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 چکیده

کمپرسور و توربین از  ،توربوفن سازگاري عملکرد همزمان دو جز اصلی موتور. مورد توجه هستند رتبیش شرانهیپنیروي داشتن  به دلیلموتورهاي توربوفن امروزه 

و باعث واماندگی  دنباشمی مشخصه عملکرد توربین و کمپرسور متفاوت و تقریبا مغایر هاي باشد. چراکه منحنیمی سازندگان و هاي اصلی طراحان دغدغه

نوع موتورها  نیا یمختلف در طراح يمترهااپار تیحساس .داردیت بسیاري ماه موتور این نوع دو جزءسازگاري براي جلوگیري از واماندگی، تعیین . شد خواهند

را کاهش  یو زمان طراح نهیباشند، هز داشته يکمتر یتامحاسب يشونده که بتوانند خطا محاسبه شیاز پ يها يساز هیبه شب یابیبوده و دست ادیز اریبس

 متاثرارامترهاي است. در روند این تحقیق ابتدا پ شده طراحیخطا براي محاسبه خط سازگاري موتورهاي توربوفن  در این تحقیق یک شبیه سازي کم داد. خواهد

 - RR- Trent 772-60 ،PWبا استفاده از مشخصات موتورهاي  است. سازي شده استخراج و شبیهآن  نحوه محاسبهسپس سازگاري تعیین شده و  بر خط

PW4098 مقدار نیروي  و 05/0از کمتر دقت خطا رانش با  میزان مصرف سوخت شده با هاي انجام طبق آزمایش .است شده سازي انجام براي شبیه اعتبارسنجی

سازگاري براي اجزاي مختلف موتور توربوفن با استفاده  خطصحت تعیین  دیگردر آزمایش  است. محاسبه شده) پوند( 2000 از کمتربراي موتورهاي مختلف  رانش

درصد  2/94و  RR- Trent 772-60د براي موتور درص 92 شبیه سازي انجام شده، همپوشانی خط سازگاريدقت از طرفی میزان  است. از منابع موجود تایید شده

  بدست آمده است. PW - PW4098 موتور براي

 .عملکرد ،، سازگاري، کمپرسور، توربینرانشتوربوفن، موتور  :کلیدي هاي واژه

  

 

Designing The Matching Line of Turbine Performance with Compressor in UAV 
Turbofan Engine Containing Hot and Cold Thrusts  

  

Director of Engineering Sciences Department, Imam Ali Afsari University, Tehran, Iran  S. M. Mirtabaee 
Department of Mechanical Engineering, University of Tabriz, Tabriz, Iran M. Nami Khalilehdeh 

Department of Mechanical Engineering, University of Tabriz, Tabriz, Iran F. Ranjbar 

  

Abstract 
Turbofan engines have attracted a lot of attention due to their high propulsion power. Compatibility of the simultaneous operation of 
the two main components of the turbofan engine, i.e., compressor and turbine, is one of the main concerns of designers and 
manufacturers. Because the form of characteristic curves of turbine and compressor are different and almost contradictory and will 
cause stagnation. In order to prevent turbofan surge, determining the matching of different components of this type of motors has 
become very important. The sensitivity of different parameters in the design of these types of engines is very high and achieving pre-
calculated simulations that can have less calculation error will reduce the cost and time of the design stage. In this research, a low-
error simulation is designed to calculate the matching line of turbofan engines. In the stages of this research, first, the parameters 
affecting the matching line have been determined, and the method of calculating it has been extracted and simulated. Validation has 
been done for this simulation using the specifications of the RR-Trent 772-60, PW-PW4098 engines. According to the experiment 
performed, the thrust fuel consumption has been calculated with an error accuracy of less than 0.05 and the amount of thrust for 
different engines is less than 2000 (lbs). In another experiment, the correctness of determining the matching line for different 
components of the turbofan engine has been confirmed using the available resources. On the other hand, the accuracy of the overlap 
of the matching line of the simulation is 92% for the RR-Trent 772-60 engine and 94.2% for the PW-PW4098 engine. 

Keywords: Turbofan engines, Thrust, Matching, Compressor, Turbine. 

  
 

  مقدمه - 1

ها به دلیل قدرت پیشرانه بیشتر نسبت به سایر موتورهاي   توربوفن

اي در صنایع مختلف از جمله کاربردهاي نظامی  موجود اهمیت ویژه

موتور دارد که  يکمپرسورفن بزرگ در جلو کیتوربوفن اند.  پیدا کرده

و در  میگذراند تهپوسو  فن میان ،فن را به ترتیب ازاز هوا  زیادينسبت 

را  شرانهیپ يرویو ن شوند یم یکی یداغ خروج يموتور با گازها يانتها
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 حاصل از یحرارت ياست که انرژ ی. موتوردستگاهدهد یم شیافزا

حرکت درآوردن  به موجب نموده و یکیمکان يبه انرژ لیسوخت را تبد

عموما سوز  هاي مورد استفاده در موتور درون سوخت .]1[شود می خودرو

شامل بنزین، گاز مایع
1

، گاز طبیعی متراکم 
2

، هیدروژن، گازوئیل، 

هاي زیستی  سوخت جت، بیوگاز، بیودیزل، بیواتانول، و دیگر سوخت

 گازي را موتور کنند تغذیه می هاي گازي است. موتورهایی که از سوخت

به همین ترتیب موتورهایی که از سوخت مایع استفاده نامند.  می

ترین  موتور توربوفن، مدرن. ]2[ نامند ا موتور سوخت مایع میکنند ر می

باشد. موتورهاي جت در سراسر جهان  نوع موتور پایه توربین گاز می

شوند. این موتورها انواع مختلفی  براي انواع مختلف هواپیما استفاده می

انواع  . از این موتور در ساختباشد می ها یکی از آن  توربوفن دارند که

نسبت به  يبهتر عملکردها  توربوفن. ]3[ شود نیز استفاده می ادهاپهپ

که از فن عبور  از هوا زیاديحجم  رایدارند؛ ز ساده يها توربوجت

که از  ي کمیهوامیزان با توجه به  .شود یشتاب مایجاد  صرف کند یم

ها  ي توسط این نوع فندیتول شرانهیپ يروین کند، یهسته موتور عبور م

  .اهد بودبیشترخو

نمایش داده شده است که  1در شکل  موتور توربوفناي از  نمونه

در عقب احاطه  یاضاف نیتورب کیفن در جلو و  کی آن با هسته 

هسته و   مانند کمپرسور يادیز يها فن، از پره نیاست. فن و تورب شده

شوند.  یمتصل م یشفت اضاف کیاند و به  شده لیهسته تشک  نیتورب

فن با شفت  يها از پره یبرخ ن،یهسته و تورب  سورمانند کمپره

 یکیمکان لیمانند. شفت فن به دلا یها ثابت م از پره یچرخند و برخ یم

 يموتور، دو قرقره ا دمانینوع چ نیکند. ا از شفت هسته عبور می

از  یبرخ .هسته) يبرا دیگريفن،  يقرقره برا کیشود ( می دهینام

  هستند. یاضاف يها قرقره يبهتر دارا ییکارا يبرا شرفته،یپ يموتورها

  

