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• The weight and temperature of the 
liner are directly and indirectly 
dependent on the temperature and 
pressure of the incoming air. 
• 16% and 10% reduction in liner 
temperature and combustor weight 
using the proposed optimization 
algorithm. 
• Selecting appropriate, physical, 
and achievable performance 
constraints results in a well-defined 
and physically meaningful Pareto 
front. 
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In this study, the conceptual design and optimization of an air gas 
turbine combustor were investigated to reduce the liner temperature and 
simultaneously decrease the overall weight, including the casing and 
liner. The combustor under study belongs to the CFM56 engine, with 
initial data obtained from GasTurb software and similar studies. The 
NSGA-II multi-objective optimization algorithm and MATLAB 
software were used for optimization. At the beginning of the study, 
design equations and fundamental principles were examined. Heat 
transfer within the combustor was considered one-dimensional and 
without additional cooling to optimize the worst-case scenario. The 
optimization results show a 16% reduction in thermal stresses on the 
liner and a 10% decrease in combustor weight. This study also 
highlights the importance of selecting proper performance constraints, 
as an inappropriate constraint range can lead to a non-physical or 
limited Pareto front. The proposed optimization process can accelerate 
the design of gas turbine combustors, reducing excessive iterations 
needed to resolve design conflicts that are often difficult to assess 
during conventional design phases. 
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 گرافیکی چکیده  ها برجسته

صـورت مسـتقیم و    وزن و دماي لاینر به •
غیرمستقیم تـابعی از دمـا و فشـار هـواي     

 ورودي هستند. 
درصدي دماي لاینـر و   10و  16کاهش  •

  وزن محفظه احتراق با استفاده از الگوریتم
 شده. معرفیسازي  بهینه

انتخاب قیود عملکردي مناسب، فیزیکی  •
و قابل حصول، جبهه پارتو با دامنه مناسب 

 و فیزیکی را در پی خواهد داشت.

 

  

 چکیده  مشخصات مقاله
 :مقاله تاریخچه

 نوع مقاله: علمی پژوهشی

 18/01/1404 دریافت:

 16/02/1404بازنگري: 

 08/06/1404 پذیرش:

 01/07/1404: آنلاین ارائه

 :ها کلیدواژه

 سازي چندهدفه بهینه

 طراحی مفهومی

 محفظه احتراق

 CFM56موتور 

 

سازي یـک محفظـه احتـراق تـوربین گـاز هـوایی        پژوهش، طراحی مفهومی و بهینهدر این 
زمان کاهش وزن محفظه احتراق کـه شـامل وزن پوسـته و     کاهش دماي لاینر و همباهدف 

رگرفته است. محفظه احتراق موردبررسی بـراي موتـور   لاینر است، موردبررسی و مطالعه قرا
CFM56 شـده اسـت.    افزار گزترب و مطالعـات مشـابه اسـتخراج    بوده و اطلاعات اولیه از نرم

افزار متلب بهره  و نرم NSGA-IIسازي چندهدفه  سازي مسئله از الگوریتم بهینه جهت بهینه
و مقـدمات، موردبررسـی    برده شده است. در ابتـداي پـژوهش، روابـط طراحـی هـر بخـش      

بعدي و بدون اضافه شدن  صورت یک قرارگرفته است. انتقال حرارت درون محفظه احتراق به
تـرین شـرایط مسـئله، بهینـه شـود.       شـده اسـت تـا بدبینانـه     نظـر گرفتـه   کـاري در  خنک
هـاي   درصـدي تـنش   16شده نشان از توانایی الگوریتم بـراي کـاهش    هاي انجام سازي بهینه

دارد. همچنین پـژوهش   درصدي وزن محفظه احتراق 10عمالی به لاینر و کاهش حرارتی ا
صورت انتخـاب نامناسـب    دهد. در حاضر اهمیت انتخاب صحیح قیود عملکردي را نشان می

فیزیکی و یا کوچـک   تواند غیر محدوده قیود یک مسئله طراحی، جبهه پارت و خروجی می
واند روند طراحی محفظه احتراق تـوربین گـاز را   ت سازي می شود. مسئله حاضر و روند بهینه

تر کرده و از تکرارهاي زیاد جهت بررسی تعارضات الزامات طراحی که گاهی در هنگام  سریع
 بررسی است، بکاهد. طراحی غیرقابل
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 مقدمه -1

هاي احتـراق تـوربین گـاز، یکـی از      سازي محفظه طراحی و بهینه
توجهی بر عملکرد،  یر قابلهاي حیاتی تحقیقاتی است که تأث حوزه
کـه   ازآنجـایی هاي انرژي مـدرن دارد.   وري و پایداري سیستم بهره

 کـار ها در شـرایط حرارتـی و فشـاري بسـیار شـدید       این محفظه
اي براي ایجاد تعادل بـین   هاي نوآورانه نیازمند استراتژي ،کنند می

ال ها و دوام ساختاري هستند. انتق ـ کارایی حرارتی، کنترل آلاینده
 هاي اصلی طراحی محفظه احتراق است کـه  حرارت، یکی از جنبه

هـاي گـاز تـأثیر     وري تـوربین  بـر بهـره   ،بر ایمنی عملیـاتی  علاوه
سـازي   پیشـرفته شـبیه   هـاي  فنمطالعات از  بسیاري از گذارد. می

انـد تـا دماهـاي دیـواره و      اسـتفاده کـرده   زمـان  همانتقال حرارت 
بینی کنند، که منجر بـه   ي پیششارهاي حرارتی را با دقت بیشتر

رو  ژوهش پـیش . پ ـ]1[ست تر و کارآمدتر شده ا هاي ایمن طراحی
بعـدي   شده براي انتقـال حـرارت یـک    امکان ترکیب معادلات ارائه

هـاي   بـا الگـوریتم   لاینر یک محفظه احتراق تـوربین گـاز هـوایی   
 سازي چندهدفه را موردبحث و بررسی قرار خواهد داد.  بهینه

تــرین مطالعـات در زمینــه انتقـال حــرارت در    یکـی از اصـلی  
و توسط کاروالهو و  1989ق توربین گاز در سال هاي احترا محفظه

سازي  تمرکز اصلی مقاله بر مدل. ]2[کوئلهات صورت گرفته است 
انتقال حرارت و روش محاسبه توزیع دما، شار حرارتـی تابشـی و   

است. پژوهشگران  شده محفظه قرار داده لاینرشار حرارتی کلی در 
شار تابشی و جابجایی هردو بـا  عنوان نتیجه دریافتند که  حاضر به

ها دریافتند کـه   یابند. همچنین آن افزایش فشار کاري افزایش می
ی در شـار  تـوجه  قابـل بـار، تغییـر    25بار بـه   5با افزایش فشار از 

شـود. همچنـین گرچـه نسـبت      تابشی و جابجـایی مشـاهده مـی   
امـا بـراي   شارهاي حرارتی به انرژي ورودي کوچک خواهـد بـود،   

ضـروري   لاینـر دقیق توزیع دما و افـزایش طـول عمـر     بینی پیش
 .است

بـراي توسـعه و    ازی ـموردنهـاي   تـرین بخـش   یکی از اساسـی 
هاي احتراق توربین گاز، شناخت و بررسی توزیع  پیشرفت محفظه

بررسـی انتقـال   هاي داغ محفظه خصوصاً لاینر است.  دماي بخش
ــرم  ــا اســتفاده از ن افــزار  حــرارت ترکیبــی جابجــایی و هــدایت، ب

و رهیافت حجم محدود قابل انجـام اسـت. بررسـی     1ایکس اف سی
ي در بررسی توزیع دما اهمیت بسـیار  خنک کارهاي  اثرات سوراخ

