبیبه

 

 مسئله سازی . شبیه2

افزار از نرم گازی توربین ایلوله احتراق محفظه سازیدر مدل

 استفاده شده است که بر مبنای روش حجم 11انسیس فلوئنت

    به را سیال حجم ابتدا حل روش این کند. درکار می محدود

 در غیرمنظم یا منظم بطور که مکعبی یا هرمی کوچکتر هایالمان

 هاالمان این ابعاد. شوندمی تقسیم گیرند،می قرار یکدیگر کنار

 یک از شده ایجاد مدل .[25] دارد مسئله مرزی شرایط به بستگی

 پاشش نازل 6 دارای که ایلوله احتراق محفظه اصلی نمونه

 18 دارای مدل این. است شده تهیه درجه 90 انحنای با سوخت

 شکل در که خارجی و داخلی رینگ دو و اولیه ناحیه در سوراخ

 هاآن وظیفه که باشدمی ثانویه سوراخ 12 و است مشخص( ب)1

 گازهای سازیخنک و سازیرقیق احتراق، فرایند در کردن کمک

 . باشدمی داغ

 دهدمی [ نشان27و26] همکاران و گوسلین ویلیان، مطالعات

1 مدل از استفاده که

6
نتایج،  سازیمدل جهت احتراق محفظه 

 در را محفظه کل برای احتراق و حرارت انتقال حل در رضایتمندی

 هایالمان تعداد که دهدمی را امکان موصوف این روش. دارد بر

 سرعت، کانتور)ها پاسخ به دستیابی و شده کمتر شده مدل شبکه

 در که همانگونه بنابراین. شود ترسریع( هاآلاینده و دما فشار،

1هندسه  مطالعه این در است، شده داده نشان 3 شکل

6
 کل از  
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در  .سازی و بررسی شده استمدل میکروتوربین احتراق محفظه

 298582المان و  1608162سازمان با تعداد این مطالعه، شبکه بی

اند. در گره به صورت هرمی و مکعبی در کنار یکدیگر تولید شده

 80تا  30مجاز دیواره ما بین  +Yمحدوده این شبکه محاسباتی،

شبکه پیاده شده برای بررسی این محفظه  4ل شک .قرار دارد

سازی، حل معادلات . در این شبیه[28] دهداحتراق را نمایش می

ناپذیر، لزج، آشفته همراه با بعدی، پایا، تراکمصورت سهمرتبط به

سازی احتراق نیز، از مدل تشعشع در نظر گرفته شده و در مدل

مدل احتراقی غیر آمیخته استفاده شده است. احتراقی غیرپیش

سازی که معادله انتقال را برای یک آمیخته از یک روش مدلپیش

کند، استفاده )کسرهای جرمی( حل می 12یا دو اسکالر حفظ شده

کند. همچنین به جهت استفاده موتور مورد مطالعه از سوخت می

مایع، اسپری سوخت در محفظه و تبخیر آن مدل گردیده است.

 

 
 )الف(

 
 )ب(

 . مدل محفظه احتراق: الف( نمونه اصلی، ب( نمونه مورد مطالعه3شکل 

 

 
 . شبکه ایجاد شده بر روی نمونه مورد مطالعه4شکل 

 

 . معادلات حاکم3

اند. این سازی، به صورت پایا حل شدهمعادلات حاکم بر شبیه

ناپذیر، لزج، آشفته و بعدی، تراکمسازی در شرایط جریان سهشبیه

معادلات حاکم شامل معادله همراه با تشعشع انجام گرفته است. 