  
  ساختار کلی توربوفن و اجزاي تشکیل دهنده آن -1شکل 

  

رانش  يرویمحرکه (فن) ن ستمیس کی قیموتورها از طر نوع نیا

هوا به  قیپهپاد را از طرپرواز کننده مانند   دستگاهکنند و  می دیتول

موتور توربوفن هستند،  يپهپادها دارا نیردتیآورند. جد حرکت در می

 ییرانش بالا يرویدارند و ن یموتورها راندمان سوخت خوب نیا رایز

  .  ]4[کنند می جادیا

پراپ است. در  به موتور توربو هیشب اریعملکرد موتور توربوفن بس

 دهیموتور توربوفن به داخل کش يتوسط ورود يورود يمجموع، هوا

از فن عبور کرده و به داخل کمپرسور  يورود يهوا از يشود. مقدار می

                                                             
1 liquefied petroleum gas (LPG) 
2 compressed natural gas (CNG) 

کند. در آنجا هوا با  می دایمشعل راه پ به و سپسوارد شده هسته 

هسته و  انی. اگزوز داغ از مدهد یم خسوخت مخلوط شده و احتراق ر

 يهوا هیشود. بق کند و سپس از نازل خارج می فن عبور می يها نیتورب

 يزند. هوا یروانه دور موتور را دور مکند و پ از فن عبور می يورود

 کی نیآزاد است. بنابرا انیسرعت جرمیزان اندك  ياز فن دارا يعبور

از  يرانش خود را از هسته و مقدار يرویاز ن یموتور توربوفن، بخش

    .]5[ ردیگ یرانش خود را از فن م يروین

 قیطرهوا از  ابتدابه این شکل است که کار موتور توربوفن  فرآیند

مختلف  ریشده و به دو مس دهیفن به داخل موتور توربوفن مک کی

که در آن احتراق  شدهاز هوا وارد هسته موتور  یشود. بخش می میتقس

توسط  شود، نامیده می پس يبا کهاز هوا  يگریافتد. قسمت د یاتفاق م

کند. هوا پس از مکش،  مجرا به خارج از هسته موتور حرکت می کی

 ازیشود که فشار هوا را برحسب ن رسور کم فشار میک کمپیوارد 

 یهنگام  .]6[ فرستد یم يداده و به داخل کمپرسور فشار قو شیافزا

 اریشود، هوا را تا فشار بس کم فشار وارد کمپرسور پرفشار می يکه هوا

دهد. کمپرسور  یم شیآن را افزا يدما نیکند و همچن تر می بالا فشرده

با  یکند که وقتدایپ شیافزا يهوا به قدر يدما شود پرفشار باعث می

احتراق خود به  ندیفرآ ،کند پیدا می سوخت در محفظه احتراق تماس

از احتراق مخلوط هوا و سوخت، گاز احتراق وارد  پس شروع شود. ودخ

 نیداغ در داخل تورب يگازها سپسشود.  فشار می فشار و پر کم نیتورب

 ن،یتورب يها کنند. پره برخورد می نیتورب يها منبسط شده و با پره

فشار و فن را از مخلوط  حرکت کمپرسور کم يبرا ازین مورد يروین

به  ،یاز مخلوط احتراق ماندهیباق يرویآورند. ن به دست می یاحتراق

وارد نازل  یخروج يگازها یشود. وقت سمت نازل اگزوز فرستاده می

ها را به  داده و آن رییتغ ها را به سرعت آن يفشار يشوند، نازل انرژ یم

پرسرعت از  يکه گازها یهنگام کند. می لیبا سرعت بالا تبد ییگازها

کنند که پهپاد  می جادیا یرانش يرویشوند، ن یم هینازل به اتمسفر تخل

شده توسط فن،  جادیا يهوا انیدهد. سرعت جر یرا به جلو حرکت م

 انیهوا، جر انیجر نیآزاد است. به ا يهوا انیاز سرعت جر شتریب یکم

   . ندیگو یفن م ایپس  يبا يهوا

که در آن  مقالات صورت گرفته استدر  یمطالعات مختلف

. شده است یابیارز یکینامیترمود يها توربوفن با روش يموتورها

 يماهایتوربوفن، تفاوت هواپ يمحدوده مطالعات بسته به انواع موتورها

عملکرد موتورها، تفاوت  طیادر شر رییتوربوفن، تغ يمجهز به موتورها

تواند  میها  تعداد قطعات و تعداد قرقره ورانش موتورها  ریدر مقاد

  متفاوت باشد.

 يموتور توربوفن با یکینامیکاربرد ترمود ]7[ و همکاران نیدیآ

 يها مطالعه، شاخص نی. در اارائه کرده است را PW6000پس بالا 

 بی، ضريژهدر رفت اگزرسبت ن ،يبازده اگزرژمانند  موتور  يداریپا

مورد  ياگزرژ يداریو شاخص پا یطیمح ریتأث بیضر ،اگزرژي بیتخر

که موتور در حالت  يفاز يبرا يداریپا يها قرار گرفت. شاخص یبررس

 شنهادیها پ شده است. آن یابیارز لیکند به تفص یاستن کار موبرخ

 یدن موتور و بکر دارتریپا يبرا تواند یآمده م دست به جیکردند که نتا

. توران ردیمورد استفاده قرار گ ستیز طیمح يضررتر کردن موتور برا

موتور توربوفن را در ارتفاعات  کی یکینامیترمود لیو تحل هیتجز ]8[

 4000 نیکرد ب یکه موتور در آن کار م یانجام داد. ارتفاع افتهیرییتغ

 4000ارتفاع از  شیبا افزا در این مطالعهاست.  ریمتر متغ 9000متر تا 



 

 
33  

 

شر
ن

 هی
س

ند
مه

 ی
کان

م
ی

 ک
بر

ه ت
گا

ش
دان

ی
 ز،

ه پ
ار

شم
اپی

 ی
10

3
د 

جل
 ،

53
ه 

ار
شم

 ،
2

ن، 
تا

س
تاب

 ،
14

02
ه 

ح
صف

 ،
31 -

40  
– 

ش
وه

پژ
 ی

ل
ام

ک
 - 

یس
طف

ص
دم

یم ی
بائ

رط
 و ی

ن
ارا

مک
ه

 

. در ابدی یموتور توربوفن کاهش م يمتر، راندمان اگزرژ 9000متر به  

 يمایهواپ کی لیو تحل هیجزت  ]9[ و همکاران توران يگریمطالعه د

برخاست  اتیرا در حالت عمل JT8Dمجهز به موتور توربوفن  يتجار

 دهش مدرن انجام يماهایهواپ يکه بر رو يگریمطالعه د .ندانجام داد

در مطالعه خود گفت که  سندهینو .]10[ است متعلق به حسن است

 يپارامترها یابیقدرتمند در ارز يابزار یکینامیترمود لیتحل يروش ها

در  یآنتروپ دیمطالعه بر تول نیها هستند. استمیو عملکرد س یطراح

  فن که جزء موتور است تمرکز دارد.

