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موتور توربوپراپ در یک محفظه احتراق  یندگیعملکرد و آلا لیتحل
 مختلف يکار هايمیرژ

 3ينوروز ميابراه 2سيّد محمّد واعظي 1يآبادمحمّد مزيدي شرف
 یانرژ یهافناوری یسازنهیپژوهشکده توسعه و به

 پژوهشگاه صنعت نفت
 دانشگاه صنعتی مالک اشتر

 کیمکان یدانشکده مهندس

 رانیدانشگاه علم و صنعت ا
 (11/12/1391تاريخ پذيرش: ؛1/9/1391)تاريخ دريافت:

 چکیده
شود. در این پژوهش، ی متنوع حائز اهمیت است و گام نخست در طراحی این موتورها محسوب میطیمح طیدر شرا جت یموتورها تحلیل عملکرد

پروازی  آمده در سه رژیمدستسازی و نتایج عملکردی بهمدل 11گستربافزار تجاری مشخصات و پارامترهای یک نمونه موتور توربوپراپ در نرم

 گاز دمایگذاری شده است. تحلیل عملکرد محفظه احتراق برای تخمین یج آزمون موتور صحهنرمال با استفاده از نتا 111برخاستن، نظامی و %

بعدی عملکرد محفظه تأثیر دارد، امری ضروریست. در این مطالعه، تحلیل یک موتور داغ روی طول عمر و دوام اجزای بخش که بر از آنخروجی 

 1کلادافزاری تخصصی در محیط متلب با نام نرم ،همین منظورتجربی انجام شده است. بهط نیمهموتور توربوپراپ نمونه با استفاده از رواب یک احتراق

اند های مختلف کاری موتور با نتایج تجربی حاصل از آزمون موتور مقایسه شدهافزار برای رژیمآمده از این نرمدستتوسعه داده شده است. نتایج به

-است. در پایان توزیع دمای گاز به گزارش شده 39/9نسبی مربوط به رژیم نظامی است که % یحداکثر خطا دهند.خوانی خوبی را نشان میکه هم

در رژیم پروازی برخاستن حداکثر  XNOاند. میزان نشر آلاینده های مختلف کاری موتور محاسبه و مقایسه شدهها در رژیمهمراه میزان نشر آلاینده

 ترین مقدار را داراست.نرمال بیش 111در رژیم % UHCو  COهای که میزان نشر آلایندهدرحالی ،است

 هاندهیگاز، نشر آلا یعملکرد، توزیع دما یسازموتور توربوپراپ، محفظه احتراق، مدل هاي کلیدي:واژه
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ABSTRACT 

Performance analysis of jet engines in various environmental conditions is important and is the first step in the design of 

such engines. In this paper, the performance of a typical turboprop engine was modeled in the commercial software 

GasTurb10 and the obtained results are validated at three flight regimes take off, military and 100% normal using 

engine test results. Performance analysis of combustion chamber was essential for estimating its exhaust gas 

temperature, which has influence on the lifetime and durability of engine hot section. In this study, one-dimensional 

performance analysis of a turboprop engine combustion chamber was carried out applying semi-experimental 

correlations. For this, a computer program called CLAD1 was developed in MATLAB. The results obtained for various 

engine operation regimes were compared with reliable experimental results. showing good agreements. The maximum 

relative error was 3.92% for military regime. Finally, the gas temperature distribution and emission of pollutants in 

different operation regimes were calculated and compared. The amount of NOx emission was maximum at take off 

flight regime, whereas the emission of pollutants CO and UHC have their highest values at 100% normal regime. 
 

Keywords: Turboprop Engine, Combustion Chamber, Performance Modeling, Gas Temperature Distribution, 

Emission 

                                                 
 mazidim@ripi.irاستادیار:  -1

 smvturboengine@gmail.com :)نویسنده پاسخگو( کارشناس ارشد -9

  e_norouzi@mecheng.iust.ac.irکارشناس ارشد: -9

mailto:mazidim@ripi.ir
mailto:smvturboengine@gmail.com
mailto:e_norouzi@mecheng.iust.ac.ir


 1934، بهار و تابستان 1، شماره 4پژوهشی مکانیک سیالات و آیرودینامیک، جلد  –دوفصلنامه علمی                                                           66

 فهرست علائم و اختصارات  
 2m Aمساحت، 

 rA نسبت سطح سوراخ

 dC ضریب تخلیه

 EI اندیس آلایندگی

 air 1-kg fuel kg fنسبت سوخت به هوا، 

 J kg h-1آنتالپی، 

 K ضریب اتلاف سوراخ
 s kg �̇�-1 نرخ جریان جرمی،

 Pa Pفشار، 
 J kg LHVQ-1ارزش حرارتی پایین سوخت، 

 K Tدما، 

 3m cVحجم محفظه احتراق، 

 يونانيعلائم 

 α نسبت جریان جرمی

 ∆ اختلاف

 φ نسبت جریان جرمی به نسبت سطح

 η بازده

 kg m ρ-3 چگالی،

 xNO، s τزمان تشکیل 

 هازيرنويس

 an کانال حلقوی

 c احتراق

 DZ ناحیه ترقیق

 f سوخت

 g گاز

 geom هندسی

 h سوراخ

 j جت

 PZ ناحیه اولیه

 RZ دناحیه گردش مجد

 st استوکیومتری

 SZ ناحیه ثانویه

 9 ورودی محفظه احتراق

 4 ورودی توربین

 