نظـر کـردن نیسـتند. ضـریب انتقـال       بالایی داشته و قابـل صـرف  
 1000تا  800حرارت درون محفظه احتراق در بخش ابتدایی بین 

هـاي   در بخـش سـوراخ   که یدرصورتوات بر مترمربع کلوین بوده؛ 
افـزایش پیـدا خواهـد کـرد.      2400ردیف اول و دوم این مقدار تا 

هاي برخـورد   هاي ابتدایی محفظه و در محل بیشینه دما در بخش

                                                           
1CFX  

ی است که بیشترین شـیب  در حالدهد، این  شعله به لاینر رخ می
 .]3[دهد  تغییرات دما در بخش انتهایی لاینر رخ می

هاي  تراق توربینهاي تخمین دما درون محفظه اح یکی از راه
گاز، استفاده از روابط تحلیلی و تجربی اعتبارسـنجی شـده اسـت    

 ـ بانام، یک رویکرد 2014. در سال ]4[ بـراي بررسـی    2کـد  شیپ
حرارت درون محفظه احتراق ارائه و با نتایج تجربی مقایسه شـده  

عنـوان یـک پوسـته     احتراق به است. در این رویکرد، لاینر محفظه
نظر  و از هدایت حرارتی درون لاینر صرف شده گرفته در نظرنازك 

درصدي را براي دمـا   2. رویکرد فوق، بیشینه خطاي ]5[کند  می
 ـ مـه یناي از روابط تجربی، تحلیلـی و   دهد. دسته نشان می ی تجرب

ي خنک کارهاي گاز و  انتقال حرارت درون محفظه احتراق توربین
 است.  شده ارائه ]7[و چین هان  ]4[، لفوبره ]6[لی توسط متینگ

هـاي احتـراق تـوربین گـاز،      سازي بیشتر محفظه جهت بهینه
 3چندهدفـه سـازي   ي بهینـه هـا  فـن اي از  طور فزاینـده  محققان به

زمان اهداف متضاد مانند  طور هم ها به کنند. این روش استفاده می
سازي انتشار آلاینده ناکس و  سازي بازده حرارتی،حداقل حداکثر

مثــال،  عنــوان کننــد. بــه تضــمین دوام ســاختاري را بررســی مــی
هاي مشتق شـده از   و دسته الگوریتم 4هاي عصبی مصنوعی شبکه

اند  شده کار گرفته ها به محفظه سازي هندسه و براي بهینه 5ژنتیک
انـد   ها و بهبود یکنواختی حرارتی شده که منجر به کاهش آلاینده

هاي  بینی هاي اخیر در یادگیري ماشین امکان پیش . پیشرفت]8[
هـاي پیچیـده را فـراهم     اي براي مدیریت حرارتـی سیسـتم   لحظه

درصـد   90توانـد تـا    کرده است. استفاده از یادگیري ماشین، مـی 
بینـی   زمان حل مسئله را کاهش دهد. این در حالی است که پیش

 .]9[دهند  ست میدقیقی از انتقال حرارت و توزیع دما را د
سـازي   هـاي بهینـه   پژوهش حاضر قصد دارد تا با استفاده از روش

چندهدفه متداول، دو پارامتر انتقال حرارت و وزن محفظه احتراق 
زمـان بهینـه کنـد.     طـور هـم   یک موتور توربین گـاز هـوایی را بـه   

سازي حرارت درون محفظـه احتـراق تـاکنون موردمطالعـه      بهینه
مچنـین تـأثیر انتخـاب    هاي فیزیک حاضر نبوده اسـت. ه  پژوهش

طــور خــاص  بهینــه قیــود فیزیکــی مســئله در ایــن پــژوهش بــه 
 موردبررسی و مطالعه قرار خواهند گرفت. 

 NSGA IIلگوریتم چندهدفه ا -2

درواقــع از مشــتقات یکــی از    NSGA-IIالگــوریتم چندهدفــه  
سـازي ژنتیـک اسـت. ایـن      پرکاربردترین مدل تـک هدفـه بهینـه   

اي تکاملی بسیار پرکـاربرد بـراي حـل    ه الگوریتم یکی از الگوریتم
در سـال   ]10[مسائل چندهدفه بوده که توسـط دب و همکـاران   

                                                           
2 PreCoDe  
3Multi-disciplinary design optimization (MDO) 
4Artificial Neural Network (ANN) 
5Genetic algorithm  
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معرفی شد. این الگوریتم نسبت بـه نسـخه پیشـین خـود      2002
)NSGA Iهایی ماننـد پیچیـدگی محاسـباتی بـالا، نبـود       )، چالش

گذاري را برطرف  گرایی و نیاز به پارامترهاي اشتراك خاصیت نخبه
هـا   حل . الگوریتم حاضر، بر اساس جمعیتی از راه]10[کرده است 

یابنـد تـا    هـاي متـوالی تکامـل مـی     کند که در طی نسل عمل می
زمان بهینه کنـد. ایـن الگـوریتم بـر      صورت هم اهداف متضاد را به

هـاي   کند کـه در طـی نسـل    ها عمل می حل اساس جمعیتی از راه
زمان بهینه  هم صورت یابند تا اهداف متضاد را به متوالی تکامل می

 صورت زیر است: کند. مراحل اصلی این الگوریتم به
 ایجاد جمعیت اولیه  •
 ارزیابی تناسب هر فرد بر اساس توابع هدف •
 مغلوب مختلف هاي پارتوي نا سازي جمعیت به جبهه مرتب •
 جهت حفظ تنوع 1انتخاب جمعیت با استفاده از فاصله تراکم •
 تولید فرزندان اعمال عملگرهاي تولیدمثل و جهش براي •

هــاي  نســبت بــه ســایر روش NSGA-IIمزایــاي اصــلی الگــوریتم 
سازي شامل توانـایی آن در حـل مسـائل چندهدفـه بـدون       بهینه

ها به مسئله تک هدفه و تمرکز بر حفظ تنـوع در طـول    تبدیل آن
 1شـکل   شـود.   جبهه پارتو است که مانع از همگرایی زودرس می

 دهد.  نشان میرا  NSGA-IIفلوچارت الگوریتم 

 
 NSGA-IIسازي  الگوریتم بهینه :1شکل 

                                                           
1Crowding distance  

 تحلیل انتقال حرارت  -3

جهت بررسی انتقال حرارت و توزیـع دمـاي لاینـر بـا اسـتفاده از      
تجربی، نیاز است تعـدادي از پارامترهـاي    روابط تجربی و یا نیمه

تـرین   طراحی اولیه درون یک محفظه احتراق محاسبه شوند. مهم
، بیشینه دماي احتراق یـا همـان دمـاي آدیاباتیـک     این پارامترها

هاي مختلف محفظه احتراق است. بیشـینه دمـاي    شعله در بخش
هاي حرارتی  تواند تأثیر مستقیم روي دماي لاینر و تنش شعله می

ــر از    ــراق شــود. یکــی دیگ ــه محفظــه احت ــر و بدن ــه لاین وارده ب
رون محفظه بندي هوا د محاسبه، تقسیم مترهاي موردنیاز برايپارا

هــاي  بنــدي هــوابر اســاس روابــط و یــا پیشــنهاد  اســت. تقســیم
گیـرد. پـارامتر نهـایی در بررسـی      هاي سازنده صورت مـی  شرکت

انتقال حرارت، ابعاد محفظه بوده که با استفاده از مراجع و منـابع  
. در ابتــداي ایــن بخــش ]11[هــا را محاســبه کــرد  تــوان آن مــی

تقال حـرارت  پارامترهاي طراحی مفهومی موردنیاز براي بررسی ان
درون محفظه احتراق صورت خواهد گرفت. در ادامـه توزیـع دمـا    

بندي هوا بررسی خواهد شد. درنهایت امـر   درون محفظه و تقسیم
بعـدي   نیز دو رویکرد مختلف جهت بررسـی انتقـال حـرارت یـک    

کـاري اسـت،    کاري و بدون خنـک  درون محفظه که شامل خنک
 بررسی خواهد شد.