اگزرژي موتور توربوفن  لیو تحل هیتجز ]11[و همکاران  هرتش

 تیمامور ریمس کیرا در امتداد  نیبدون سرنش ییاهو هینقل لهیوس کی

 لهیوس نیکرده اند تا ا جادیمدل موتور ا کیها  شده ارائه کرد. آن فیتعر

 ریخود را در طول مس تیبتواند مامور نیبدون سرنش ییهوا هینقل

 شده انجام دهد.  فیتعر

 يها از دغدغه یکیو کمپرسور  نیربعملکرد همزمان تو يسازگار

در موتورهاي . باشند یجت م يکنندگان موتورها دیطراحان و تول یاصل

با یکدیگر و کمپرسور  نیمشخصه عملکرد تورب  یمنحنهاي  فرمجت 

میزان  شیبا افزا کهیبطورباشند، هم  باید مغایر بایو تقر تفاوت دارند

در ولی  ود.ش  ترکینزد یگبه حالت واماند ،کمپرسور رد انیفشار جر

 .شودیم نزدیک یبه سمت واماندگ جریان، فشار میزانبا کاهش  نیتورب

با توجه  ،جت يموتورها یدو عضو اصل نیا يکار طیشرا گریطرف د از

 اتیدر عمل خصوصب 3فرودآمدنو  2کروز ،1برخواستن يها به حالت

و  تر است کوتاهاستفاده از موتور  یکه فاصله زمانر، و حالت مانو یجنگ

تر  ، بسیار مهمردگییقرار م یخارج از محدوده طراح تیعملا در وضع

 اب  جهیدر نت شود.یم 4سازگاري خط تیموقع رییموجب تغ است و 

 در ایناپا ای ایپا يکار يها استفاده و حالت طیتوجه به نوع موتور، شرا

دو  نیاز ا کی چیشود که ه میانتخاب  يسازگاري طور محدوده خط

  .نرسد  5یبه واماندگ یعضو اصل

 رینسبت به سا يشتریب 6رانش يرویمعمولا ن نموتور توربوف

 هامحور ی ازکی. کند یاستفاده م 7از دو محورو جت دارد  يموتورها

و  باشد. سرد می رانشبا کمپرسور  8سرد رانش نیتوربفن و  متعلق به

. باشدیم گرم نشرا کمپرسور با گرم رانشین متعلق به تورب گریمحور د

 9راماز هوا در مرحله  يادیحجم ز ییو جابجا کیوجود فن موجب تحر

سرد فقط از قطر بزرگ عبور  انیجر یبخش از آن با دب کی. خواهد شد

همچنین . ]7[ کند یم دیرا تول سرد یحرکتمقدار  شرانشیو پ کند یم

بور که شامل ع دهد یعبور م ياز موتور مرکزرا هوا  انیجر گریبخش د

 نیپرفشار، محفظه احتراق، تورب مپرسوراز کمپرسور کم فشار، ک

مقدار  شرانشیاست که پ یخروج قطر تایکم فشار و نها نیپرفشار، تورب

 ،جت يعملکرد موتورها مطابق نیهمچن کند.یم دیرا تول گرم یحرکت

باعث ایجاد میزان  یو خروج ياختلاف فشار و مساحت مقطع ورود

                                                             
1 Takeoff 
2 cruise 
3 Landing 
4 Matching Line 
5 Surge 
6 Thrust 
7 Twin spool 
8 LP 
9 RAM 

طبق اصول علم  هرچند .گردد یمنیز  10يفشار انششریپ بسیار کم از

 يروهایاختلاف ن لیتبد بود، ریتراکم ناپذ انیاگر جر الاتیس کیمکان

 یول شدیم سریم گشتاور رانشدست به  نییبالادست و پا يفشار

 طیشرا ؛ براساسلذا ،اجازه را نخواهد داد نیها ا انیجر يریپذ تراکم

 با توجه به اینکهخواهد ماند.  یباق يفشار شرانشیپ یموجود اندک

فشار با محور  کمپرسور کم محور توربو يمربوط به سازگار یمطالب علم

 ، باید]12[باشد یموجود م موضوع اتیتوربوکمپرسور پرفشار در ادب

سازگاري عملکرد شوند. اجزا موتور محرك نسبت بهم سازگار  یتمام

سور و توربین یکی از همزمان دو جز اصلی موتور توربوفن یعنی کمپر

باشد. چراکه فرم هاي اصلی طراحان و تولید کنندگان می دغدغه

هاي مشخصه عملکرد توربین و کمپرسور متفاوت و تقریبا مغایر  منحنی

باشد بطوریکه با افزایش نسبت فشار جریان در کمپرسور رسیدن هم می

ش نسبت به حالت واماندگی نزدیکتر شده و بالعکس، در توربین با کاه

  .]10[ گرددفشار به سمت واماندگی متقارب می

سازي براي طراحی  در این تحقیق تلاش شده است تا ابزار شبیه

به طوري که کمترین خطا را  ،سازگاري موتور توربوفن ایجاد گردد خط

ه بنسبت به کارکرد اصلی این نوع موتورها داشته باشیم. در این راستا 

و  براي اعتبارسنجی این  RR- Trent 772-60 ،PW - PW4098موتور 

ابزار مورد استفاده قرار خواهد گرفت. سهم این مقاله اولا در تعیین 

کارایی خط سازگاري با استفاده از پارامترهاي مختلف در موتورهاي 

باشد به طوري که این شبیه سازي به دنیاي واقعی نزدیک  توربوفن می

ن به عملکرد موتور در دنیایی باشد. خطاي کمتر به معناي نزدیک بود

واقعی است. این ابزار کمک خواهد کرد تا در حین طراحی یک توربوفن 

هاي مختلف تاثیرگذار بر عملکرد خط سازگاري را  ي جنبه بتوان همه

بررسی کرد. این باعث خواهد شد تا به سعی و خطاي کمتري نیاز 

قادیر بهینه هر یک باشد. استفاده از این ابزار کمک خواهد کرد تا به م

توان  می از پارامترهاي تشکیل دهنده اجزاي موتورتوربوفن دست یافت.

  هاي این تحقیق را در بندهاي زیر خلاصه کرد: نوآوري

شبیه سازي انواع توربوفن با استفاده از اطلاعات مربوط به  - 1

  موتور و شرایط محیطی

ا هاي تجربی و ب محاسبه خط سازگاري بدون نیاز به آزمایش - 2

  استفاده از شبیه سازي دقیق طراحی شده.

بدست آوردن مقادیر بهینه عوامل توربوفن براي طراحی  - 3

  موثر و خط سازگاري به طوري که خطا کاهش یابد.
  