 مقدمه -1

 طیاز شاارا یعیدر گسااتره وساا ییهااوا گااازنیتااورب یموتورهااا

عنوان گام نخسات در  عملکرد به لی. تحلکنندیعمل م یطیمح

موتور  یطراح ی. پارامترهاشودیموتورها محسوب م نیا یطراح

مختلا    طیانتخااب شاوند کاه موتاور در شارا      یاگوناه به دیبا

داشته باشد. بارای تحلیال عملکارد     یقبولعملکرد قابل یطیمح

هاای ریاضای و ترمودیناامیکی    گاز ابتدا مدل نیموتورهای تورب

گاردد. ساپس، باا    مای  هئمختل  موتور ارا یاجزا یرامورد نیاز ب

کنناده در خاوات ترماوفیزیکی و    درنظرگرفتن فرضایات سااده  

شاود. در  سازی عملکارد موتاور انجاام مای    ساختار موتور، شبیه

نقطاه طراحای شاامل     ایجسازی عملکارد موتاور ابتادا نتا    شبیه

پارامترهای عملکردی، توزیع دما و توزیع فشار در امتداد موتاور  

گیرند. سپس در عملکرد خارج استخراج و مورد ارزیابی قرار می

مصرف سوخت ویژه،  شرانش،یپ یروین ایاز طرح، تغییرات توان 

فشااار خروجاای کمپرسااور و دمااای ورودی تااوربین  خروجاای  

 لیاا. در مرحلاه نخسات تحل  شاوند یمحفظاه احتاراقا ارائاه ما    

. ساپس  ردیپذیصورت م یصفر بعد لیموتور، تحل یعملکرد کل

 هالیدر طول موتور تحل الیرفتار س نییاجزا و تع یجهت طراح

 .  شودیانجام م یبعدسه تاًیو نها یدوبعد ،یبعد کیصورت به

 یاجازا  نیاز مهمتار  یکا یعناوان  محفظه احتراق باه  لیتحل    

باالا   اریبسا  یباا دماا   الیس انیدر معرض جر وستهیموتور که پ

اسات. دماای خروجای محفظاه احتاراق در       تیاست، حائز اهم

طرف بار روی باازده    کیجت از  یو موتورها یگاز یهانیتورب

 بر طول عمر و دوام اجازای بخاش   گریموتور و از طرف د کلیس

هاای  کناد. یکای از روش  ای را ایفاا مای  کنناده داغ نقش تعیین

ساای رفتااار جریااان در یااک محفظااه احتااراق، اسااتفاده از   برر

های تحلیلی است که قادر به تحلیل جریان سیال، انتقاال  روش

هاای شایمیایی   هاایی نظیار واکانش   حرارت و همچنین پدیاده 

هاای  های دیگر نظیر روشها نسبت به روش. این روشباشندیم

ه و دارای مزایایی شامل کاهش اساسی در هزین یتجربی و عدد

جدیااد و  یهااا، طراحاازمااان اساات. بااا اسااتفاده از ایاان روش 

ها مشکل که انجام آزمون روی آن یمیقد یهاطرح یسازنهیبه

 .  گرددیم ریپذاست، امکان نهیو پرهز

و تحلیلای   یبار تحقیقاات تجربا    ی[ روابطی مبتن1]  1لفوره    

و محاسابات   یطراحا  یهاا تیارائه کرده است که در اغلب فعال

   عملکاارد  لیااتحل یانتقااال حاارارت در محفظااه احتااراق باارا  

. رناد یگیمحفظه احتراق مورد استفاده قرار م یحرارت -یالاتیس

 حای ای بارای طرا [ اصول طراحی پایاه 2و همکارانش ] 2کنرادو

                                                 
1- Lefebvre 

2- Conrado 
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بار   یمحاسابات  یامحفظه احتراق توربین گااز را ارائاه و برناماه   

اند. همچناین، یاک ملاال    داده تجربی توسعهروابط نیمه یمبنا

و مقاد    انیا طراحی با کمک این برنامه ارائه شاده اسات. کاو  

و نسابت   یورود یهاوا  ی[ تأثیر فشار، دما، نرخ جریان جرم9]

 یاحتاراق حلقاو   فظهرا در عملکرد مح یورود یسوخت به هوا

 یتحلیال عادد   زیا [ ن4] زادهیو دارما  یکردناد. انصاار   یبررس

تاوربین گااز و تاأثیر متقابال      یجریان در محفظه احتراق حلقو

 روبرو در جریان متقاطع را مطالعه نمودند. یهاجت

[ عملکاارد گااذرای یااک موتااور  5] یو مظاااهر یمنصااور     

توربوجاات تااک محااور باادون پااس سااوز در دورهااای بااالا را   

سازی کردناد و آن را باا اساتفاده از نتاایج آزماون موتاور       شبیه

با انجام مطالعات پارامتری، تأثیر  نیرسنجی نمودند. همچناعتبا

سناریوهای مختل  تغییرات دبی سوخت بر رفتار حالت گاذرای  

[ 6و همکاران ] یمنصور گر،ید یموتور را بررسی کردند. در کار

سازی عملکرد خاارج از طارح موتاور    سازی ریاضی و شبیهمدل

عتبارسانجی مادل   منظاور ا را انجام دادند. به 631یتوربوجت ج

طارح و   سازی نقطاه شده، نتایج حاصل از شبیهسازی ارائهشبیه

در  2گااز  نیتاورب  یسازهیبخارج از طرح موتور با نتایج برنامه ش

 شرایط ایستای سطح دریا مورد مقایسه و ارزیابی قرار گرفت.

 یو انجاام آزماون تجربا    یزیا راین پژوهش، ابتدا با طرح در     

اناد. ساپس   اساتخراج شاده   ازیا مورد ن یواقع یهاموتور، پارامتر

آن در  یاصال  یعملکرد موتور مورد نظر با استفاده از پارامترهاا 

شده اسات. پاس از    یسازمدل 119گسترب یافزار صفر بعدنرم

 ،یتجربا  جینتاا  باا عملکرد موتاور   یسازمدل جینتا یاعتبارسنج

 کیا  یسااز هیشاب  یکه برا یعملکرد یسازمدل جیاز نتا یبرخ

 نیا . اشاوند یاست، استخراج ما  ازیمحفظه احتراق مورد ن یبعد

باه   یورود یساوخت و هاوا   یجرما  انیا شاامل نارخ جر   جینتا

باه آن   یورود یدماا و فشاار هاوا    نیمحفظه احتراق و همچنا 

 یبعاد کیا کاد   یابر یعنوان ورودحاصل به جیاست. سپس نتا

متلاب باا عناوان     طیاحتاراق کاه در محا    محفظه لیتحل یبوم

و پاس از   شودیتوسعه داده شده است، در نظر گرفته م 14کلاد

محفظاه   یاصال  یپارامترهاا  ریافازار، ساا  نارم  نیا ا یاعتبارسنج

 عیا مختلا ، توز  یدر ناواح  یجرما  انیا جر عیتوز ریاحتراق نظ

                                                 
1- J79 

2- GSP 

3- GasTurb10 

4- Combustion Liner Analysis-1 Dimensional (CLAD1) 

نشار   زانیا فشاار، م  تگاز در طاول محفظاه احتاراق، افا     یدما

 .شوندیاز محفظه محاسبه م یخروج نیانگیم یو دما هاندهیآلا

 

