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 In recent years, many turbofan engines that lack flight certification 

have been repurposed for other applications, such as power generation 

or providing air mass flow. This article investigates the feasibility and 

characteristics of using a standard turbofan combustion chamber in a 

ramjet application. One can of the combustion chamber from the 

D30K engine, which is of a can-annular type, was selected as the basis 

for this study. A redesign process was undertaken to determine the 

geometry of the combustion chamber based on existing scientific and 

technical literature. The geometric ratios of the D30K engine were 

used for validation, demonstrating satisfactory adaptation. The Gas 

Turb software was employed to determine the flow entrance 

conditions for a combustion chamber applied in a ramjet engine. 

Subsequently, the Fluent software was used to perform simulations of 

combustion using a non-premixed liquid phase method. The results 

indicated that, in this configuration, the induced vortices were not 

strong enough to stabilize the flame, making the usage of a flame 

holder essential. Additionally, a parametric study was conducted to 

investigate the effects of the flame holder's size, number, position, 

and distance on parameters such as pressure loss, maximum 

temperature, Mach number, and flame stability. The results 

demonstrate that a multi-flame holder setup positively impacts 

performance, while more oversized flame holders are not 

recommended due to undesirable effects. 
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  م ت   ت  ب  ن برا ک نگهدا  د   م کرد محفظه احتراق اثر شع ه  بر س

 جت   ک  برد د  م ت  

 *2محمدمهدی دوستدار و 1سجاد قارزی

 ، تهران، ایرانالسلامدانشگاه جامع امام حسین علیه  دانشکده فنی و مهندسی، ،گروه مهندسی مکانیککارشناسی ارشد،  -1

 تهران، ایران السلام،دانشکده فنی و مهندسی، دانشگاه جامع امام حسین علیه  ، گروه مهندسی هوافضااستاد،  -2

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402 تیر 9دریافت 
 1402 آذر   11بازنگری 
 1402  آذر 14پذیرش 

 1402  دی 27انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 جت  موتور رم

 محفظه احتراق  

 طراحی  

 تحلیل عددی  

 نگهدار شعله
 

ها داده  مجوز پرواز به آن   ی من ی ا   ت ی خاطر رعا ه در داخل کشور وجود دارند که ب   ی توربوفن فراوان   ی امروزه موتورها  

  ا ی قدرت و    د ی تول   ی باد و امثال آن برا   ی ها تونل   ها، روگاه ی کاربردها از جمله در شناورها، ن   ر ی در سا   توانند ی اما م   شود ی نم 

موتور توربوفن با    ک ی کارگیری محفظه احتراق  پژوهش امکان به   ن ی . در ا رند ی هوا مورد استفاده قرار گ   ان ی جر   جاد ی ا 

احتراق    ی دارا  D30Kموتور  جت مطالعه شده است.  موتور رم   ک ی در    ی ساز ق ی و رق   ه ی ثانو   ی ها ان ی جر  محفظه 

  جاد ی ا  ی مد نظر قرار گرفته است. برا   ق یتحق  نی عنوان مبنا در اآن به   یهااز لوله   یکیاست که    یحلقو-یالوله

محفظه    ی باز طراح   ی ر ی به تعب   ا ی و    ی طراح   ند ی به فرآ   ا در ابتد   ق ی تحق   ن ی ا   ی وردها تا توسعه دس   ت ی و قابل   تر ع ی وس   انداز چشم 

پرداخته شده تا   ی و صنعت  ی علم  ات ی موجود در ادب  شنهادات ی و بر اساس دانش و پ  ه ی ثانو  ی ها ان ی با جر  ی ا احتراق لوله 

از نظر نسبت    ، ی سنج جهت صحت   ی باز طراح   ن ی ا   ج ی شود. نتا   خراج است   ی ساز ه ی شب   ی هندسه محفظه مورد نظر برا 

را    ی بخش ت ی رضا   ق ی شده که تطب   سه ی مقا   D30Kموتور    ی ا مربوط به محفظه لوله   ی ها اجزاء با نسبت   ی ابعاد هندس 

استفاده    GasTurbافزار  جت، از نرم محفظه در موتور رم   ن ی به ا   ی ورود   ان ی جر   ط ی شرا   ن یی تع   ی . برا دهند ی نشان م 

کار گرفته شده است.  به   ع ی فاز ما  خته ی آم ش ی رپ ی احتراق به روش غ   ی ساز ه ی شب   ی افزار فلوئنت برا شده است. سپس نرم 

  نر ی ل   ی که رو   ه ی ثانو   ان ی جر   ی موتور توربوفن با مجار   ک ی از محفظه احتراق    ی که وقت   دهند ی نشان م   ی ساز ه ی شب   ج ی نتا 

شعله   ی ماندگار  ی برا  ی شده از قدرت کاف  جاد ی ا  ی ها شود، گردابه ی جت استفاده م موتور رم  ط ی شرا   ی اند برا شده  ه ی تعب 

  ت ی ضرورت به مطالعه اثر ابعاد، تعداد، موقع   ن ی . پس از درک ا ابد ی ی نگهدار ضرورت م شعله   ی ر ی کارگ ه و ب   ستند ی برخوردار ن 

آن    انگر ی ب   ج ی پرداخته شد. نتا  ان ی و سرعت جر  ی خروج   نه ی ش ی ب  ی شعله، افت فشار، دما  ی نگهدار بر ماندگار شعله و فاصله 

 . گردد ی نم   ه ی بزرگ توص   ی نگهدار با ابعاد نسب عملکرد دارد اما شعله   ی رو   ی نگهدار اثر مطلوب است که استفاده از چند شعله 
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 و اختصارات   علائم

 حروف لاتین 

 𝐴 مساحت 

 𝐶𝐷 ضریب تخلیه 

,𝐷 قطر  𝑑 

 𝐻 رتفاع ا 

 𝐽 1نسبت شار تکانه 

 𝐾𝑜𝑝𝑡 مقطع لینر(   ة سازی مقطع محفظه )محاسب ضریب بهینه 

 𝐿 طول 

 𝑀 ماخ عدد  

 𝑚𝑠 نسبت دبی جرمی ورودی به دهانه محفظه به دبی جرمی کل 

 𝑚̇ دبی جرمی 

 𝑃 فشار کل 

 𝑃𝐹 ضریب الگو 

 𝑞 فشار پویا 

J)   286/ 9ثابت گاز، در مورد هوا برابر با   kgK⁄ ) 𝑅 

 𝑟 نسبت فشار سکون 

 𝑇 دما؛ نیروی پیشران 

 𝑌 شعاعی ذرات در امتداد مسیر جت   ة فاصل 

 حروف یونانی 

 𝛾 نسبت گرمای ویژه 

 Δ اختلاف 

 𝜆 ضریب افت فشار دیفیوزر 

 زیرنویس 

 2 خروجی دیفیوزر 

 3 احتراق ة  ورودی محفظ 

 4 احتراق   ة خروجی محفظ 

 𝑎 هوا؛ محیط 

 𝐶𝑜𝑙𝑙 کاری خنک 

 𝑐 محفظه احتراق 

 𝐷𝑍 سازی رقیق   ة ناحی 

 𝑑 دیفیوزر 

 ℎ سوراخ 

 𝑗 جت 

 𝐿 لینر 

 𝑃𝑍 اولیه   ة ناحی 

 
1. Momentum Flux Ratio 

 𝑃𝑟𝑒𝑓 مرجع 

 𝑆𝑍 ثانویه   ة ناحی 

 مقدمه

کند. ای است که انرژی ورودی را به انرژی جنبشی تبدیل می موتور وسیله 

یا انرژی   2این انرژی جنبشی معمولً به شکل انرژی جنبشی یک محور

. موتورهای احتراقی باتوجه به شرکت  [ 1]  باشد گازهای خروجی اگزوز می 

یا عدم شرکت سیال عامل در فرآیند احتراق در دو گروه موتورهای احتراق 

بندی هستند. موتورهای احتراق داخلی خود به  داخلی و خارجی قابل طبقه 

رفت  موتورهای  نظیر  زیرمجموعه  چندین  شامل  برگشتی،   و   تنهایی 

می  متحرک  قطعات  بدون  موتورهای  و  دوار  موتور  موتورهای  که  باشند 

 . [ 1]این موتورها قرار دارد    ة جت در زمر رم 

جت موتوری با ساختار ساده و کارایی مناسب است که اجزای  رم
متحرک نظیر کمپرسور و توربین را در خود ندارد؛ به همین دلیل طراحی 