 حفظه احتراق طراحی مفهومی م -3-1

شـده، در کتـب و مراجـع آورده     که بسیاري از روابط ارائه ازآنجایی
شده است، توضیحات اساسی در ادامه آورده خواهد شد و مباحث 

. محفظه احتراق ]4[یابی است  تکمیلی در مراجع فوق  قابل دست
هاي مختلف  لقوي است.  بخشموردبحث در این پژوهش از نوع ح

و نمـاي شـعاعی    2هـاي گـازي در شـکل     محفظه احتراق توربین
 شده است.  ، نشان داده3محفظه احتراق در شکل 

 2و  1توان بـا اسـتفاده از روابـط     مساحت و قطر مرجع را می
، بیـانگر شـعاع متوسـط محفظـه     2در رابطـه   𝑅𝑎𝑣استخراج کرد. 

 احتراق است.

 
 ]6[هاي اصلی یک محفظه احتراق توربین گاز هوایی  شبخ :2شکل 
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 ]12[ نماي شعاعی محفظه احتراق حلقوي :3شکل 

)1( 

0.52 10.5

3 3 3 4 3 4

3 3

143.5ref

ref
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− −
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     



 
)2( 2ref ave refA R Dπ= 

 تقسیم هوا درون محفظه احتراق -3-2

در قدم بعدي، نیاز است تا دبی عبوري از هر بخش تعیین شود. 
تقسیم جریان هوا در محفظه احتراق یکی از مراحل اساسی 

شود تا هم الزامات  طراحی محفظه است که به نحوي انجام می
اجزا برآورده شوند. جریان  کاري خنکعملکردي و هم الزامات 

به محفظه احتراق به چهار بخش اصلی تقسیم  هواي ورودي
 .شود می
 :1هواي اولیه •

هدف اصلی این بخش، ایجاد شرایط احتراق پایدار با نسبت 
 20ارزي نزدیک به استوکیومتري باکمی بیشتر است. حدود  هم

درصد از جریان کل هواي ورودي به این بخش اختصاص  30الی 
 .]12, 7[شود  داده می

 :2هواي ثانویه •
هدف از هواي ورودي به این بخش، تکمیل فرآیند احتراق و 

ها است. مقدار این بخش  جلوگیري از تشکیل دوده و آلاینده
 .]12, 7[درصد از جریان کل است  25الی  15حدود 

 :3سازي هواي رقیق •
ز ورود این هوا، کاهش دماي گازهاي داغ در انتهاي هدف ا

تحمل براي  محفظه است تا دماي گازهاي خروجی به دماي قابل
 20الی  10طورمعمول، حدود  هاي توربین کاهش یابد. به پره

 .]12, 7[شود  درصد از جریان هوا به این بخش اختصاص داده می
 :4کاري اي خنکهو •

 توجهی از هواي ورودي به محفظه احتراق به خنک بخش قابل
درصد هواي کل  40الی  30شود (بین  کاري اختصاص داده می

 3کاري را توسط رابطه تجربی  میزان هواي خنکورودي). 
 .]12, 7[توان تخمین شد  می

)3( 30.1 30cool Tµ = − 
 توزیع دما درون محفظه احتراق  -3-3

                                                           
1 Primary air flow  
2 Secondary air flow  
3  Dilution air flow 
4 Cooling air flow  

در تحلیل انتقال حرارت محفظه احتراق شناسایی و تخمـین دمـا   
هـاي   در هر بخش اهمیت بالایی دارد. جهت تعیین دمـاي بخـش  

) 4شـده (رابطـه    مختلف محفظه احتـراق، از رابطـه تئـوري ارائـه    
هـاي   . این رویکرد تغییـرات دمـاي بخـش   ]12[توان بهره برد  می

کنـد کـه    مختلف محفظه را به دماي آدیاباتیک شعله مرتبط مـی 
هاي شیمیایی سوخت  بیانگر بیشینه انرژي قابل حصول از واکنش

شود تا تغییـرات دمـا بـین نـواحی      است. در این رویکرد فرض می
. دمـاي آدیاباتیـک شـعله در    ]12[صورت خطی اسـت   مختلف به

که ایـن دمـا    اکثر شرایط کاري غیرقابل حصول است، اما ازآنجایی
هـاي   دهـد، در تحلیـل   بیشینه دماي درون محفظـه را نشـان مـی   

عنوان بدترین شـرایط طـرح اسـتفاده     انتقال حرارتی و طراحی به
 شود.  می

)4( out in zone adiabaticT T Tη= + ∆ 
هر بخش محفظه احتراق برابر است ، دماي خروجی 4طبق رابطه 

ضرب بازده ناحیه فوق در  علاوه حاصل با دماي ورودي به ناحیه به
اختلاف دماي آدیاباتیک شعله. براي مثال دماي خروجـی ناحیـه   

عـلاوه بـازده    اولیه، برابر است با دماي هواي ورودي به ناحیـه بـه  
یـه. بـازده   ناحیه اولیه و اختلاف دماي آدیاباتیک شعله در این ناح

ترتیـب از طریـق    سازي بـه  ، اولیه، ثانویه و رقیق5ناحیه چرخشی
 .]11[قابل استحصال است  7الی  5روابط 

)5( 
( )3

3 3

0.56 0.44 tanh

1.5475 10 108 ln 1863

RZ

T P

η
−

= + ×

× + −   

)6( 
( )3

3 3

0.71 0.29 tanh

1.5475 10 108 ln 1863

PZ

T P

η
−

= +

× + −   

)7( 300

*

1
log log 0.911log 8.02

1.097 D

ψ φ
η
= +

− + 
مقیاس واکنشی روش اودگـرز بـوده کـه طبـق      ψ300 ،7در رابطه 

نسـبت   بیترت به ∗𝐷و  𝜙𝜙است. پارامترهاي  بهمحاس قابل 8رابطه 
ارزي ناحیه در حال محاسبه و ثابت معادله هسـتند کـه طبـق     هم

 .]11[یابی است  قابل دست 9رابطه 

)8( *
300log 1.39 4.4 1.1n Dψ =− − − 

)9( * 30.736 0.0173 PD
P

 = −  ∆  
 بعدي مدل انتقال حرارت یک -3-4

 هــاي مختلــف انتقــال حــرارت درون محفظــه ، روش4در شــکل 
ترتیـب   بـه  R2و  R1شده است. در شکل فـوق،   احتراق نشان داده

                                                           
5 Recirculation zone 
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شده از گازهاي داغ احتراقی و  بیانگر شار حرارتی تشعشعی منتقل
نیـز   C2و  C1شده به پوسته اطراف محفظه هستند.  تشعشع ساطع

به ترتیب نماینده شار حرارتی جابجایی گازهاي داغ درون کوره و 
نیـز   4شـکل   K1-2  حفظه هسـتند. جابجایی بین لاینر و پوسته م

هدایت حرارتی درون پوسته خواهد بود. شکل فوق، فرآیند انتقال 
 دهد.  کاري نشان می نظر گرفتن خنک حرارت را بدون در

 
 فرآیند پایه انتقال حرارت درون محفظه احتراق :4شکل 

توان شار حرارتی جابجایی درون  می 11و  10با استفاده از روابط 
 و در فضاي بین لاینر و پوسته را محاسبه کرد. محفظه 

