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 چكيده

در اين تحقيق با تواند مقدار واقعي اتلاف انرژي و يا به عبارتي ناكارآمديهاي ترموديناميكي را براي هر يك از اجزاي يك سيستم تعيين نمايد. مي تحليل اگزرژي
 د آن پرداخته شده است.كارهايي جهت بهبود عملكرها و بيان راهبه ارائه دادهسوز بدون پس يك موتور توربوجت ترموديناميكي و اگزرژيك سازي و تحليلمدل

-بررسي نتايج نشان ميپي انجام شده است.اسافزار جيافزار متلب نوشته شده و اعتبارسنجي مساله نيز با نرمسازي مساله يك كد كامپيوتري در نرمجهت مدل

% ٣٨/٦٣% به ٦١/٥٩از ميزان راندمان اگزرژي  ٤٠ر برابر كيلومتري، در نسبت فشار كمپرسو١١دهد كه با افزايش ارتفاع پروازي هواپيما از سطح دريا تا ارتفاع 
% تغيير كند. اين بدان معني است كه اگر ٧٨/٥٠% تا ٩٧/٥١تواند از توربوجت ميموتور گراد بازده اگزرژيدرجه سانتي ٤٧تا  -٩٣. در محدوده دمايي يابدميارتقا 

دهد افزايش سازي ترموديناميكي در موتور، بازده اگزرژي آن را ارتقا داد. نتايج ديگر نشان ميبهينهتوان بدون اعمال انجام شود، مي هواي خنكپرواز هواپيما در 
  دهد.% افزايش مي٥٣/٥٧% به ٠٥/٥١كلوين، بازده اگزرژي آن را از  ١٨٥٠متر بر ثانيه و در دماي احتراق  ٣٠٠تا  ٥٠ز ي هواپيمااسرعت پرواز
 .پيشرانش هوايينتروپي، آيل اگزرژي، توليد توربوجت، تحلموتور  :كليديواژه هاي 
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Abstract 
Exergy analysis can be determining the actual amount of energy dissipation or thermodynamic inefficiencies for each component of 
a system. In this research, thermodynamic and exergy analysis of turbojet engine without afterburner has been presented to provide 
data and express ways to improve its performance. For modeling, a computer code has been written in MATLAB software and 
problem validation has been done with the GSP software. The results show that by increasing the flight altitude from the sea level up 
to 11 km, the compressor pressure ratio is equal to 40 and the exergy efficiency increases from 59.16% to 63.38%. At temperatures 
ranging from -93 ° C to 47 ° C, the exergy efficiency of a turbojet engine can vary from 51.97% to 50.78%. This means that if the 
flight of the airplane is carried out in a cool air, the exergy efficiency can be improved without applying the thermodynamic 
optimization in the engine.Other results indicate that with an increase in the flight speed of the aircraft from 50 to 300 m/s and at 
combustion temperature of 1850 K, its exergy efficiency increase from 51.5% to 57.53%. 
Keywords:Turbojet engine, Exergy analysis, Entropy generation, Propulsion. 
 

 

  مقدمه - ١
يكي از مباحثي كه از قانون هاي انرژي سازي انواع سيستمدر مدل

باشد. اين اگزرژي مي شود، روش تحليلدوم ترموديناميك منشعب مي
 كار سامانه نسبت به محيط و قابليت انجام روش جديد به بيان پتانسيل

تكاجزاي سامانه يا توانتكمي پرداخته و برهمين اساس،مرجع خود
كل  دراتلافاترا  ازاجزا هريك وسهم هكرد طورمجزاتحليل به چرخه را

- اكارآمدينمشخص نمودن تواند درآورد. اين روش مي دست به چرخه

نابودي اگزرژي يا  طوردقيق عمل كند. از طرف ديگر به هاييك چرخه
تواند به عنوان معياري براي عدم كارآيي ناپذيري نيز ميبازگشت

هاي انرژي به تحليل اگزرژي سامانهبه طور كلي شود. ها معرفي سامانه
  دهد تا:طراحان اين امكان را مي

  يك سامانه را روي بازده كل تاثير هر فرآيند يا جزء سازنده
  آن تعيين كنند،

 دهند، حذف فرآيندها يا اجزايي كه بازده را كاهش مي
  كنند،

  بيشترين بازده سامانه را نسبت به بهترين حالت فرآيند يا
  اجزاء سازنده مورد نظر تعريف كنند،

 هايي جهت بهبود در عملكرد سامانه بيان كنند.روش  
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 توليدشده واقعي،آنتروپي درهرفرآيند ترموديناميك دوم قانون طبق
 .باشدفرآيند مي درطي آن نابودي و رفتن اگزرژي ازدست با متناسب

 اول شامل شناسايي مرحلهاست.  اساسي مرحله دو شامل اين تحليل
 تعيين برپايه سيستم ترموديناميكي نامطلوب فرآيندهاي وبررسي
 اگزرژي موازنه نوشتن با اگزرژي اتلافات بوده واگزرژي  اتلافات

 دوم شامل تعيين مرحله .آيدمي دست به سيستم مختلف درقسمتهاي
اگزرژي  اتلافات مفاهيم برپايه درسيستم ممكن اصلاحات بيشترين
 ميزان ناپذير است. كمترين اجتناب اگزرژي پذير واتلافاتاجتناب
 و موجود هايتكنيك با تواننمي كه طي فرآيندي درسيستم اگزرژي

 ناپذيراجتناب اتلافات اگزرژي شد، آن نابودي مانع اقتصادي ملاحظات
 پتانسيل بيشترين اجتناب، قابل اگزرژي اتلافات تعريف، اين . باباشدمي

 سرعت به سيستم، يك كند. بنابراينرا تعيين مي فرآيند بهينه شدن
 نامطلوب فرآيندهاي و گرددبررسي مي اگزرژي تحليل توسط

  .]١[گردندمي ،مشخصدر آن ممكن اصلاحات بيشترين و ترموديناميكي
ها و تحقيقات پژوهشگران و محققان، سمت و بسياري از فعاليت