  طراحی شبیه ساز - 2

سازگاري بین کمپرسور و توربین یک مسئله بسیار  تعیین خط

ن باعث حیاتی است که عدم وجود تعادل بین کارکرد این دو جز توربوف

شود تا موتور به نقطه واماندگی نزدیک شود که منجر به سقوط  می

سازگاري باعث خواهد  خواهد شد. شبیه سازي این مسئله و تعیین خط

شد تا بتوانیم تعادل کارکرد موتور توربوفن را در شرایط مختلف بررسی 

هاي ناموفق در دنیاي واقعی جلوگیري  از احتمال وقوع آزمایش وکنیم 

باشد که حتی سازندگان  عمل آوریم. این مسئله به حدي حیاتی می به

ها را انتشار  و اساس این آزمایشفناوري موتورهاي توربوفن این 

                                                             
10 Pressure Thrust 
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شبیه سازي  باشد. دهند و یک مسئله سري در طراحی موتور می ی نم

دهد و هدف  طراحی شده در این تحقیق مسئله مورد نظر را پوشش می

رکرد موتور توربوفن با استفاده از پارامترهاي از طراحی آن بررسی کا

باشد.  ترین هدف آن طراحی خط سازگاري می باشد که مهم مختلف می

فرضیات مختلفی براي این شبیه سازي در نظر گرفته شده است تا 

بتوانیم نتایج حاصل از محاسبات این ابزار را به دنیاي واقعی نزدیک 

  کنیم.

  

  ساز معماري کلی نرم افزار شبیه -1- 2

ا ب یرسوختیتوربوفن غ کی لیو تحل هیبا تجز این شبیه ساز

با . محاسبات در هر مرحله است هشدطراحی آل  دهیا اتیفرضکمترین 

قابل  2 است. این مراحل در شکل طی این روند به نتیجه رسیده

  مشاهده است.

  

  
  جزاي توربوفنمراحل مختلف شبیه سازي بر روي اطرحواره  -2شکل 

  

 محفظه احتراق.4 کمپرسور. 3 فن رام يساز فشرده. 2 آزاد انیجر. 1

  خروجی هسته. 8 فن خروجی. 7 تهنازل هس. 6 نیتورب. 5

موتور  کینامیترمود یساز ابتدا روابط اساس هیشب یطراح يبرا

 خواهد شد. حیتوربوفن استخراج شده است، که در ادامه تشر

مورد توربو فن وتور خت و شبیه سازي یک مسا يبرا يادیز يها يورود

 يکرد. برا داینسبت فشار فن و نسبت تراکم را پ دیاست. ابتدا با ازین

دسترس هستند.  در برخطبه صورت  ریمقاد نیاز موتورها ا ياریبس

 يگرم به همراه گرما يسرد و هوا يهر دو هوا يبرا ژهیو ينسبت گرما

 افتنی يبرا ریمقاد نیص باشد. امشخ دیز بایها ن فشار ثابت آن ژهیو

 يشود. فاکتورها ینسبت دما و فشار در هر مرحله استفاده م

کمپرسور،  ياست برا کیاباتیآل به آد دهیکه نسبت کار ا کیتروپ پلی

از  یناش یبازده ،یاست. با فرض واقع ازیمورد ن زیو فن ن نیتورب

در راندمان  فاکتورهاي مذکور. ابدی یاصطکاك و احتراق ناقص کاهش م

. خواص تاثیر گذار استراندمان نازل و راندمان احتراق  ،یکیمکان

 یدروکربنیه يها اضافه کرد. سوختدر شبیه سازي  دیبا زیسوخت را ن

 يمتفاوت هستند. ورود ییایمیش بیکربن و ترک ياز نظر محتوا

دارد. در  یبستگ بیترک نیبه ا شیشعله و مقدار گرما يدما ،سوخت

است.  ازینبراي شبیه سازي آزاد مورد  انیجر يو دما 1د ماخعد ت،ینها

 به چرخه اوت است و در هر تکرارشبیه سازي متفدر طول  ریمقاد نیا

   شود. یموتور وارد م

                                                             
1Mach number  

  پارمترهاي مورد استفاده در شبیه سازي -1 جدول

  پارامتر  ردیف  پارامتر  ردیف

  شعله يادم  9  آزاد انیماخ جر عدد  1

  فن ک،یتروپ یفاکتور پل  10 نسبت باي پاس  2

  نیتورب ک،یتروپ یپل فاکتور  11 نسبت تراکم  3

  احتراق راندمان  12 فشار فن نسبت  4

  یکیمکان راندمان  13 موتور یفعل ارتفاع  5

فشار حداکثر در  نسبت  6

 هنگام کاهش سرعت

  نازل ییکارا  14

 ک،یتروپ یپل فاکتور  7

 کمپرسور

آزاد و  انیفشار جر تنسب  15

  هسته

  آزاد و فن انیفشار جر نسبت  16 سوخت شیگرما مقدار  8

  

 ي، صدا2سوخت رانش ژهیومصرف  ،رانش ،قیدق یبه منظور خروج

توربوفن،  شبیه ساز یدر طول در طراح کربن دي اکسید موتور، و انتشار

ب در نظر گرفته شده است. براي محاسبات شبیه سازي در ادامه به ترتی

هر یک اجزاي تشکیل دهنده شبیه ساز طراحی شده تشریح خواهد 

  شد.

  

  ازگاريس خطمربوط به محاسبه  معادلاتالگوریتم و  -2- 2

 3 الگوریتم محاسبه شرایط خارج از نقطه طراحی موتور در شکل

بیان شده است. بر اساس این فلوچارت، پارامترهاي ورودي آن در 

خط سازگاري به سه دسته از براي محاسبه  معرفی شده است. 2 جدول

پارامترهاي طراحی، پارامترها با  به این متغیرهامتغیرها نیاز داریم. 

شوند. پارامترهاي  بندي می مقدار ثابت، و پارامترهاي وابسته تقسیم

ها و پارامترهاي وابسته  طراحی و پارامترهاي با مقدار ثابت، جزء ورودي

  .ندشو سازي محسوب می هاي شبیه جزء خروجی

نمایش  3شکل  مقادیر محاسبات فن و کمپرسور که در فلوچارت

شامل محاسبات مربوط به نسبت دما و نسبت فشار که داده شده است 

خروجی  سکون فن و کمپرسور است. بخش محاسبات مربوط به نازل

شامل محاسبه نسبت فشار و دماي نازل خروجی و نازل کنارگذر است 

. بخش محاسبات باشد ونده، میه شها خف بررسی نازلهمچنین و 

عملکرد کلی موتور شامل محاسبه نیروي پیشران، مصرف سوخت و 

  .نسبت سوخت کلی است

                                                             
2 Thrust-specific fuel consumption 
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لوك دیاگرام نحوه محاسبه عملکرد موتور در شرایط خارج ب -3شکل 