آمیخته بقای جرم، بقای مومنتم و معادله بقای انرژی غیرپیش

 .تشریح شده استدر ادامه است که 

(1) 𝜕𝜌

𝜕𝑡
+ ∇.(ρ�̅�)= 𝑆𝑚  

پذیر و ( فرم کلی معادله پیوستگی برای جریان تراکم1رابطه )

جرم   𝑆𝑚بردار سرعت و  �̅�چگالی،   ρناپذیر است که در آن تراکم

باشد )منبع اضافه شده به فاز پیوسته از فاز دوم منتشر شده می

باشد(. این حاصل از تبخیر سوخت مایع، مثالی از این حالت می

( 2های متقارن دوبعدی به شکل معادله )معادله برای هندسه

 آید.   درمی

(2) 𝜕𝜌

𝜕𝑡
+

𝜕

𝜕𝑥
(𝜌𝑢) +

𝜕

𝜕𝑟
(𝜌𝑣) +

𝜌𝑣

𝑟
= 𝑆𝑚   
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سرعت  uمختصات شعاعی،  rمختصات محوری،  xکه در آن 

 سرعت شعاعی جریان است.  vمحوری و 

باشد که در ( می3معادله بقای مومنتوم نیز به شکل معادله )

تواند نیروهای جسمی خارجی است که می Fتانسور تنش و  𝜏̅̿آن 

 هایی مانند محیط متخلخل نیز گردد. شامل ترم

(3) 𝜕

𝜕𝑡
(ρ�̅�) + ∇. (ρ�̅��̅�) = −∇. ρ + ∇. (𝜏̅̿) + F  

 Eباشد که در آن ( می4معادله انرژی نیز به شکل معادله )

ضریب هدایت حرارتی،  𝐾𝑡انرژی جنبشی آشفتگی،  Kانرژی کل، 

S  ،اندازه تانسور نرخ کرنشr  بردار موقعیت وT  درجه حرارت

 باشد.  می

(4) 
𝜕

𝜕𝑡
(ρ𝐸) + ∇. (ρ�̅�E) = ∇. (k + 𝐾𝑡)∇T +

∇. (𝜏̅̿�̅�) − ∇. (𝑃�̅�) + 𝑆𝑟 + 𝑆ℎ  

بعدی، سه سازیبه علت حجیم بودن محاسبات در مدل

، برای حل این مساله بهترین مدل حل انتقال حرارت تشعشعی

های مدل در تمام محدودهاین  .است گسسته مختصاتمدل 

های فعال محیط در مسائل تشعشع سطح به سطح در نیزاپتیکی و 

. هزینه محاسبات و حافظه برد دارداحتراق کار هایمحفظه مانند

شرط استفاده از این  کم می باشد. طور نسبیبهمورد نیاز این مدل، 

مدل، فرض ثابت ماندن ضرایب جذب در هر بازه است که به آن 

مدل انتقال تابش برای  گردد.شیوه حل غیرخاکستری اطلاق می

,𝐼𝜆(𝑟شدت طیفی  𝑠) شود. ( نوشته می5عادله )به شکل م 

(5) ∇. (𝐼𝜆(𝑟, 𝑠)𝑠) + (𝑎 + 𝜎𝑠)𝐼𝜆(𝑟, 𝑠) = 𝑎𝜆𝑛2𝐼𝑏𝜆 +
𝜎𝑠

4𝜋
∫ 𝐼(𝑟, �́⃗�)

4𝜋

0
φ(𝑠, �́⃗�)dΏ  

شدت  𝐼𝑏𝜆ضریب جذب طیفی،  𝑎𝜆طول موج،  𝜆که در آن 

13تشعشع جسم سیاه داده شده توسط تابع پلانک
باشد. ضریب می 

، مستقل از nپراکندگی، تابع فاز پراکندگی و شاخص انکساری 

اند. مدل تشعشعی مختصات طول موج در نظر گرفته شده

کند. به منظور را حل میمعادله مختصات تشعشع ، 14گسسته

افزار ارجاع اطلاع در خصوص جزئیات موارد مذکور به راهنمای نرم

 شود.داده می

 

