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 ساخت فرآیند در شده بعدی سه حمله لبه گاز دینامیکی آثار رسیبر

 پرفشار توربین روتور درون جریان الگوی روی
2طوق رضا آقایی1فرزاد حمه ویسی

 هوافضا، مهندسیگروه 

تهران قات،یواحد علوم و تحق یآزاد اسلام، دانشگاه فنی و مهندسیدانشکده 

 (50/50/1131تاریخ پذیرش:  ؛11/12/1131)تاریخ دریافت: 

 چکیده
احتمالی  های ناهمواری دلیل بالا بودن سطح فشار، توزیع جریان بالادست است. به تأثیرشدت تحت  های پرفشار به توربینالگوی جریان درون 

تغییرات . در کار حاضر هایی را شکل دهد که موجب جدایش جریان و بروز واماندگی در روتور شود گردابهتواند  های روتور می لبه حمله پره

کار ارائه هدف اصلی این و آثار آن بر الگوی جریان و عملکرد توربین مطالعه شده است. در لبه حمله پره روتور هندسی ناشی از فرآیند ساخت 

بعدی با هدف مشاهده میدان جریان انجام شده و نتایج تحلیل عددی سهبه این منظور، . دی استهای تولی معیارهای جدید در پذیرش پره

هندسی بر لبه حمله پره روتور  ها، سه نوع تغییربر اساس نتایج آماری در تولید پره .شده استموجود اعتبارسنجی  تجربیحاصل با نتایج 

کاهش نسبت نیروهای برآ و پسای پره شده در هندسه باعث  جادشدهیا اتتغییر دهند، نشان می . نتایجو مورد تحلیل واقع شده است اعمال

و موجب کاهش بارگذاری پره و تحریک جریان برای جدایش  دهدقرار می تأثیرهای حمله و خروجی جریان را تحت این تغییرات زاویه .است

 تر از قبل است.دهد، توزیع دما یکنواختمیهایی از پره که جدایش روی نشود. برعکس، در ناحیهاز سطوح آن می

حمله، تغییر هندسی، عملکرد توربینۀ ربین پرفشار، پره توربین، لبتو های کلیدی:واژه
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ABSTRACT 

The flow within a high-pressure turbine is strongly influenced by upstream flow distribution. Due to the high level 

of pressure, the probable roughnesses of the rotor blade's leading-edge (LE) can form vortices which can cause flow 

separation and blade stall. In the present work, the geometric changes of the rotor's leading-edge, which have 

occurred during the manufacturing process, and its influence on the flow field and on the turbine's performance 

were studied. The main aim of this work is to provide new criteria for acceptance of produced blades. To this end, a 

three-dimensional numerical analysis with the aim of observation of flow field was conducted and the results were 

validated with existing experimental results. Based on statistical results of manufactured blades, three types of 

geometric changes were applied to the blades leading edge and analyzed. The results show that the changes made 

on geometry, have reduced the ratio of lift over drag. These changes, affect the angle of attack and the out-flow 

angle, which also reduces the blades loading and lead the flow toward, separation. In contrast, in areas of the blade 

were separation does not occur, the temperature distribution is more uniform. 
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 مقدمه -1
ها و بهبود قابلیت پژوهشگران به ارتقاء میل روزافزون

کردی انواع محصولات مهندسی، انواع توربو های عملشاخص

شود. شامل مینیز را های گازی از جمله توربین هاماشین

آوردهای در این زمینه، دست های مستمر پیشینتلاش

 بهبود اقتصاد مهندسی و افزایش نکارناپذیری داشته و ا

، آورددستاین سود و  است. را نیز به همراه داشتهوری بهره

بر عملکرد و شناسایی دقیق  مؤثربدون توجه به عوامل 

قابل حصول نبوده و ادامه این  ،تعامل هندسه با سیال

 های بیشتر در این زمینهافزاییو دقت تحلیلها بدون تلاش

از نیازهای همیشگی  مثال، عنوان بهمیسر نخواهد شد. 

مطالعه تعامل آهنگ توان به مطالعاتی توربوماشینی، می

های حمله بالایی از جریان جرمی )دبی( یک سیال داغ با لبه

العملی محوری پر فشار اشاره های عکسروتور در توربین

گازی است که در  هایتوربین . این توربین، نوعی ازنمود

های نهها در ساماتأمین گشتاور مورد نیاز کمپرسورها و پمپ

ها، الگوی جریان د. در توربینشوتولید توان استفاده می

های روتور از عوامل اصلی مؤثر بر ورودی سیال به کانال

. اگر جریان خروجی از آنتروپی توربین استبازده تک

و یکنواخت است،  شده تیهداکه معمولاً یک جریان  استاتور

 های روتور نداشتهحمله پره تعامل مناسبی با هندسه لبه

و  خود اثر گذاشته دست پاییندر جریان  رفتاربر ، باشد

مانند  گاز دینامیکیهای نامطلوب موجب بروز پدیده

های یا حتی جدایش جریان در سطوح پرههای ثانویه  جریان

 1د. با توجه به کوچک بودن ضریب منظریِوشروتور می

های  توربین های روتور )نسبت اندازه طول به عرض( پره

تواند منجر به واماندگی  های ثانویه می ، وجود جریانپرفشار

اگر در فرآیند ساخت، توزیع دورانی در توربین شود. 