  از نقطه طراحی

 
براي محاسبه خط  جیارامترهاي ورودي و خروپ -2 جدول

  سازگاري

ي پارامترها  ردیف

  یطراح

  پارامترهاي وابسته  پارامترهاي با مقدار ثابت

عدد ماخ جریان   1

  هواي آزاد

  دبی جرمی  افت فشار سکون دیفیوزر

  نسبت کنارگذر  افت دماي سکون دیفیوزر   دماي محیط  2

نسبت دماي سکون محفظه   فشار محیط  3

  احتراق 

 نسبت فشار و دماي

  سکون فن

دماي ورود به   4

  توربین

نسبت دماي سکون 

کننده  خنک مخلوطکننده

  اول

نسبت فشار و دماي 

سکون کمپرسور فشار 

  لابا

نسبت دما و فشار سکون   -  5

  لاتوربین فشار با

نسبت فشار و دماي 

  فشار سکون توربین کم

نسبت دما و فشار سکون   -  6

کننده  مخلوطکننده خنک

  دوم

اتیک نسبت فشار است

  خروجی به فشار محیط

نسبت دما و فشار سکون   -  7

  نازل خروجی

نسبت دماي استاتیک 

خروجی کانال کنارگذر 

  به فشار محیط

نسبت دما و فشار سکون   -  8

  نازل کنارگذر

-  

  

       سیال با دما و فشار صفرمحاسبات از ابتدا بدین صورت است که 

توان  می )،2و1(تفاده از روابطگردد. با استناد و اس (سکون) وارد فن می

متغیرهاي ورودي و خروجی را بدست آورد و همچنین با دانستن نسبت 

 .]13[ فشار فن، فشار سکون خروجی فن قابل محاسبه است

)1(  �� =
���

���

 

)2(  ��� = ����� 

با در نظر گرفتن روابط آیزونتروپیک و مشخص بودن نسبت فشار 

  توان اختلاف دماي دو طرف فن را بدست آورد: فن، می

)3(  (
���

���

) = (
���

���

)
���

�  

همچنین با دانستن نسبت فشار کمپرسور و روابط آیزنتروپیک 

میتوان فشار و دماي سکون خروجی از کمپرسور را با توجه به رابطه 

  ) محاسبه نمود:4(

)4(  ��� = ���(
���

���

)
���

�  

)که  کنیماگر فرض 
���

��
) > (

���

��
توان این نتیجه  برقرار باشد، می  (

ان درون نازل تا یانبساط جر کند و را گرفت که سیال از کانال عبور می

توان افت  دهد. با استفاده از روابط آیزنتروپیک می فشار اتمسفر، رخ می

) بدست آورده و محاسبه 5کنار گذر را طبق رابطه ( مجراينازل  دما

  نمود:

)5(  
��� = �� → ��� − ����

= �����[1 − (
1

(
���

��
)
)]

���
�  

سرعت ، محاسبه شد کنارگذر مجراينازل  دماافت  بعد از آنکه

  :شود محاسبه مینیز بصورت زیر کنارگذررا  مجرايخروجی هوا از 

)6(  �� = (2��(��� − ���))�.� 

)7(  �
.

=
�

.

�

� + 1
 

خروجی  کند که با مشخص شدن سرعت ) بیان می7رابطۀ ( 

هواي ورودي به موتور و  کنارگذر و معلوم بودن دبی جرمی مجراي

 مجرايدبی جرمی هواي ورودي به  توان نسبت جت کنارگذر می

 مجرايدبی ورودي به  با مشخص شدن بدست آورد.گذر را کنار

) 8( کنارگذر باتوجه به رابطۀ مجرايسرعت خروجی هوا از  کنارگذر و

سرد  رانش ا ناشی از فن را محاسبه نمود که دراصطلاح رانشتوان  می

  شود: گفته می

)8(  �� = �
.

��� 

ناشی از  شرانپس از مشخص شدن ذکر این نکته لازم است که 

  شود. ناشی از موتور محاسبه می رانشفن، 

محفظه، راندمان  افت فشار کل شدن مقادیري از جملهبا مشخص 

توان فشار کل خروجی و  توربین می حرارتی محفظه و دماي ورودي به

 هواي محفظۀ احتراق را محاسبه نمود. سیال با دماي نسبت سوخت به

از رابطۀ  استفاده شود و با ق میسکون و فشار سکون وارد محفظۀ احترا

شود.  متغیرهاي خروجی محاسبه می ) و برمبناي متغیرهاي ورودي و9(

 افت فشار نسبی فشار سکون در محفظۀ احتراق که با لحاظ نمودن

باشد،  سیال می ناشی از مسائلی چون اختلاط و نیروي پساي مسیر

 داریم:

)9(  ��� = ���(1 −△��) 

سکون در محفظۀ  ا لحاظ نمودن میزان افزایش دماياز طرفی ب

دست  سکون خروجی از محفظه به ) دماي10احتراق، باتوجه به رابطۀ (

  آید: می

)10(  ��� = ��� +△ ��� 

)11(  � =
��

.

��

. =
(������ − ������)

(ℎ���� − ������)
 

ورودي به  دماهمچنین  محفظۀ احتراق و دمااسبۀ اختلاف با مح

 مشخص بودن ارزش حرارتی سوخت مورد استفاده محفظۀ احتراق و با

که این موضوع در  توان نسبت جرم سوخت به هوا را به دست آورد می

 دهد نشان می  13و  12هاي   هرابط ) نمایش داده شده است.11رابطه (

خروجی از هر یک از  در ورودي و دما قبیلاز  که مقادیر محاسبه شده
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فشار  هاي کم نیاز براي هر یک از توربین توان کار مورد یم، کمپرسورها

  محاسبه نمود: و پرفشار را

)12(  ��� − ���.� =
���

(�����)(��� − ���)
 

)13(  ��� − ���.� =
(� + 1)���

(�����)(��� − ��)
 

  ي داریم:محاسبات سرعت فن ورودبراي 

)14(  ��

= �ℎ ∗ (� ∗ 30 + 300) ∗ �ℎ��

∗ 1000 ∗ ((0.769 ∗ ��)

+ 0.346) 

براي  استفاده شده است. ]13[در ) بطور کامل 14که رابطه (

در موتور توربوفن از رابطه زیر استفاده  تراکم ينسبت دمامحاسبه  

  کنیم: می

)15( ��� = ���
����/(�� ∗ ��) 

 ژهیو ينسبت گرما  gcنسبت تراکم و  pic) 15که در رابطه (

فاکتور  ecدرنظر گرفته شده است. و همچنین  4/1باشد که برابر با  می

باشد که متناسب با نوع کمپرسور در نظر  می کمپرسور در کیتروپ یپل

) راندمان 15و14ن با در نظر گرفتن روابط (بنابرای گرفته خواهد شد.