موتورها شامل ملاحظات موتورهای توربوجت نشده و در امر طراحی  این  
های مادون تواند در سرعت جت می اگرچه رم اند.با الزامات کمتری مواجه 

های بالتر و در نتیجه  صوت کار کند اما افزایش فشار فزاینده در سرعت 
بهتر هوای ورودی، رم مناسب تراکم  پرواز مافوق صوت  برای  را    جت 

از رم می به ندرت  امروزه  به همین دلیل  های مادون صوت جتکند و 
جت سوخت  رم  ةطور کلی این موتورها به دو دست. به [2]  شوداستفاده می

 شوند. مایع و سوخت جامد تقسیم می 
ملاحظات طراحی در این    ةجت باعث شده تا عمد ساختار ساده رم

ترین جزء موتور است، معطوف شود؛  احتراق که مهم  ةموتور به محفظ 
عمل احتراق انجام    ةجایی که افزایش انرژی جنبشی جریان گاز به واسط 

 شود. می
فعالیت زمین های  تاکنون  در  احتراق    ةمتعددی  محفظه  طراحی 

شود. کنرادو ها پرداخته میانجام شده که در ادامه به معرفی برخی از آن 
اولیه، قوانین کلی طراحی  ضمن روش  [3]  و همکاران  شناسی طراحی 

احتراق توربین گاز را تدوین کرده و روند انجام این فرآیند را   ةمحفظ
داده بیاتشرح  محفظ  [4]  اند.  طراحی  فرآیند  بیان  موتور    ةبا  احتراق 

شبیه رم و  محفظهجت  در  مایع  سوخت  احتراق  مختلف، سازی  های 
بهینه را باتوجه به مقادیر افت فشار و نیروی پیشران تولیدی   ةمحفظ

احتراق حلقوی یک موتور    ةمحفظ  [ 5]  معرفی کرده است. مارک و سلوین
 صورتبه اند. محفظه طراحی شده  سازی کردهتوربوفن را طراحی و شبیه 

هندس و  شده  بررسی  نتایج    ة آیرودینامیکی  براساس  آمده   دستبه آن 
ضمن تشریح فرآیند    [6]  جماعت  سازی شده است. وثوقی و تابعبهینه

میکروتوربین، الگوریتم محاسباتی جهت طراحی محفظه    ة طراحی محفظ

2. Shaft 
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را تدوین، و در یک کد متلب  بر اساس روش طراحی تجربی  احتراق 
 اند.سازی کردهپیاده

انجام  به عمده تحقیقات  احتراق  شده در زمینه طراحی محفظه 
طور ها بهموتورهای توربوجت اختصاص داشته و تعداد کمی از پژوهش 

رم  موتور  به  پرداختهتخصصی  پژوهش  جت  این  در  قابل اند.   تی به 
و   هی ثانو   ی ها ان ی موتور توربوفن با جر   ک ی احتراق    ة محفظ  کارگیری به 
جت پرداخته شده است. در ابتدا بر اساس موتور رم   کی در    ، ی ساز ق ی رق 
لوله   کی و تجارب ارائه شده در مراجع و با مبنا قراردادن    شنهادات ی پ 

لوله  احتراق  محفظه  محفظه D30Kموتور    یحلقو -   یا از  هندسه   ،
. سپس به کمک دش   ی آن طراح   ه یثانو   ی ها انی جر   ی و مجار   حتراق ا 

محفظه در   نی ا   کارگیریبه  ی برا   ی ورود   طی شرا   GasTurbافزار  نرم 
رم   ک ی  تع موتور  همچن   نیی جت  نرم  ن ی شد.  برا از  فلوئنت   ی افزار 

 ع ی فاز ما   ختهی آم شی رپ یبه روش غ   یاحتراق   انی جر   یعدد   یساز ه ی شب 
نوع از   نی جت با ا شعله و عملکرد موتور رم   ی تا ماندگار  دی استفاده گرد 

 .رد ی قرار گ   ی اب ی احتراق مورد ارز   ی ها محفظه 

 طراحی محفظه احتراق 

دسته محفظه  قابل  مختلفی  وجوه  از  احتراق  مثلاً بندی های    اند؛ 
یک  نوع  دو  به  احتراق  فرآیند  سازماندهی  و  مرحله براساس  ای 

صوت  ای و نیز باتوجه به سرعت احتراق به دو نوع مافوق دومرحله 
های  . برخی از انواع رایج محفظه [ 7] شوند  صوت تقسیم می مادون   و 

لوله  محفظه  از  عبارتند  هوایی  موتورهای  در  استفاده  ای،  مورد 
باتوجه به بررسی کارایی محفظه  ای، انسدادی و غیره.  حلقوی، پله 

پژوهش پله  در  کاربرد  ای  و  ساده  ساختار  دلیل  به  و  پیشین  های 
سازی  منظور طراحی و شبیه ای، این محفظه به محفظه لوله   ة گستر 

 د. ش انتخاب  
و کاربرد  کارآمد، صرف   ةیک طراحی محفظ نوع طراحی  از  نظر 

بازدهی  نظیر:  معیارهایی  باشد؛  احتراقی  معیارهای  با  منطبق  باید  آن، 
احتراق بال در شرایط مختلف عملیاتی، احتراق کامل در تمامی شرایط  

مین حداقل افت فشار،  أهایی نظیر دود، تعملیاتی، حداقل انتشار آلودگی
بر همین اساس فرآیندهای مختلفی   [8]غیره  دمای خروجی یکنواخت و  

آن به  اشاره  ادامه ضمن  در  که  ذکر شده  مراجع  در  طراحی  ها،  جهت 
 شود. سازوکار طراحی محفظه بیان می 

روش رماز جمله  موتور  طراحی محفظه  مرجع  های  در   [ 4]جت 
نیروی   ابتدا متغیرهای ورودی شامل  این روش  است. در  تشریح شده 

  ة پیشران، ماخ پروازی و دبی جرمی هوای ورودی جهت یافتن هندس
فرض انبساط آرمانی درون شیپوره،    شوند. سپس بامحفظه مقداردهی می 

روابط    ةهندس کمک  به  دریا  سطح  محیطی  شرایط  برای  محفظه 

به میآیزنتروپیک  کوچکدست  نازل  قطرخروجی  اگر  حال  یا  آید.  تر 
دست آمده جهت مساوی قطر محفظه احتراق شود، عملکرد هندسه به 
می  بررسی  دریا  سطح  از  بالتر  ارتفاعات  در  قطر  بررسی  اگر  و  شود 

بزرگ محفظه  قطر  از  شیپوره  آرمانی  خروجی  انبساط  فرض  شود،  تر 
مجدداً جلوبرنده  نیروی  باید  و  نبوده  هندسه    درست  و  شده  محاسبه 

مقطع محفظه    ةمنظور محاسبنهایی ارائه شده به   ة. رابط[4]تصحیح شود  
 صورت زیر است: به 

(1 ) 
𝐴2 =

𝑚̇𝑎𝑅𝑇2

𝑟𝑑𝑃0𝑎

(1+
𝛾−1

2
𝑀𝑎

2)
𝛾

𝛾−1⁄
𝑀2√𝛾𝑅𝑇𝑎 (

1+
𝛾−1

2
𝑀𝑎

2

1+
𝛾−1

2
𝑀2

2)

 