د، ممکن است بر روی ها نیز دچار تغییراتی شو پره هندسیِ

های موجود در  دلیل ناپایایی ها تأثیرگذار باشد. به این پدیده

ها،  ینهای تولید این نوع تورب جریان و بالا بودن هزینه

 جریانِ پیچیدهساخت بر الگوی  های ناهمواری ممکن است

برداری را افزایش های بهرهاثر گذاشته و هزینه درون روتور

العه یک عامل دو در حقیقت، عامل هزینه در این مط .دهد

چه نتیجه مطالعات در این کار، سو چنانسویه است؛ از یک 

های ساخت بر عملکرد توربین را قابل توجه آثار ناهمواری

 
1- Aspect Ratio 

جدید  2هایهای تولید با ارائه معیارها و روادارینداند، هزینه

های تولیدی، به مقدار قابل توجهی هزینه در پذیرش پره

اگر نتایج از سویی دیگر، حال اهش خواهد داد. تولید را ک

ها بر قابل توجه این ناهمواری تأثیردهنده تحلیل نشان

های استخراجی از نتایج ، دستورالعملاشدملکرد توربین بع

از پیش بوده و موجب  تر گیرانه سختاین کار، که شاید 

تواند می های تولیدی گردد،حدود پذیرش پرهتر شدن بسته

 های تولید را به مقدار کثیری افزایش دهد.هزینه

بنابراین، ضرورت و اهمیت انجام این پژوهش به فرآیند 

ها مربوط است. باید به این نکته پرهزینه این توربینساخت 

توربوماشینی،  های زیرسامانهاشاره کرد که طراحی و ساخت 

ی که با سیالاتی با دما و فشار بالا های گازاز جمله توربین

کنند، دشوارترین مرحله از مراحل ساخت سامانه کار می

خت توربینی است. از این رو، کسب اطلاعات دقیق و شنا

ها در تعامل با پره عوامل مؤثر بر عملکرد هندسی پروفیل 

حاضر از قدرت خوردندگی  رفشار که در مطالعهسیال داغ پ

باشد، ضرورتی اجتناب ناپذیر است. بالا نیز برخوردار می

های تجربی دارای دقت بیشتر و البته همواره انجام آزمایش

های آن نهتری است؛ اما بدیهی است که هزینتایج مطمئن

گیری دقیق از الگوی بسیار بالا بوده و همیشه ابزار اندازه

ها در اگر انجام بررسی ویژه بهجریان در دسترس نیست. 

دچار  های تجربی نیزشرایط واقعی یک الزام باشد، آزمایش

. بنابراین، این گروه شوندناپذیر میرشهایی پذیپیچیدگی

های اعتبارسنجی شده با دادهتحقیقاتی، روش تحلیل عددی 

نگاه تجربی موجود را برای انجام کار انتخاب کرده است. 

در تولید هندسه و  ناهمگونیکلی به موضوع تعامل 

در توزیع جریان، اساساً یک نگاه نو و یک گام  ناهمگونی

ست که درصد کمی از پژوهشگران به مسیری ا سوی نوین به

 به تجربیات گذشته، اگر بتوان. اما با توجه کنندآن ورود می

 ناهمگونیاین دو نوع  معناداری میان گاز دینامیکیارتباط 

های و سامانهوری در تولید محصول تواند بهره پیدا کرد، می

  مهندسی را بهبود بخشید. 

 ارش مختصری از ادبیات تحقیق و گز ،در ادامه

ی های دیگر، یعنی مقالات و یافته های علمی محققانپژوهش

جریان با ظرایف هندسی تری از جزئیات  که ارتباط دقیق

 
2- Tolerance 
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های هندسی متعارف و امثال آن را  مانند لبه حمله، فاصله