  . اعتبارسنجی 4

زمینه این با توجه به اینکه این تحقیق اولین فعالیت انجام شده در 

 موتور خاص در داخل کشور بوده و تاکنون در خارج از کشور نیز

واقع تنها روش بحث بر روی چگونگی  نتایجی منتشر نشده، در

نتایج آزمایشگاهی موتور مذکور ارائه مقایسه آن با  ،نتایج اعتماد به

کیفی و  صورت تواند بهبوده که می شده توسط شرکت سازنده

به مقایسه نتایج حل  5شکل  .ایج بیان گرددحتی اختلاف کمی نت

عددی و نتایج آزمایشگاهی موتور مذکور ارائه شده توسط شرکت 

. از آنجا که دو معیار توان تولید شده و [29] پردازدسازنده می

مصرف سوخت ویژه اهمیت قابل توجهی در مقایسه عملکرد 

تولیدی در موتورها دارند، در این مقاله اعتبارسنجی بر روی توان 

شرایط مصرف سوخت ثابت انجام شده است. در این قسمت دمای 

تغییر کرده و دبی جرمی سوخت  325تا  213هوای ورودی بین 

کیلوگرم بر ثانیه است در حالی که دبی  0112/0دارای مقدار ثابت 

جرمی و دمای هوای ورودی به طور هماهنگ در حال تغییر 

د کمینه خطا مربوط به حالتی شوهستند. همانطور که ملاحظه می

کلوین بوده و خطای آن در  213است که دمای هوای ورودی آن 

 269درصد و همچنین بیشینه خطا برای دمای ورودی  6حدود 

درصد است. از عوامل موثر در ایجاد خطا،  12کلوین و مقدار آن 

توان در نظر نگرفتن تلفات داخلی کمپرسور، توربین و غیره را می

که شود، زمانینیز مشاهده می 5رد. همانگونه که در شکل نام ب

تر بودن اصطکاک و توان توربین مقدار کمتری دارد، به علت پایین

اتلافات، خطای محاسباتی کمتر بوده و با افزایش توان، اختلاف 

یابد که این امر به رابطه مستقیم افزایش محاسباتی نیز افزایش می

 تلفات و افزایش دور مرتبط است.  
 

 
بین نتایج عددی و تجربی در دبی جرمی سوخت  . اعتبارسنجی5شکل 

 کیلوگرم بر ثانیه 0112/0ثابت 

 

 . بررسی استقلال نتایج از شبکه محاسباتی5

اد به منظور بررسی استقلال شبکه تولید شده، پنج شبکه با تعد

(، شایان ذکر است 1های مختلف مدنظر گرفته شد )جدول سلول

-T-62Tهای محاسباتی هندسه مسئله که به منظور کاهش هزینه

2A  به صورت سه بعدی پریودیک )یک ششم حول مرکز( حول
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برای بررسی بیشتر  4مرکز مشعل در نظر گرفته شده است. شبکه 

با توجه به شرایط هوا  -تغییرات در بیشینه دمای شعله کروسین

 مرزی ثابت انتخاب شد. 

 

 . بررسی استقلال شبکه 1جدول 

 (K) بیشینه دمای شعله خروجی هاتعداد کل سلول شماره شبکه

1 733068 2336 
2 850948 2289 
3 943170 2961 
4 1608162 2308 

5 2496370 2312 

 

 . نتایج حل عددی در محفظه احتراق اصلی6

آمده در این قسمت برای حالتی بوده که دبی کانتورهای بدست 

کیلوگرم بر ثانیه و دبی جرمی سوخت  906/0جرمی هوای ورودی 

تغییرات فشار داخل  6باشد. شکل کیلوگرم بر ثانیه می 0125/0

 دهد. محفظه احتراق در صفحه به وجود آمده را نشان می

 

 
 . تغییرات فشار کل در محفظه احتراق6شکل 

 