 𝑇2دبی جرمی هوای ورودی،    𝑚̇𝑎سطح مقطع محفظه،   𝐴2که در آن  
فشار   𝑃0𝑎نسبت گرمای ویژه،    𝛾عدد ماخ،    𝑀𝑎دمای ورودی محفظه،  

 . باشدنسبت فشار سکون دیفیوزر می 𝑟𝑑هوای ورودی و 
ثیر آن در أ افت فشار و ت   ة به دلیل اهمیت مسئل   ]9[لفبور و بلال  
 ة سطح مقطع مرجعِ محفظ  ة( را برای محاسب 2)   ة فرآیند احتراق، رابط
منظور تسهیل تجزیه و تحلیل اند. مقـادیر مرجع به احتراق پیشنهاد داده 

های آیرودینامیکی طراحی   ة های جریان احتراقی و امکان مقایس ویژگی 
 .[ 9] اند  احتراق تعریف شده  ة مختلف محفظ

 (2) 𝐴𝑟𝑒𝑓 = [
𝑅

2
 (

𝑚̇3𝑇3
0.5

𝑃3

)

2
Δ𝑃3−4

𝑞𝑟𝑒𝑓

 (
Δ𝑃3−4

𝑃3

)
−1

 ]

0.5

 

𝐴𝑟𝑒𝑓    ،سطح مقطع مرجع𝑚̇3    ،دبی جرمی ورودی محفظه𝑇3    دمای

افت فشار محفظه و   Δ𝑃3−4فشار ورودی محفظه،  𝑃3ورودی محفظه، 

𝑞𝑟𝑒𝑓 باشدفشار پویای مرجع می. 

 ( ارائه شده است. 1مقادیر افت فشار براساس نوع محفظه در جدول ) 

 .[9] های احتراق؛ ارائه شده توسط مرجعافت فشار در محفظه  -1جدول 

Table 1. Pressure loss for various types of combustion chamber [9]. 

Type of 

chamber 
𝚫𝑷𝟑−𝟒

𝑷𝟑
 

𝚫𝑷𝟑−𝟒

𝒒𝒓𝒆𝒇
 𝒎̇𝟑𝑻𝟑

𝟎.𝟓

𝑨𝒓𝒆𝒇𝑷𝟑
 

Tubular 0.07 37 0.0036 

Tubular - 

Annular 
0.06 28 0.0039 

Annular 0.06 20 0.0046 

قرابت  [3]در مرجع   پیشنهاد شده که  افت فشار  برای  مقادیر دیگری 
 دهد.این مقادیر را نشان می  2زیادی به اعداد فوق دارد. جدول 
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 .[3]های احتراق؛ ارائه شده توسط مرجع افت فشار در محفظه  -2جدول 

Table 2. Pressure loss for various types of combustion chamber 

[3]. 

Type of 

chamber 
Δ𝑃3−4

𝑃3

 
Δ𝑃3−4

𝑞𝑟𝑒𝑓

 
𝑚̇3𝑇3

0.5

𝐴𝑟𝑒𝑓𝑃3

 

Tubular 0.053 40 0.003 

Tubular - Annular 0.054 30 0.0035 

Annular 0.06 20 0.0045 

می  انجام  لینر  درون  احتراق  فرآیند  که  جهت  آن  محاسباز   ة شود، 
 حتوان با افزودن ضریبی به سط . مید آن اهمیت بیشتری دار   ة هندس 

مقطع مرجع، مساحت مقطع لینر و سپس قطر آن را محاسبه کرد. 
 شود:( محاسبه می4( و ) 3این ضریب به کمک معادلت ) 

 (3 ) 𝑘𝑜𝑝𝑡 = 1 − [ 
(1 − 𝑚𝑠)2 − 𝜆

∆𝑃2−3 𝑞𝑟𝑒𝑓 − 𝜆𝑟2⁄
 ] 

 (4 ) 𝐴𝐿 = 𝑘𝑜𝑝𝑡𝐴𝑟𝑒𝑓 

سطح مقطع    𝐴𝐿سازی مقطع محفظه و  ضریب بهینه  𝑘𝑜𝑝𝑡که در آن  
 باشد. لینر می

طراحی محفظه، اعداد گوناگونی    ة های انجام شده دربار در پژوهش

سطح مقطع لینر ارائه شده است. مثلا مرجع    ة برای محاسب   0/ 8-0/ 6بین  

مرجع  0/ 7مقدار    [ 3]  مرجع    0/ 66مقدار    [ 5] ،  را   0/ 8مقدار    [ 10] و 

با  بدین  است.  داده  پیشنهاد  آن    دست به منظور  قطر  لینر،  مقطع  آمدن 

 آید:می   دست به زیر    صورت به 

(5 ) 𝐷𝐿 =  (
4𝐴𝐿

𝜋⁄ )
0.5

 
𝐷𝐿 باشدقطر لینر می . 

قطر لینر، نوبت به تعیین طول نواحی احتراقی    ة بعد از محاسب 

اولیه اعداد متفاوتی در مراجع ذکر شده    ة رسد. در مورد طول ناحی می 

3مقدار    [ 11,  5]   است )مثلا مراجع 

4
𝐷𝐿   2مقدار    [ 12]   و پژوهش

3
𝐷𝐿  

 . [ 6]   توان گفت ها می بندی آن اند( که با جمع را پیشنهاد کرده 

(6 ) 2

3
𝐷𝐿 ≤ 𝐿𝑃𝑍 ≤

3

4
𝐷𝐿 

𝐿𝑃𝑍  طول ناحیه اولیه است . 
نواحی  طراحی ناحیه ثانویه در اولویت پایین به سایر  تری نسبت 

( محاسبه کرد  7ی )توان طول این ناحیه را به کمک رابطهقرار دارد. می
 . [ 5، 6و 12-10]

 
1. Pattern Factor 

(7 ) 𝐿𝑆𝑍 =  
1

2
𝐷𝐿 

𝐿𝑆𝑍 باشد. ی ثانویه می طول ناحیه 
سازی از دو طریق ممکن شده است.  رقیق   ة تعیین طول ناحی 

برابر قطر لینر    1/ 5توان گفت که طول این ناحیه  طور کلی می به 

 . [ 6] است  

 (8 ) 𝐿𝐷𝑍 = 1.5 𝐷𝐿 

 باشد. سازی میی رقیقطول ناحیه 𝐿𝐷𝑍که در آن  
 . [6]داریم    1همچنین با تعریف متغیری به نام ضریب یا عامل الگو 

(9 ) 𝑃𝐹 =
𝑇𝑚𝑎𝑥 − 𝑇4

𝑇4 − 𝑇3

 

سازی بدین صورت نیز قابل  ی رقیق به کمک متغیر فوق، طول ناحیه 

 محاسبه است: 

 (10 ) 𝐿𝐷𝑍 = 𝐷𝐿(3.83 − 11.83𝑃𝐹 + 13.4𝑃𝐹2) 

در برخی مراجع محاسبه شده و در    2ی گردش مجدد طول ناحیه
طول این ناحیه در    ةبرخی دیگر درنظر گرفته نشده است. نحوه محاسب

رابطه    [3]  مرجع این  از ذکر  تخلیص متن  برای  و  بوده  قابل مشاهده 
 خودداری شده است. 