 شود.اند، ارائه می گزارش کرده

گران آثار از یک دهه گذشته، گروهی از پژوهشدر کمتر 

های های حمله پرهدر لبه شده فیتعرایجاد انحناهای 

هایی . این گروه به دنبال یافتن راهاند کردهتوربینی را بررسی 

های دارای دایش جریان در پرهکه بتوانند موضوع ج اند بوده

بارگذاری زیاد را حل کنند. شاید بتوان ارتباطی بین این 

. شایدهای فرآیند تولید برقرار کرد؛ انحناها با ناصافی

انحنای سطح در توزیع  به بررسی [1] همکارانهماخان و 

. در این اند پرداختهخاص در لبه حمله  طور به احی پره وطر

این روش در حذف  کارآمدیشده است تا  پژوهش سعی

های توربین و  های جدایش جریان در لبه حمله در پره حباب

های دیگر ایرفویل که تغییرات انحنای محسوسی در  شکل

یِ لبه حمله دارند نشان داده شود. این بررسی در زوایای نصب

گیری از این  است. همچنین بهره ختلفی صورت گرفتهم

بخش دیگری از این کار  ،روش در شرایط خارج از طراحی

 .که نتایج قابل قبولی را به همراه داشته است بوده

در یک پژوهش عددی به مطالعه  [2]آفتاب و همکاران 

. هندسه و اند پرداختهای در عدد رینولدز پایین دو بال دندانه

 ،ر و بال دیگرها، دارای طول موج متغیکی از بالپیکربندی ی

دهد که این دارای طول موج ثابت است. نتایج نشان می

ها در لبه حمله منجر به ارتقاء و بهبود عملکرد در موج

 )بدون موج( شده است. مقایسه با ایرفویل معمولی

برآمدگی لبه حمله بر  تأثیربه  [9]چن و همکاران 

قارن با نسبت منظری کوچک ک بال متعملکرد ی

های تجربی در این از آزمایش آمده دست بهنتایج . اند پرداخته

در واماندگی بسیار آشکار است  ریتأخ که دهدکار نشان می

رغم عدم تغییر نیروی ، علی1همچنین کاهش نیروی پسا

 تأثیرتر، ها با دامنه بزرگبرآمدگی مشهود بوده است. 2برآ

ن سازی جریاآشکارتری در بهبود عملکرد داشته است. بیش

یه واماندگی، میدان جریان وانیز نشان داده است که بعد از ز

گردد؛ اما در ایرفویل روی سطح بال عادی بسیار آشفته می

 موجی شکل، توزیع میدان جریان منظم است.

به بررسی اثرات آیرودینامیکی  [4]کاریجا و همکاران 

موجی شکل و مقایسه آن با پره توربین با لبه  ناشی از لبه

 
1- Drag 

2- Lift 

باشد متقارن می 9یکه ایرفویل آن یک نمونه ناکا صاف

قابل توجه در  تأثیر دهنده نشان آمده دست بهنتایج پرداختند. 

    های آیرودینامیکی در برخی از زوایای حمله مشخصه

درجه، پره موجی شکل  11در زاویه حمله حدود  باشد.می

   افزایش نیروی برآ و کاهش نیروی پسا را از خود نشان 

همچنین این تغییرات هندسی روی پره منجر به دهد. می

انداختن واماندگی و افزایش زاویه حمله بحرانی تا  تأخیر

 .درصد در مقایسه با پره لبه صاف شده است 5حدود 

هندسه لبه حمله  به بررسی و اصلاح [5] اَلن و همکاران

های استخراج مشخصه و کم فشار پره توربین شکل سینوسی

کاهش  آمده دست به. این بار، نتایج اند پرداختههندسی آن 

 دهد.نشان می شده اصلاحافت فشار سکون را در هندسه 

های روی ملخبرآمدگی بررسی  [6]ابراهیم و همکاران 

با کاهش بازدهی  گرچه این امر .اند نمودهها را مطرح کشتی

دهد این اصلاحات نتایج نشان می ملخ همراه بوده است، اما

های پایین، میزان پیشروندگی توانسته است در سرعت

تر بازدهی دقیق طور به درصد بهبود ببخشد. 5/1کشتی را تا 

تر و بیشبوده  85/1 روندگیملخ فقط هنگامی که نرخ پیش

 .یابدشود، بهبود می

تحقیق سه نمونه  یکدر  [7]سودهاکار و همکاران 

( 2)صاف، با ( 1) مختلف لبه حمله با مشخصات هندسی

با دامنه و طول موج متغیر در  (9) طول موج و دامنه ثابت و

در یک تونل باد سرعت پایین مورد بررسی قرار  را ول بالط

 در یکای که بال دندانه باشدحاکی از آن می جنتای .اند داده

همچنین کاهش و  برآبا افزایش  ز،ای از اعداد رینولدمحدوده

 همراه بوده است. پسا

ای لبه حمله دندانه تأثیربه بررسی  [8] آباته و همکاران

   آن با  ۀو مقایس بر تولید انرژی و گشتاور شفت توربین

از بررسی  آمده دست بهنتایج . اند پرداخته یهای معمولپره

که  دهدمینشان  متفاوت، هایبا طول برآمدگی شش پره

و  همراه داشته استه را بانرژی  افزایش ،بندیهتنها دو پیکر

منجر به افزایش  ،در قسمت مکش کمتر شدن میزان فشار

 .عملکرد شده است

 
3- Naca 
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چهار نمونه بال  [3]در پژوهشی دیگر، وی و همکاران 

جربی قرار مورد بررسی ترا در یک تونل باد با سرعت پایین 

ن از . نتایج نشااند کردهبا مدل پایه مقایسه آن را و  اند داده

ای برای نرخ تغییرات زاویه حمله در بال دندانه که آن دارد

      یکی را بهبود درجه، بازده آیرودینام 7الی  2گستره 

 شده اصلاحهای رفتار واماندگی بال نیز در نمونه و بخشدمی

نیروی و کاهش  نیروی برآ. همچنین افزایش یابدء میارتقا

یابی درجه قابل دست 21تا  1تواند در زاویه حمله می پسا

 .باشد

در پژوهش حاضر عملکرد سه هندسه پره توربین با  ،اما

ا نمونه اولیه پره مقایسه بررسی شده و ب افتهیرییتغلبه حمله 

با  ،. توربین مورد مطالعه در ساختار و عملکرده استشد

است تفاوتی اساسی  اکنون مطالعه شدههایی که تتوربین

 .پرفشار با آهنگ جرمی بالاضریب منظری کم و سیال دارد: 