گردد، تغییرات فشار ملاحظه می 6ه در این شکل طور کهمان

کل داخل محفظه ثابت بوده و بیشینه فشار مربوط به فضای بین 

کانتور سرعت را در صفحه  7باشد. شکل لاینر و پوسته می

شود که دهد. در این شکل مشاهده میمشخص شده نشان می

ت باشد. علبیشترین سرعت مربوط به ناحیه خروجی از لاینر می

این امر آن است که تمام دبی جرمی داخل محفظه از این ناحیه با 

شود و همچنین بیشتر بودن سرعت در سطح مقطع کم خارج می

خاطر پاش نسبت به دیگر نواحی محفظه بهداخل نازل سوخت

واکنش شیمیایی سوختن ذرات سوخت کروسین بوده که منجر به 

 شود. افزایش سرعت می

دهد. در مقطع خروجی را نمایش میکانتور دما  8شکل 

کلوین بوده که مقدار آن به  801میانگین دمای در مقطع خروجی 

 9یابد. در شکل سازی کاهش میخاطر ترکیب با هوای رقیق

کانتور دمای درون محفظه احتراق نمایش داده شده است. 

گردد، بیشینه دما مربوط به همانطور که در شکل ملاحظه می

انژکتور است، در این ناحیه فرآیند احتراق کامل ناحیه خروجی 

کلوین است. همچنین دما در  2444شود و مقدار دمای آن می

درجه کلوین متغییر  900تا  550خروجی محفظه احتراق نیز از 

است. لازم به ذکر است که نتایج به دست آمده با معیار همگرایی 

و تشعشع در حل معادلات پیوستگی، مومنتوم، آشفتگی  3-10

-4بوده و برای معادلات انرژی و فعل و انفعالات شیمیایی برابر با 

 باشد.می 10

 

 
 احتراق . کانتور سرعت در مقطعی از محفظه7شکل 
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حال با دما و فشار معلوم شده در هر نقطه، کار خالص و بازده 

   قابل محاسبه هستند. ابتدا کار در توربین و کمپرسور محاسبه 

( 6مورد نیاز برای اجرای کمپرسور به صورت رابطه )شود. توان می

 .[31و30] باشدمی

(6) �̇�𝑐 = �̇�𝑐∆ℎ1−2 = �̇�𝑐 ∫ 𝑐𝑝,𝑎𝑖𝑟(𝑇)𝑑𝑇
𝑇2

𝑇1
  

 ( محاسبه 7همچنین کار تولید شده توسط توربین از رابطه )

 گردد:می

(7) �̇�𝑡 = �̇�𝑒∆ℎ4−3 = �̇�𝑒 ∫ 𝑐𝑝,𝑚𝑖𝑥(𝑇)𝑑𝑇
𝑇2

𝑇1
  

 از طرفی دیگر:

(8) �̇�𝑒 = �̇�3  

 شود:( محاسبه می9کار خالص موتور از رابطه )

(9) �̇�𝑛𝑒𝑡 = �̇�𝑡 − �̇�𝑐  

 

 
 حتراق. کانتور دما در خروجی محفظه ا8شکل 

 

 . تاثیر دبی جرمی هوا و سوخت ورودی بر توان 7

های عملکردی فرایند احتراق در این بخش به بررسی اثر مشخصه

داخل محفظه همچون دبی جرمی سوخت و هوا بر ساختار شعله 

شود. در تحقیق حاضر، میدان توان خروجی احتراق پرداخته می

و دبی  177/1تا  728/0موتور در بازه عملکردی دبی جرمی هوا 

اند که نتایج در بدست آمده 0151/0تا  0075/0جرمی سوخت 

 نشان داده شده است.  10شکل 

 

 
 . کانتور دمای درون محفظه احتراق9شکل 

 