 موتور توربوپراپ نمونه و محفظه احتراق آن يمعرف -2

  پاژوهش از ناوت تورباوپراپ     نیا موتور هوایی مورد مطالعاه در ا 

موتور دارای یک کمپرسور جریان محاوری   نیمحوره است. اتک

حرکت ای بهمرحله 4وسیله یک توربین ای است که بهمرحله 14

و  میطور مساتق هاسب بخارا ب 4311شده  جادیتوان اآید. می در

دور در  19821ثاباات   یکمپرسااور بااا سارعت دوراناا  قیا از طر

. شاود یمنتقال ما   5/19:  1ت باا نساب   یادندهدقیقها به جعبه

اناوات مصاارف    یبارا  5ید-511نسخه زمینی این موتور با ناام  

 1 . شاکل شاود یکاار گرفتاه ما   تولید توان صنعتی و دریایی باه 

پاژوهش را باه    نیا در ا یطرحواره موتور توربوپراپ مورد بررسا 

 دهد.یهمراه شماره مقاطع آن نشان م

 

 
 .[6طرحواره موتور توربوپراپ نمونه ](: 1) شکل

 

 محفظاه  6احتراق موتاور تورباوپراب نموناه شاامل      سامانه     

است. ایان   متریسانت 8/54با طول  حلقوی -احتراق از نوت لوله

اساات.  ترقیااقمحفظااه شااامل سااه ناحیااه اولیااه، ثانویااه و    

نشاان داده شاده اسات، ناحیاه اولیاه       2طورکه در شکل همان

 دیا  شامل یک ردی  و نواحی ثانویه و ترقیاق متشاکل از دو ر  

 بار روی  یچرخشا  یردیا  مجارا   8سوراخ ورود هوا هساتند.  

ایجااد اغتشااش در    یاحتاراق بارا   محفظه شکلیقسمت عدس

احتاراق از   محفظاه  نیجریان ورودی هوا تعبیه شده است. در ا

کاه از   یاهیا استفاده شاده اساتر روش لا   یکاردو روش خنک

 ازمقطاع   5در  یطا یطور محهکه ب دارردی  نوار موج 11طریق 

و روش  شاود یاناد، انجاام ما   جداره محفظه احتراق مستقر شده

 بخاش از جاداره   6در  یطاور موضاع  که به  یکاری پاششخنک

 .گرددیم سریاند، مشده هیمحفظه احتراق تعب
 

 

                                                 
5- 501-D 

9 4 

ی
ود
ور

 

 کمپرسور
 محفظه
 احتراق

 توربین
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 .احتراق موتور نمونه طرحواره محفظه(: 2)شکل 
 

عملکدر  موتدور توربدوپراپ نمونده  ر      یسداز مدد   -3

 افزار گستربنرم

موتور در مقاطع مختلا    یکینامیترمود یپارامترها نییبرای تع

 یهاا یسااز کامل عملکرد موتور اسات. مادل   یسازبه مدل ازین

 ،یصورت صفر بعدبه ازیمرسوم بسته به دقت و اطلاعات مورد ن

 یسااز مدل انیم نی. در ارندیپذیصورت م یو دوبعد یبعدکی

اطلاعاات   نیتار کام  ازمناد یدقات و ن  نیترکم یدارا یصفر بعد

 یطراحا  ییاست. بنابراین، در مراحل ابتادا  یطراح یبرا یورود

 یپارامترها نییو تع لیتحل یبرا یصفر بعد یسازموتور از مدل

جهات   یادیا ز یافزارهاا . نارم شاود یاستفاده ما  یکینامیترمود

اناد. در  گاز توساعه داده شاده   نیتورب یعملکرد موتورها لیتحل

 یدقات خاوب و راباط کااربر     یدارا تربافزار گسنرم انیم نیا

 یاز موتورهاا  یاریبس یسازمدل تیاست. گسترب قابل یمناسب

صاورت  و گاذرا باه   ایا را در حالت پا ییو هوا یگاز صنعت نیتورب

 دارد. یصفر بعد

سازی موتور توربوپراپ مورد نظر، نخست باید برای مدل     

پارامترهای  1پارامترهای طراحی را تعیین نمود. در جدول 

سازی در شبیهاند. ه شدهئطراحی برای موتور توربوپراپ نمونه ارا

تحلیل عملکرد نقطه طرح  از موتور پسعملکرد خارج از طرح 

های عملکرد کمپرسور و توربین که منحنیییاز آنجا ،موتور

های عملکردی با استفاده موتور در دستر  نیست، این منحنی

های گذاری ضرایب ثابت بر مبنای منحنیاز روش مقیا 

 گردند.عملکردی معتبر استخراج می
 

از  افزارمسازی عملکرد محفظه احتراق در نرمدلبرای      

 شود:استفاده می روابط زیر

، آنتالپی ℎ(J/kg)، نرخ جریان جرمی، �̇�(kg/s)که در آن، 

، نسبت نرخ جریان جرمی سوخت به هوا، fسکون ویژه، 

𝑄LHV(J/kg fuel) ارزش حرارتی پایین سوخت و ،𝜂
c

، بازده 

 آدیاباتیک احتراق هستند.

 

 .[6پارامترهای طراحی موتور توربوپراپ نمونه ](:1) جدو 

 مقدار پارامتر طراحي

 5/3 نسبت فشار کمپرسور

 515/14 (kg/s)دبی جرمی موتور 

 15/1951 (K)دمای خروجی محفظه احتراق 

 19821 (rpm)دور موتور 

 638/42 (MJ/kg)ارزش حرارتی سوخت مصرفی 
 

 

 بعدی جريانمحاسبات يک -4

بعدی اولیه، توزیع جریان جرمی در طول برای تحلیل یک

نواحی مختل  محفظه احتراق با روابط تجربی و تحلیلی برای 

ای تجربی پایه بینی است. معادلهجریان تراکم ناپذیر قابل پیش

های محفظه برای جریان تراکم ناپذیر سیال داخل سوراخ

پیوستگی استخراج  برنولی و معادله معادلهاحتراق که از ترکیب 

 :شودصورت زیر محاسبه میشده است، به

�̇�ℎ ا2  = 𝐶𝑑𝐴ℎ,𝑔𝑒𝑜𝑚[2𝜌(𝑃1 − 𝑃𝑗)]
0.5

 , 

، فشار 𝑃𝑗(Pa)، فشار کلی بالا دست سوراخ، 𝑃1(Pa)که در آن، 

�̇�ℎ(kgاستاتیک پایین دست سوراخ،  s⁄ ، جریان جرمی (

، 𝐴ℎ,𝑔𝑒𝑜𝑚(m2)سوراخ،  ، ضریب تخلیه𝐶𝑑عبوری از سوراخ، 

𝜌(kgمساحت سطح مقطع سوراخ و  m3⁄  ، چگالی هوا است.(

بینی ضریب تخلیه انوات [ روابطی را برای پیش8] 1نرستر     

ه کرده است. این روابط ئهای محفظه احتراق ارامختل  سوراخ

 تنها برای جریان غیرقابل تراکم و غیرچرخشی معتبرند:

 :2لبههای بدونسوراخ

𝐶𝑑 ال ا-9  =
1.25(𝐾 − 1)

√[4𝐾2 − 𝐾(2 − 𝛼)2]0.5
 

 :9دارهای لبهسوراخ

دار که های بدون لبه و لبهضرایب تخلیه برای سوراخ مقدار اولیه

 فرض شده است. 8/1در راستای جریان قرار دارند، 

                                                 
1- Norster 

2- Plain 

3- Plunged 

�̇�3 ال ا-1  + �̇�𝑓 = �̇�4 , 

1) با-1  + 𝑓)ℎ3 = ℎ4 + 𝑓𝜂𝑐𝑄𝐿𝐻𝑉  , 

𝐶𝑑 با-9  =
1.65(𝐾 − 1)

√[4𝐾2 − 𝐾(2 − 𝛼)2]0.5
 

 ا1نوار پاششی  
 هایسوراخ

 ناحیه اولیه
 های ناحیه ثانویهسوراخ

 سوخت پاش

 لررسوئی

 ا2نوارهای پاششی   دارنوارهای موج

 نوارهای پاششی

 ناحیه ترقیق

 های ناحیه ترقیقسوراخ
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ضریب اتلاف سوراخ است که از رابطه ، 𝐾در معادلات بالا،      

 شوند:زیر محاسبه می

 ا4 
𝐾 = 1 + 

0.64 [2𝜑2 + √4𝜑4 + 1.56𝜑2(4𝛼 − 𝛼2)] , 

 ، نسبت جریان جرمی است:𝛼که در آن، 

𝛼 ا5  =
�̇�ℎ

�̇�𝑎𝑛

 , 

دست ، از تقسیم نسبت جریان جرمی به نسبت سطح به𝜑و 

 آید:می

𝜑 ا6  =
𝛼

𝐴𝑟

 . 

 شود:رابطه زیر محاسبه می، از 𝐴𝑟نسبت سطح سوراخ، 

توان از رویه زیر ، میکارگیری معادلات و روابط فوقبا به     

های محفظه برای تخمین افت فشار و توزیع جریان در سوراخ

 احتراق استفاده نمود:

نرخ  ای بازنویسی شود که فشار برحسبگونها به2معادله   -1

 جریان جرمی قابل توصی  گردد،

فظه های محنرخ جریان جرمی اولیه برای همه سوراخ -2

 احتراق حد  زده شود،

با حد  اولیه، از رویه زیر برای محاسبه ضرایب تخلیه  -9

  :استفاده شود

 ،ا محاسبه شود5، از معادله  𝛼نسبت جریان جرمی، -گام اول

 ،ا محاسبه شود6ز معادله  ، ا𝐴𝑟نسبت سطح سوراخ،  -گام دوم

، از معادله 𝜑نسبت جریان جرمی به نسبت سطح،  -گام سوم

 ،ا محاسبه شود6 

 و ا محاسبه شود4، از معادله  𝐾ضریب اتلاف،  -گام چهارم

ال ا یا -9، را در یکی از معادلات  𝐾ضریب اتلاف،  -گام پنجم

 .با وارد نموده تا ضریب تخلیه مناسب مشخص شود-9 

 ،افت فشار در طول محفظه احتراق محاسبه شود -4

توزیع جریان جرمی برای هر سوراخ محفظه احتراق با  -5

 ،ارتباط دادن به میزان افت فشار اصلاح شود

فرآیند تکرار توزیع جریان جرمی جدید دوباره انجام شده تا  -6

شده و های اصطکاکی نادیده گرفته افت فشار همگرا شود  افت

 .ها یکسان استاکه افت فشار در تمامی قسمت شودفرض می
 

 

 

 

 گاز یمحاسبه  ما -5

بینی دمای شعلة آدیاباتیک که تخمین توزیع جریان با پیش

تابعی از نسبت هوا به سوخت محلی است، همراه است. برای 

تخمین توزیع جریان، محفظة احتراق به چهار ناحیة گردش 

شود. جریان در ناحیه میقیق تقسیم ، اولیه، ثانویه و تر1مجدد

جریان عبوری از  ال ا  گردش مجدد شامل مجموت همه

سوم هوای ،  جا دو2سوئیرلر،  با هر هوای اضافی عبوری از فلر

سوم اولیه و  دا یک ها در ناحیهعبوری از ردی  اول سوراخ

های ناحیه اولیه است. فرض هوای عبوری از ردی  دوم سوراخ

اولیه  ناحیه ای جدارهکاری لایهی خنکشود هوایی که برامی

شود. چنانچه تنها گردش مجدد نمی رود، وارد ناحیهکار میبه

ها برای عبور هوای اولیه وجود داشته باشد، یک ردی  از سوراخ

شود نیمی از هوای عبوری در گردش مجدد آنگاه فرض می

 [. 3سهیم است ]

سبت سوخت به هوا، میزان آدیاباتیک متأثر از ن دمای شعله     

طورکه قبلاً بحث شد، مقدار کلی دما و فشار ورودی است. همان

بینی است و بنابراین احتراق قابل پیش هوا در هر چهار ناحیه

در هر ناحیه  ارزینتیجه نسبت هم نسبت هوا به سوخت و در

ارزی، نسبت هوا تواند محاسبه شود. برای محاسبه نسبت هممی

، 46/14استوکیومتری متداول برای کروسن، یعنی به سوخت 

های صعودی دما برای کروسن گرفته شده است. منحنی کارهب

توانند برای تخمین اند، مینمایش داده شده 3که در شکل 

احتراق مشخص استفاده  برای یک ناحیه ،ا∆Tافزایش دما  

ا ها افزایش دمای مرتبط با احتراق در یک دمشوند. این منحنی

ارزی ارائه عنوان تابعی از نسبت همو فشار ورودی مشخص را به

 دهند.می
 

 
 

 .[1های صعودی دمای آدیاباتیک ]منحنی (:3)شکل 

                                                 
1- Recirculation 

2- Flare 

𝐴𝑟 ا6  =
𝐴ℎ,𝑔𝑒𝑜𝑚  

𝐴𝑎𝑛

 . 