توان يك سامانه را ضمن چطور مي و اينكه جويانه داردسويي صرفه
هاي مختلف حفظ كارآمدي آن، با كاهش هزينه و اتلاف در قسمت

هايي كه در زمينه شناخت و تحليلسازي نمود. از جمله سامانه، بهينه
 تحليل اگزرژيهاي انرژي پا به عرصه تحقيقات نهاده، روشاصلاح سامانه

 گذشته قرن تحليل اگزرژي در تاريخ علمي جهان، ازاوايل باشد.مي
 تحليل،بسط و توسعه ميلادي،اين١٩٣٠ازسال و واقع شده توجه مورد

 ميلادي،تحليل٧٠هه انرژي درد بحران شروع با است. مودهن بيشتري
اخيرقرارگرفت و  دهه سه تحقيقات ترموديناميكي دررأس اگزرژي

هاي مرتبط با انرژي شامل سازي ترموديناميكي سامانهامروزه مدل
ها از نظر قانون اول و دوم ترموديناميك، توسعه زيادي تحليل سامانه

  .]١[پيدا كرده است
روزافزون انرژي در هاي مسائلي همچون هزينه هاي اخيرسالدر 

توليد كمتر  ،جهان، حفظ محيط زيست با مصرف سرانه كمتر انرژي
هاي محيط زيست و همچنين كسب بيشترين كار مفيد از ميزان آلاينده

معيني از سوخت، باعث شده است كه صاحبان صنايع جهت افزايش 
جام اي را انها تحقيقات و اقدامات گستردهسازي سامانهوري و بهينهبهره

هاي در داخل كشور، بيشتر تحقيقات انجام شده، بر روي چرخه دهند.
هاي هوايي همچون موتورهاي توربوجت يا نيروگاهي بوده و چرخه

توربوفن يا ديگر مشتقات موتورهاي هوايي، كمتر مورد توجه قرار گرفته 
توان با تشخيص علل است. در تحليل اگزرژي موتورهاي هوايي مي

هاي مختلف موتور، آن دسته از اين ف اگزرژي در بخشتخريب يا اتلا
 ،و رفع آن هزينه نامتعارفي ندارد بودهاتلافات را كه قابل جلوگيري 

 .]٢[كاهش داد

به دليل استفاده گسترده از انواع موتورهاي هوايي در جهان، 
سزايي برخوردار است. توسعه از اهميت به آنهاتحليل ترموديناميكي 

، طراحي آنها موتورها بر اساس نيازها و كاربردهاي مختلفاين انواع 
سازي موتورهاي موجود همگي در موتورهاي كارآمدتر و همچنين بهينه

 .]٣[برندهاي تحليل ترموديناميكي بهره ميمسير خود از روش

هاي خارجي بازگشت ناپذيريدر تحقيقي ]٤[هنينگ استراچتراپ 
ذر بالا بررسي كرد. وي در مطالعه خود موتور توربوفن با كنارگيك را در 

بيان داشت كه كارايي يك فرآيند با كاستن از تلفات بازگشت ناپذير و 
در تحقيقي  ]٥[يابد. سزار تونا و همكارانمقدار توليد آنتروپي بهبود مي

تحليل كردند.  اگزرژي و ترمواكونوميكيك موتور توربوفن را از ديدگاه 
در بود. يك هواپيماي تجاريدر اين تحقيق هواپيماي مورد نظر آنها 

از  يك موتور توربوفن را ]٦[انيس تورگوت و همكاران يك تحقيق ديگر 
. موتور توربوفن بررسي ديدگاه اگزرژي مورد تحليل و بررسي قرار دادند

تحليل اگزرژي آن در سطح دريا و  بوده CF6-80از نوع  توسط آنها شده
تغييرات راندمان اگزرژي موتور داد كه نتايج آنها نشان مي انجام گرديد.

آن مانند توربين و به تغييرات راندمان آيزنتروپيك اجزاي دوار 
با استفاده از تعريف اگزرژي ]٧[اوندر توران كمپرسور وابسته است.

اگزرژي يك موتور  مخصوص، اثرات ارتفاعات مرجع را بر راندمان
هاي انرژي و اگزرژي را در شش ارتفاع راندمان ويتوربوفن بررسي كرد. 

مختلف پروازي بررسي كرده و نتايج مقادير تخريب اگزرژي را در ارتفاع 
 ]٨[وينسنت تاي و فن چياك سي  بررسي كرد. ٠.٩متر و ماخ  ٩٠٠٠

سازي يك موتور توربوفن كاربردي از الگوريتم ژنتيك را در جهت بهينه
رژيك ارائه كردند. در واقع در اين تحقيق دومحوره از نظر انرژي و اگز

 سه حالت انرژي، اگزرژي و تركيبي از آن دو مورد بررسي قرار گرفت.
سازي كه با شبيه ه ارائه كردندروشي توسعه يافت تحقيقدر اين  آنها

هاي انرژي و اگزرژي موتور توربوفن دومحوره را در راندمانبود قادر 
موتور در تحقيقي ]٩[اوندر توران مراحل اوليه طراحي بهينه كند.

 تحقيق. در اين قرار دادبررسي را از ديدگاه اگزرژي مورد JT9Dتوربوفن 
به عنوان دغدغه بزرگ در طراحي و كاركرد  اگزرژيبه اهميت راندمان 

- شاخص ]١٠[موتورهاي هوايي پرداخته شد.هاكان آيدين و همكاران 

موتور توربوفن  در مورد مورديهاي پايداري اگزرژي را بصورت مطالعه 
CFM56-7B .كه در يك هواپيماي تجاري استفاده شده بود، انجام دادند

عملكرد يك موتور توربوفن را برمبناي رهيافت  ]١١[انور يالسين 
اگزرژي و مديريت نيروي پيشران آن در يك هواپيما بررسي كرد. 