سازی دو روش  های هوای ثانویه و رقیق قطر سوراخ  ة برای محاسب

و وثوقی و تابع    [13]  در مراجع یافت شده که توسط متینگلی و همکاران

 توسعه یافته است.   [ 6]  جماعت

حداکثر نفوذ جت درون محفظه، قطر مجرای    ةاز طریق محاسب

این  ة  ( قابل محاسبه است. نحوه محاسب11هوای ثانویه از طریق رابطه )

 شرح داده شده است.  [13]رابطه به تفصیل در مرجع 

 (11 ) 𝑑𝑗 =
1

4
𝐻𝐿(

𝑌𝑚𝑎𝑥

𝑑𝑗

)−1 

 (12 ) 
𝑌𝑚𝑎𝑥

𝑑𝑗

= 1.5 𝐽0.5 sin 𝜃 = 1.15√
𝑞𝑗

𝑞𝐿

(1 −
𝑞𝐴

𝑞𝑗

) 

𝑑𝑗    ،قطر جت ورودی𝐻𝐿    ،ارتفاع محفظه𝑌𝑚𝑎𝑥    حداکثر نفوذ جت
 باشد. نسبت شار تکانه می 𝐽و 

 سازی داریم:های رقیقمشابه در مورد سوراخ طوربه 

(13 ) 𝑑𝑗 ⋍
1

3
𝐻𝐿(

𝑌𝑚𝑎𝑥

𝑑𝑗

)−1 

های توان قطر سوراخهمچنین با استفاده از روش سعی و خطا می

  یهر سر  ی براسازی را تخمین زد. بر همین اساس  هوای ثانویه و رقیق

2. Recirculation 
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 کیگرفتن  با درنظر   یسازق یرق  ةیو ناح  ه یثانو  ة یناح  قیتزر  یهاسوراخ 

 .شودی ها محاسبه ممقدار مساحت سوراخ  ضریب پسا، ی برا ه یحدس اول

 (14 ) 𝐴ℎ
2 =

143.5𝑚̇ℎ
2𝑇3

𝑃3
2𝐶𝑑

2 (
𝑃3

𝛥𝑃𝐿

) 

𝐴ℎ  ها،  مجموع مساحت سوراخ𝑚̇ℎ    دبی جرمی سوراخ و𝐶𝑑    ضریب پسا
 باشد. می

محاسبه   ضریب پسا مقدار  (  19) تا    (15) سپس با استفاده از روابط  

 کسانیبه مقدار    دن ی چرخه تا رس   ن ی . ا شود یم   سه ی مقا   ه ی و با حدس اول 

 ت ی صورت جداگانه اجرا خواهد شد. در نها به   ه ی هر ناح  ی ، برا ضریب پسا 

 هی ها در هر ناح ها و مساحت کل، تعداد سوراخ با توجه به قطر سوراخ 

 .[ 6]  د مشخص خواهد ش 

𝐾 = 1 + 
 

 (15 ) 0.64{2𝐵2 + [4𝐵4 + 1.56𝐵2(4𝛽 − 𝛽2)]0.5} 

 (16 ) 𝐶𝑑 = 1.25(𝐾 − 1){[4𝐾2 − 𝐾(2 − 𝛽)2]0.5}−1 

 (17 ) 𝛽 =
𝑚̇ℎ

𝑚̇𝑎𝑛

 

 (18 ) 𝛼 =
𝐴ℎ

𝐴𝑎𝑛

 

 (19 ) 𝐵 =
𝛽

𝛼
 

 ( ارائه شده است. 1نمودار گردشی طراحی محفظه احتراق در شکل ) 
های پیشین  های پژوهش توزیع هوای ورودی از داده   ة برای محاسب 

  ة استفاده شده است. علت این امر تقریبی بودن روابط موجود جهت محاسب 

توزیع هوا و دشواری یافتن مقادیر متغیرهای ورودی جهت استفاده در این  

باشد. به همین منظور مراجع مختلفی مورد بررسی قرار گرفت که  روابط می 

 ( قابل مشاهده است. 3ها در جدول ) برخی از آن 

 .های مختلفبندی هوای ورودی در پژوهشمقایسه تقسیم -3جدول 

Table 3. Inlet flow division suggested by some references. 

Mass flow 

rate   
                            

Reference 
𝒎̇𝑷𝒁 𝒎̇𝑺𝒁 𝒎̇𝑫𝒁 𝒎̇𝑪𝒐𝒍𝒍 

[5] 40 10 10 40 

[6] 40 20 50 - 

[10] 48.05 20.6 15.35 16 

[13] 47.3 20.3 16.9 15.5 

[14] 31.67 15.83 53.63 14.71 

 
 .نمودار گردشی طراحی محفظه مورد استفاده در این پژوهش -1شکل 

Fig. 1. The flowchart of chamber designing. 
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 محاسبه شرایط ورودی 

که دارای محیطی ساده   1ترب گس افزار  تعیین شرایط ورودی به کمک نرم 
نرم  این  است.  گرفته  انجام  است،  قبول  قابل  نتایجی  دریافت  و  با  افزار 

داده ورودی،  کلیدی  زمینهاطلاعات  در  مفیدی  طراحی محفظه های  ی 
دهد؛ به همین علت در این پژوهش جت در اختیار قرار می احتراق موتور رم 

 افزار برای تعیین مشخصات ورودی استفاده شده است.از این نرم 
ورودیگس دریافت  ترب  محاسبات  انجام  جهت  مختلفی  های 

به  می ورودی  ماخ  پروازی،  ماخ  بررسی  متغیرها  این  میان  از  که  کند 
محفظه و دمای خروجی محفظه از اهمیت بیشتری برخوردار است. ماخ  

جت نسبت به توربوجت مزیت پیدا کرده  پروازی که استفاده از موتور رم
ماخ است؛    5/2-3شود بین  و فرآیند احتراق با بازدهی مناسبی انجام می

 سازی انتخاب شده است. برای شروع مدل 5/2به همین دلیل ماخ 
میزان ماخ ورودی به محفظه متغیر مهمی است که مقدار مناسب 

در تغییر است. انتخاب این بازه برای سرعت جریان    14/0  -  2/0آن بین  
باعث بزرگ شدن    14/0ورودی به این دلیل است که مقادیر کمتر از  

از   بیشتر  مقادیر  در  و  شده  پرنده  پسای  افزایش  و  سرعت    2/0دهانه 
شود. در  ای بالست که پایداری شعله دچار مشکل میجریان به اندازه
پژوهش بین  عمده  اعدادی  جریان  به   15/0الی    14/0ها  ماخ  عنوان 

 شود. ورودی درنظر گرفته می
ای ( برای محفظه 4های جدول )نهایتا به روش آزمون و خطا، داده 

با سرعت  میلی   230به قطر   و    0/ 14متر که جریانی  وارد آن شده  ماخ 
شود.  کند، حاصل می کیلونیوتون تولید می  13نیروی پیشرانی به میزان  

شود تا نیرو پیشران از میزانی که معین شده کمی بیشتر درنظر گرفته می 
 تاثیر خطای احتمالی در محاسبات یا ساخت قطعات نیز درنظر گرفته شود.

 .جهت طراحی محفظه تربگسآمده از  دستبههای داده -4جدول 

Table 4. Data obtained by Gas Turb to design chamber. 

Variable Value 

Inlet correlated flow kg/s 2.3 

Outlet temperature of the chamber K 1880 

Inlet mach number of the chamber 0.14 

Inlet mass flow rate of the chamber kg/s 19.937 

Inlet temperature of the chamber K 640.51 

Inlet pressure of the chamber kPa 1270.241 

Net thrust force kN 13.09 

Diameter of the chamber mm 230 

 
1. GasTurb 

کیلونیوتون برای نیروی جلوبرنده از آن    13/ 09علت انتخاب میزان  
انجام شده و  های  جهت است که این مقدار نیرو بر اساس پژوهش 

جت معمولی کافی  طور تقریبی، برای تامین پیشرانش یک موتور رم به 
ها انجام  باشد. انتخاب قطر محفظه نیز بر مبنای همین پژوهش می 

 شده است. 

 تعیین هندسه محفظه 

امکان  محفظه  به  ورودی  فشار  و  دما  جرمی،  دبی  شدن  بامشخص 

باشد. بر ( فراهم می1محاسبه ابعاد و هندسه محفظه براساس شکل ) 

زبان   به  نوشتن کدی  با  اساس  فرآیند طراحی محفظه ++Cهمین   ،

( نوشته شده است. 1انجام گرفته که این کد براساس مقادیر جدول ) 

نکته قابل توجه در این قسمت اختلاف قطر محاسبه شده توسط کد و 

توسط   شده  محاسبه  قطر می   ترب گس قطر  که  صورت  بدین  باشد؛ 

ترب درصد با میزانی که توسط گس  26و حداکثر    20محفظه حداقل  

آل پیشنهاد شده فاصله دارد. بخشی از این اختلاف عنوان قطر ایده به 

فظه درنظر از تفاوت ساختار محفظه مورد مطالعه در این پژوهش و مح

توسط نشأت می   ترب گس گرفته شده در   پیشنهاد شده  مقادیر  گیرد. 