 نسبت سوخت به هوا

نا
وی
کل
ا  
دم

 



 1934، بهار و تابستان 1، شماره 4پژوهشی مکانیک سیالات و آیرودینامیک، جلد  –دوفصلنامه علمی                                                            61

تواند با استفاده از عبارت ، می𝑇𝑔(K)آدیاباتیک،  دمای شعله     

 دست آید:ا به8  تعری  شده در معادله

𝑇𝑔 ا8  = 𝑇3 + Δ𝑇 

 ، دمای ورودی به محفظه است.𝑇3(K) ،که در آن

احتراق باید در  تر دمای گاز، بازدهبرای تخمین دقیق     

[، همچنین 11و همکاران ] 1محاسبات وارد شود. گوسلین

 [، روابطی تجربی برای تخمین بازده11] 9و کرتچمر 2ادگرز

احتراق در نواحی گردش مجدد، اولیه، ثانویه و ترقیق ارائه 

اند که دمای میانگین نواحی احتراق را یکی پس از دیگری داده

احتراق در  بینی بازدهزند. رابطه ذیل برای پیشتخمین می

 رود:کار میگردش مجدد به ناحیه

𝜂 ا3 
𝑅𝑍

= 0.56 + 0.44 × 

𝑡𝑎𝑛ℎ[1.548 × 10−3(𝑇3 + 108𝑙𝑛𝑃3 − 1863)] , 

 ، فشار هوای ورودی به محفظه است.𝑃3(Pa)که جایی

 شود:شکل زیر ارائه میاولیه به احتراق برای ناحیه بازده  

𝜂 ا11 
𝑃𝑍

= 0.71 + 0.29 × 
𝑡𝑎𝑛ℎ[1.548 × 10−3(𝑇3 + 108𝑙𝑛𝑃3 − 1863)] . 

[ برای نواحی 11همکاران ]ای که توسط گوسلین و رابطه     

تری را برای این احتراق کم اند، بازدهثانویه و ترقیق ارائه شده

کند. به این دلیل، با بینی میاولیه پیش نواحی نسبت به ناحیه

 31، بازده احتراق اولیه فرض وجود احتراق کامل در ناحیه

 شود.درصدی برای نواحی ثانویه و ترقیق در نظر گرفته می

، در ورودی وجه 𝑇3گردش مجدد بین  توزیع دما در ناحیه     

گردش مجدد خطی در  ، در انتهای ناحیه𝑇𝑅𝑍پاش و سوخت

𝑇𝑅𝑍اولیه بین  شود. دما برای مابقی ناحیهنظر گرفته می  𝑇𝑃𝑍و   

 خطی تغییر خواهد کرد.

کارگیری اولیه با به احتراق در ناحیه که بازدهاز آنجایی     

ا قابل محاسبه است، دمای میانگین گاز در این 11  معادله

بینی شود. برای دمای بیشینه در ناحیه تواند پیشناحیه می

 گردش مجدد داریم:

𝑇𝑜𝑢𝑡,𝑅𝑍 ا11  = 𝑇3 + 𝜂𝑅𝑍Δ𝑇 . 

ناحیه گردش [، 12] 4دگرز و کرتچمراٌبراسا  مطالعه      

و این دمای بیشینه تنها  5تنها قسمتی مخلوط شده استمجدد 

                                                 
1- Gosselin 

2- Odgers 

3- Kretchemer 

4 - Odgers and Kretschmer 
5 - Partially Stirred 

طور محلی وجود دارد. بنابراین، یک دمای خروجی میانگین هب

 فرض شده است: صورت زیربه برای این ناحیه

𝑇𝑜𝑢𝑡,𝑅𝑍 ا12  =
1

3
𝑇3 +

2

3
𝑇𝑅𝑍  . 

 تواند با فرض توزیع دمای خطی بهدما در نواحی باقیمانده می

 طریق زیر محاسبه شود:

𝑇𝑜𝑢𝑡,𝑧𝑜𝑛𝑒 ا19  = 𝑇3 + 𝜂𝑧𝑜𝑛𝑒Δ𝑇𝑧𝑜𝑛𝑒  . 

 
 هامحاسبه میزان نشر آلاينده -6

تجربی برای های تجربی و نیمهدر حال حاضر تعداد زیادی مدل

ای استفاده طور گستردهها بهبینی میزان نشر آلایندهپیش

شود. این روابط ابعاد محفظه احتراق، نوت طراحی و شرایط می

های پاشش سوخت را لحاظ عملکردی، نوت سوخت و ویژگی

در گازهای خروجی وابسته  xNOکنند. میزان غلظت آلاینده می

به سه عامل زمان متوسط حضور در ناحیه احتراق، نرخ واکنش 

است. اندازه محفظه احتراق، افت فشار،  شیمیایی و نرخ اختلاط

بندی جریان و شرایط عملکردی فشار، دما و نرخ جریان تقسیم

[ از این رهیافت 1جرمی هوا در این سه عامل موثرند. لفوره ]

تجربی زیر جهت تخمین نیمه برای توسعه و استخراج رابطه

 استفاده کرد: xNOمیزان نشر 

𝐸𝐼𝑁𝑂𝑥 ا14 
= 9 × 10−8𝑃3

1.25𝑉𝑐𝑒𝑥𝑝 (0.01𝑇𝑠𝑡) �̇�3�̅�𝑃𝑧 ,⁄  

دمای شعله  𝑇𝑠𝑡(K)حجم محفظه احتراق و  𝑉𝑐(m3) آن، که در

 دمای متوسط ناحیه اولیه است. �̅�𝑃𝑍(K)استوکیومتری و 

دهد که در ا این واقعیت را نشان می14معادله       

های سوخت و هوای ناهمگن دمای شعله استوکیومتری مخلوط

موثر است. همچنین، دمای متوسط گاز در  xNOدر تشکیل 

ناحیه اولیه اثر زمان باقی ماندن در ناحیه احتراق بر میزان 

 دهد.فوق نشان میمعادله را در  xNOتشکیل 

[ رابطه زیر را برای تخمین میزان نشر 11اٌدگرز و کرتچمر ]    