)10( ( )
0.8

1 10.20.02 g g
g w

L L g

k m
C T T

D A µ
 

= −  
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2 2 30.20.02 g an
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an an a

k mC T T
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 
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 
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Kg  وka  ضـریب هـدایت حرارتـی گـاز درون     11و  10در روابط ،

نیـز دبـی جرمـی     ṁanو  ṁgمحفظه و هواي اطراف لاینر هستند. 
ي اطـراف لاینـر بـوده کـه از     گاز درون محفظه و دبی جرمی هـوا 

و  DL، Dan ،μgبخش تقسیم هواي طراحی، استخراج خواهد شد. 
μ𝑎  در روابط فوق نیز به ترتیب قطر لاینر، حلقه، ویسکوزیته گاز و

 .]4[ویسکوزیته هوا هستند 
تــوان شـار حرارتــی   نیــز مـی  13و  12بـا اســتفاده از روابـط   
از لاینر به پوسته محفظه را  شده منتقلتشعشعی درون محفظه و 

 آورد. دست به
)12( ( ) ( )1.5 2.5 2.5

1 10.5 1 w g g g wR T T Tσ ε ε= + −
 

)13( ( )( )
( )

2

4 4
2 3

1
w c

c w c L ref

w

R
D D

T T

ε εσ
ε ε ε

= ×
+ −

− 
𝜀𝑤  و𝜀𝑐  بیانگر ضریب صـدور دیـواره لاینـر و    13و  12در روابط ،

تشعشـع در حـال    ،12پوسته محفظـه احتـراق اسـت. در رابطـه     
کـه   13رخداد، ناشی از گازهـاي داغ احتراقـی بـوده و در رابطـه     

صورت سطح بـه سـطح    بیانگر تشعشع بین لاینر و پوسته است، به
دمـاي شـعله اسـت کـه از محاسـبات       Tgشود.  حرارت منتقل می

شود. ضریب صدور گاز  توزیع دما درون محفظه احتراق حاصل می
تا محاسبه شود. مقدار این ضریب صـدور  ، نیاز است 12در رابطه 

ارزي وابسته است. با اسـتفاده از   به فشار، نوع سوخت و نسبت هم
 .]4[توان ضریب صدور گاز را محاسبه کرد  ، می14رابطه 

)14( ( )( )0.5 1.51 exp 290g b gPL ql Tε −= − −
 

𝑞  ه و ارزي سوخت بود نسبت هم 14در رابطهL   نیز ثابت مـرتبط
 مـه ینبا نوع سوخت است که بسته به ترکیبات سـوخت و روابـط   

ایـن   درواقـع مختلف، مقـدار متفـاوتی دارد.    شده استخراجی تجرب
دهـد. در   ثابت، نسبت کربن به هیدروژن سوخت را معیار قرار مـی 

 .]4[، نحوه محاسبه آن آورده شده است 15رابطه 
)15( ( )2.710.0691 1.82L C H= − 

تـوان از رابطـه    جهت محاسبه هدایت حرارتی درون لاینر نیز مـی 
در رابطه فوق نیز به ترتیب بیـانگر ضـریب    twو  Kwبهره برد.  16

 هدایت حرارتی لاینر و ضخامت لاینر هستند. 

)16( ( )1 2 1 2
w

w w
w

kk T T
t− = −

 
ذاري پارامترهاي موجود در دسته روابط بـالا، تمـامی   بعد از جایگ

روابط تابعی از دماي سمت داغ و سطح سرد لاینـر خواهنـد شـد    
)Tw1  وTw2 توان  و کوپل روابط فوق، می 17). با استفاده از رابطه

 دما را به دست آورد. 

)17( ( )1 1 2 2 1 2 1 2
w

w w
w

k
R C R C T T k

t −+ = + = − =
 

وابـط درون محفظـه،   کـاري بـه ر   صورت اضافه کـردن خنـک   در
، ثابت خواهند بود. در هنگـام  10جز رابطه شماره  تمامی روابط به

کاري، شـدت انتقـال حـرارت جابجـایی درون      اضافه کردن خنک
محاسـبه   قابـل  18محفظه احتراق تغییر خواهد کرد و طبق رابطه 

 .]4[است 

)18( ( )
0.36

0.8
1 , 10.1 Rea

x w ad w
k xC T T
x s

−
 = − 
  

x  ها از بالادست و  ، فاصله سوراخ18در رابطهs ها بوده  قطر سوراخ
توان محاسبه کرد. در  ها می که در بخش طراحی و انتخاب سوراخ

ابتداي امر محاسبه شدت انتقال حرارت جابجایی، نیـاز اسـت تـا    
دسـت   از پـایین  xها و رینولـدز جریـان در فاصـله     رینولدز سوراخ
این کار با داشتن دبـی هـر بخـش کـه از طراحـی       محاسبه شود.

پـذیر اسـت. دمـاي آدیاباتیـک را      شود امکـان  مفهومی حاصل می
 19کـاري کـه از طریـق رابطـه      توان با استفاده از بازده خنک می

 .]4[شود  محاسبه می

)19( ,g w ad

g a

T T
T T

η
−

=
− 

، بـا محاسـبه دمـاي آدیاباتیـک شـعله در      19رابطه  دماي گاز در
 شود. با داشـتن مقـدار بـازده خنـک     بخش توزیع دما، حاصل می
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 18توان دماي آدیاباتیک را محاسبه کـرده و در رابطـه    کاري، می
هـاي دیگـر،    قرارداد و با ترکیب آن با مقادیر شدت انتقال حرارت

، 20ه از رابطـه  دماي دو سمت لاینر را محاسبه کـرد. بـا اسـتفاد   
 .]4[کاري را محاسبه کرد  توان بازده خنک می

)20( 
0.15 0.2

21.28 a

g

xt
s

µη
µ

−   =         
t  بیانگر ضخامت سوراخ اسـت کـه عمومـاً مقـداري     20در رابطه ،

 .]4[برابر باضخامت لاینر در طراحی دارد 
ــر  ــاي لاین ســازي و  هــا، جهــت یکســان بعــد از محاســبه دم

هـاي حرارتـی درون محفظـه     سازي صحیح عملکـرد، تـنش   بهینه
کـه روش انتقـال حـرارت     محاسبه و بهینه خواهند شد. ازآنجـایی 

صـورت   بعدي است، تنش حرارتی اعمالی نیـز بـه   موردبررسی یک
، 21از رابطـه   شـده اسـت. بـا اسـتفاده     نظـر گرفتـه   بعدي در یک
توان تنش حرارتی ناشی از اختلاف دمـاي دو سـمت لاینـر را     می

 .]13[محاسبه کرد 
)21( Thermal E Tσ α= ∆ 

 T∆ضـریب انبسـاط حرارتـی و     αمـدول یانـگ،    Eدر رابطه بالا، 
 اختلاف دماي دو سمت لاینر است. 