نحوی که در ترب دارد؛ به های گس ( اختلاف بیشتری با داده 2جدول ) 

به   این اختلاف  رسد. محاسبات صورت درصد می   27کمترین حالت 

شده ترین قطر به مقدار محاسبهگرفته در این پژوهش برمبنای نزدیک 

های ترب انجام شده است. کد نوشته شده به کمک داده توسط گس 

 اعتبارسنجی و تایید شده است.  [6]   مرجع 

( و همکاران1اعداد جدول  دیـاز  توسط  و  صحت [14]  (  سنجی 

هندسه    ةمناسبی جهت محاسبنشان داده شده که این مقادیر از دقت  

برخوردار است؛ با این وجود سرعت جریان ورودی در این روش همچنان 

بوده و به دلیل عدم اختلاط موثر سوخت و هوا، آلیندگی موتور    بال 

شود با افزایش سطح مقطع مرجع  یابد. بنابراین پیشنهاد می افزایش می

 .فرآیند احتراق پایدار شود

سازی نیز به کمک های هوای ثانویه و رقیقتعیین ابعاد سوراخ 
کد محاسباتی انجام گرفته است. این کد براساس روند آزمون و خطای 
ذکر شده در بخش سوم، عمل کرده و فرآیند محاسبه را تا رسیدن به 

مقدار   مسئله  این  در  که  مطلوب  ادامه می   0/ 0001همگرایی  باشد، 
 دهد.می 

بندی هوای ورودی براساس مقادیر مورد استفاده در سایر تقسیم 
) پژوهش  مقدار  3ها و جدول  اساس  بر همین  انجام شده است.   )60 

شود. هوا وارد حلقه می   ة اولیه شده و بقی   ة درصد هوای ورودی وارد ناحی
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ادامه   به   20در  مابقی  و  ثانویه  هوای  عنوان  به  هوای کل  از  درصد 
برپایه عنوان هوای رقیق و هندسه محفظه  سازی درنظر گرفته شده 

مقادیر محاسبه می ابعاد محفظه در این  تعیین  نتایج محاسبات  شود. 
 ( آورده شده است.5جدول ) 

رم موتور  ساختار  دلیل  دبی به  و  بال  سرعت  در  )احتراق  جت 
اولیه  ناحیه  به  ورودی  هوای  از  بیشتری  مقدار  بایستی  زیاد(  جرمی 

سازی تعیین ثانویه و رقیقاختصاص یافته و سهم کمتری برای هوای 
سازی شرایط شود چراکه مقادیر زیاد دبی جرمی هوای ثانویه و رقیق 

جت نیاز کند؛ ضمن اینکه اساسا موتور رم انسداد جریان را فراهم می 
سازی بدون توجه هایی از شبیه کاری نداشته و نمونه چندانی به خنک 

 ( مشاهده شده است.[ 6] کاری در مراجع )مانند مرجع به هوای خنک 

 .هندسه محاسبه شده جهت طراحی محفظه به کمک کد محاسباتی  -5جدول 

Table 5. The designed geometry of the combustion chamber. 

Variable (m) Value 

Chamber diameter 0.2880 

Primary zone length 0.2168 

Secondary zone length 0.1445 

Dilution zone length 0.4336 

Secondary air hole diameter 0.012 

Dilution air hole diameter 0.013 

دبی جرمی تاثیر بسزایی در بازده احتراق و پایدری شعله داشته و  
نکته گس این  به  توجه  را ترب ضمن  احتراق  محفظه  قطر  حیاتی،  ی 
کوچکتر از قطر کند؛ به همین دلیل قرار دادن قطرهایی  بینی میپیش
شود.  بینی شده، سبب ناپایداری احتراق و حتی عدم تشکیل آن میپیش

با مقدار محاسبه شده   برابر  رو قطر ورودی و خروجی محفظه  این  از 
تامین زمان    منظوربه متر( درنظر گرفته شده است. همچنین  میلی  230)

می  1سکونت  پیشنهاد  و  مناسب  بزرگتر  محفظه  ابتدای  طول  که  شود 
زاویه کم   با  از جدایش جریان  برای جلوگیری  انتهای محفظه  قسمت 

متر طول  میلی  100درنظر گرفته شود؛ به همین دلیل ابتدای محفظه با  
 . بیشتر طراحی شده است

 سازیاعتبارسنجی طراحی و شبیه

به به  هندسه  طراحی،  اعتبارسنجی  محفظه  منظور  هندسه  با  آمده  دست 
استفاده   D-30Kکه از موتور توربوفن    Ilyushin Il-76احتراق هواپیمای  

 
1. Residence Time 
2. Tupolev Tu-134 

کند، مقایسه شده است. موتور فوق علاوه بر این هواپیما در برخی  می 
برداری  نیز مورد بهره   4و میگ  3، سوخو 2از انواع هواپیماهای تـوپولف 

های مختلفی از آن توسط کشورهایی نظیر روسیه  قرار گرفته، گونه 
درگستره  و  یافته  توسعه  چین  پرنده و  از  وسیعی  و  ی  ترابری  از  ها، 

از   عوامل  این  که  است  شده  عملیاتی  جنگده،  تا  گرفته  مسافربری 
به  این محفظه  انتخاب  اعتبارسنجی می دلیل  از دیگر  منظور  باشد. 
توان به تولید توان قابل توجه، استفاده  علل انتخاب این محفظه می 

باسرعت  هواپیماهای  در  محفظه  این  از  از  بیش  نیز    3های  و  ماخ 
های سایر پژوهشگران فعال در این زمینه  مندی از ثمرات تلاش بهره 

 اشاره کرد. 
و محفظه طراحی شده  D-30Kاز آنجا که قطر محفظه احتراق 

های متفاوت است، نسبت قطر محفظه به طول آن، نسبت قطر سوراخ 
هوای ورودی به قطر محفظه، نسبت طول هر ناحیه به قطر محفظه 

 ( در جدول  غیره  بین 6و  مناسبی  تطابق  و  مقایسه شده  یکدیگر  با   )
احتراق   و محفظه طراحی شده حاصل شده   D-30Kمقادیر محفظه 

 0/ 03- 0/ 07ها بین  های محفظه ای که تفاوت بین نسبتاست به گونه 
 باشد.می 

 D-30K.مقایسه محفظه طراحی شده و محفظه موتور  -6جدول 

Table 6. A comparison between the designed chamber 

geometry and the D30K engine. 