  کمپرسور از رابطه زیر قابل محاسبه است:

)16(  �� = (���
����/��) − 1/(��� − 1) 

محاسبه روابط مربوط به محفظه احتراق بدین صورت است که در 

ان نش Pibدر نظر گرفته شده و با  1این روابط احتراق ایده آل برابر با 

  خواهیم داشت: احتراق ينسبت دماداده شده است لذا براي محاسبه 

)17(  COTR1 =
�0�

���

 

باشد.  می رکود يدما T03و  شعله يدما T04) 17که در رابطه (

شود که در آن  ی از رابطه زیر استفاده میکل ينسبت دماهمچنین براي 

cpt  با باشد و برابر می گرم يهوا ژهیو يگرماهمان[BTU/lmb-R]  

سرد بوده برابر با  يهوا ژهیو يگرماکه  cpcبوده و نیز  276/0

[BTU/lmb-R]  24/0 نسبت باشد. همچنین با استفاده از این رابطه  می

  شود: ه میبرا نیز محاس جرم سوخت به هوا انیجر

)18(  OTR2 =
��� ∗ �0�

��� ∗ ��

 

)19(  � =
��� − (Ram Temperature Ratio ∗ ���)

�� ∗ ℎ��/(��� ∗ ��) − ��� ∗ ��
 

 یفاکتور پل etبوده و  سوخت شیارزش گرما hpr) 19در رابطه (

در ادامه به محاسبات مربوط به طراحی فن  باشد. می نیتورب کیتروپ

فاکتور  efموتور توربوفن پرداخته شده است. در این روابط منظور از  

 ، دماي رکود، عددفشار رکود، فن ينسبت دماده و بو فن  کیتروپ یپل

و در نهایت بازده فن به ترتیب  سرعت اگزوز فن، فن یخروجدر ماخ 

 قابل محاسبه است که در زیر آمده شده است.

)20(  
FTR3 =

���
����

�� ∗ ��
 

)21(  �����
4 =  �� ∗ ��� 

                                                             
1 Combustion Temperature Ratio 
2 Overall Stagnation Temperature  
3 Fan Temperature Ration 
4 Stagnation Pressure 

)22(  �����
5= T� ∗ ��� 

)23(  ���ℎ

= ��
2

�� − 1
∗ ���� ∗ Ram Temperature Ratio − 1 

)24(  Fan Exit Velocity = ���ℎ ∗ Ambient Speed of Sound 

)25(  �� =
(1 − ���)

1 − ���
�
��

 

  

تعریف شده و در رابطه  نسبت فشار فن  Pifدر این روابط 

 يهوا يدماو آزاد  انیجر يفشار هوابه ترتیب  P0 ،T0) 22و21(

�� آزاد بوده و واحد آن انیجر
از  باشد. همچنین منظور می ����

Ambient Speed of Sound ی بوده و با واحد طیمح يسرعت صدا]ft/s[ 

روابط مربوط به توربین و تمامی روابط مورد نیاز براي  شود. سنجیده می

از  نیتورب ينسبت دما. به این ترتیب شبیه سازیدر ادامه ذکر شده است

  آید: رابطه زیر بدست می

)26(  

TTR6

= 1 − (
1

�� ∗ (1 + �)
) ∗

Ram Temperature Ratio

���
∗ (��� − 1 + � ∗ (���
− 1))Turbine Stagnation Temperature 

  عبارت است از: نیرکود تورب يدما 

)27(  ���7 = ��� ∗ �0� 

  نیز این چنین قابل محاسبه است: نینسبت فشار تورب

)28(  ��� = ���
��∗��
����  

  فشار رکود توربین نیز برابر است با:

)29(   TSP8 = ��� ∗ Combustion Pressure 

  و در نهایت بازده توربین عبارت است از:

)30(  �� =
(1 − ���)

(1 − (���
�
��)

 

بات نهایی مربوط به طراحی خط سازگاري بین محاسنیازمند حال 

هاي  براي درك راحت تر روابط و اندیس .باشیم میتوربین و کمپرسور 

  تواند بسیار مفید باشد. می 4 استفاده شده در روابط شکل
  

  
  

  مربوط به روابط  خط سازگاري طرحواره -4شکل 

  

  دانیم که: می

)31(  ��������������

������������
=

�����������

������������
 

) را بصورت زیر نوشت و سپس به ساده 32توان رابطه ( پس می

                                                             
5 Stagnation Temperature 
6 Turbine Temperature Ratio 
7 Turbine Stagnation Temperature 
8 Turbine Stagnation pressure 
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  ) پرداخت.34و33سازي آن در رابطه هاي ( 

)32(  �
.

���(��� − ���)

��

.

=
(�

.

� + �
.

�)���(��� − ���)

(�
.

� − �
.

�)
 

)33(  ���(��� − ���) = ���(��� − ���) 

)34(  ������(
���

���

− 1) = ������(1 −
���

���

) 

  . است یواقع وآل  دهیا طیشرا يبرا )35(معادله  بنابراین

)35(  ������

��
[(

���

���
)(����)/�� − 1]

= ��������[1 − (
���

���
)(����)/��] 

کنیم و پس از  ) بازده مکانیکی را نیز اضافه می35حال به معادله (

نمایان ) 36ابطه (یعنی بازده مکانیکی در ر ��بازنویسی به معادله 

  .شود می

)36(  ������

��

[(
���

���

)(����)/�� − 1]

= ����������[1

− (
���

���

)(����)/��] 

هاي مربوط به توربین  هاي محاسبه شده از بخش حال با رابطه

و نسبت فشار  1وان نسبت فشار توربینت وکمپرسور در نهایت می

  را بدست آورد که عبارت است از: 2کمپرسور

)37( ��� =
���

���

= [1 −
������

����������

[(
���

���

)(����)/��

− 1]](��)/(����) 

)38(  ��� =
���

���

= [1 −
����������

������

[1

− (
���

���

)(����)/��]](��)/(����) 

درنهایت براي محاسبه دبی جرمی و افت فشار روابط زیر برقرار 

  گردد: می

)39(  �
.

ℎ�� = �
.

/� + 1 

)40(  �
.

= 3747.833 ∗
���

����

 

)41(  �
.

���� = � ∗ �
.

/� + 1 

)42(  82320*f=((1.147*f)+2.152) ∗ (T_04-T_03) 

در نظر گرفته شده است و  3برابر با  B، مقدار ]14[ که با توجه به

f روابط مربوط به خنک باشد. از طرف دیگر  نشان دهنده، افت فشار می

زیر بیان شده  شوند در یم محسوبي که پارامترهاي بدون بعد کار

  :است

)43(  
� =  

 دبی جرمی جریان کنارگذر

دبی جرمی هسته اصلی موتور
=  

��

��

 

)44(  
�� =  

 دبی جرمی هواگیر شماره یک

دبی جرمی هسته اصلی موتور
=  

���

��

 

)45(  
�� =  

 دبی جرمی هواگیر شماره دو

میجر هسته اصلی موتور دبی 
=  

���

��

 

                                                             
1 TPR 
2 CPR 

)46(  
�� =  

 دبی جرمی خنک کننده شماره یک

دبی جرمی هسته اصلی موتور
=  

���

��

 

)47(  
�� =  

 دبی جرمی خنک کننده شماره دو

دبی جرمی هسته اصلی موتور
=  

���

��

 

)47(  
� =  

 دبی جرمی سوخت

 دبی جرمی هواي ورودي به محفظه احتراق
  =  

���

��

 

این معادلات و روابط استخراج شده با توجه به الگوریتم ذکر شده 

و با ترتیب بیان شده براي شبیه سازي استفاده شده است و پایه 

دهد و این معادلات  کدنویسی و شبیه سازي مدل مربوطه را تشکیل می

موده و در اخر با ترکیب این روابط و را بصورت بخش به کد تبدیل ن

دهی موتورهاي مختلف مورد بررسی قرار خواهد گرفت  ها و داده حل آن

و خط سازگاري براي هر موتور با توجه پارامترهاي مختلف قابل 

 محاسبه خواهد بود.