پرواز و با در  تمركز اين مطالعه بر تغييرات نيروي پيشران در طول يك
 بود.نظر گرفتن عملكردهاي اگزرژي و انرژي يك موتور 

هدف عمده اين مقاله تحليل عملكرد يك موتور توربوجت بدون 
باشد. جهت انجام اين سوز از ديدگاه ترموديناميكي و اگزرژي ميپس

اي در نرم افزار متلب نوشته شده و سعي شده كه كار يك برنامه رايانه
رت پارامتري مورد تحليل و بررسي قرار گيرد. تعيين سيستم به صو

نقاط كاركرد بهينه سيستم در شرايط مختلف كاري از ديگر موارد انجام 
شده در اين تحقيق است. با توجه به اينكه در بيشتر تحقيقات انجام 

در اين تحقيق يك  ،اندشده موتورهاي هوايي كمتر مورد توجه بوده
ر گرفتن شرايط مرجع جديد مورد تحليل و موتور توربوجت با در نظ

  بررسي قرار گرفته و نقاط ناكارامد سيستم شناسايي شده است.
  

  پيكربندي سامانه - ٢
سامانه پيشنهادي كه در اين تحقيق مورد مطالعه و  طرحواره

نشان داده شده است. سامانه پيشنهادي  ١بررسي قرار گرفته، در شكل 
كه شامل يك ديفيوزر، كمپرسور، عبارت است از يك موتور توربوجت 
باشد. در اين موتور ابتدا هوا وارد محفظه احتراق، توربين و نازل مي
در گردد.به دما و فشار تبديل مي ديفيوزر شده و انرژي جنبشي آن

ادامه مسير هواي گرم خروجي از ديفيوزر وارد كمپرسور شده و فشار و 
رود. هواي پر فشار با ورود به محفظه احتراق با دماي آن مجدداً بالا مي

سوخت تزريقي به آن واكنش داده و با دماي بالاتر محفظه را به سمت 
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گازهاي حاصل از احتراق در محفظه از توربين كند.توربين ترك مي
گردد عبور كرده و كار لازم براي به حركت درآوردن كمپرسور تامين مي

 شود.ز نازل نيروي پيشران موتور توليد ميو در نهايت با خروج گازها ا
كاري محفظه از هواي خروجي از ديفيوزر جهت خنك درصد ١٥

گردد و بدون شركت در فرآيند احتراق، به اين قسمت هدايت مي
  گردد.احتراق، موتور را ترك كرده و از آن خارج مي

  

  
  در اين تحقيق تحليل شده موتور توربوجت طرحواره -١شكل 

  

  اتفرضي - ٣
جهت  تحليل شده در اين قسمت فرضيات حاكم بر موتور توربوجت

آن آورده شده است. اين فرضيات و اگزرژي سازي ترموديناميكي مدل
 اند از:عبارت

در  درصد اكسيژن ٢١درصد نيتروژن و  ٧٩ ي ورودي شاملهوا  - 
  نظر گرفته شده است.

مختلف موتور يك  هايبخش(هوا) در تمامي  سيكل سيال عامل  - 
  شود.گاز كامل فرض مي

(و  محيط مرجع در تحليل اگزرژي، همان هواي پيراموني موتور  - 
  .هواپيما) لحاظ شده است

  شده است.فرآيند احتراق به صورت كامل انجام  - 
 باشد كه داراي ارزش حرارتي پايينمي 𝐶ଵଶ𝐻ଶଷسوخت موتور   - 

  كيلوژول بر كيلوگرم است. ٤٣٠٣١ برابر
، به قابل دستيابي استبيشترين دمايي كه در محفظه احتراق   - 
  كلوين محدود شده است. ١٨٠٠حدود 
سرعت در مقاطع مختلف موتور به جز مقطع ورودي و مقطع   - 

خروجي، صفر در نظر گرفته شده است. به دست آوردن سرعت گازهاي 
 عبوري در هر يك از مقاطع موتور، مستلزم مشخص بودن هندسه سطح

  باشد.ها ميمقطع آن
  

  معادلات حاكم - ٤
 عملكرد اجزاء اصليدر بررسي در اين بخش ابتدا روابط موجود 

تحت شرايط پايدار مورد تحليل و كل آنمعرفي شده و سپس سيكل 
افزار در نرم ايبررسي قرار گرفته است. براي اين كار يك برنامه رايانه

MATLAB با تغيير سيكل عملكرد ترموديناميكي سپس و  نوشته شده
چند پارامتر موثر مانند نسبت فشار كمپرسور، دماي گازهاي ورودي به 

مورد تحليل و بررسي قرار گرفته توربين، ارتفاع پروازي هواپيما و ... 
 است.

  ديفيوزر - ١-٤
 سرعت پروازي هواپيما و صرف نظر كردن از سرعت معلوم بودنبا 

 از آن را خروجي گازهاي توان دماي، مياز ديفيوزر خروجيگازهاي 
  ].١٢[بدست آورد )١طبق رابطه (

)١(  𝑇଴ଶ = 𝑇௔ ൬1 +
𝛾 − 1

2
𝑀ଶ൰ 

، و راندمان آن گازهاي خروجي از ديفيوزردماي مشخص شدن با 
 𝛾ௗ) ٢در رابطه ( ].١٢آيد[به دست مي )٢رابطه (فشار خروجي طبق 

-نسبت گرماي ويژه ميانگين براي فرآيند تراكم در ديفيوزر مي

  ].١٢باشد[

)٢(  𝑝଴ଶ = 𝑝௔ ൤1 + 𝜂ௗ ൬
𝑇଴ଶ

𝑇௔

− 1൰൨

ം೏
ം೏షభ

 

ديفيوزرطبق در نرخ اگزرژي تخريب شده و همچنين  بازده اگزرژي
اگزرژي خروجي  𝐸̇ଶابط ودر اين ر ].١آيد[به دست مي )٤و ( )٣ابط (ور
  باشد.اگزرژي ورودي به ديفيوزر مي 𝐸̇ଵو 

)٣(  𝛹ௗ =
𝐸̇ଶ

𝐸̇ଵ

 

)٤(  𝐸̇ௗ௘௦௧.೏
= 𝐸̇ଵ − 𝐸̇ଶ 

- استفاده مي )٥(آنتروپي توليد شده، از رابطه  نرخبراي محاسبه 

  ].١شود[

)٥(  𝑆̇௚௘௡.೏
=

1

𝑇଴

(𝐸̇ௗ௘௦௧.೏
) 