گردد که با افزایش توان شفت، نرخ ملاحظه می در این نمودار

کند. دبی جرمی هوای عبور کرده از کمپرسور نیز افزایش پیدا می

کار گرفته شده در دینامومتر منجر به همچنین افزایش بار به

گردد تا بار افزایش دبی جرمی سوخت به داخل محفظه احتراق می

ورودی به توربین اضافی را جبران کند. بنابراین افزایش دمای 

شود. هندسه ثابت منجر به افزایش قدرت خروجی توربین می

توربین باعث کند شدن خروج محصولات احتراق گردیده و باعث 

شود. فشار برگشتی منجر به وجود آمدن فشار برگشتی میبه

انسداد جریان هوای تازه به سیستم شده و در نتیجه نرخ دبی 

شود.  دبی جرمی عبوری از ند میجرمی هوا از طریق کمپرسور ک

یابد. علت این کمپرسور با افزایش دمای هوای ورودی کاهش می

 افتد. امر، کاهش چگالی هوا به دلیل افزایش دما اتفاق می

(10) ρ =
𝑃

𝑅𝑇
  

(11) ṁ = ρV  
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حجمی هوای عبوری این سیستم دارای مقداری ثابت  اما دبی

باشد. دبی جرمی کاهش میاست، در حالی که دبی جرمی در حال 

یابد و هوای عبوری از کمپرسور با افزایش توان شفت کاهش می

 یابد.  همچنین با کاهش دمای هوای ورودی افزایش می

(12) Q = AV  

 

 
 . تاثیر دبی جرمی سوخت و هوای ورودی بر توان میکروتوربین10شکل 

 

افزایش بیش از حد متعارف دبی جرمی هوا در یک دبی 

شود. علت مخصوص سوخت، منجر به عملکرد ضعیف موتور می

این امر آن است که طبق روابط ترمودینامیکی، افزایش دبی 

جرمی هوای ورودی منجر به کاهش دمای سیال خروجی از 

وری موتور را در شود و در نتیجه کاهش بهرهمحفظه احتراق می

ه پی دارد و همچنین کاهش دبی جرمی هوای ورودی منجر ب

 شود.سازی محفظه میعملکرد ضعیف موتور در خنک

شود با افزایش توان ملاحظه می 10همانطور که در شکل 

یابد. شفت، مقدار سوخت پاشیده شده به داخل محفظه افزایش می

مقدار سوخت پاشیده به داخل محفظه با استفاده از کنترلر 

شود. به محض اینکه توان مخصوص دبی سوخت تنظیم می

کند، سوخت مجبور است بیشتر پاشیده ضای زیاد شدن را میتقا

شود تا جبران بار اضافی را تحمل کند. توان خروجی موتور در 

تواند باعث های متفاوت میبرابر تغییرات دما به ازای دبی سوخت

های کاهش آن و یا منجر به افزایش توان شود. به ازای دبی

یه، افزایش دما منجر به کیلوگرم بر ثان 0125/0سوخت کمتر از 

افزایش توان ولی به ازای دبی بالاتر از آن، افزایش دمای سیال 

 شود. ورودی منجر به کاهش توان می

طور مناسب اگر افزایش سوخت پاشیده شده به محفظه به

های توربین بسیار زیاد صورت نگیرد، احتمال آسیب رسیدن به پره

 شود.می

اضافی، با افزایش توان، همچنین به دلیل پاشش سوخت 

یابد. بنابراین انرژی بیشتری طی دمای گاز خروجی نیز افزایش می

شود که خود نشان دهنده دمای هوای فرآیند احتراقی آزاد می

باشد. دمای ورودی بالاتر به ورودی بالاتر به توربین بالاتر می

توربین به معنای افزایش دمای گازهای داغ خروجی از توربین 

باشد. دمای گاز خروجی از محفظه احتراق سبب ورود دمای می

   بالاتر به توربین و همینطور تخیله کمپرسور در دمای بالاتر 

 باشد. می

های هوا به تغییرات توان نسبت به دما در نسبت 11در شکل 

گردد، در هر نسبت سوخت ثابت رسم گردیده است. مشاهده می

دمای ورودی به کمپرسور  هوا به سوخت ثابتی، توان خروجی به

 30تا  20بسیار حساس بوده و با افزایش دما، با یک شیب منفی 

یابد که این مقدار حساسیت به دما برای ای کاهش میدرجه

 های هوا به سوخت بالاتر، کمتر است.نسبت

 