 

  نتایج ارزیابی شبیه سازي - 3

دید از روبروي یک موتور توربوفن بصورت اختصاصی  5 در شکل

م افزار اتوکد طراحی شده و شماره گذاري گردیده است و این در نر

 3گذاري مبناي مدل سازي و تحلیل خواهد بود همچنین جدول  شماره

نماید که هر شماره مربوط به کدام قسمت موتور توربوفن  مشخص می

  باشد. می

  
و  روبروي موتور توربوفن طراحی در شبیه سازي دید -5شکل 

  پارارمترهاي استفاده شده

  

توضیح شماره گذاري سیستم توربوفن طراحی شده  -3 جدول

  براي شبیه سازي

شماره در   سیستم توربوفن

  سیستم

  1  ورودي فن

  2  خروجی فن و ورودي کمپرسور

  3  خروجی کمپرسور و ورودي محفظه احتراق

  4  ورودي توربین فشار قوي

وربین فشار قوي و ورودي توربین خروجی ت

  فشار ضعیف

5  

  6  خروجی توربین فشار ضعیف و ورودي نازل

  7  خروجی نازل

  

براي یک موتور معین مقادیر ثابتی در نظر گرفته شد و عبارتند از 

) و سرعت N)، سرعت دورانی(�)، توان آدیاباتیک (R)، ثابت گاز(dقطر (

ثابت پرداخته و مقادیر آن را  توضیح پارامترهاي 4جدول  ).Cمحیطی(

  مشخص می نماید.
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  مقادیر پارامترهاي ثابت در مدل سازي -4 جدول

  واحد  مقدار  پارامتر  ردیف

 M 0/9241 قطر فن  1

-J·kg-1·K 0/2867  ثابت گاز  2
1 

 KJ/kg-K 1/333  توان آدیاباتیک گاز  3

  KJ/kg-K 1/444  توان آدیاباتیک هوا  4

  RPM  20365  سرعت دورانی  5

 Km/h  500  سرعت محیطی  6

 

در ادامه دو آزمایش کلی براي ارزیابی شبیه سازي و محاسبات 

 -RR وPW - PW4098  موتور طراحی شده است. بر این اساس ابتدا دو

Trent 77-60 اسناد ها به صورت کامل در اطلاعات آن که GE90 فیتعر 

هدف از  .]15[ند ا هانتخاب شد سازيصحت سنجی شبیه  يبرااند،  شده

هاي  رانشاین آزمایش مقایسه اختلاف بین نتایج مختلف مربوط به 

محاسبه شده توسط شبیه سازي و مقادیر آزمایش شده دنیاي واقعی 

 PW - PW4098باشد. در آزمایش بعدي خط سازگاري براي موتور  می

صحیح محاسبات و در ارتفاعات مختلف طراحی خواهد شد تا از کارکرد 

  شبیه سازي اطمینان حاصل شود.

  

براي  رانشاعتبارسنجی شبیه سازي با محاسبه  -1- 3

 موتورهاي مختلف

به دلیل سري بودن اطلاعات مربوط به خط سازگاري در 

ها دسترسی به اطلاعات موتورهاي  هاي مربوط به توربوفن تکنولوژي

هاي قبل  در قسمتباشد ولی همانطور که  مورد نظر نیز امکان پذیر نمی

قابل محاسبه است. بنابراین براي  رانشذکر شد این مقدار از طریق 

ها استفاده شده است که   رانشاعتبارسنجی شبیه سازي نیز از مقادیر 

دهنده صحت مربوط به محاسبات خط سازگاري موتورهاي مورد   نشان

براي شبیه سازي و  pw-pw4098ابتدا موتور با مدل  بررسی است. 

اطلاعات این موتور به  ]15[ صحت سنجی انتخاب شده است. طبق

  آمده است. 5 صورت عمومی در جدول

  

  pw 4098موتور  يشده برا يساز هیو شب یواقع ریمقاد -5جدول 

مدل 

  موتور

 رانش 

  برخواستن

مصرف  

ژه یو

سوخت 

رانش 

برخواس

  تن

  رانش کروز

مصرف  

ژه یو

سوخت 

رانش 

  کروز

  وزن خالص

PW - 
PW409

8  

16500  0/581  14000  0/391  98000  

نتایج 

شبیه 

  سازي

14080/

8210  

0/

59407  

15295/

1496  

0/

3842  

93788/

3999  

  

دهد نتایج حاصل از شبیه  نشان می 5همانطور که نتایج جدول 

مصرف  PW - PW4098براي موتور  0,1سازي با خطاي کمتر از 

کرده است. از سوخت رانش را براي دو حالت برخواستن و کروز محسابه 

تا  100باشد نیز بین  رانش که یک نیروي بسیار بزرگی می طرفی مقدار

  پیدا کرده است که این مقادیر اختلاف قابل چشم پوشی هستند. 2000

باشد که  دومین موردي می RR- Trent 772-60موتور توربوفن 

مقادیر شبیه سازي شده  6جدول  .]16[ تحت آزمایش قرار گرفته است

یی واقعی را براي این موتور توربوقن گزارش کرده است. در مقایسه و نیا

شود که اختلاف در میزان  نتایج دو سطر از این جدول مشاهده می

باشد و میزان اختلاف محاسبه نیروي  می 0,05کمتر از مصرف سوخت 

باشد که این  می 2000تا  1000رانش در حین برخواستن و کروز بین 

دو  نیا باشد. به این بزرگی قابل چشم پوشی می اختلاف در نیروهایی

 قیبه طور دقشبیه سازي شده دهد که مدل موتور  ینشان مآزمایش 

   .کند یم ینیب شیمختلف پ طیموتور را در شرا ،ماتیتنظ نیاز ا کیهر 

  

مقادیر واقعی و شبیه سازي شده براي موتور  -6 جدول           

Trent77260                   

  

رسور تحقیق هاي صورت گرفته در مورد خط سازگاري کمپ

دهد که خط سازگاري کمپرسور باید به شکل  نشان می 6 شکل منحنی،

حاصل از شبیه هاي  براي اعتبار سنجی داده ]16[زیر باشد لذا از مرجع 

خواهیم استفاده نموده و صحت درستی آن اطمینان حاصل  سازي

در این راستا باید تمامی نمودارهاي بدست آمده از محاسبات  .نمود

با مراجع هم خوانی داشته باشند. به دلیل اینکه براي شبیه سازي 

باشد براي  موتورهاي توربوفن این خط سازگاري یک مشخصه سري می

توان از شکل و روند کلی نمودارهاي خط  تطبیق با منابع فقط می

سازگاري به این مهم پی برد. بنابراین در این آزمایش مبناي صحت 

به  باشد. ده از منابع مختلف میسنجی پیروي خطوط سازگاري پیدا ش

طرح  24500و  19000، 13500این دلیل در ادامه براي سه ارتفاع 

خط سازگاري براي هر یک از اجزاي موتور توربوفن محاسبه خواهد 

  شد.