ه هدف پـژوهش فـوق، ترکیـب طراحـی مفهـومی      ک ازآنجایی
سـازي دمـاي    محفظه احتراق با روابط انتقال حرارت جهت کمینه

سـازي بـراي    هـاي حرارتـی محفظـه اسـت، بهینـه      لاینر و تـنش 
کـاري) صـورت    ترین حالت ممکـن (عـدم حضـور خنـک     بدبینانه

سـازي دمـاي    صـورت توانـایی کمینـه    گیرد. با این توضیح، در می
کـاري نیـز    وان از کمینـه شـدن آن در شـرایط خنـک    ت لاینر، می

کـاري بـه سیسـتم     اطمینان حاصل کـرد (اضـافه کـردن خنـک    
). ]14[درصد منجر به کـاهش دمـاي لاینـر شـود      22تواند تا  می

کاري نیز آورده  حال در بخش طراحی روابط مربوط به خنک بااین
 اند. شدهو اعتبارسنجی 

 محاسبه وزن محفظه احتراق -4

توان رویکردهاي متفـاوتی   جهت محاسبه وزن محفظه احتراق می
 را در پیش گرفت. یکی از این رویکردها استفاده از روابط تخمـین 

کـه ایـن روابـط     . ازآنجـایی ]15[زننده وزن محفظه احتراق است 
شده اکثراً قدیمی  نشده و روابط ارائه براي موتورهاي مختلف اصلاح

ده شده اسـت  است، از رویکرد دیگري جهت محاسبه وزن بهره بر
 . در ابتداي امر، نیاز است تا طول محفظه احتـراق محاسـبه  ]16[

محاسـبه   قابـل  22شود. طول محفظه احتراق را از طریـق رابطـه   
 .]6[است 

)22( CH pz sz dz TD dL L L L L L= + + + + 
، به ترتیـب طـول ناحیـه اولیـه     Ldzو  Lpz ،Lszدر رابطه بالا، 

سازي هستند. طول ناحیه اولیه و ثانویه بـه ترتیـب    ثانویه و رقیق
قطر لاینر و نصف قطر لاینر هسـتند. طـول    چهارم سهالی  دوسوم

سازي با افت فشار محفظـه احتـراق متغیـر بـوده و از      ناحیه رقیق
شـود. مقـادیر    محاسبه مـی   و تابعی از فاکتور الگو 1طریق جدول 

قـرار خواهنـد    85/0الـی   05/0حـدوده  متداول فاکتور الگـو در م 
ترین مقـادیر خواهنـد بـود     بهینه 2/0داشت که مقادیر نزدیک به 

]4[. 
ازاي فاکتورهاي  سازي به قطر لاینر به نسبت طول ناحیه رقیق :1جدول 

 ]11[افت فشار مختلف 
LDZ

Dft
�  ∆P3-4 qref

�  

3.78-6×TQ 15 

3.83-11.83×TQ+13.4×TQ2 20 

2.96-9.86×TQ+13.3×TQ2 30 

2.718-12.64×TQ+28.51×TQ2 50 

LTD  وLd  بـه ترتیـب طـول کانـال تغییـر مسـیر و        22در رابطه
ــول دیفیــوزر از طریــق رابطــه       ــول دیفیــوزر اســت. ط  23ط

نیـز از   23اسـت. زاویـه دیفیـوزر موجـود در رابطـه       محاسبه قابل
ــق ر ــه طری ــوزر    24ابط ــار دیفی ــت فش ــرض اف ــا ف ــد  1و ب درص

محاسبه خواهد شـد. طـول کانـال تغییـر مسـاحت نیـز برابـر بـا         
 . ]6[شود  گرفته می نظر درقطر لاینر 

)22( 0 3

tandif
R RL

ϕ
−

=
 

)23( 
( )

2

3 3

3 3

21.22
3

2
3

1.75

tan
1

diff
a

o

P m T
R

P P

A
A A
ψ

 ∆
= × 

  

 
− 

 



 
 سازي آن صرفاً وزن لاینر و پوسته در جهت محاسبه وزن و بهینه

نظر  شده است و وزن متعلقات دیگر در این مرحله در نظر گرفته
 24گرفته نشده است. وزن محفظه احتراق از طریق دسته روابط 

توان  . در هنگام محاسبه وزن لاینر، می]16[قابل حصول است 
شده در بخش طراحی مفهومی را از  هاي طراحی حجم سوراخ

تر شدن وزن محفظه  حجم کلی کاست، این کار منجر به کم
سازي بیشینه وزن موردبحث بوده؛  شود. در این پژوهش، بهینه می

 ها از حجم کلی کم نشده است.  لذا حجم سوراخ

)24( 
( )2 2

(1 )

caseC liner

o iliner liner

effective liner holes

Liner effective

case case

W W W

V r r L
V V f
W V
W V

π

ρ
ρ

= +

= × − ×

= × −

= ×

= × 
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 اعتبارسنجی مدل طراحی حاضر  -5

سازي، نیاز  سازي بهینه در ابتداي استفاده از یک روش جهت پیاده
است تا روش عملیاتی با یک مدل نمونه مقایسه شود. جهت 

شده در بخش طراحی  هاي ارائه اعتبارسنجی، معادلات و روش
صورت  به ]7[ و  ]6[مفهومی و انتقال حرارت با مقاله روش مرجع 

 اند.  کد درآمده و نتایج با یکدیگر مقایسه شده
هاي حاصله از روش طراحی مفهومی  ، خروجی2در جدول 

طور که  حاضر با مقاله مرجع مقایسه و فهرست شده است. همان
شده از طراحی مفهومی محفظه احتراق،  مشخص است، کد نوشته

سه بامطالعه خوبی در مقای بینی رفتار و الگو را به توانایی پیش
ها در بخش توزیع دما  مرجع دارا است. بیشینه اختلاف بین داده

تواند  درصد است، علت این اختلاف نیز می 14داده که برابر  رخ
اختلاف دماي آدیاباتیک سوخت محاسباتی با سوخت فرض شده 

 باشد. 
بعدي  نیز اختلاف نتایج مدل انتقال حرارت یک 3در جدول 

طور که مشخص  ي آورده شده است. همانکار بدون و با خنک
است، بیشینه خطاي محاسبات انتقال حرارت درون محفظه 

بینی مناسب کد  درصد است که نشان از پیش 4/0احتراق، برابر با 
 شده دارد.  نوشته

 

 محفظه احتراق و شرایط عملکردي  -6

 CFM56محفظه احتـراق موتـور موردبررسـی در ایـن پـژوهش،      
ــوده کــه کــاربرد زیــادي در صــنایع   شــرکت جنــرال الکتریــک ب
هواپیمایی خصوصاً هواپیماهاي مسافربري ایرباس و بوئینگ دارد. 

اسـت. جهـت تعیـین     1محفظه احتراق این موتور از نـوع حلقـوي  
و  ]18[و   ]17[شرایط اولیه طراحی موتور فوق، از مراجع مرتبط 

 ، شـما 5بهره برده شده است. در شکل  2افزار گزترب همچنین نرم
هـاي مختلـف محفظـه احتـراق موتـور فـوق نشـان         تیک ایستگاه

 شده است.  داده

نیز جدول خروجی مشخصـات تحلیـل سـیکلی تـک      6در شکل 
 4نقطه براي محفظه احتراق حاضر آورده شده اسـت. در جـدول   

نیز، مشخصات موردنیاز براي محاسـبات طراحـی اولیـه و انتقـال     
 حرارت، فهرست شده است. 