       دماي مرجع يعني همان دماي محيط پروازي  𝑇଴در رابطه فوق 

  .باشدمي

  كمپرسور - ٢-٤
دماي سكون با مشخص بودن نسبت فشار و بازده كمپرسور، 

 ].١٢شود[ل مي) حاص٧) و (٦و كار مصرفي آنطبق روابط (خروجي

)٦( 𝑇଴ଷ = 𝑇଴ଶ ൤1 +
1

𝜂௖

ቄ𝑝௥௖
(ఊ೎ିଵ) ఊ೎⁄

− 1ቅ൨ 

)٧(  𝑊̇஼ = 𝑚̇௖(ℎ଴ଷ − ℎ଴ଶ) 

نيزطبق  كمپرسوردر نرخ اگزرژي تخريب شده و  بازده اگزرژي

  ].٢و١آيد[به دست مي )٩) و (٨وابط (ر

)٨(  𝛹௖ =
𝐸̇ଶସ + 𝐸̇ଷ − 𝐸̇ଶ

𝑊̇௖

 

)٩(  𝐸̇ௗ௘௦௧.೎
= 𝑊̇௖ − (𝐸̇ଶଶ + 𝐸̇ଷ − 𝐸̇ଶ) 

 خروجيورودي و  اگزرژي گازهايبه ترتيب 𝐸̇ଷو  𝐸̇ଶابط فوقودر ر
- اگزرژي گازهاي خروجي از كمپرسور جهت خنك 𝐸̇ଶସبه كمپرسور و

 باشد.هاي مربوطه ميكاري قسمت
- استفاده مي) ١٠(از رابطه  ،آنتروپي توليد شده نرخبراي محاسبه 

  ].١شود[

)١٠(  𝑆̇௚௘௡.೎
=

1

𝑇଴

(𝐸̇ௗ௘௦௧.೎
) 

  محفظه احتراق - ٣-٤
هاي تكنولوژيكي ساخت پره توربين و در يك توجه به محدوديتبا 

نسبت )، 𝑇଴ସ( محفظه احتراق ازخروجي مشخص برايگازهاي  دماي
  ]:١٢شود[) حاصل مي١١سوخت به هوا از رابطه (
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)١١( 𝑓 =
𝑇଴ସ 𝑇଴ଷ⁄ − 1

𝑄ோ 𝑐௣𝑇଴ଷ⁄ − 𝑇଴ସ 𝑇଴ଷ⁄
 

 توان از رابطهجهت محاسبه فشار خروجي از محفظه احتراق، مي
  ].١استفاده نمود[ )١٢(

)١٢(  𝑝଴ସ = 𝑝଴ଷ

𝑛ସ

𝑛ଷ

𝑇଴ସ

𝑇଴ଷ

 

هاي خروجي و ورودي به ترتيب تعداد مول 𝑛ଷو  𝑛ସ)١٢در رابطه (
به ترتيب دماي خروجي و ورودي محفظه  𝑇ଷو  𝑇ସمحفظه احتراق و 

  ]. ١باشند[احتراق مي
با محفظه احتراق  در نرخ اگزرژي تخريب شدهو  بازده اگزرژي

  ].٢و١د[نگردمحاسبه مي )١٤و ( )١٣ابط (واز راستفاده 

)١٣(  𝛹௖.௖ =
𝐸̇ସ

𝐸̇ଷ + 𝐸̇௙௨௘௟

 

)١٤(  𝐸̇ௗ௘௦௧.೎.೎
= 𝐸̇ଷ + 𝐸̇௙௨௘௟ − 𝐸̇ସ 

اگزرژي گازهاي  𝐸̇ଷاگزرژي گازهاي خروجي و  𝐸̇ସدر رابطه فوق 

توان از رابطه آنتروپي توليد شده، مي نرخباشد. براي محاسبه ورودي مي

  ].١استفاده نمود[ )١٥(

)١٥(  





T

E
SmSmS fuel

ccgen  4433.,
  

  توربين -٤- ٤
با توجه به اينكه توان توليدي توربين برابر توان مورد نياز كمپرسور 

  ].١٢[شودحاصل مي )١٧) و (١٦(است، روابط 

)١٦( 𝑊̇௧ = 𝑊̇஼  

)١٧(  𝑚̇௧(ℎ଴ସ − ℎ଴ହ) = 𝑚̇௖(ℎ଴ଷ − ℎ଴ଶ) 

دبي جرمي كمپرسور  دبي جرمي توربين باتحليل شده  چرخهدر
-كاري پرهخنك جهتزيرا بخشي از هواي كمپرسور  باشد،مساوي نمي

با  در محفظه احتراقسوختاز طرف ديگر  شود.استفاده ميهاي توربين 
شود. علاوه بر اين، ظرفيت گرمايي به درون هوا افزوده مي دبي مشخص

ويژه هوا در كمپرسور با ظرفيت گرمايي ويژه گازهاي عبوري از توربين 
در اين تحقيق ميزان هواي عبوري از كمپرسور و باشد. يكسان نمي

  ]:١٢[توربين يكسان فرض شده است

)١٨(  𝑚̇௧𝑐௣௧ ≈ 𝑚̇௖𝑐௣௖ 

  ].١٢آيد[) رابطه زير به دست مي١٨) و (١٧با تركيب معادلات (

)١٩(  𝑇଴ହ = 𝑇଴ସ − (𝑇଴ଷ − 𝑇଴ଶ) 

توان فشار سكون مي ،توربين آيزنتروپيكيبا توجه به تعريف بازده 
  ].١٢محاسبه نمود[) ٢٠طبق رابطه (را آنجريان خروجي از 

)٢٠(  𝑝଴ହ = 𝑝଴ସ ൤1 −
1

𝜂௧

൬1 −
𝑇଴ହ

𝑇଴ସ

൰൨

ം೟
ം೟షభ

 