 بعدی و روش تحلیل عددی-سه سازی مدل -2
حاکم  ینابتدا قوان یو روش عدد یلیروش تحل یمعرف یبرا

 .کنیم یم یانرا ب یالاتس ینامیکبر د

بر جریان روابط و معادلات حاکم -2-1  

و هر نوع هندسه که در نظر گرفته شود،  یانهر نوع جر

 از: اند عبارت یانحاکم بر جر ینقوان

 جرم: یبقا قانون

(1)    ̅

  
 
 (   ̅̅ ̅̅ ̅)

   
 
 ( ́  ́ )

   
     

 باشد.سرعت می های مؤلفه   چگالی سیال و  𝜌 ،که در آن

:نتوم(ماندازه حرکت )مو یبقا قانون  

(2) 𝜌
  ̅

  
 𝜌

 

   
(𝜌 ́  ́ ̅̅ ̅̅ ̅)  𝜌    ̅       ̅  

مومنتوم یک جمله اضافی شامل تانسور اینرسی  معادله

̅̅ ́  ́ 𝜌اغتشاشی  ̅̅ نامند. که در دارد، آن را تنش رینولدز می ̅̅

نظر نیست و علت اصلی های آشفته قابل صرفجریان

های مغشوش است. در رابطه های تحلیل جریانپیچیدگی

نیروی جسمی گرانش   𝜌فشار متوسط استاتیک و  Pفوق 

 باشد.می

 

 

́    𝜌 جمله ،که در آن  ́
̅̅ بستگی بین نوسانات سرعت و هم ̅̅̅

و بالعکس است.     همچنین انتقال آنتالپی در راستایدما و 

 باشد.اغتشاشات می  واسطه بهگر انتقال انرژی این ترم بیان

ویران معادلات باید طبقه، یک بعدیسه سازیشبیه برای

 حل شوند. برای حل طبقه یک برای کامل طور به 1استوکس

استفاده  2ایکس(اف)انسیس سی افزار نرم از معادلات این

 تراکم پذیر جریان حل قابلیت افزار نرم شده است. این

 اثرات مانند ملاحظات همه گرفتن نظر در با بعدی سه

 ، لذا،را دارد غیره و هندسه تغییرات اثرات و توربولانس

 هندسه، تولید اساسی مرحله سه دارای بعدی سه حل فرآیند

عددی روش . باشد می سیالاتی تحلیل و شبکه تولید

های  تحلیل و باشدمی 9محدودروش حجم شده استفاده

عددی در رژیم پایا مدل شده است. برای مشاهده آثار دنباله 

دست، بهتر است از مدل پایا استفاده شود.  جریان در پایین

شده گیری استوکس میانیر، معادلات ناوکاررفته بهلات معاد

باشند.  پذیر می (، حاکم بر جریان لزج تراکمRANSرینولدز )

 SSTسازی و برآورد آشفتگی جریان از مدل  برای مدل

. این مدل برای محاسبات [11] استفاده شده است

توربوماشینی مدل مناسبی است و برای اعداد رینولدز پایین 

طور خودکار تابع دیواره مناسب را  ها، به در نزدیکی دیواره

 5بادسو 4دودقت محاسبات از مرتبه  کند. انتخاب می

 صورت زیر است:به SSTمعادلات حاکم بر مدل  .باشد می

 
1- Navier Stokes  

2- Ansys Cfx 

3- Finite Volume 

4- Second Order 

5- Upwind 

 ی انرژی:بقا قانون
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نرخ اتلاف انرژی بر واحد   ، انرژی آشفتگی kدر روابط فوق 
،   ای است. مقادیر لزجت سینماتیکی گردابه   آن و 

 ضرایب ثابت هستند. ̇ و   ،  ،    

 سازی هندسیمورد مطالعه و مدل توربین -2-2

 بررسی مورد که پیش از این نیز گفته شد، توربین طور همان
فشار العملی پرعکس محوری توربین یک پژوهش، این در

 استاتور )نازل( پره ردیف یک طبقه شامل یک است و دارای
است. نسبت فشار و نسبت دماهای  روتور پره ردیف یک و

و  699/1ترتیب ورودی و خروجی از طبقه توربین، به
اولین مرحله در تحلیل عددی طبقه . باشدمی 197/1

بعدی است. از آنجایی که مربوط به ایجاد هندسه سهتوربین 
افزار تولید هندسه در مرحله بعدی با استفاده از یک نرم

شود، تنها به بندی میشبکه 1شبکه محاسباتی توربوگرید
 9تا نوک )شرود( 2های دوبعدی پره از ریشه )هاب(پروفیل

با بعدی پره نیاز است. در مرحله بعد، برای تولید هندسه سه
افزار تولید شبکه محاسباتی، ها به نرموارد کردن پروفیل