حی، نیاز اسـت تـا جـنس لاینـر و     که در فرآیند طرا ازآنجایی
هـا در   پوسته محفظه احتراق مشخص باشد تا بتوان از خـواص آن 

شـده در   خـواص مـواد اسـتفاده    5محاسبات استفاده کرد، جدول 
شده در بدنـه   دهد. مواد متداول استفاده تحقیق حاضر را نشان می

 تواند متفاوت باشـد.  و لاینر محفظه احتراق با توجه به کاربرد، می
Inconel 625 ،Inconel 718 ،Haynes 230 وHastelloy X 

، 5تعدادي از مواد پرکاربرد در ایـن صـنعت هسـتند. در جـدول     
ــر    ــا آورده شــده اســت (جــنس لاین ــتاندارد پارامتره ــادیر اس مق

Hastelloy X  ،و جنس پوستهInconel 718 شـده   نظـر گرفتـه   در
م تغییـر دمـا و   که بسیاري از این خواص، در هنگا است). ازآنجایی

فشار متفاوت خواهند بود، دو پارامتر اصلی اثرگذار در محاسـبات  
)، که مدول یانگ و ضـریب انبسـاط   21هاي حرارتی (رابطه  تنش

 سـازي متغیـر بـا دمـا قـرار      حرارتی هسـتند، در الگـوریتم بهینـه   

                                                           
1 Annular  
2 GasTurb 

 

 اعتبارسنجی روش طراحی مفهومی منتخب :2 جدول

اختلاف 
 (درصد)

خروجی 
 الگوریتم

مقدار 
 ]7[مرجع 

 پارامتر

 مساحت مرجع (متر) 082/0 082/0 -
 طول ناحیه اولیه (متر) 03/0 03/0 -
 طول دیفیوزر (متر) 0167/0 017/0 7/1

 سازي (متر) طول ناحیه رقیق 069/0 069/0 -
 قطر چرخاننده (متر) 0234/0 0223/0 2

14 1453 1250 
دماي خروجی محفظه احتراق 

 (کلوین)
 طول گنبد (متر) 033/0 0345/0 9/2

 طول ناحیه چرخشی (متر) 047/0 0458/0 2

 کاري اعتبارسنجی مدل انتقال حرارت بدون و با خنک :3 جدول

 اختلاف
 (درصد)

خروجی 
 الگوریتم
 (کلوین)

مقدار مرجع 
]4[ 

 (کلوین)
 پارامتر

- 1603 1603 
دماي سمت سرد لاینر (بدون 

 کاري) خنک

- 1640 1640 
مت گرم لاینر (بدون دماي س

 کاري) خنک

4/0 1265 1270 
 دماي سمت سرد لاینر (با خنک

 کاري)

23/0 1283 1280 
 دماي سمت گرم لاینر (با خنک

 کاري)

 
 ]19[هاي مختلف موتور حاضر  شماتیک ایستگاه :5شکل 
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و  25سازي حاضر، با استفاده از روابط  اند. الگوریتم بهینه شده داده
لحظه و بـراي شـرایط متفـاوت مقـادیر فـوق را تغییـر       ، در هر26

 .]20[خواهد داد تا دقت محاسبات بالاتر رود 

 
 CFM56جدول مشخصات طراحی سیکل تک نقطه موتور  :6شکل 

]17[ 
 هاي ورودي موردنیاز طراحی محفظه احتراق داده :4 جدول

 مقدار
واحد 
 (نماد)

 پارامتر

39/45 kg/s 
(𝑚̇3) دبی هواي ورودي 

8/770 K (𝑇3) دماي هواي ورودي 
5/2247 𝑃3 (𝑘𝑃𝑎) فشار هواي ورودي 

095/1 𝑚̇𝑓 (
𝑘𝑔
𝑠  بی سوخت وروديد (

82/109 𝑉3 (
𝑚
𝑠  سرعت هواي ورودي (

0436/0 𝐴3 (m2) مساحت خروجی کمپرسور 
0404/0 𝐴4 (m2) مساحت ورودي توربین 

05/0 ∆𝑃3−4
𝑃3

 
افت فشار محفظه نسبت به فشار 

 ورودي

45 ∆𝑃3−4
𝑞𝑟𝑒𝑓

 
افت فشار محفظه نسبت به فشار 

 دینامیک
028/0 𝑓𝑎4 نسبت سوخت به هوا خروجی محفظه 
15 𝐶𝑃𝑅 نسبت فشار کمپرسور 

)25( ( )
3 3

3 3

3 3

( ) ( )
( ) 1 0.01 1
( ) 1 0.0004 ( 300)

oE E f T g P
g P P
f T T

= × ×

= + × −

= − × − 

)26( ( )
3 3

3 3

3 3

( ) ( )
( ) 1 0.002 1
( ) 1 0.0001 ( 300)

o f T g P
g P P
f T T

α α= × ×

= − × −

= + × − 
 خواص مواد :5 جدول

 پارامتر واحد مقدار
 ضریب صدور پوسته - 4/0
 ضریب صدور لاینر - 7/0

26 𝑊
𝑚.𝐾 رضریب هدایت لاین 

157/0 𝑊
𝑚.𝐾 ضریب هدایت حرارتی گاز 

0553/0 𝑊
𝑚.𝐾 ضریب هدایت حرارتی هوا 

05× 10
−5

/7 
𝑘𝑔
𝑚. 𝑠 ویسکوزیته گاز 

9× 10
−5

/3 
𝑘𝑔
𝑚. 𝑠 ویسکوزیته هوا 

200 𝐺𝑃𝑎 (استاندارد) مدول یانگ لاینر 

14× 10
−6

 1
𝐾 

ضریب انبساط حرارتی لاینر 
 رد)(استاندا

8200 𝑘𝑔
𝑚3 چگالی پوسته 

8200 𝑘𝑔
𝑚3 چگالی لاینر 

 

 سازي توابع هدف، قیود و پارامترهاي بهینه -7

سازي، تنظـیم مناسـب و    هاي اصلی هر مسئله بهینه یکی از بخش
صحیح قیود محدودکننده فضاي جستجو است. انتخاب نادرسـت  

تواند عواقبی  دسی، میها در مسائل مهن قیود و یا اعمال نکردن آن
هـاي غیرواقعـی در پـی     از قبیل همگرایی دیرهنگـام و یـا جـواب   

طـورکلی قیـود اعمـالی در یـک مسـئله واقعـی        داشته باشـد. بـه  
توان به دودسته قیود هندسـی و قیـود عملکـردي     مهندسی را می

شـده   هـاي ارائـه   بندي کرد. قیود هندسی درواقـع پیشـنهاد   دسته
ــا محــد ودیت ســاخت و آزمــایش را شــامل توســط طراحــان و ی

یـابی در دنیـاي    شوند. قیود هندسی منتخب باید توانایی دست می
تواننـد شـامل دمـاي هـواي      واقعی را داشته باشند. این قیود مـی 

ورودي، فشار هواي ورودي که رابطه مستقیم با شـرایط عملیـاتی   
 ارزي سوخت و غیره باشند.  موتور دارد، نسبت هم
ود عملکردي شامل دمـاي هـواي ورودي و   در این پژوهش قی

شده است. دلیل انتخاب این پارامترهـا   فشار هواي ورودي انتخاب
ها تا حدودي در شرایط مختلف است. بـراي   نیز توانایی تنظیم آن

توان با استفاده  نمونه، دماي هواي ورودي به محفظه احتراق را می
ت موتـور، تـا   دس ـ گرمایش و یا تغییرات در پـایین  هاي پیش از فن

کلوین  850الی  700حدودي تنظیم کرد. قید عملکردي دما بین 
اتمسفر خواهد بود. قیود  30الی  20و محدوده فشار منتخب، بین 
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شده در این تحقیـق، طـول ناحیـه اولیـه و قطـر       عملکردي اعمال
هـاي   که طبـق پیشـنهاد   طوري چرخاننده محفظه احتراق است، به

چهارم قطر لاینر و دودهم  دوسوم الی سه طراحان، مقداري برابر با
دهم قطر لاینر خواهد بود. با توجه به مقیـد بـودن نسـبت     الی سه

ارزي ناحیه اولیه، دمـاي هـواي ورودي، فشـار هـواي ورودي،      هم
طول ناحیه اولیه و قطـر چرخاننـده، تقریبـاً تمـامی پارامترهـاي      