 
 های هوا به سوخت ثابت. تغییرات توان نسبت به دما در نسبت11شکل 

 

 گیری   نتیجه. 8

گیری توان مطالعه حاضر، دمای داخل محفظه احتراق و اندازه در

افزار با استفاده از نرم Solar T-62T-2Aخروجی میکروتوربین 

انسیس فلوئنت در شرایط طرح و خارج از طرح مورد مطالعه قرار 

    بعدی، پایا، صورت سهگرفته است. حل معادلات مرتبط به
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شعشع در نظر گرفته شده و در ناپذیر، لزج، آشفته همراه با تتراکم

آمیخته و برای اعمال سازی احتراق، از مدل احتراقی غیرپیشمدل

𝑘 از مدل اثرات آشفتگی، − 𝜀  شده است که استفاده قابل تحقق

دهد. در مسائل احتراقی، همخوانی خوبی با نتایج تجربی نشان می

همچنین به دلیل استفاده این موتور از سوخت مایع، اسپری 

    خت در محفظه احتراق و تبخیر آن مدل گردیده است. سو

 این است کهترین خصوصیت مدل استفاده شده مهم

های های ریاضی مربوطه را در مدل نمودن تنش محدودیت

دارای  و سازگار آشفتهکرده و با فیزیک جریان  عناقا رینولدزی

تر است و به همان سازی با آن واقعیمدل بوده و یدقت بیشتر

بنابراین درک بهتری از  هزینه محاسباتی بالاتری نیز دارد. نسبت

   شود. در این تحقیق ابتدا فرایندهای فیزیکی حاصل می

های عملکردی محفظه احتراق مانند دبی جرمی هوای مشخصه

ورودی و دبی جرمی سوخت پاشیده شده بررسی شده و پس از آن 

ساختار شعله  با تحلیل کانتورهای فشار و سرعت و میدان دمایی و

سازی ترمودینامیکی، توان در داخل محفظه احتراق، با مدل

خروجی محفظه بررسی و تحلیل شده است. در این محفظه 

احتراق، بیشترین فشار مربوط به ناحیه بین لاینر و پوسته خارجی 

محفظه احتراق بوده و بیشینه سرعت مربوط به مقطع خروجی 

ر حال خارج شدن است. باشد که تمامی جریان دمحفظه می

همچنین بیشینه دما مربوط به لوله ورودی سوخت )انژکتور( است 

که به دلیل اضافه شدن دبی جرمی سوخت به داخل محفظه 

احتراق و شروع واکنش ذرات در داخل محفظه اتفاق افتاده و 

درپی را به دنبال دارد که منجر به افزایش سرعت های پیواکنش

 گردد. جریان می

ایج بدست آمده حاکی از آن است که عدم یکنواختی دما در نت

های حرارتی شده و های احتراق، سبب ایجاد تنشخروجی محفظه

های بعدی موتور گردد. تواند منجر به ایجاد سوختگی در بخشمی

هر چند که کاهش دما در خروجی به دلیل ترکیب شدن با هوای 

ه و احتمال آسیب به تازه، کاهش دمای سیال را به دنبال داشت

کند. عدم مشاهده دمای بالا در مجاورت های توربین را کم میپره

های کاری نیز تاثیرپذیری کمتر لاینر از تنشدیواره و رینگ خنک

وجود آمدن ترک و شکستی در حرارتی را در پی داشته و احتمال به

دهد. همچنین به ازای دبی خوردگی را کاهش میمحل جوش

کیلوگرم بر ثانیه افزایش دو برابری در  906/0ی ورودی جرمی هوا

درصد افزایش توان خروجی موتور  83مصرف سوخت منجر به 

شود. این افزایش مصرف سوخت به دلیل درخواست توان می

خروجی بالاتر از موتور است. علیرغم افزایش دو برابری در مصرف 

باشد که می 60به  1سوخت، مقدار نسبت سوخت به هوا در حد 

 بیانگر موتور با مصرف سوخت رقیق است.