-ميتوربين گازهاي عبوري از نسبت گرمايي ويژه  𝛾௧در رابطه فوق

طبق  در آن نرخ اگزرژي تخريب شدهو  ].بازده اگزرژي توربين١٢[باشد

  ].٢و١[شودحاصل مي )٢٢و ( )٢١ابط (ور

)٢١(  𝛹௧ =
𝑊̇୲

𝐸̇ହ − 𝐸̇ସ

 

)٢٢(  𝐸̇ௗ௘௦௧.೟ = 𝐸̇ହ − 𝐸̇ସ − 𝑊̇୲ 

اگزرژي گازهاي  𝐸̇ସاگزرژي گازهاي خروجي و  𝐸̇ହدر رابطه فوق 
در  آنتروپي توليد شده نرخباشد. براي محاسبه ورودي به توربين مي

  ].١شود[) استفاده مي٢٣از رابطه (،توربين

)٢٣(  𝑆̇௚௘௡.೟ =
1

𝑇଴

(𝐸̇ௗ௘௦௧.೟) 

  نازل -٥- ٤
 آنتروپي بودن جريانسوز و با فرض همدر صورت عدم وجود پس

  ]:١٢[باشددر نازل، فشار سكون و دماي سكون در طول آن ثابت مي

)٢٤( 𝑝଴଺ = 𝑝଴ହو𝑇଴଺ = 𝑇଴ହ 

 فشار خروجيهمچنين نازل و به دما و فشار ورودي  معلوم بودنبا 
آنتروپي، استفاده از روابط فرآيند هم ، باكه برابر فشار محيط است از آن

  قابل محاسبه است. از نازل دماي آيزنتروپيك خروجي

)٢٥( 𝑇଺௦ = 𝑇଴ହ ൬
𝑝଺

𝑝଴ହ

൰

ം೙షభ

ം೙  

]. با قرار ١٢نسبت گرمايي ويژه توربين است[ 𝛾௡در رابطه فوق 
نازل،  آيزنتروپيكآنتروپي به دست آمده در رابطه بازده دادن دماي هم

  ].١٢[شودمحاسبه مياز آن دماي واقعي خروجي 

)٢٦(  𝑢௘
ଶ

2
= 𝜂௡(ℎ଴଺ − ℎ଺) 

) قابل ٢٧خروجي از نازل طبق رابطه (گازهاي بنابراين سرعت 

  ].١٢باشد[محاسبه مي

)٢٧(  𝑢௘ = ඨ2𝜂௡

𝛾௡

𝛾௡ − 1
𝑅𝑇଴ହ ൤1 − (𝑝௔ 𝑝଴ହ⁄ )

ം೙షభ

ം೙ ൨ 

) ٢٨طبق روابط (نازل  در نرخ اگزرژي تخريب شدهو  بازده اگزرژي

  ].٢و١[گردد ) حاصل مي٢٩و (

)٢٨(  𝛹௡ =
𝐸̇଺

𝐸̇ହ

 

)٢٩(  𝐸̇ௗ௘௦௧.೙
= 𝐸̇ହ − 𝐸̇଺ 

اگزرژي گازهاي  𝐸̇ହاگزرژي گازهاي خروجي و  𝐸̇଺در رابطه فوق 
آنتروپي توليد شده،  نرخبراي محاسبه ]. ١٣باشد[ورودي به نازل مي

  ].١بهره برد[ )٣٠(توان از رابطه مي

)٣٠(  𝑆̇௚௘௡.೙ =
1

𝑇଴

(𝐸̇𝑑𝑒𝑠𝑡.೙) 

  كل موتور -٦- ٤
آنتروپي توليدشده نرخ و  نرخ اگزرژي تخريب شدهبازده اگزرژي، 

  ].١٥و١٤شود[محاسبه مي )٣٣) تا (٣١طبق روابط (در كل موتور نيز 

)٣١(  𝛹௧௢௧ =
𝐸̇଺

𝐸̇ଵ + 𝐸̇௖.௖.௙௨௘௟

 

)٣٢(  𝐸̇ௗ௘௦௧.೟೚೟
= 𝐸̇ଵ + 𝐸̇௖.௖.  ௙௨௘௟ − 𝐸̇଺ 

)٣٣(  𝑆̇௚௘௡.೟೚೟
=

1

𝑇଴

(𝐸̇ௗ௘௦௧.೟೚೟
) 

  

 روش حل - ٥
يك برنامه  ،توربوجت معرفي شده موتورتحليل سازي و مدلبراي 

الگوريتم حل مسئله  است. نوشته شده متلبافزار كامپيوتري در نرم
نمايش داده  ٢ها و فرآيند محاسبات در شكل ها، خروجيشامل ورودي
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  شده است.

  
الگوريتم حل مسئله -٢شكل   

 

  اعتبارسنجي - ٦
هاي دريافتي از كد نوشته شده در برنامه جهت اعتبارسنجي داده

MATLABرافزا، از نرم GSP استفاده شده است. نرم افزارGSP برنامه ،-

هاي موتور بوده و براي تجزيه و تحليل عملكرد مبتني بر مولفهاي 
پذير و قابل درك شود. محيط انعطافموتورهاي توربيني استفاده مي

كند تا با چينش دلخواه اجزاء يك موتور يا برنامه اين امكان را ايجاد مي
توربين گاز، كاركرد آن را مورد تحليل و بررسي قرار داده و براي 

متغيرهاي مختلفي همچون دما، فشار يا سرعت در اجزاء  استخراج
اعتبارسنجي نتايج كد  ١در جدول  مختلف، برنامه را اجرا نمايد.