از گازهای خروجی محفظه احتراق پیشنهاد  xNO آلاینده

 کردند:

𝐸𝐼𝑁𝑂𝑥 ا15 
= 29 × 10(−9410 𝑇𝑔,𝑚𝑎𝑥⁄ )𝑃3

0.66

× [1 − exp (250𝜏)] , 

است و که برای  xNO، زمان تشکیل τ(s)که در آن، 

 1های احتراق هوایی مقدار آن های فشاری محفظهپاشسوخت

  میلی ثانیها توصیه شده است.
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در ناحیه اولیه احتراق احتیاج به زمان  COتشکیل     

در  COدارد. انتشار  xNOتری نسبت به تشکیل طولانی

فشارهای پایین که نرخ تبخیر سوخت نسبتاً کم است، دارای 

 COتری است. رابطه زیر برای محاسبه میزان تولید اهمیت بیش

 [:11رود ]کار میبه

𝑙𝑜𝑔10(𝐸𝐼𝐶𝑂) ا16  = 13.477 − 4.5276𝑙𝑜𝑔10(𝑇3), 
های های شیمیایی که منجر به تشکیل هیدروکروبنواکنش     

های اند. تاکنون مدلشوند، بسیار پیچیدهو دوده می 1نسوخته

توسعه داده  UHCتجربی اندکی برای تخمین میزان تولید 

ا با تقریب 16اند. از این میان رابطه زیر مشابه با رابطه  شده

زند های نسوخته را تخمین میخوبی میزان تولید هیدروکربن

[11]. 
 

𝑙𝑜𝑔10(𝐸𝐼𝑈𝐻𝐶) ا16  = 19.730 − 7.1915𝑙𝑜𝑔10(𝑇3) 

 
 1افزار كلا نرم يمعرف -7

بر  افزاری با محیط گرافیکی و کاربر پسند است که بنانرم 1کلاد

مجموعه تحقیقاتی صنایع هوایی توسط پژوهشگران این  نیاز

سازی و توسعه داده طور بومی و در محیط متلب پیادهصنعت به

بعدی ناپذیر یکبینی جریان تراکمافزار پیششده است. این نرم

افزار سازد. با این نرممی یرپذدر راستای محفظه احتراق را امکان

 فشار و توزیع جریان و دما در راستای محفظه توان افتمی

 احتراق را تخمین زد.

است که « ورودی»افزار شامل یک تابع بخش آغازین این نرم    

کنترل »شود. تابع بعدی به برنامه وارد می در آن اطلاعات اولیه

کند. نام دارد که تابع ورودی را با سایر توابع ترکیب می« جریان

و « هاالمان»، «احتراق»، «تقسیم جریان»سایر توابع شامل 

تقسیم جریان وظیفه انشعاب هستند. تابع « انتقال حرارت»

بینی افت فشار را بر عهده دارد و تابع احتراق جریان و پیش

احتراق را  دمای گاز در هر گره در راستای محور محفظه

تواند طی این محاسبات احتراق می کند. بازدهمحاسبه می

که  خوات نسبی در هر گرهها حساب آورده شود. تابع المانبه

کند. تابع انتقال حرارت است را محاسبه می مورد استفاده در

تابع انتقال حرارت، انتقال حرارت در طول محفظه احتراق در 

توالی محاسبات در  4کند. شکل بینی میهر گره را پیش

 دهد.را نشان می 1کلادافزار نرم

                                                 
1 - Unburned Hydro Carbons (UHC) 

 نتايج لیتحل -8

موتور توربوپراپ  یسازمدل یگذاربخش ضمن صحه نیدر ا

با  11افزار گستربنرمتوسط  های کاری مختل نمونه در رژیم

محفظه  لیلازم جهت تحل یهایورود ،یتجرب جیاستفاده از نتا

های خروجی طرح و شرایط خارج از طرح از احتراق در نقطه

ها داده نیدست آمده است. سپس با استفاده از ابه افزاراین نرم

افزار نرمقالب شده در یگردآور یتجربمهین روابط نیو همچن

های کاری مختل  موتور در رژیماحتراق  تحلیل محفظه 1کلاد

محفظه احتراق که از  یخروج یدما تیدر نها است.انجام شده 

حاصل از آزمون  یدست آمده است با دماهابه 1افزار کلادنرم

 .شودمی یگذارو صحه سهیموتور مقا

 

 .1کلادبعدی افزار یکتوالی محاسبات در نرم :(4)شکل 

 

 هایالعملربراسا  دستو آزمون موتور توربوپراپ نمونه     

سنسور دما و فشار در ورودی موتور،  دو نصبسازنده با شرکت 

انجام سنج مصرف سوخت گشتاور و دبیگیری اندازهسنسور 

 محفظهیک از شش خروجی هر  هدر دهان ،همچنین پذیرد.می

مورد  در موتورشده است.  تعبیهموتور سه ترموکوپل  احتراق

میانگین جبری دماهای ، منطق کنترل سوخت براسا  مطالعه

. در این مطالعه استترموکوپل  18این  گیری شده توسطاندازه

جهت اعتبارسنجی نتایج  عنوان دمای ورودی توربیناین دما به

براسا  نیز های مختل  کاری موتور رژیم .استفاده شده است

در اند و شده دمای ورودی توربین از سوی سازنده تعری 

بر روی عددی  این کمیتداشتن با ثابت نگه آزمونشرایط 
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موتور در شرایط  آزمون کهییآنجا. از شوندمی مدلخات 

 توان، شودانجام میاستاندارد اتمسفر محیطی متفاوت از شرایط 

پس از  آزمونآمده از ستدبه ویژه و مصرف سوخت خروجی

مورد گذاری جهت صحه استاندارداتمسفر  تصحیح برای شرایط

 .گیرنداستفاده قرار می

 
 سازی عملکر  موتورگذاری مد صحه -8-1

سازی عملکرد موتور لبا استفاده از اطلاعات مورد نیاز برای مد

بوپراپ نمونه در آورده شده است، موتور تور 1که در جدول 

آمده دستمدل شده است. نتایج به 11گستربافزار محیط نرم

با نتایج تجربی اتاق آزمون در سه رژیم  11گستربافزار از نرم

. میزان توان خروجی و اندگذاری شدهکاری مختل ، صحه

همراه درصد خطا نسبت به نتایج مصرف سوخت ویژه موتور به

 اند.شدهه ئارا 2تجربی در جدول 
 

افزار سازی عملکرد موتور در نرممقایسه نتایج مدل: (2)جدو  

 .با نتایج تجربی 11گسترب

 
 1كلا افزار گذاری نتايج حاصل از نرمصحه -8-2

 11گستربافزار گرفته در نرمهای صورتبا استفاده از تحلیل

، 1کلادشده دادهافزار توسعههای مورد نیاز برای نرمورودی

شده در این هئه شده است. مقادیر ارائارا 3استخراج و در جدول 

 (MJ/kg) 18/49 جدول برای سوخت کروسن با ارزش حرارتی

است. دما و فشار سکون ورودی محفظه احتراق و همچنین 

عنوان جریان جرمی سوخت و هوای ورودی به محفظه، به

های کاری مختل  جهت تحلیل رژیم 1کلادافزار ورودی نرم

 شوند.موتور استفاده می

 