Chamber 

diameter 

Diameter-

to-length 
ratio of 

the 

chamber 

Length-to-

diameter 
ratio of 

the 

primary 
zone to 

the 

chamber 

Length 

ratio of 
the 

secondary 

zone to 
the 

chamber 

length 

Dilution 

air hole 

diameter 
to 

chamber 

diameter 

ratio 

Dilution 

hole 
diameter 

to 

secondary 
hole 

diameter 

ratio 

Designed 0.3632 0.752 0.1822 0.0163 0.923 

Motor  
D-30K 

0.2883 0.749 0.1113 0.0177 0.952 

داده کمک  به  مسئله  حل  بهاعتبارسنجی  از  های  آمده  دست 
انجام شده و نتایج   [4]و پژوهش بیات    [15]پژوهش اینامورا و همکاران  

هیچ که  آنجا  از  است.  بوده  برخوردار  مناسبی  تطابق  از از  کدام 
به موضوع طرح شده در پژوهش حاضر  پژوهش های پیشین مستقیما 

رم  در  لوله  احتراق  محفظه  شعله)بررسی  اثر  و  آن(  جت  در  نگهدار 
نوآوری نپرداخته  از  موضوع  این  بررسی  و  محسوب  اند  پژوهش  این  های 

3. Sukhoi Su-47 

4. Mikoyan-Gurevich MiG-31 
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ها وجود نداشته و صرفا به  شود، امکان مقایسه موردی و دقیق بین داده می 
 ها بسنده شده است. ها و تطابق آن مقایسه ابعادی و منطقی بین داده 

 ایجاد هندسه 

نرم از  پژوهش  این  ماژول    Ansysافزار  در  جهت   Fluentو  آن 
نرمشبیه  این  مزایای  از  است.  شده  استفاده  ایجاد سازی  امکان  افزار 

شبکه  شبیههندسه،  نمودارها  بندی،  استخراج  و  تحلیل  انجام  سازی، 
 گیری و ارائه گزارش را تسهیل کرده است.باشد که فرآیند نتیجهمی

صرفه به  شبیه منظور  فرآیند  زمان،  و  هزینه  در  سازی جویی 
صورت دو بعدی و با شرط تقارن محوری انجام شده است. یکی از به 

این روش شبیهچالش  بررسی عملکرد سوراخ های  های هوای سازی، 
ها ها، آن باشد. برای تخمین عملکرد این سوراخ سازی میرقیق ثانویه و  

 روش   ن ی اگرچه ا اند.  صورت یک نوار دور محفظه تقریب زده شدهبه 
م  ی ساز مدل  محاسبات  دقت  ا   ی ول   کاهد ی از  از طراح  ن ی در   ی سطح 

قبول   پژوهش قابل  از  برخی  در  و  نظیر مرجعبوده  باموفقیت   [6]   ها 
بندی یافته شبکهصورت سازمان میدان حل به  تقریب زده شده است. 

شده و به دلیل تغییرات زیاد در سطح مقطع )ابتدا انبساط سپس رسیدن 
به سطح یکنواخت و در انتها انقباض( و مهم بودن اثرات دیواره، ساختار 

 شبکه در نزدیکی دیواره ریزتر در نظر گرفته شده است. 

 انتخاب سوخت  

 Jet-Aند:  ت های رایج مورد استفاده در موتورهای جت عبار برخی سوخت 

 (JP-8  ،)Jet-B  (JP-4  ،)JP-5    وJP-7 ها تفاوت جاکه این سوخت. از آن

توجه  ویژگی قابل  در  سفید ای  نفت  سوخت  ندارند،  احتراقی  که    1های 

های های جت داشته و یکی از سوخت هایی بسیار نزدیک به سوخت ویژگی 

فرض برگزیده شده به عنوان سوخت پیش شود،  رایج هوایی شناخته می 

های سوخت مایع امروزی از نفت  جت لزم به ذکر است که بیشتر رم است.  

های احتراقی این ویژگی  .[ 16] کنند  سفید به عنوان سوخت استفاده می 

 استخراج شده است.   [ 9،  17] سوخت از مراجع  

 سازی احتراق شبیه

شبیه  غیرپیش برای  احتراق  از    ة آمیخت سازی  بایستی  مایع  سوخت 

منظور مدل کردن جریان قطرات استفاده شود.  به   2روش فاز گسسته 

همچنین با فعال کردن اثرات متقابل فاز پیوسته، اتصال بین معادلت  

 . [ 18] شود  فاز پیوسته و گسسته نیز فراهم می 

 
1. Kerosine 

2. Discrete Phase Model (DPM) 

ابتدای  به  در  آن  سرعت  افزایش  و  ورودی  هوای  بالی  سرعت  دلیل 
باشد. در این حالت محفظه، پاشش در محل محور مختصات مناسب نمی
برده   پرقدرت  جریان  این  توسط  سوخت  در قطرات  احتراقی  و  شده 

گیرد؛ به همین دلیل پاشش از مرکز ورودی محفظه  محفظه صورت نمی
( خواهد  2صورت شکل )دما به  3نمایشود. در این حالت کرانانجام می

 بود. 

 
 .نگهدارنمای دمای پاشش از مرکز ورودی؛ بدون شعلهکران -2شکل 

Fig. 2. The contours of temperature when injection is from 

entrance center without flame holder. 

مشخص است که در این حالت ذرات سوخت به درستی نسوخته  
از آن ادامه خواهد داشت. ضمنا  انتهای محفظه  تا  ورود  جا که  و شعله 

وجود آمدن سرعت و به هوای ثانویه به محفظه باعث ایجاد نواحی کم
سرعت و  نگهدار برای ایجاد ناحیه کمگردابه نشده است، استفاده از شعله 

می  منظوربه ای  گردابه ضروری  سوخت  کامل  و  موثر  نماید. احتراق 
همچنین تغییرات سطح مقطع که باعث افزایش سرعت ورودی و رسیدن  

نگهدار  ماخ شده، نیاز به استفاده از شعله  21/0آن به اعدادی نزدیک به  
آمیخته را تشدید کرده است. به همین دلیل استفاده از احتراق غیرپیش

شود. دلیل این امر را باید نگهدار در این مسئله پیشنهاد نمیبدون شعله
رم موتور  ساختار  ورودیدر  با  موتوری  که  بالست  جت  سرعت  های 

کرد. سوخت پاشیده شده در محفظه به علت سرعت قابل توجه    جستجو
گلوگاهی شکل گرفته در قسمت ورودی، در محل   ةجریان ورودی و ناحی

دهد که پاشش مشتعل نشده و در انتهای محفظه، شعله را تشکیل می
 باشد. نگهدار میاین عامل از دیگر دلیل لزوم استفاده از شعله

های احتراق مورد استفاده نگهدار در محفظه انواع گوناگونی از شعله 
به قرار می  پژوهش  این  از منظور تسهیل فرآیند شبیه گیرد که در  سازی 

وی شعله  شعله بهره   4گاترنگهدار  این  است.  شده  دارای گیری  نگهدار 
ساخت پایین، سادگی و سبکی    ة های مثبتی نظیر افت فشار و هزین ویژگی 

نگهدار و محل قرارگیری آن در محفظه براساس  شعله   ة باشد. هندس می 
( هندسه جدید 3انجام گرفته است. شکل )   [ 13] روابط ارائه شده در مرجع  
دهد. پاشش در این محفظه در محل قبلی )وسط  طراحی شده را نشان می

 گیرد.دهانه ورودی محفظه( انجام می 

3. Contour 

4. V-Gutter 
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 .ساختار هندسه جدید طراحی شده به همراه شرایط مرزی -3شکل 

Fig. 3. The new designed structure and its boundary conditions. 
 

انجام شبیه  این  با  احتراق ذرات  سازی مشخص شد که  فرآیند  نیز  محفظه 
توان به مناسب  رساند. از علل موثر در این مشکل می سوخت را به انجام نمی 

ای،  رغم ایجاد نواحی گردابه به نبودن محل پاشش سوخت اشاره کرد چراکه  
ورود سوخت به این نواحی به شکل موثری انجام نگرفته و در نتیجه احتراقی  

تشکیل نشده است. به همین دلیل محل پاشش سوخت از مرکز دهانه ورودی  
نگهدار منتقل شد تا ضمن فراهم آوردن بهترین زمان سکونت،  به پشت شعله 

نماهای حاصل از این  اختلاط سوخت و هوا به شکلی موثر صورت پذیرد. کران 
 ( قابل مشاهده است: 5( و ) 4سازی در اشکال ) شبیه 

 
 .نگهداربه همراه شعله نمای دمای محفظهکران -4شکل 

Fig. 4. Temperature contours while using flame holder. 