ارائه شده است.همانطور كه مشاهده  GSPافزار كامپيوتري با حل نرم
%    ٩شود خطاي محاسبه شده در پارامترهاي به دست آمده، زير مي
 باشد.مي

  
افزار تبارسنجي نتايج كد كامپيوتري با حل نرمجدول اع -١جدول 

GSP  

جزء   رديف
  موتور

حل   نتايج  متغير
GSP 

خطا 
(%)  

  ديفيوزر  ١

 K(  302.9 303.1 0.066دماي خروجي(

فشار خروجي 
)kPa(  

106.496 106.505 0.008 

  كمپرسور  ٢

 K(  588.6 591.4 0.473دماي خروجي(

فشار خروجي 
)kPa(  

958.467 958.541 0.008 

كار كمپرسور 
)kW(  

7485.5 7515.83 0.404 

٣  
محفظه 
  احتراق

فشار خروجي 
)kPa(  

920.128 920.199 0.008 

دبي سوخت 
)kg/s(  

0.487 0.5325 8.545 

  توربين  ٤

 K(  1062 1057.19 0.455دماي خروجي(

فشار خروجي 
)kPa(  

354.092 344.413 2.81 

كار كمپرسور 
)kW(  

7638.3 7669.21 0.403 

 K(  901.8 909.68 0.866دماي خروجي(  نازل  ٥

 
  

  تحليل نتايج - ٧
 در اين قسمت نتايج حاصل از تحليل اگزرژي يك موتور توربوجت

. اين تحليل با توجه تغييرات پارامترهاي شده استارائه  سوزبدون پس
طراحي موتور همچون نسبت فشار كمپرسور، دماي ورودي به توربين، 

سوخت ورودي به محفظه احتراق و همچنين تغييرات متغيرهاي دماي 
گيري مانند سرعت پروازي، ارتفاع پروازي و دماي هواي ورودي تصميم

  به موتور انجام گرفته است.
اين تحقيق (براي موتور توربوجت استفاده شده در پارامترهاي ثابت

است. همچنين سرعت پروازي  ارائه شده ٢) در جدول تحليل شده
ها به جز مواردي كه سرعت پروازي متغير است، موتور در همه تحليل

  ].١٢[ر بر ثانيه در نظر گرفته شده استمت ١٠٠
  

  
  

  ]١٢[پارامترهاي ثابت موتور توربوجت -٢جدول 

  واحد  مقدار  پارامتر  جزء  رديف

  -   ٩/٠  بازدهي  ديفيوزر  ١

  كمپرسور  ٢
  -   ٩/٠  بازدهي

  -   ١٢  نسبت فشار

  محفظه احتراق  ٣

  -   ٩٥/٠  بازدهي

 K  ٣٢٥  دماي اوليه سوخت

  -   ٤٠/٠  نسبت فشار

 K  ١٤٠٠  دماي احتراق

  توربين  ٤
  -   ٩/٠  بازدهي

  -   ٩٨/٠  بازدهي مكانيكي شفت

  -   ٩٨/٠  بازدهي  نازل  ٥

  

  تغييرات ارتفاع پرواز و نسبت فشار كمپرسور -١-٧
نمودار تغييرات بازده اگزرژي موتور نسبت به تغيير  ٣در شكل 
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ارتفاع پروازي و نسبت فشار كاري كمپرسور نشان داده شده است. 
بالاتر باشد، بازده  يهرچه ارتفاع پرواز كه دهدنمودار فوق نشان مي

كند. بهترين حالت در اين نمودار پرواز اگزرژي موتور افزايش پيدا مي
  باشد.مي ٤٠كيلومتري و نسبت فشار كمپرسور  ١١در ارتفاع 

  

  
تغييرات بازده اگزرژي موتور نسبت به تغيير ارتفاع پروازي و  -٣شكل 

  نسبت فشار كاري كمپرسور

  
به ترتيب نمودار تغييرات بازده اگزرژي، نرخ  ٦تا  ٤هاي در شكل

 ١١تخريب اگزرژي و نرخ توليد آنتروپي موتور و اجزاء آن در ارتفاع 
 نشان داده شده است. ٤٠كيلومتري سطح دريا و نسبت فشار كمپرسور 

بالاترين راندمان اگزرژي در كمپرسور و دهد كه بررسي نتايج نشان مي
باشد.از طرف ديگر توربين موتور بوده و نازل داراي كمترين راندمان مي

از  باشد.درصد مي ٦٢راندمان اگزرژي كل موتور در شرايط اعلام شده 
دهد كه بيشترين نرخ تخريب اگزرژي ديگر بررسي نتايج نشان مي سوي

و نرخ توليد آنتروپي در محفظه احتراق و نازل رخ داده و كمترين مقدار 
دهد. با توجه به اين نتايج نيز در ديفيوزر يا ورودي هوا روي مي

سازي بايد در گردد كه بيشترين تحقيقات در زمينه بهينهمشخص مي
  ظه احتراق و نازل موتور انجام گيرد.هاي محفبخش

  
 ١١بازده اگزرژي موتور و اجزاء آن در ارتفاع تغييرات  -٤شكل 

  ٤٠كيلومتري سطح دريا و نسبت فشار كمپرسور 
  

  
 ١١نرخ تخريب اگزرژي موتور و اجزاء آن در ارتفاع تغييرات  -٥شكل 

  ٤٠كيلومتري سطح دريا و نسبت فشار كمپرسور 
  

  
 ١١نرخ توليد آنتروپي موتور و اجزاء آن در ارتفاع تغييرات  -٦شكل 

  ٤٠كيلومتري سطح دريا و نسبت فشار كمپرسور 
  

) و سرعت TITتغييرات دماي ورودي به توربين ( -٢-٧
  پروازي

تغييرات  تغييرات بازده اگزرژي موتور نسبت بهنمودار  ٧در شكل 
نشان داده شده است. دماي ورودي به توربين و سرعت پروازي آن 

و  ورودي به توربينگازهاي دماي كه با بالا رفتن دهد مينتايج نشان 
بازده اگزرژي موتور افزايش  ،سرعت پروازي هواپيماهمچنين افزايش 

 ١٨٥٠كند. بهترين حالت در اين نمودار، پرواز در دماي احتراق پيدا مي
  باشد. متر بر ثانيه مي ٣٠٠ پروازي كلوين و سرعت

  
 گازهاي دماي نسبت به تغييرتغييرات بازده اگزرژي موتور  -٧شكل 

  ورودي به توربين و سرعت پروازي
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به ترتيب نمودار تغييرات بازده اگزرژي، نرخ  ١٠تا  ٨هاي در شكل
تخريب اگزرژي و نرخ توليد آنتروپي موتور و اجزاء آن در دماي احتراق 