 .1کلادافزار های مورد نیاز برای نرمورودی :(3)جدو  

𝑓(kg fuel
/kg air) 

�̇�𝑓 

(kg s⁄ ) 
�̇�3 

(kg s⁄ ) 
𝑃3 

(kPa) 

𝑇3 

(K) 
های رژیم

 کاری

 برخاستن 41/588 58/399 34/19 915/1 1226/1

 نظامی 62/586 6/329 34/19 912/1 1214/1

1212/1 23/1 34/19 25/311 96/584 
%111 

 نرمال

ا اشاره شد، در این مطالعه جهت 5طورکه در بخش  همان     

 احتراق موتور نمونه، ناحیه تخمین توزیع جریان برای محفظه

سوم هوایی است که از طریق اولین ردی  اولیه شامل یک

مانده، بخشی از شود. سپس جریان هوای باقیها وارد میسوراخ

طریق مشابه، دهد. بهثانویه را تشکیل می جریان هوا برای ناحیه

طریق ردی  سوم  ثانویه شامل نیمی از هوایی است که از ناحیه

 سوم از هوای ورودی از طریق سومین سامانهشود و یکوارد می

مانده بخشی از ناحیه همراه جریان هوای باقیکاری بهخنک

شده بینیتوزیع جریان پیش 4های جدول [. داده5اند ]ترقیق

برای نواحی مختل  احتراق که با استفاده از این نحوه تقسیم 

دهد. این نتایج با استفاده دست آمده است را نشان میجریان به

[ برای توزیع جریان در محفظه 19از نتایج ارائه شده در مرجع ]

در این جدول  x(mm)اند. گذاری شدهاحتراق موتور نمونه صحه

 .فاصله انتهای هر ناحیه از لبه جلویی محفظه احتراق است

 

 .توزیع جریان در نواحی احتراق (:4)جدو  

 x(mm) ناحیه
 خطای نسبی کسر جرمی  %ا

 [19مرجع ] 1کلاد  %ا

 82/6 65 گردش مجدد
9/15 96/5 

 66/6 35 اولیه

 93/5 99 68/94 245 ثانویه

 48/1 5/51 64/51 5/548 ترقیق
 

از  %15دهند، حدود نشان می 4طورکه نتایج جدول همان     

هوای ورودی در ناحیه گردش مجدد و اولیه برای احتراق 

شود از هوا وارد ناحیه ثانویه می %95استفاده شده است. تقریباً 

تا انرژی موجود در جریان سیال کاملاً دریافت و احتراق کامل 

محصولات احتراق از ناحیه اولیه مستقیماً وارد ناحیه گردد. اگر 

شده احتراق ترقیق شوند، دیگر مجال ترکیب محصولات تجزیه

ا با هوا نخواهد بود و گازها به همان شکل از 2Hو  CO ملل 

یابد. مابقی هوا در شوند و بازده کاهش میمحفظه خارج می

خطای 

نسبی 

  %ا

 نتایج

 تجربی
 11گسترب

 هایرژیم

 کاری
 پارامتر

19/1  9/9669  55/9691  توان برخاستن 

 خروجی

 kWا 

1 49/9424  86/9458  نظامی 

45/1  8/9134  19/9241  نرمال%111 

69/1  916/1  914/1  مصرف برخاستن 

 سوخت ویژه
(kg/kWh) 

32/1  911/1  916/1  نظامی 

3/1  915/1  921/1  نرمال%111 
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رساندن کاری محصولات احتراق و انتهای محفظه برای خنک

گردد که شاید آن به دمای مورد نیاز توربین استفاده می

ترین بخش طراحی یک محفظه احتراق مهمترین و مشکل

 توربین هم باشد.

دو  توان مجموتافت فشار در داخل محفظه احتراق را می     

افت فشار سرد و گرم دانست. افت فشار سرد به افت فشار هوا 

شود و های محفظه احتراق مربوط میدر حرکت از دیفیوزر تا انت

افت فشار گرم ناشی از گرم شدن سیال و احتراق است. میزان 

رغم افت فشار در محفظه احتراق بسیار مهم است، چرا که علی

شود ولی در این که افت فشار موجب اتلاف انرژی جریان می

شود که هم از نظر تر میمحفظه موجب ایجاد آشفتگی بیش

و هوا و هم از نظر احتراق مفید است. معمولاً  اختلاط سوخت

درصد و  8تا  4های احتراق از افت فشار سرد در داخل محفظه

درصد فشار هوای ورودی به محفظه  1تا  5/1افت فشار گرم از 

در راستای محفظه احتراق سرد فشار  افت 5[. جدول 1است ]