 بعدی پره در دسترس خواهد بود. هندسه سه

 
 .نمای دوبعدیِ طبقۀ توربین :(1شکل )

 

 
 .بعدی توربینهندسه سه :(2)شکل 

 
1- Turbogrid 

2- Hub 

3- Shroud 

 ایجاد شبکه محاسباتی -2-1

ایجاد شبکه محاسباتی  سازی هندسی،مرحله بعد از مدل

دست آوردن نتایج صحیح و قابل بهبدیهی است، . است

بدون داشتن شبکه سازی در این کار، اطمینان از شبیه

جهت  پذیر نیست.محاسباتی مناسب و با کیفیت بالا امکان

، از در خصوص هندسه اولیه های محاسباتیتولید سلول

استفاده شده است، که قابلیت تولید  توربوگرید افزار نرم

با  های توربوماشینی را دارد.برای مدل 4شبکه باسازمان

های های هندسی و سطوح انحنادار پرهتوجه به پیچیدگی

استاتور و روتور، امکان تولید شبکه باسازمان در چنین 

مقدار قابل توجهی کاهش های محاسباتی را بهکاری، هزینه

شده در های حاصلرفتآن، با توجه به پیش برهد. علاوهدمی

مهندسی محاسبات عددی، انتظار داشتن یک شبکه با تراکم 

چندان زیاد که بتواند برای های نهمناسب و تعداد سلول

تحلیل دقیقی ارائه دهد، خود  شده انتخابمدل آشفتگی 

  نوع  .[11]یک معیار در پذیرش کارهای عددی است 

ها مورد منظری سلولو نسبت  کهبندی، کیفیت شبشبکه

بررسی قرار گرفت تا از دقت و صحت نتایج اطمینان حاصل 

های دلیل تغییرات روی لبه حمله پرهدر اینجا، به گردد.

ضخامت کمی برخوردار هستند، بایستی روتور که عموماً از 

ها شبکه جدید و با توجه به میزان تغییرات هندسی روی لبه

واقع شبکه محاسباتی بایستی حساسیت تولید شود. در 

کافی در پذیرش تغییرات اندک هندسی را داشته باشد. 

بخشی از سختی و نکته محاسباتی کار در مطالعه حاضر به 

گردد. یعنی موضوع مطالعه شبکه، فراتر میهمین موضوع بر

 ارزیابی حساسیت آن نیز مربوط است.به از کیفیت بوده و 

 افتهیرییتغهای بندی هندسهکهخصوص شبدر  طور همین

بندی امکان ایجاد شبکه باسازمان فراهم نبوده و از شبکه

در این کار  استفاده شده است. ICEMافزار سازمان در نرمبی

بندی ، شبکهSSTبا توجه به استفاده از مدل آشفتگی 

 ، برای هندسه اولیه+yانجام شده است که  یا گونه به

از  تر کوچک افتهیرییتغهای برای مدلو  5مقادیری کمتر از 

یک، با رعایت لایه مرزی با فاصله اولین سلول از دیواره 

 بررسی منظور بهچنین، هم متر انجام شده است.میلی 11/1

دو پارامتر نسبت فشار سکون و  استقلال نتایج از شبکه،

ترهای معیار انتخاب پارام عنوان بهبازده کل به کل آنتروپی 

و یک  نمای کلی شبکه محاسباتی در هندسه اولیهاند. شده

 
4- Structured Mesh 
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    4و  1 شکلترتیب در به تغییریافتههای نمونه از پره

 داده شده است. نشان

 

های استاتور و شبکه محاسباتی در اطراف پره :(1شکل )

 .هندسه اولیه روتور

 
های شبکه محاسباتی در اطراف یک نمونه از پره :(4شکل )

 .افتهیرییتغ

بازده کل به  اساس براستقلال حل از شبکه را  0شکل 

  نتایج  اساس بر دهد.نشان می (6کل آنتروپی )رابطه 

های شبکه بهینه تعداد سلول ،شده انجامهای سازیشبیه

ششصد هزار برای مدل تناوبی توربین مورد مطالعه بیش از 

ها، با افزایش تعداد سلولباشد. می (697464سلول )

 شود.تغییرات محسوسی در نتایج حاصل نمی

 .استقلال حل از شبکه یبررس :(0شکل )

 

(6)      

((
     

    
)
(  

 
 )
  )

     

    

  

 شرایط مرزی -2-4

پذیر جریان عبوری از توربین، با توجه به ماهیت تراکم

انتخاب شرایط مرزی مناسب باعث افزایش سرعت همگرایی 

. در این کار، از شرط مرزی فشار و دمای سکون در شود می

ورودی و شرط فشار استاتیک متوسط در خروجی استفاده 

دست آوردن نمودار عملکردی توربین، شده است. برای به

توان با تغییر فشار استاتیک خروجی، دبی جرمی توربین می

 ها عایق و با شرط عدم لغزشتمامی دیوارهرا کنترل کرد. 