و قطـر   تأثیرگذار روي توابع هدف، متغیر خواهنـد بـود. مسـاحت   
مرجع، مساحت و قطر لاینر، حجـم ناحیـه اولیـه و فـاکتور الگـو      

 دست پارامترها هستند. ازاین
سـازي پـژوهش حاضـر، از الگـوریتم      جهت حل مسئله بهینه

NSGA-II افزار متلب بهره برده شده است. تعـداد جمعیـت    و نرم
نظـر   براي تکرارهـا در  100و تعداد تکرار  200تولیدشده برابر با 

درصـد و   40برابـر بـا    1هاي مولود شده است. نرخ تولید ژن تهگرف
شـده   نظـر گرفتـه   درصد براي هـر ژن در  50برابر با  2نرخ جهش

ــت      ــداد جمعی ــه تع ــوریتم، ب ــروع الگ ــر ش ــداي ام ــت. در ابت اس
شـده تولیـد    شده، داده تصادفی در محدوده قیود مشخص مشخص

ع هدف بـراي  خواهد شد. بعد از تشکیل جمعیت اولیه، مقدار تواب
ــتفاده از روش     ــا اس ــه ب ــد. در ادام ــد ش ــبه خواه ــر ژن محاس ه

ها نسـبت بـه یکـدیگر پیداشـده و      ، بهترین جواب3غیرهمپوشانی
دهند. در ادامه امر با توجه به نـرخ   جبهه پارتو اولیه را تشکیل می

ها، جمعیت ثانویه تولیدشده  زادوولد و جمعیت و امکان جهش ژن
دوم پیدا خواهد شد. با تکرار این عملیـات   و جبهه پارتو در تکرار

اندازه تعداد تکرارهاي مجاز الگوریتم، جبهـه پـارتو کـه شـامل      به
 تابع هدف هستند پیدا خواهد شد.  4هاي هر  بهترین جواب

سـازي وزن محفظـه احتـراق و     هدف پژوهش حاضر، کمینـه 
زمـان   طور هم شده به لاینر محفظه احتراق به تنش حرارتی اعمال

نیز به ترتیب توابـع اهـداف آورده شـده     28و  27ست. در روابط ا
 است. 

)27( 1 3 3( , , , ) min ( )C L Cf T P R R W= 

)28( ( )2 3 3( , , ) minLiner thermalf T T P σ= 

 تحلیل نتایج -8

هاي ابتدایی بخش طراحی  در ابتداي بخش تحلیل نتایج خروجی
مفهومی و انتقال حرارت درون محفظه احتراق ارائه خواهد شد. 

، توزیع دماي گازهاي داغ در نواحی مختلف محفظه 7 در شکل
شده است. نمودار فوق، طبق روش محاسبات  احتراق نشان داده

شده  حاصل 9الی  4دماي احتراق درون محفظه و دسته روابط 

                                                           
1Number of crossover                       
2Mutation rate  
3Non dominated sorting  

گونه که مشخص است، بیشینه دماي گاز درون  است. همان
د؛ ده کلوین خواهد بود که در ناحیه اولیه رخ می 2200محفظه 

 لذا در بخش محاسبه دماي لاینر از این دما استفاده خواهد شد. 
بندي هواي طراحی به همراه طول  نیز تقسیم 8در شکل 

نواحی مختلف به متر آورده شده است. محاسبات این بخش نیز 
مانند بخش طراحی مفهومی، تقسیم هوا و محاسبه طول صورت 

رد طول اولیه توان مشاهده ک گونه که می گرفته است. همان
، نتایج 6در جدول متر خواهد بود.  26/0محفظه احتراق طرح، 

دماي لاینر و تنش حرارتی معادل در طراحی نیز آورده شده 
 است.

 
 تغییرات دماي شعله در طول محفظه احتراق :7شکل 

 
 تقسیم هوا درون محفظه احتراق به همراه ابعاد :8شکل 

 ل حرارت و وزن محفظه احتراقنتایج محاسبات انتقا :6 جدول

 پارامتر واحد مقدار
1468 K دماي سمت سرد لاینر 

5/1640 K دماي سمت گرم لاینر 
483 𝑀𝑝𝑎 تنش حرارتی اعمالی معادل 
29 kg وزن پوسته و لاینر 

سازي، نیاز است تا همگرایی  در ابتداي بررسی نتایج بهینه
نمودار  9رد. شکل الگوریتم حاضر موردبحث و بررسی قرار گی

هاي حرارتی وارده به لاینر  همگرایی را براي دو هدف وزن و تنش
هاي هر تکرار روي  دهد. مقادیر شکل فوق، میانگین داده نشان می

کیلوگرم  3/29هاي وزنی،  جبهه پارتوي اول هستند. میانگین داده
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طور  پاسکال خواهد بود. همان مگا 460هاي تنش،  و میانگین داده
 10مشخص است، مقدار تغییرات توابع هدف بعد از حدود که 

تکرار بسیار کم شده و در محدوده کوچکی نوسان خواهد کرد. با 
 توان نتیجه گرفت که تعداد تکرارهاي در ، می9مشاهده شکل 

 شده براي مسئله فوق مناسب خواهد بود.  نظر گرفته

 
هدف وزن و سازي براي دو  همگرایی حل الگوریتم بهینه :9شکل 

 هاي حرارتی وارده به لاینر تنش
شده اسـت.   ، جبهه پارتو اول دو هدف فوق نشان داده10در شکل 

طور که مشخص است، کاهش وزن محفظـه احتـراق موتـور     همان
هـاي حرارتـی را    حاضر، منجر به افزایش دماي لاینر شده و تنش

یلوگرم ک 33دهد. بیشینه وزن محفظه احتراق، برابر با  افزایش می
را تحمـل   پاسـکال  مگـا  415بوده که تـنش حرارتـی معـادل بـا     

کیلـوگرم بـوده کـه     26ترین وزن محفظه نیز تقریبـاً   کند. کم می
کنـد. بـا    را تحمـل مـی   پاسـکال  مگا 511تنش حرارتی معادل با 

توان مشاهده کرد که اسـتفاده   ) می6مقایسه با طرح اولیه (جدول
هاي حرارتی را  درصد تنش 16اند تا تو سازي، می از الگوریتم بهینه

سـازي   وزن محفظه احتراق قبل از بهینه که ییازآنجاکاهش دهد. 
 10تواند تا  کیلوگرم محاسبه شد، استفاده از این الگوریتم می 29

تـر   درصد نیز وزن را نسبت به طراحی مفهومی صورت گرفته کـم 
. بـا  کنـد  پیـروي مـی   29کند. جبهه پارتوي اهداف فوق از رابطه 

در فصـل پیشـین،    ذکرشـده استفاده از رابطه فوق و داشتن قیود 
تـوان بهتـرین وزن و یـا     افزار می بدون ران کردن الگوریتم در نرم

 ی اعمالی به محفظه در وزن خاص را محاسبه کرد. حرارت تنش
هاي جبهه پارتو  عدد از داده 10عنوان نماینده،  به 7در جدول 

هـا روي جبهـه پـارتو     تمامی داده که ییازآنجافهرست شده است. 
نسـبت بـه دیگـري برتـري نداشـته و       کـدام  چیهاست،  قرارگرفته
هاي اولیه دارند. ترتیب  ها بهترین شرایط را براي ورودي تمامی آن
در جدول فوق، بـه شـرح زیـر     شده ارائهها و توابع هدف  کروموزوم

 است.