افزایش بیش از حد دبی هوای ورودی در شرایط عملکردی   

شود که خود این خاص، منجر به کاهش دمای خروجی سیال می

شود و همچنین کاهش دبی هوای باعث کاهش توان موتور می

ورودی بیش از حد مشخص در شرایط عملکردی خاص منجر به 

کاری مناسب محفظه احتراق و افزایش احتمال کاهش خنک

 شود. خرابی موتور می

اما توان خروجی موتور نسبت به تغییرات دمای ورودی به 

تواند باعث کاهش می های متفاوت سوختکمپرسور به ازای دبی

 0125/0های سوخت کمتر از یا افزایش توان شود. به ازای دبی

وای ورودی به کمپرسور منجر کیلوگرم بر ثانیه، افزایش دمای ه

های بالاتر از آن منجر به کاهش به افزایش توان اما به ازای دبی

شود. با افزایش دمای ورودی به کمپرسور، توان خروجی توان می

ای در نسبت هوا به سوخت درجه 30تا  20با یک شیب منفی 

یابد. همچنین مقدار حساسیت توان خروجی به ثابت کاهش می

های هوا به سوخت بالاتر، ودی به کمپرسور برای نسبتدمای ور

های این تحقیق، تاثیر فشار ورودی هوا کمتر است. بر اساس یافته

از کمپرسور به داخل محفظه احتراق، توان خروجی موتور به ازای 

کننده سوخت و های متفاوت، اثر هندسه تزریقاستفاده از سوخت

خروجی موتور در دست اقدام ابعاد هندسی محفظه سوخت بر توان 

باشد که نتایج آن طی مقاله دیگری منتشر خواهد شد. می

همچنین بررسی اگزرژی و بازده در شرایط طرح و خارج از طرح 

 در کارهای آینده انجام و منتشر خواهد گردید.

 

 . نمادها9

𝐼𝑏𝜆 شدت تشعشع جسم سیاه 

𝑄  انتقال حرارت محلی(𝑘𝐽) 

𝑎𝜆  طیفیضریب جذب 

�́� بردار راستای جذب 

�̅� بردار سرعت 

𝐸 انرژی کل 

𝐹 نیروهای جسمی خارجی 

𝑔  شتاب گرانش (𝑚
𝑠2⁄ ) 
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𝑖 و 𝑗  بردارهای یکه در جهاتx  وy 

𝐾 انرژی جنبشی آشفتگی 

𝐾𝑡  ضریب هدایت حرارتی 

𝑃 فشار نسبی(Pascal)  

𝑟  بردار موقعیت 

𝑠 بردار راستا 

𝑆  تانسور نرخ کرنشاندازه 

𝑆𝑚  جرم اضافه شده به فاز پیوسته 

𝜎
𝑠
 ضریب جذب 

𝑇 دمای مطلق(K) 

𝑡 زمان(s)  

𝑢 سرعت سیال در راستای Xi (m/s) 

𝑣 سرعت سیال در راستای  Xj(m/s) 

𝜈   لزجت سینتیکی سیال(𝑘𝑔/𝑚. 𝑠) 

𝜌 سیال چگالی((kg/m^3 

𝜎 ثابت استفان بولتزمن 

𝜑   انرژی ویژه اصطکاک بین دیواره و سیال(𝐽/𝑘𝑔) 

𝜆 طول موج 
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نوشت پی

                                                            
1 . Re-Normalization Group (RNG) 

2 . Reynolds Stress Model 

3 . Probability Density Function 

4 . flameless Model 

5 . Non-premixed combustion model 

6 . Eddy Dissipation Model 

7 . Auxiliary Power Unit(APU) 
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8 . Residence Time 

9 . Realizable 

10 . Discrete Ordinates (DO) 

11 . ANSYS Fluent 

12 . Conserved scalars 

13 . Planck 

14 . Discrete Transfer Radiation Model 