 
 .نمای سرعت محوری محفظه به همراه شعله نگهدارکران -5شکل 

Fig. 5. The contours of axial velocity while using flame holder. 
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 بررسی استقلال از شبکه 
،  60620منظور بررسی استقلال فرآیند حل از شبکه، سه نوع شبکه با تعداد  به 

ها با یکدیگر مقایسه شده است.  سلول ایجاد و نتایج آن   225489و    123875
این صورت که مقدار سرعت محوریِ محاسبه شده در حل گرم توسط  به  
نگهدار  ی ورودی و از انتهای شعله افزار روی خطی فرضی از مرکز ناحیه نرم 

صورت نمودار ترسیم شده است. علت انتخاب این خط  تا انتهای محفظه، به 
های شکل  از آن جهت است که تغییرات ناشی از احتراق و همچنین گردابه 

سازی در  نگهدار مورد بررسی قرار گیرد. چنانچه شبیه گرفته در پشت شعله 
های شدید است  های ریز و درشت و گرادیان این نواحی که مناطقی با گردابه 

توان از صحت حل مسئله اطمینان حاصل کرد.  مستقل از شبکه باشد، می 
 باشد. دهنده این مسئله می ( نشان 6شکل ) 

 

 .های مختلفبندیبررسی سرعت محوری در شبکه -6شکل 

Fig. 6. Axial velocity in different networks. 

و   ثانویه  هوای  جریان  محفظه،  انتهای  به  شدن  نزدیک  با 
سازی با گازهای حاصل از احتراق بیشتر مخلوط شده و با وجود  رقیق

شیپوره در  حالت  بیشتر  ای  جریان  آشفتگی  و  سرعت  محفظه،  انتهای 
بالترِ   دقت  نمودارها  بین  شده  مشاهده  اختلاف  دلیل  شد.  خواهد 

باشد.  های ریزتر در بررسی تغییرات سرعت ناشی از این عوامل میشبکه 
ی مقایسه  توان گفت که حداکثر خطا در سه نوع شبکهدر مجموع می

باشد که خطایی قابل قبول بوده و بخشی از  درصد می 9تا   5شده، بین 
باشد. بنابراین به دلیل عدم  ناپذیر میآن به دلیل وقوع احتراق، اجتناب

شبکه   محاسبات،  سرعت  افزایش  و  توجه  قابل  خطای    60620وجود 
 سازی انتخاب شده است. سلولی برای شبیه 

 نگهدار بررسی اثر شعله

 نگهدار اثر اندازه شعله
اثر  به  بررسی  شعله اندازه منظور  از  ی  مختلف  نوع  چهار  نگهدار، 

وهل شعله  در  است.  شده  طراحی  محفظ   ة نگهدار  نوع  سه    ة اول 
متر  میلی   40و    30،  10  ة قاعد   ة نگهدارهایی با انداز احتراق با شعله 

نگهدار اولیه و نیز سه نوع محفظه با  س متفاوت از شعله أ ر   ة با زاوی 
انداز شعله  با  زاوی میلی   50و    40،  30  ة قاعد   ة نگهدارهایی  با    ة متر 

شعله  با  یکسان  شبیه راس  طراحی،  اولیه  مقایسه  نگهدار  و  سازی 
(  7باشد. شکل ) متر می میلی   20فرض پیش   ة قاعد   ة شده است. انداز 

سازی در  نگهدارها را نشان داده و نتایج حاصل از شبیه تفاوت شعله 
 است. ( قابل مشاهده  10( تا ) 8های ) شکل 

 
 .نگهدار طراحی شدهتفاوت دو نوع شعله -7شکل 

Fig. 7. The difference between two types of designed flame 

holder. 

 
 .نگهدارافت فشار در انواع مختلف شعله -8شکل 

Fig. 8. Pressure loss for different flame holder shapes. 

M 

 .نگهدارحداکثر دمای خروجی در انواع شعله -9شکل 

Fig. 9. Maximum temperature for different flame holder shapes. 
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 .نگهداردر انواع شعله ماخعدد   -10شکل 

Fig. 10. Mach number for different flame holder shapes. 

می  دستبههای  داده  ةمقایس نشان  پیشآمده  مطابق  که  ها، بینیدهد 
شود که این افت نگهدار سبب افزایش افت فشار میافزایش سطح شعله

چراکه خطوط جریان  نگهدار با زاویه متفاوت بیشتر است؛  فشار در شعله
کنند. میزان پاشش سوخت متناسب با  تغییرات شدیدتری را تحمل می

شعله مقطع  میافزایش  افزایش  در صورتینگهدار  ولی  پاشش یابد  که 
فرض انجام گیرد، افت فشار و عدد ماخ  نگهدار پیشسوخت مشابه شعله 

متر با زاویه  میلی  40  ةنگهدار با اندازیابد. این مسئله در شعله کاهش می
 یکسان مورد ارزیابی قرار گرفته است. 

شعله  در  فشار  افت  انداز میزان  با  تمامی میلی  40  ة نگهدار  در  متر 
  1/ 89ای که میزان آن بین  گونه ای دارد به ها افزایش قابل ملاحظه حالت 

 ةاست که افت فشار در محفظ کند. این در حالی درصد تغییر می   34/2تا  
نگهدار با زاویه یکسان درصد است. شایان ذکر است شعله   1/ 6تغییر یافته  

ثیر چندانی بر میزان افت فشار ندارد که علت آن ناشی از تغییر کمتر أ ت 
 باشد.فرض می ی خطوط جریان نسبت به حالت پیش زاویه 

رغم افت فشار به متفاوت    ةنگهدار با زاوی در محفظه دارای شعله

زیاد، کاهش محسوسی در دمای گازهای خروجی مشاهده شده که این  

ویژگی در موتورهایی مانند موتور توربوجت که پایین بودن دمای خروجی  

می واقع  مفید  است،  برخوردار  بالیی  اهمیت  با  از  همچنین  شود. 

نگهدار و فاصله گرفتن آن از ابتدای محفظه )که میزان  جایی شعله جابه

شود( مقدار  نگهدار از ورودی تعیین میآن به کمک فاصله راس شعله

 (. 8یابد )شکل افت فشار افزایش می

ی یکسان  نگهدار با زاویهتوان گفت استفاده از شعلهکلی می  طوربه 

متر به دلیل افزایش کمتر افت فشار نسبت به  میلی 30ی و اندازه قاعده

شعله پیشسایر  حالت  به  نسبت  ماخ  عدد  بهبود  نیز  و  فرض نگهدارها 

نگهدار بهینه بستگی به نظر طراح و  شود. البته انتخاب شعلهپیشنهاد می

ای به  متغیرهای مهم در امر طراحی دارد؛ مثلا ممکن است در مسئله

پوشی شده و  دلیل اهمیت پایین بودن دمای خروجی از سایر موارد چشم

شعله میصرفا  فراهم  را  دما  کمترین  که  شودنگهداری  انتخاب    . کند، 

های محفظه مانند افت  نهایتا باتوجه به مطلوبیت بهبود هرکدام از ویژگی

نگهدارهای مختلفی در  توان از شعلهبیشینه دما و یا عدد ماخ می  فشار،

توصیه می اما  استفاده کرد  از شعلهاین محفظه  با  شود که  نگهدارهای 

 د. شواندازه بزرگ استفاده ن

 نگهدارجایی شعلهاثر جابه

نگهدار بر روی افت فشار، دمای خروجی  جایی شعلهبعدی اثر جابهدر گام  

نگهدار  و عدد ماخ مورد بررسی قرار گرفته است. بدین صورت که شعله 

متر به جلو برده شده و اثرات  میلی  60و    40،  20متر عقب و  میلی  25

های محفظه مورد بررسی قرار گرفته است.  جایی روی ویژگیاین جابه

( نشان  3گونه که در شکل ))همان  أنگهدار اولیه از مبدفاصله راس شعله

شده(   میمیلی  50داده  شکلمتر  این    13تا    11های  باشد.  اثرات 

 دهد. جایی را نمایش میجابه

 
 .نگهدارهای مختلف شعلهمقایسه افت فشار در فاصله -11شکل 

Fig. 11. Pressure loss for various flame holder distances. 