بررسي انيه ارائه شده است.متر بر ث ٣٠٠كلوين و سرعت پروازي  ١٨٥٠
دهد كه مشابه بخش قبل بيشترين تحقيقات در زمينه نتايج نشان مي

  هاي محفظه احتراق و نازل موتور انجام گيرد.سازي بايد در بخشبهينه
  

  
بازده اگزرژي موتور و اجزاء آن در دماي احتراق تغييرات  -٨شكل 

  متر بر ثانيه ٣٠٠كلوين و سرعت  ١٨٥٠
  

  
نرخ تخريب اگزرژي موتور و اجزاء آن در دماي تغييرات -٩شكل 

  متر بر ثانيه ٣٠٠كلوين و سرعت  ١٨٥٠احتراق 
  

  
نرخ توليد آنتروپي موتور و اجزاء آن در دماي احتراق تغييرات - ١٠شكل 

  متر بر ثانيه ٣٠٠كلوين و سرعت  ١٨٥٠

  

تغييرات دماي هواي ورودي به موتور و دماي اوليه  -٣-٧
  سوخت

نمودار تغييرات بازده اگزرژي موتور نسبت به تغيير  ١١در شكل 
دماي هوا و سوخت ورودي به موتور نشان داده شده است. نتايج نشان 

دهد كه هر چه دماي اوليه سوخت بيشتر گردد، بازده اگزرژي موتور مي
كند. از سوي ديگر افزايش دماي هواي ورودي به موتور افزايش پيدا مي

ه اگزرژي موتور خواهد شد. بهترين حالت در اين نيز سبب كاهش بازد
و دماي اوليه سوخت  سلسيوسدرجه  - ٩٣نمودار پرواز در دماي هواي 

  باشد.مي سلسيوسدرجه  ٣٢٥

  

  
دماي هوا و  به تغيير نسبتتغييرات بازده اگزرژي موتور -١١شكل 

  ورودي به موتور سوخت
  

به ترتيب نمودار تغييرات بازده اگزرژي،  ١٤تا  ١٢هاي در شكل
در دماي نرخ تخريب اگزرژي و نرخ توليد آنتروپي موتور و اجزاء آن 

ارائه شده  سلسيوسدرجه  ٣٢٥و  - ٩٣محيط و دماي اوليه سوخت 
دهد كه مشابه دو تحليل قبل راندمان اگزرژي در است. نتايج نشان مي

دهد ها نشان ميباشد. از سوي ديگر بررسيكمپرسور و توربين بالا مي
كه در اين بخش بيشترين نرخ تخريب اگزرژي و نرخ توليد آنتروپي در 

  دهد.محفظه احتراق رخ مي

  
بازده اگزرژي موتور و اجزاء آن به ترتيب در دماي تغييرات  -١٢شكل 

  سلسيوسدرجه  ٣٢٥و  - ٩٣محيط و دماي اوليه سوخت 
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خ تخريب اگزرژي موتور و اجزاء آن به ترتيب در نرتغييرات  -١٣شكل 

  سلسيوسدرجه  ٣٢٥و  -٩٣دماي محيط و دماي اوليه سوخت 
  

  
نرخ توليد آنتروپي موتور و اجزاء آن به ترتيب در تغييرات  - ١٤شكل 

  سلسيوسدرجه  ٣٢٥و  -٩٣دماي محيط و دماي اوليه سوخت 
  

  نتيجه گيري -٨
سوز از ديدگاه يك موتور توربوجت بدون پس مقاله نيدر ا

ترموديناميكي و اگزرژي مورد تحليل و بررسي قرار گرفت. نتايج بدست 
موتور  يبا افزايش ارتفاع پروازدهد كه آمده از اين تحقيق نشان مي

كند. اين افزايش به توربوجت، بازده اگزرژي آن نيز افزايش پيدا مي
در نسبت فشار بازده اگزرژي را نحوي است كه قادر خواهد بود 

از كيلومتري،  ١١و از پرواز در سطح دريا تا ارتفاع  ٤٠كمپرسور 
بيشترين بازده دهد كه نتايج نشان مي% ارتقا دهد. ٦٣.٣٨% به ٥٩.٦١

به  و كيلومتري ١١سوز در ارتفاع اگزرژي در اجزاء موتور بدون پس
% ٩٠.٣٨% و ديفيوزر با ٩٦.٩٦%، كمپرسور با ٩٧.٤٤ترتيب در توربين با 

به ترتيب در  نيز تخريب اگزرژي نرخ . همچنين بيشتريندهدميرخ 
نتايج  دهد.رخ ميمگاوات  ٠.٩٢٠و نازل با  ١.٢٠٤محفظه احتراق با 

با توجه به تغييرات بازده اگزرژي موتور در نسبت دهد كه نشان مي
- مي ت،پروازي متفاوفشارهاي مختلف كمپرسور و همچنين ارتفاعات 

توان در هر ارتفاع يك نسبت فشار بهينه انتخاب نمود. البته بايد توجه 
داشت افزايش نسبت فشار به معناي افزايش تعداد طبقات كمپرسور و 

 باشد.افزايش وزن موتور مي در نتيجه

در سطح دريا هرچه هواي نتايج بدست آمده گوياي اين است كه 
شود و در اگزرژي آن بيشتر ميتر باشد، بازده خنك موتورورودي به 

گراد بازده اگزرژي يك درجه سانتي ٤٧تا  - ٩٣محدوده دمايي 

گراد و ديگر درجه سانتي ٣٢٥توربوجت با دماي اوليه سوخت 
% تغيير كند. اين ٥٠.٧٨% تا ٥١.٩٧تواند از پارامترهاي مفروض مي

كه هوا روز بدان معني است كه اگر پرواز هواپيما در ساعاتي از شبانه
-ينهگونه عمل بهتوان بدون اعمال هيچتر است انجام شود، ميخنك

موتور، تا حدودي بازده اگزرژي را ارتقا  سازي ترموديناميكي در ساختار
گرم كردن سوخت قبل از ورود به محفظه احتراق داد. همچنين پيش

. بيشترين بازده خواهد شدمنجر به افزايش بازده اگزرژي موتور نيز 
گراد و دماي درجه سانتي - ٩٣رژي در اجزاء موتور در دماي ورودي اگز