 ]فشار ورودي، قطر لاینر ، دماي ورودي  [
 ]حرارتی ، وزن تنش  [

 
 هاي حرارتی لاینر جبهه پارتو دو هدف وزن و تنش :10شکل 

)29( 𝜎 = 0.8017𝑊2 − 61.58𝑊 + 1574 

 هاي جبهه اول پارتو نماینده :7 جدول

 ردیف کروموزوم توابع هدف
[26.18,574.54] [700.2,0.064,29.7] 1 
[30.5,489.55] [815.1,0.066,20.97] 2 
[31.23,479.9] [837.3,0.067,23.85] 3 

[26.89,553.56] [700.2,0.065,23.3] 4 
[22.17,545.8] [700.16,0.064,20.97] 5 

[28.34,529.32] [751.8,0.068,24.75] 6 

سازي، قیود اعمـالی   هاي هر مسئله بهینه ترین بخش یکی از اصلی
شده است. جهت  به مسئله است. دلایل اهمیت این مورد قبلاً ارائه

حالــت مختلــف  4ســازي بــراي  تــر مســئله بهینــه ررســی دقیــقب
     تـر فشـار هـواي ورودي    فشارثابت، دماي ثابت، محدوده گسـترده 

الـی   600تر دماي کـاري (  اتمسفر) و محدوده گسترده 30الی  1(
 کلوین)، موردبررسی قرارگرفته است.  850

، تـأثیر قیـد دمـا    12، تأثیر قید فشار و در شـکل  11در شکل 
توان مشاهده کرد  شده است. با مشاهده هر دو شکل می ن دادهنشا

شده، ثابت نگاه داشـته شـود،    که یکی از قیود اعمال که درصورتی
محل جبهه پارتو تغییر نخواهـد کـرد؛ امـا ایـن اتفـاق منجـر بـه        

شـود. لـذا در ایـن     تر شدن فضاي جستجوي الگوریتم مـی  کوچک
تـر وجـود خواهـد     کـم هـاي   یابی به انتخاب صورت، احتمال دست

کـه   داشت که مطلوب مسـئله نخواهـد بـود. همچنـین درصـورتی     
توان مشاهده کرد که جبهـه   افزایش محدوده قیود عملکردي، می

و  580تـا   420تر خواهد شد (تنش حرارتی مـابین   پارتو گسترده
کیلوگرم)، این گستردگی منجر به پیـدایش   135تا  25وزن بین 

شود؛ اما در این حالـت ممکـن اسـت از     تر می جبهه پارتوي بزرگ
توان مشاهده  یابی شرایط را سخت کند. براي مثال می منظر دست
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الـی   1که فشار ورودي به محفظه احتراق بـین   کرد که درصورتی
اتمسفر متغیر باشد، تـنش حرارتـی وارده بـه لاینـر محفظـه       30

 یابد که این بسیار مطلوب است، اما ایـن اتفـاق   احتراق کاهش می
کیلـوگرم   120منجر به افزایش وزن محفظه احتـراق تـا بـیش از    

 شود.  می
تواند با توجه به شـرایط   اتمسفر می 30الی  20قید فشار بین 

عملیاتی کاري محفظه احتراق تغییر کند،این بدان معنی است که 
تواند در شرایط کاري مختلف بعـد از سـاخت،    محفظه احتراق می

راح در مرحله طراحـی نقـاط مختلـف    که ط آزمون شود. ازآنجایی
کند (شرایط کار روي زمین، برخاست، نشست  کاري را بررسی می

تواند محدوده قیود را تغییر داده و بـا طـرح خـود     و عملیاتی)، می
کلـوینی دمـاي    100که کاهش  مقایسه کند. براي مثال درصورتی

ــه   ــه وزن بهین ــر ب ــنش  80ورودي منج ــوگرم و ت ــا 420کیل  مگ
که محدوده وزن قابل استحصـال را ارضـا    شود، درصورتیپاسکالی 
عنوان بهینه از منظر تنش حرارتی اعـلام   تواند طرح را به کند، می

دسترسی نیسـت، دمـاي    که وزن در محدوده قابل کند و درصورتی
 ورودي و یا فشار را تغییر دهد. 

 
 تأثیر تغییر محدوده فشار ورودي روي جبهه پارتو :11شکل 

 
 تأثیر تغییر محدوده دماي ورودي روي جبهه پارتو :12ل شک

 گیري نتیجه -9

سازي انتقال حرارت درون  در این پژوهش براي اولین بار بهینه
صورت چندهدفه و ترکیبی با وزن  محفظه احتراق توربین گاز به

ها براي  سازي محفظه موردبحث و بررسی قرارگرفته است. بهینه
 NSGA-IIو با استفاده از الگوریتم  CFM56محفظه احتراق موتور 

سازي  یافته جهت بهینه شده است. کد توسعه افزار متلب انجام و نرم
طراحی، توانایی تغییر خواص مواد، اضافه کردن روابط تغییر 
خواص با دما براي هر ماده و اضافه کردن خنک کاري را به 

وده تا تواند نقطه شروع مناسبی براي طراح ب معادلات دارد و می
ترین تعداد  ترین زمان ممکن و با کم شده در کم هاي انجام طراحی

صورت خلاصه  ترین شرایط خود دست یابند. به تکرار، به بهینه
 اند از: نتایج پژوهش حاضر عبارت

خوبی با مسائل هوافضا  به NSGA-IIسازي  الگوریتم بهینه •
 کرد.  توان در شرایط مختلف از آن استفاده سازگار بوده و می

اضافه کردن خنک کاري به روابط انتقال حرارت درون محفظه  •
تواند تا حد زیادي منجر به کاهش دماي لاینر شده و  می

 هاي حرارتی را کاهش دهد.  تنش
جبهه پارتوي یافت شده در مسئله حاضر، توانایی کاهش  •

درصد و کاهش وزن محفظه  16هاي حرارتی لاینر را تا  تنش
 درصد دارد.  10لاینر و پوسته است را تا احتراق که شامل 

انتخاب قیود عملکردي بسیار حائز اهمیت است، به صورتی که  •
ثابت در نظر گرفتن یکی از قیود اصلی مانند دما و یا فشار، 

شود، این در  منجر به کاهش ناحیه جستجو و جبهه پارتو می
 تواند منجر به افزایش حالی است که افزایش ناحیه قیود، می

 دامنه جبهه پارتو شود. 
تواند منجر به ایجاد  افزایش دامنه جستجو و یا قیود مسئله، می •

 شرایط غیرواقعی شود.
کیلوگرم بوده که تنش  33بیشینه وزن محفظه احتراق، برابر با  •

ترین  کند. کم مگا پاسکال را تحمل می 415حرارتی معادل با 
تنش حرارتی کیلوگرم بوده که  26وزن محفظه نیز تقریباً 

 کند. مگا پاسکال را تحمل می 511معادل با 

 فهرست علائم -10

ṁ3 ثانیه) دبی هواي ورودي (کیلوگرم بر 
T3 (کلوین) دماي هواي ورودي 
P3 پاسکال) فشار ورودي (کیلو 

∆P3-4

qref
 افت فشار محفظه به فشار دینامیک 

∆P3-4

P3
 شار وروديافت فشار محفظه به ف 

Rav (متر) شعاع متوسط محفظه احتراق 
Aref (متر) مساحت مرجع 



 113 همکاران                                                                                            و محمودي یمصطف ؛CFM56سازي چندهدفه انتقال حرارت و وزن محفظه احتراق موتور  بهینه 
 

                                       

Dref (متر) قطر مرجع 
η (%) بازده 
𝜓𝜓 مقیاس واکنشی معادله اودگرز 
𝜙𝜙 ارزي مخلوط سوخت هوا نسبت هم 
𝐷∗ ثابت معادله اودگرز 

σThermal تنش حرارتی 
𝑊𝑐 وزن محفظه احتراق 
E ول یانگ (مگا پاسکال)مد 
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