 
 .نگهدارهای مختلف شعلهمقایسه حداکثر دمای خروجی در فاصله -12شکل 

Fig. 12. Maximum exit temperature for various flame holder 

distances. 
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 .نگهدارهای مختلف شعلهمقایسه عدد ماخ در فاصله -13شکل 

Fig. 13. Mach number for various flame holder distances. 

نگهدار به ورودی محفظه سبب افزایش قابل توجه  نزدیک شدن شعله 
شود؛ ضمن اینکه افت فشار نیز افزایش زیادی داشته و شعله  عدد ماخ می 

زمان با دور شدن  (. هم 14گیرد )شکل  طور کامل درون محفظه قرار می به 
ناحیه شعله  از  می نگهدار  افزایش  از  ی ورودی حداکثر دمای خروجی  یابد. 

جمله نکات قابل توجه در این قسمت، تغییرات نامنظم افت فشار و عدد ماخ  
شعله  در  بیشتر  فشار  افت  علت  یک  است.  ایجاد  نزدیک محفظه،  نگهدار 

ی انسدادی در ورودی محفظه است که فشار ناحیه ورودی را تا حد  ناحیه 
می  افزایش  آن زیادی  از  ویژگی دهد.  که  جابه جا  با  محفظه  جایی  های 

نگهدار و استفاده  جایی شعله نگهدار بهبود چندانی نیافته است، عدم جابه شعله 
 گردد. توصیه می   [ 13]   از روش ارائه شده در مرجع 

 
 .متر از مبدا مختصات سانتی   25نگهدار با فاصله  محل قرارگیری شعله در شعله   - 14شکل  

Fig. 14. The flame position for flame holder with 25cm distance 

from inlet origin. 

 نگهدار اثر تعداد شعله

صورت  نگهدار بررسی شده است؛ بدین در این قسمت اثرات تغییر تعداد شعله 
نگهدار با مجموع طول  نگهدار، از دو شعله جای استفاده از یک شعله که به 
) قاعده  شکل  است.  شده  استفاده  مشابه  شعله 15ی  تفاوت  نگهدارهای  ( 

نگهدار اولیه  دهد که یکی با ارتفاعی مشابه شعله طراحی شده را نشان می 
 )الف( و دیگری با ارتفاع متفاوت از آن )ب( طراحی شده است. 

 
 .نگهدار اولیهها با شعلهنگهدارهای با تعداد متفاوت و تفاوت آن شعله -15شکل 

Fig. 15. Various numbers of flame holder and their difference 

from the original one. 

نگهدار، محل تزریق سوخت و فاصله علاوه بر تغییر تعداد شعله
نگهدار نیز تغییر داده شده و اثر این تغییرات بر روی احتراق  بین دو شعله 

به اول  است. در حالت  تزریق سوخت،  بررسی شده  تغییر محل  منظور 
نگهدارها  انجام شده و برای حالت دوم شعله پاشش از مرکز ورودی هوا  

اند.  متری از هم قرار گرفته میلی  10به جای اتصال به یکدیگر، با فاصله  
نگهدار با ارتفاع یکسان  لزم به تذکر است که موارد فوق بر روی شعله

نگهدار خارج از  اعمال شده است؛ چرا که بررسی اثر تفاوت هندسه شعله
( برخی از  19( تا )16باشد. اشکال )ی مطالعاتی این پژوهش میمحدوده

نگهدار را نشان  سازی و وضعیت خطوط جریان اطراف شعلهنتایج شبیه
 دهد.می

 
 .نگهداردرصد افت فشار در حالت مختلف شعله -16شکل 

Fig. 16. Pressure loss for various flame holder positions and 

shapes. 
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 .نگهدارحداکثر دما و دمای خروجی در حالت مختلف شعله -17شکل 

Fig. 17. Maximum and exit temperature for various flame holder positions and shapes. 

 
 .نگهدارخطوط جریان اطراف شعله -18شکل 

Fig. 18. Streamlines around the flame holder. 

 
 .نگهدارتفاوت شکل شعله در حالت مختلف شعله -19شکل 

Fig. 19. The flame shape for using different positions and geometries of flame holder. 
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ای  گونهنگهدار اثر مطلوبی بر روی افت فشار دارد؛ بهاستفاده از چند شعله
حالت   بهترین  در  قابل   17کاهش  که  فشار  افت  میزان  در  درصدی 

جایی محل تزریق نیز در کاهش میزان افت فشار مشاهده است. جابه
محفظه و  بوده  دارند.  موثر  کمتری  فشار  افت  متفاوت،  تزریق  با  های 

کامل درون محفظه قرار گرفته و    طور به ضمن اینکه در این حالت شعله  
 نسبت به سایر حالت شکل بهتری دارد.

نگهدار انجام شده، ایجاد  که تزریق سوخت از پشت شعلهدر حالتی
شعله بین  میفاصله  شعله  شدن  تکه  دو  باعث  درست  نگهدارها  شود؛ 

شود. در این  برخلاف حالتی که تزریق سوخت از ناحیه ورودی انجام می
کاهش   ناقص  احتراق  میزان  و  رسیده  حداقل  به  فشار  افت  حالت 

دهد. شایان ذکر  ( این موضوع را نشان می19یابد. شکل )محسوسی می
شعله بین  فاصله  ایجاد  که  ورودی  است  از  سوخت  تزریق  و  نگهدارها 

 شود. محفظه باعث تسریع همگرایی مسئله می
نگهدار تغییر چندانی  حداکثر دمای محفظه با استفاده از دو شعله

کند؛ در حالی که دمای خروجی محفظه در بیشتر حالت کاهش نمی
هوای  می ورود  و  شعله  ناحیه  در  رخنه  ایجاد  دلیل  به  درضمن  یابد. 

شعله  که  حالتی  در  دما  حداکثر  آن،  به  از  پرسرعت  فاصله  با  نگهدارها 
افزایش می دارند،  قرار  از دو  یکدیگر  استفاده  است  به تذکر  یابد. لزم 

 نگهدار تاثیر چندانی در بهبود سرعت خروجی ندارد. شعله
نگهدار، تغییر محل  کار بردن دو شعله طور کلی در صورت به به 

گردد چرا که احتراق کامل بوده و سوخت  پاشش سوخت توصیه می 
میزان   دارد. همچنین کمترین  را  خود  مقدار  حداقل  ناقص خروجی 
این   اولیه در  به محفظه  نسبت  ماخ  بیشترین عدد  دمای خروجی و 

در صورت اهمیت دو متغیر افت فشار و دمای  دهد و  حالت رخ می 
نگهدار  خروجی نسبت به سایر متغیرهای احتراقی، استفاده از دو شعله 

 شود بسیار توصیه می 

 گیرینتیجه

جت  تواند در موتور رم ای با رعایت الزاماتی، می محفظه احتراق لوله 
برداری قرار گیرد. ضمن اینکه افزایش اندک طول محفظه  مورد بهره 

 شود. پیشنهاد می منظور پایداری بیشتر شعله  به 
یکی از اهداف استفاده از هوای ثانویه، ایجاد ناحیه گردش مجدد  
و به وجود آمدن گردابه جهت پایداری شعله و اختلاط مناسب سوخت و  

باشد. به دلیل سرعت و دبی بالی هوای ورودی، هوای ثانویه هوا می
موفق به ایجاد گردابه نشده و صرفا با کاهش دمای احتراق، از مساحت 

سازی نیز موید این مطلب  کاهد که نتایج حاصل از شبیه موثر محفظه می
شعلهمی از  استفاده  دلیل  همین  به  نواحی  باشد.  ایجاد  جهت  نگهدار 
این  کم به شکل مطلوب در  احتراق  انجام رساندن فرآیند  سرعت و به 

 مسئله ضروری است.

غیرپیش احتراق  از  شعلهاستفاده  بدون  مسئله آمیخته  این  در  نگهدار 
نگهدار همراه با تغییر محل  شود. ضمنا استفاده از دو شعلهپیشنهاد نمی

 تزریق سوخت اثر مطلوبی بر کاهش افت فشار و دمای خروجی دارد. 
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