  

  منحنی سازگاري کمپرسور -6شکل 

  

مدل 

  موتور

رانش 

 برخواستن

 مصرف 

 ژهیو

سوخت 

 رانش

  برخواستن

رانش 

  کروز

 مصرف 

 ژهیو

سوخت 

 رانش

  کروز

وزن 

  خالص

RR- 
Trent 

772-60  

71100  0/3 11500  0/565 10550  

نتایج 

شبیه 

  سازي

72295/

6767 

0/3457 11823/

5721 

0/6100 10558/

1127 
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زگاري خط سا 2هاي ذکر شده در بخش  در ابتدا با توجه به رابطه 

  محاسبه شده است. 7براي کمپرسور  طبق جدول 

  

  طراحی خط سازگاري کمپرسور -7 جدول

�/���� �����������  �
.

  ارتفاع ���/��� ���/�����

1129/47 0/8623 528/795 11/701952 13500  

1186/90 0/8617 614/775 11/517273 19000  

1238046  0/8614 697/009 11/ 121187  245000  

���
√�

�  N.D ��. √�
���

�  
Bar/bar ft 

  

طرح خط سازگاري هاي  ها و تحلیل منحنی حاصل از داده 7شکل 

 6این الگو با شکل  نماید. در ارتفاعات ذکر شده مشخص میکمپرسور را 

درستی ه وند کلی شبیه سازي بدهد ر  مطابقت کاملی داشته و نشان می

 عمل کرده است.

  

  منحنی طراحی خط سازگاري کمپرسور در ارتفاعات مختلف -7شکل 

  

هاي مورد نیاز براي طراحی سازگاري توربین  در ادامه مشخصه

  .آمده است 8پرفشار در جدول 

 
  طراحی خط سازگاري توربین پرفشار -8 جدول

�/����  ���� �
.

  ارتفاع ���/��� ���/�����

564/823 0/913569 118/560612 3/54287 13500  

564/823 0/912475 138/922388 3/170162 19000  

564/823 0/912362 159/903320 3/138977 245000  

���
√�

�  N.D ��. √�
���

�  
Bar/bar ft 

  

در مورد خط  قیتحق نیا يهالیحاصل از داده ها و تحل یمنحن

رسم گردیده  8شکل در در ارتفاعات ذکر شده  سازگاري توربین پرفشار

نتایج حاصل از این شبیه سازي نیز مطابق با الگوهاي ذکر شده  است.

توان از صحت این شبیه سازي نیز  باشد و می می ]17[در مرجع 

  رد.اطمینان حاصل ک

 

  
در ارتفاعات  توربین پرفشار يخط سازگار یطراح یمنحن -8شکل 

  ذکرشده

  

هاي مورد نیاز براي طراحی خط  حال به همان ترتیب مشخصه

  آمده است. 10و  9سازگاري فن و توربین کم فشار به ترتیب در جداول 

  

  مشخصه هاي طراحی خط سازگاري فن -9 جدول

�/���� ����  �
.

  ارتفاع ���/��� ���/�����

1258/154 0/8900 3747/7874 1/973680 13500  

1285/095 0/8927 3747/7874 1/65001 19000  

1313/871 0/8841 3747/7874 1/426227 245000  

���
√�

�  N.D ��. √�
���

�  
Bar/bar ft 

  

  
  در ارتفاعات ذکرشده فن يخط سازگار یطراح یمنحن -9شکل 

 

نیز تایید کننده الگوي صحیح طرح خط سازگاري  10و  9شکل 

باشد و این دو منحنی نیز از در سه  فشار و پرفشار می براي توربین کم

  کنند. و الگوي موجود در آن پیروي می 6ارتفاع مختلف از شکل 

 
  مشخصه هاي طراحی خط سازگاري توربین کم فشار -10 جدول

�/���� ���� �
.

�����/���   ارتفاع ���/��� 

651/201 0/902837 364/37428 1/289635 13500  

643/108 0/901960 386/79663 1/183278 19000  

642/394 0/901303 441/2535 1/123296 245000  

���
√�

�  N.D ��. √�
���

�  
Bar/bar ft 
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در ارتفاعات  توربین کم فشار يخط سازگار یطراح یمنحن - 10شکل 

  ذکرشده

 

  نتیجه گیري  - 4

و نیاز به سازگاري اجزاي   براساس اهمیت موتورهاي توربوفن

شد تا شبیه سازي بر اساس تشکیل دهنده آن، در این تحقیق تلاش 

روابط ترمودینامیکی حاکم بر این نوع موتورها شبیه سازي با حداقل 

پس از استخراج روابط، پیاده سازي شبیه خطا انجام شود. بر این اساس 

دهد که میزان رانش  هاي انجام شده نشان می سازي انجام شد. آزمایش

با دقت بسیار و مصرف سوخت رانش در دو حالت برخواستن و کروز 

بدست آمده  RR- Trent 772-60 ،PW - PW4098بالایی براي دو موتور 

فن،  از طرف با توجه به مراجع تایید شده است که خط سازگاري است.

 PW - PW4098موتور  کمپرسور، توربین پرفشار و توربین کم فشار براي

  طراحی شده است.به درستی 

  

  نمادها -5

T01 ) کلویندماي ورودي فن(  

T04  )کلویندماي ورودي کمپرسور/دماي خروجی فن( 

T05 )کلویندماي ورودي محفظه احتراق/ دماي خروجی کمپرسور(  

T06  دماي ورودي توربین پر فشار/ دماي خروجی محفظه

  )کلویناحتراق(

T07  دماي ورودي توربین کم فشار/ دماي خروجی توربین پر

  )کلوینفشار(

P01 کلوینشار/ دماي ورودي نازل(دماي خروجی توربین کم ف(  

P02 )کلویندماي خروجی نازل(  

P03 )بارفشار ورودي فن(  

P04 )بارفشار ورودي کمپرسور/فشار خروجی فن(   

P05 )بارفشار ورودي محفظه احتراق/ فشارخروجی کمپرسور(  

P06 )بارفشار ورودي توربین پر فشار/ فشار خروجی محفظه احتراق(  

P07 ربین کم فشار/ فشار خروجی توربین پر فشار ورودي تو

  )بارفشار(

d )متر سانتیقطر موتور(  

  )کیلومتر بر ساعت(سرعت محیطی �

N سرعت دورانی)RPM(  

 کلوین-کیلو ژول بر کیلوگرم(توان آدیاباتیک(      

R ز ثابت گا�
��. ��   
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