جهت کاهش حجم محاسباتی، از وارد کردن اند. تنظیم شده

های طبقه توربین در محیط تحلیلی خودداری تمامی پره

سیال عامل شده و از شرط مرزی تناوبی استفاده شده است. 

آل( در نظر گرفته شده است و دقت یدهاگاز آرمانی )

و ثابت شدن تغییرات دبی خروجی، بازده و  11-6همگرایی 

عنوان معیار همگرایی در نظر گرفته شده بت فشار بهنس

  برای هندسه  شده نییتعشرایط مرزی  0در شکل است.

 داده شده است.بعدی توربین نشانسه

 
در تحلیل عددی  شده نییتعشرایط مرزی  :(0شکل )

 .بعدی سه

 

اعمال تغییرات هندسی ناشی از فرآیند ساخت  -2-0

های روتورروی پره  

در پژوهش حاضر، با فرض تغییرات هندسی ناشی از فرآیند 

  ساخت، این تغییرات بر روی لبه حمله پره روتور ایجاد 

در ساخت در کنار  ناهمگونیاین نوع  تأثیرشود تا بتوان می

الگوی جریان ناهمگون و عملکرد آن در کانال روتور را 

در سه مرحله به شکل  جادشدهیابررسی نمود. تغییرات 

اول،  نوسانات سینوسی بوده است. در هندسه تغییر یافته

شود؛ در هندسه یک پروفیل از روی لبه حمله برداشته می

Elements
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شود؛ یعنی ها بر روی لبه افزوده میدوم، این پروفیل یا موج

صورت برآمدگی های سینوسی بههایی که زایدهدر بخش

تغییر در کانال  1سالیدیتی بعدی سهشوند، توزیع ظاهر می

یابد. در هندسه سوم، ترکیبی از حالت اول و دوم اعمال می

صورت که هم پروفیل از روی لبه برداشته و شده است؛ بدین

میزان  1و جدول  1گردد. در شکل هم بر روی لبه ایجاد می

 دقیق و جزئیات این تغییرات ارائه شده است.

؛ از چپ به راست: جادشدهیاتغییرات هندسی  :(1شکل )

 .9شماره و هندسه  2شماره ، هندسه 1شماره هندسه 

 

در این  شده اعماللازم به توضیح است، الگوی تغییرات       

در فرآیند ساخت این  شده حاصلکار، بر اساس تجربیات 

ها بوده و با نگاه به کارهای مشابه، جهت رسیدن به نتایج پره

 عملیاتی بوده است.های گیری پیشنهادقابل اندازه

 

 .تغییرات هندسی بر روی لبه حمله پره روتور(: 1جدول )

 هندسه
عمق فرو 

رفتگی 
(mm) 

ارتفاع 

برجستگی 
(mm) 

طول 

موج 
(mm) 

 ارتفاع

 پره
(mm) 

طول 

 وتر
(mm) 

1 2/1 - 48/4 21 6/14 

2 - 88/1 4 21 6/14 

9 9 9 8 
21  

6/14 

 بررسی و تحلیل نتایج -1

تحلیل نتایج، ابتدا لازم است نتایج حاصل قبل از بررسی و 

-بعدی و نتایج تجربی ارزیابی و صحهاز تحلیل عددی سه

 گذاری شوند.
 جسنجی نتایصحت -1-1

ای میان این دو گروه از نتایج ارائه شده مقایسه 1در شکل 

نتایج تجربی از آزمایش توربین با نسبت فشارهای است. 

 
1- Solidity 

دست آمده  ز داغ بهمختلف و دبی جرمی مختلف و با گا

گیری  اندازی، کالیبراسیون و اندازه است. فرآیند تنظیم، راه

بر دما و فشار در مقاطع ورودی و خروجی بسته توربین 

، ASME-PTC-10 ،ASME-PTC-19استانداردهای  اساس

ASME-PTC-22 ،ISO-5167  وISO-5389  صورت گرفته

گیری فشار سکون، در سه  طور مثال، برای اندازه است. به

گر فشار نصب شده و  موقعیت در مقطع خروجی حس

عنوان  گیری شده با این حسگرها به متوسط مقادیر اندازه

چنین برای نصب  مقدار فشار سکون لحاظ شده است. هم

گرهای دمای سکون نیز مطابق با استانداردهای  حس

عبوردهی و فشار  رفتار شده است. تنظیم ظرفیت ذکرشده

گر )رگولاتور( فشار  بالادست توربین با استفاده از یک تنظیم

صورت گرفته است. برای داغ کردن  bar 21با حداکثر فشار 

شود تا دما به حدود  گاز از اجزاء )المنت( برقی استفاده می

 کلوین افزایش یابد. 611

و  rpm 91111دورانی اولین تحلیل عددی در سرعت 

شود که برای توربین اصلی )بدون تغییر هندسی( انجام می

  نتایج تجربی آن در این دور موجود است. بر اساس 

ارائه شده  1های عملکردی توربین که در شکل منحنی

عددی و تجربی وجود دارد.  است، انطباق خوبی میان نتایج

 درصد است. 4/7، جادشدهیاترین اختلاف بیش

از  دلیل بالا بودن دبی جرمی عبوریاین مقدار خطا به

هی نیست و با توجه به مبنای توربین، خطای قابل توج

های مختلف، سطح قیاسی کار در ارزیابی عملکرد هندسه

یکسان مدنظر  طور بهموارد مشخصی از خطا برای تمامی 

 گیرد.قرار می

 
مقایسه نتایج تحلیل عددی و آزمایش تجربی  :(1) شکل

 .توربین

Mass flow rate (kg/s)
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های بررسی نمودارهای عملکردی در هندسه -1-2