در بخش شده های مختل  که با روش ارائهموتور نمونه در رژیم

دهد. باتوجه به افزایش سرعت آمده را نشان میدستا به4 

نرمال درصد افت  %111های نظامی و هوای مرجع در رژیم

 شود. فشار کلی داخل محفظه زیاد می
 

 .در محفظه احتراق سرددرصد افت فشار (:5)جدو  

𝑃3−4(kPa) ∆𝑃3−4∆ های کاریرژیم 𝑃3(%)⁄  

 58/4 62/42 برخاستن

 65/4 12/49 نظامی

 66/4 59/49 نرمال %111
 

 بعدی گاز در راستای محفظهتوزیع دمای یک 5شکل      

دهد. نواحی گردش مجدد، اولیه، ثانویه و احتراق را نمایش می

اند. کمک خطوط عمودی از هم جدا شدهترقیق در این شکل به

دست به 5تر توصی  شده در بخش توزیع دماها از روابط پیش

اند. نقش ناحیه گردش مجدد و اولیه در محفظه احتراق هآمد

این است که زمان، دما و آشفتگی کافی را برای یک احتراق 

بودن دما و فشار هوای کامل مهیا سازند. باتوجه به نزدیک

ورودی به محفظه احتراق در سه رژیم کاری مختل  موتور، 

ه اول تغییرات دمایی بین این سه حالت کارکرد در دو ناحی

اندک است ولی در نواحی ثانویه و ترقیق که دیگر احتراق کامل 

های پروازی مختل  شده است، تغییرات در توزیع دمایی رژیم

 ها مشهود است.دلیل اختلاف نسبت سوخت به هوا در آنبه

شدن احتراق شود، با کاملدیده می 5طورکه در شکل همان    

یابد. دمای این ناحیه حدود میدر ناحیه ثانویه، دما افزایش 

اگر دما  دما در این ناحیه نقش مهمی داردر کلوین است. 1811

بسیار پایین باشد احتراق کامل انجام نخواهد شد و در صورت 

بالابودن زیاد دما محصولات خروجی از این ناحیه و ورودی به 

در حال تعادل خواهد  ناحیه ترقیق دارای محصولات تجزیه شده

طورکه اشاره شد، دمای محصولات احتراق برای ورود همان بود.

به توربین باید در ناحیه ترقیق کاهش یابد. عواملی که روی این 

گذارند، همان مقدار هوای ورودی به ناحیه کاهش دما تأثیر می

های روی دیواره محفظه است. اندازه ترقیق از طریق سوراخ

 اند.موثر بر این مقولهصحیح و نحوه ورود هوا از دیگر عوامل 
 
 

 
 .های کاری مختل  موتورتوزیع دمای گاز در رژیم (:5)شکل 

 

ها تأثیر ، روی آنT4(K)از عواملی که دمای ورود به توربین،    

گذارد، قدرت خروجی موتور و عمر قطعات در تما  با می

گازهای گرم خروجی در پایین دست جریان است. دمای ورودی 

های کاری برای رژیم 1کلادافزار آمده از نرمدستبه توربین به

مقایسه  6مختل  موتور با نتایج تجربی اتاق آزمون در جدول 

در موتور توربوپراپ نمونه طورکه اشاره شد، همانشده است. 

اق تعبیه شده است و احتر محفظهسه ترموکوپل در خروجی هر 

شود. خطای شده گزارش میدمای خوانده 18میانگین جبری 

افزار نسبت به مقادیر تجربی در جدول آمده از نرمدستنتایج به

 آورده شده است. 6
 

 .های کاری مختل دمای ورودی توربین در رژیم(: 6)جدو  

 خطای نسبی  %ا
𝑇4 (K) 

 1کلاد نتایج تجربی های کاریرژیم

 برخاستن 6/1916 15/1951 21/9

 نظامی 2/1268 1921 32/9

 نرمال %111 8/1299 15/1289 84/9

دما
گاز
ی 

 
نا
وی
کل
 

 

 برخاستن
 نظامی
 نرمال %111

x (mm) 
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 ها بررسي میزان نشر آلاينده -8-3 

های پروازی مختل  موتور در ها برای رژیممیزان نشر آلاینده

با  NOxنمایش داده شده است. میزان نشر آلاینده  7جدول 

شده در این پژوهش برای افزار ارائهاستفاده از هر دو نرم

دلیل به NOxاست. های مختل  محاسبه و مقایسه شده مدل

انجام فرآیند احتراق در دماهای بالا از اکسایش نیتروژن موجود 

نشان  7طورکه نتایج جدول شود، هماندر هوا تولید می

 %111ی نظامی و های کاردهند، با کاهش دما در رژیممی

که درحالی شود.نرمال میزان تولید این آلاینده کم می

دلیل بازده پایین احتراق و سوختن به UHCو  CO هایآلاینده

شدن مخلوط سوخت و ، با ضعی دنشوناقص سوخت تولید می

یابد و در نتیجه هوا در این دو رژیم بازده احتراق کاهش می

شود. اگر در ناحیه اولیه، د میمیزان نشر این دو آلاینده زیا

مخلوط سوخت و هوا غنی باشد، کارایی آن از نظر اشتعال بالا 

 یابد.رود و بازده احتراق نیز افزایش میمی
 

g  برحسب هامیزان نشر آلاینده :(7) جدو  kg fuel⁄ا. 

𝐸𝐼𝑈𝐻𝐶 𝐸𝐼𝐶𝑂 

𝐸𝐼𝑁𝑂𝑥
 

 هایرژیم

 11گسترب کاری

 1کلاد

 مدل

 ادگرز

 مدل

 لفوره

 برخاستن 122/1 6126/1 112/1 648/8 648/1

 نظامی 164/1 4135/1 135/1 656/8 661/1

681/1 311/8 163/1 934/1 111/1 
%111  

 نرمال
 

 گیرینتیجه -9

افزار در این مقاله، عملکرد یک نمونه موتور توربوپراپ در نرم

در نقطه طراحی و در حالت خارج از طرح  11گستربتجاری 

سازی شد. پارامترهای شبیه موتور سه رژیم کاری متفاوت برای

های کاری مختل  با توان و مصرف سوخت ویژه در رژیم

گذاری شدند. با های تجربی آزمون موتور مقایسه و صحهداده

ای و ایجاد رایانه تجربی در یک برنامهواردنمودن روابط نیمه

حیط گرافیکی برای آن، توزبع جریان در نواحی مختل ، افت م

فشار کلی و دمای گاز در راستای محفظه احتراق برای سه رژیم 

ای بینی گردید. ورودی مورد نیاز برای برنامه رایانهپروازی پیش

دست به 11گستربافزار سازی عملکرد در نرماز شبیه 1کلاد

بیشینه  ندر رژیم برخاست آمدند. میزان افت فشار کلی محفظه

های کاری است. پارامتر کلیدی دمای ورودی توربین در رژیم

های تجربی اعتبارسنجی شد و حداکلر خطا مختل  با داده

گزارش شده  32/9نسبی مربوط به حالت نظامی است که %

های ها با استفاده از مدلاست. در پایان میزان نشر آلاینده

با کاهش  NOxآلاینده  نشر د. میزانتجربی تخمین زده شنیمه

نرمال نسبت به رژیم  111های نظامی و %دمای شعله در رژیم

و  COیابد، این درحالیست که میزان نشر برخاستن کاهش می

UHC شود.ها زیاد میبا کاهش بازده احتراق در این رژیم 
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