%، ٩٨.٣١گراد به ترتيب در توربين با درجه سانتي ٣٢٥اوليه سوخت 
. همچنين دهدمي% رخ ٩٠.٢٦% و ديفيوزر با ٩٥.٤٤كمپرسور با 

 ٥.١٨٠و محفظه احتراق با  ٨.٧١٠بيشترين تخريب اگزرژي در نازل با 
 كه دهدده است.نتايج ديگر اين تحقيق نشان ميمگاوات اتفاق افتا

متر بر ثانيه و در  ٣٠٠تا  ٥٠توربوجت از  موتور افزايش سرعت پرواز
% ٥٧.٥٣% به ٥١.٠٥كلوين، بازده اگزرژي آن را از  ١٨٥٠دماي احتراق 

دهد. بيشترين بازده اگزرژي در اجزاء موتور در همين افزايش مي
%، ٩٧.٦٣ه ترتيب در توربين با سرعت پروازي و دماي احتراق، ب

. همچنين دهدمي% رخ ٩١.٢١% و ديفيوزر با ٩٥.٨٦كمپرسور با 
و  ٧.٦١٤بيشترين نرخ تخريب اگزرژي به ترتيب در محفظه احتراق با 

همچنين افزايش دماي احتراق مگاوات اتفاق افتاده است. ٤.٢٥١نازل با 
- بر ثانيه مي متر ٣٠٠كلوين و در سرعت پروازي  ١٨٥٠به  ١٢٥٠از 

  % ارتقا دهد.٥٧.٥٣% به ٥٣.٩٢تواند بازده اگزرژي كل موتور را از 
توان به عنوان راه حل براي افزايش بازده اگزرژي آنچه ميدر پايان 
  گردد:وجت ارائه داد، به شرح زير پيشنهاد مييك موتور تورب

 .تا جايي كه امكان دارد ارتفاع پروازي بيشتر شود  
 تر است، روز كه دماي هوا خنكساعاتي از شبانه حتي الامكان در

  انجام گيرد.پرواز 
  كمپرسور در ارتفاعات پروازي مختلف، تغيير بهينه نسبت فشار

كند. لذا براي تعيين نسبت فشار طراحي، بايد ديد بيشترين مي
شود تا بر مداومت پروازي هواپيما در چه ارتفاعي انجام مي

 انتخاب گردد. مبناي آن، نسبت فشار بهينه

 .دماي خروجي از محفظه احتراق هرچه بيشتر شود بهتر است 

  سوخت ورودي به محفظه احتراق، تا جايي كه ممكن است
  گرم گردد.پيش

  را داشته باشد.سرعت پروازي بيشترين حالت ممكن  

  نمادها -٩
A  مساحت 𝒎𝟐 

AF  نسبت جرم هوا به جرم سوخت  -  

𝑪𝒑  ثابتظرفيت گرمايي ويژه در فشار  𝑘𝑗 𝑘𝑔. 𝐾⁄  

e  اگزرژي بر واحد مخصوص 𝑘𝑗 𝑘𝑔⁄  

E  اگزرژي يا حداكثر قابليت انجام كار kj  

𝑬̇ نرخ اگزرژي kW  

f نسبت جرم سوخت به جرم هوا  -  

F نيرو N  

g شتاب ثقل 𝑚 𝑠ଶ⁄  
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h آنتالپي واحد جرم 𝑘𝑗 𝑘𝑔⁄  

𝒉̊ഥ
𝒇 آنتالپي تشكيل 𝑘𝑗 𝑘𝑔⁄  

HHV ارزش حرارتي بالاي سوخت 𝑘𝑗 𝑘𝑔⁄  

LHV ارزش حرارتي پايين سوخت 𝑘𝑗 𝑘𝑔⁄  

k  نسبت گرماهاي ويژه  -  

m جرم 𝑘𝑔 

𝒎̇ دبي جرمي 𝑘𝑔 𝑠⁄  

n تعداد مول  -  

P فشار Pa  

𝑸 گرما يا حرارت kj 

𝑸𝑹 ارزش حرارتي واحد جرم سوخت 𝑘𝑗 𝑘𝑔⁄  

R ثابت عمومي گازها 𝑗 𝑚𝑜𝑙. 𝐾⁄  

S آنتروپي  𝑘𝑗 𝑘𝑔. 𝐾⁄  

𝑺̇  توليد آنتروپينرخ 𝑘𝑊 𝐾⁄  

T دما K  

TSFC مصرف سوخت ويژه 𝑘𝑔 𝑘𝑁. 𝑠⁄  

u  سرعت 𝑚 𝑠⁄  

V سرعت 𝑚 𝑠⁄  

W كار kj 

𝒀𝑫 نسبت تخريب اگزرژي  -  

𝒀𝑳 نسبت اتلاف اگزرژي  -  

z ارتفاع m  

∆𝑮𝟎 تابع گيبس واكنش 𝑘𝑗 𝑘𝑔⁄  

ν  ضريب استوكيومتري در معادله واكنش  - 

𝑰̇ ناپذيريشدت برگشت  kW 

λ  نسبت فشار چرخه برايتون   -  

Ψ  بازده اگزرژي   -  

𝛾  نسبت گرماهاي ويژه   -  

η  بازده يا راندمان  -  

𝜼𝒕 بازده ترموديناميكي  -  

𝜼𝒑 بازده پيشرانش  -  

𝜼𝑰𝑰 بازده قانون دوم   -  

𝜼𝟎 بازده كل  -  

𝜹𝒊 ضريب نابرابري اگزرژي  -  

      هاانديس

a  مشخصه هواي محيط   

a.b.  سوزپس   

d  ديفيوزر   

D  تخريب شده   

desired  مطلوب و خواسته شده   

c  كمپرسور   

ch  شيميايي   

c.c.  محفظه احتراق   

k  جنبشي   

n  نازل   

P  پتانسيلي   

ph  فيزيكي   

ref  مرجع   

rev  پذيربرگشت   

t  توربين   

tot  كلي   
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