 مختلف

تغییرات بازده توربین نسبت به دبی  دهنده نشان 3شکل 

 شود تغییرکه مشاهده می طور همانباشد. جرمی جریان می

هندسه باعث کاهش دبی خفگی نشده است اما بازده به 

درصد در هندسه شماره سه، و نیم درصد هندسه مقدار یک 

دو تغییر )کاهش( داشته است. بازده توربین برای هندسه 

 یک تغییر چندانی نداشته است.

    نمودار راندمان کلی طبقه توربین در  :(3) شکل

 .های مختلفهندسه

 یبا دب ینطبقه تورب ینسبت فشار کل تغییرات 15شکل 

 ،شودیکه مشاهده م طور همان دهد.را نشان می یانجر

است و  نشده یخفگ یهندسه باعث کاهش دب ییرتغ

حالت در هندسه  یننسبت فشار طبقه در بدتر ینهمچن

 کاهش داشته است. درصد 4 ،دوم

 های هندسهدر  ینتورب سکوننسبت فشار  :(15)شکل 

 .مختلف

طبقه  یکل ینسبت دماتغییرات دهنده نشان 11شکل 

 ییرشود تغیباشد. مشاهده میم یانجرجرمی  یبا دب ینتورب

 یندرصد در بدتر 2 یزانطبقه را به م یهندسه نسبت دما

 ت.کاهش داده اس ،هندسه سومیعنی برای  ،حالت

در  ینطبقه تورب یکل ینمودار نسبت دما :(11)شکل 

 .مختلف های هندسه

از پره روتور پس میانگین حمله  یهزاو توزیع 12شکل 

مطابق با این . دهدهندسی را نشان می ییراتتغاعمال 

-می 1بیشترین تغییر زاویه حمله در هندسه شماره  شکل،

باشد، که پروفیل سینوسی از روی لبه حمله پره کم شده 

چنین، کمترین تغییر زاویه مربوط به هندسه است. هم

شماره سه است که ترکیبی از دو پروفیل کاهشی و افزایشی 

 کند.را مدل می روی هندسه اولیه

روتور در میانگین حمله  یهزاو ییرتغ :(12)شکل 

 .مختلف های هندسه

 یاز پارامترها یکی یهندس ییراتتغ اعمالپس از 

از روتور  یانخروج جر یهزاو ،شود یبررس یستیکه با یمهم

نامناسب بودن توزیع زاویه خروجی در صورت  یراز ؛است

دهد. در صورتی می خدست جدایش رجریان، در طبقه پایین

طبقه باشد، پروفیل فشار خروجی یکنواخت که توربین یک

جریان، که ممکن  کننده مصرفنخواهد بود و در نتیجه، 

است یک محفظه احتراق باشد، دچار نوسانات در توزیع 
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جریان ورودی شده و شاید در نهایت نوعی ناپایداری احتراق 

نشان داده شده  11که در شکل  طور همانرا تحریک کند. 

 یادز یاربس یکدر هندسه شماره  یانانحراف جر یزانماست 

ه بعد قان در ورود به طبیجر یحالت را برا بدتریناست که 

تغییر انحراف در  ینکمتر . همچنین،داشته باشدتواند می

 .است دوم هندسه

 
از روتور در  یانخروج جر یهزاو ییرتغ :(11)شکل 

 .مختلف های هندسه

 ییراتتغ ،داده شده استنشان 14شکل که در  طور همان

وارد بر پره متوسط در هندسه باعث کاهش فشار  ایجادشده

. شده استراستای محوری یعنی از لبه حمله تا لبه فرار در 

شود که موجب کاهش بارگذاری پره میکاهش فشار  ینا

 مناسب توربین نیست و برای کمپرسورها مطلوب است.

مربوط به هندسه شماره  هفشار بر سطح پرکاهش  ترینبیش

مربوط  یه،کاهش فشار نسبت به هندسه اول ینسه و کمتر

 باشد.یبه هندسه شماره دو م

 
وارد بر پره در متوسط فشار  ییراتتغ :(14)شکل 

 .مختلف های هندسه

نیروی برآ، ضریب نیروی پسا و  ، تغییرات ضریب10شکل 

نشان  (-α ≤5 ≥91زاویه حمله )نسبت این نیروها را در 

 ایجادشدهشود تغییرات که مشاهده می طور هماندهد. می

باعث کاهش ضرایب نیروی برآ و پسا و در نهایت کاهش 

 ضریب نیروی برآ به پسا شده است. نسبت

 

 
تغییرات نیروی برآ و پسا و نسبت این نیروها  :(10شکل )

 .های مختلفدر هندسه

 

های تغییرات دمای سطح پره در هندسهبررسی  -1-1

 مختلف

های چهارگانه )اصلی و سه ، توزیع دمای سطح پره10شکل 

که مشاهده  طور هماندهد. هندسه تغییر یافته( را نشان می

در لبه حمله پره باعث  ایجادشدهشود تغییرات می

 .زیع دما بر روی سطوح پره شده استتر شدن تویکنواخت

تواند باعث کاهش تنش نواخت دما میاین توزیع یک

 حرارتی در سطح پره شود
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 های هندسهدر  روتورپره  دمای ییراتتغ کانتور :(10)شکل 

 مختلف

ها در شرایط کاری ، تغییرات بیشینه دمای پره11در شکل 

گونه که در شکل متفاوت نشان داده شده است. همان

دمای ها باعث کاهش مشخص است تغییرات پروفیل پره

های بیشینه در سطح پره و همچنین یکنواختی دمایی پره

تغییر یافته شده است، البته این تغییرات در نسبت 

 و بالاتر قابل ملاحظه است. 2فشارهای نزدیک به 

 
های ها برای پروفیلتغییرات دمای بیشینه پره :(11)شکل 

 .مختلف در شرایط کاری متفاوت

 

  در  جریان های ویژگیبررسی تغییرات  -1-4

 های مختلفهندسه

در خصوص تغییر هندسه لبه حمله پره  آمده دست بهنتایج 

 بر عملکرد طبقه توربین در یک فشار کاری خاص برای

خطوط جریان های مختلف مورد بررسی قرار گرفت. هندسه

 نزدیک به سطح پره )با فاصله 1بر روی یک سطح آفست

باشد که با توجه به معیارهای تولید  متر( میمیلی 5/1

 
1- Offset 

شبکه، جریان از لایه مرزی خارج شده و توزیع جریان آزاد 

دهند دست آمده نشان میخطوط جریان به دهد. را نشان می

که تغییر هندسه لبه حمله باعث جدایش جریان در سطح 

دست شود. این نتیجه، تا حد زیادی عکس نتایج بهپره می

 [1-3] های متداول است که در کارهایتوربین آمده برای

در ها ترین میزان این جدایشگزارش شده است. بیش

های شماره دو و سه وجود دارد. علت اصلی این هندسه

، به تغییر زاویه حمله پره به 12ها با توجه به شکل جدایش

طوری که این دلیل تغییر پروفیل لبه حمله مربوط است. به

افزایش قابل توجه در زاویه برخورد به پره  تغییرات باعث

 شوند.شده و موجب بروز جدایش می

 
در روتور پره  خطوط جریان در سطح :(11)شکل 

 .مختلف های هندسه

 گیرینتیجه -4

در این کار، تغییرات هندسی لبه حمله پره روتور برای یک 

العملی محوری پرفشار خاص مورد مطالعه قرار توربین عکس

تنوع تغییرات با استفاده از یک تابع سینوسی  گرفت.

بر نتایج آماری تولید پره، به سه شکل مختلف لحاظ مبتنی

 پذیرش،قابل  اختلاف با بعدیعددی سه یلتحل شد. نتایج

 یهاهندسه یبا بررس .بودبا نتایج آزمایش تجربی  مطابق

 اتییرکه تغمشاهده شد  یهنسبت به هندسه اول یافته ییرتغ

کاهش نیروهای برآ و پسا شده و  در هندسه باعث دشدهایجا

 ییرتغ ینا یاز طرفدنبال داشته است. کاهش بارگذاری را به

 یخروج یانجر یهزاو ینحمله و همچن یههندسه در زاو

در هندسه  یهانحراف زاو ترینیشبنامطلوب دارد.  تأثیر

 ایجادشده ییراتتغ در عین حال، .بوده است یکشماره 

از دما در سطح مکش و فشار پره  یتریکنواخت یعباعث توز

. کند یریجلوگ یادز یاز تنش حرارتتواند میشود که یم

pressure ratio

T
ot

al
te

m
p

er
at

ur
e

(k
)

1.4 1.6 1.8 2 2.2 2.4

804

806

808

810

812

814

816

818

original

geo1

geo2

geo3



 141                                           فشار روی الگوی جریان درون روتور توربین پرحمله سه بعدی شده در فرآیند ساخت بررسی آثار گازدینامیکی لبه 

 

توان های عملکردی، نمیالبته به دلیل افت سایر شاخص

نتایج این  بر اساس گفت این مزیت قابل توجهی است.

هایی که دارای عیوب  طور کلی استفاده از پره پژوهش، به

هایی که  توان در سامانه به در این مطالعه هستند نمیمشا

حال،  شوند استفاده کرد. با این برای کارکرد اصلی تولید می

چنانچه تغییرات از نوع هندسه دوم باشد )وجود برجستگی 

به آثار محدود آن بر  با توجهمتر(،  میلی 4با طول موج 

ه عنوان مجموع توان به عملکرد آئرودینامیکی پره، می

 آزمایشگاهی و در کارهای پژوهشی از آن استفاده کرد.
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