
               

           

                                           

                            

                        

 

Journal of Technology in Aerospace Engineering 

 

 

 
 

 
 

 

E-ISSN: 2676-4253 

Vol. 8, No. 4, pp. 1-12, 2024 

https://doi.org/10.22034/jtae.2024.8.4.1 

Journal Homepage: https://jtae.ari.ac.ir 

 
Original Research Paper 

 

How to Cite this Article:  
A. Hajizadeh, M. Y. Hashemi, and A. Ziaie Asl, "The Effect of Thermal Barrier Coating on the Thermal Performance of a Gas Turbine Blade," Journal of 
Technology in Aerospace Engineering, Vol. 8, No. 4, pp. 1-12, 2024,  (in Persian),  https://doi.org/10.22034/jtae.2024.8.4.1. 

 

COPYRIGHTS 
Authors retain the copyright and full publishing rights. 

Published by Aerospace Research Institute. This article is an open access article licensed under the 
Creative Commons Attribution 4.0 International (CC BY 4.0). 

 

 

Aerospace Engineering 

The Effect of Thermal Barrier Coating on the Thermal 

Performance of a Gas Turbine Blade 

Ali Hajizadeh , Mir Yoseph Hashemi* , and Ali Ziaie Asl  

Department of Mechanical Engineering, Azarbaijan Shahid Madani University, Tabriz, Iran 

ARTICLE INFO  ABSTRACT 

Article History: 

Received 17 April 2023 

Revised 10 August 2023 

Accepted 23 September 2023 

Available Online 30 October 2023 
 

Keywords:  

Thermal barrier coating 

Gas turbine 

Roughness 

Numerical simulations 

Cooling 

 

 
Due to the very high importance of gas turbines in electricity 

production and its increasing development in the electricity industry, 

one of the essential methods to increase the efficiency of gas turbine 

blades is to add thermal barrier coating to their outer surface. These 

coatings improve the cooling of gas turbine blades, but they also have 

disadvantages, such as the roughness of their surface causing the 

separation of the hot fluid flow around the turbine blades. The rough 

surfaces of thermal barrier coatings should be used optimally and 

purposefully. In this research, using the commercial software of 

Fluent, this type of coating has been investigated and analyzed to find 

the most optimal possible mode for its use. The influence of surface 

parameters such as roughness, thickness, and material of thermal 

barrier coatings have been investigated. The most optimal state for the 

mentioned parameters is 0.1 mm, 0.38 mm, and 2/7 W/m.K, 

respectively.  
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 اهمیت بسیار بالای توربین گازی در تولید برق و همچنین توسعه روزافزون آن، از جمله   توجه بهبا 

پرهها  ترین روشمهم افزایش کارایی  به  برای  افزودن پوشش محافظ گرمایی  توربین گازی،  های 

شوند،  کاری پره توربین گازی می اینکه باعث بهبود خنکبا  ها  ست. این پوششهاآن سطح خارجی  

ها است که ناخواسته منجر به  زبر نمودن سطح پره  هاآنمعایب    ولی معایبی نیز دارند که از جمله

میجدایش گازی  توربین  اطراف  داغ  سیال  جریان  پوششهای  زبر  سطوح  لذا  محافظ شوند،  های 

 افزارنرم قرار گیرند. در این تحقیق، با استفاده از    مورداستفادهدار  بهینه و هدف   طوربه بایست  گرمایی می

ترین حالت ممکن جهت ها، برای یافتن مناسب تجاری فلوئنت به بررسی و تحلیل این نوع پوشش

های محافظ پارامترهای زبری سطح، ضخامت و جنس پوشش  ریتأث.  استهده از آن پرداخته شداستفا

  38/0م م،    1/0ترین حالت برای پارامترهای مذکور، به ترتیب  گرمایی مورد بررسی قرار گرفته و بهینه

 است. دست آمدهه کلوین ب در وات بر متر 7/2م م و 
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 مقدمه   1 
  باشد صنایع می بسیاری از  پایه و زیربنای    صنعت   تولید الکتریسیته، 

تولیدی  هر  گسترش صنایع  و   قدرت  افزایش  نرخ  به  وابسته  کشور 
صنایع،   و کارآمد  پیشرفت سریع . امروزه به دلیل است آن  الکتریسیته 

برای تحقق  سرعت گسترش پیدا کند که  صنعت برق نیز بایستی به 
ام  نیروگاه   ر، این  کوتاه ه نصب  در  جدید  ممکن ای  زمان  و    ترین 

ضروری  راندمان  مهم،    باشد. می   بالاترین  این  گاز  برای  توربین 
دلیل   به  است.  انتخاب  کوچک وکارها کسب   توسعه بهترین  در    ی 

  ، تر های کوچک ، تقاضا برای نیروگاه صنعتی و نیمه   کشورهای صنعتی 
قابل   تر باکیفیت  و    افته ی ش ی افزا   ، تر نان ی اطم و  نقش  این میان  که در 

رقابت   انواع  قابلیت  توربین چرخه بین  ساده  افزایش    های  گاز 
های  زبری موجود در تجهیزات مربوط به اجزا نیروگاه [.  1]  است یافته 
تواند اثرات  ناپذیر است و می های توربین اجتناب در پره   خصوصا  گازی  

 مثبت و منفی بر الگوی جریان اطراف پره و عملکرد توربین بگذارد.  
ح  و وضعیت سط   مشخص نمودن میزانی برای    هر سطح   زبری 

  ، است و با میزان تغییرات عمودی سطح نسبت به سطح صاف واقعی 
سطح زبر و    ، این تغییرات زیاد باشد   که ی شود. درصورت می   مشخص 

کم  صورت  در    ، بودن در  مهمی  نقش  زبری  است.  مشخص  صاف 
رفتارهای  بسیاری از    ، آن   درک و با    داشته اثر متقابل اشیا با هم    نمودن 

. در اکثر  شود می  ی ن ی ب ش ی پ قابل  و حتی الکترومکانیکی  اجزا مکانیکی 
ات مکانیکی و هوافضا از فیلترهایی جهت جلوگیری از ورود  ز تجهی 

اما با مرور زمان گردوخاک به همراه برخی    ، شود گردوغبار استفاده می 
های گازی  های توربین شود. پره عوامل دیگر منجر به ایجاد زبری می 

در   و    بسیار   گازهای   مقابل همواره  دارند  قرار  احتراق  محفظه  داغ 
می به  روی سطوح  زبری  تشکیل  و  فرسایش  دچار    گردند مرورزمان 
های زیادی  های داغ دارای ناخالصی خصوص وقتی که گاز به [،  2,3] 

باشد موقع سوختن آن و در طول زمان منجر به ایجاد زبری در سطح  
می  در  پره  تغییر  باعث  زبری  حضور    پارامترهای اکثر  شود. 

حرارتی،  انتقال  و  آنتروپی    مانند   آیرودینامیکی  تولید  فشار،  ضریب 
شود و کارایی مکانیزم  بیشتر و افزایش تغییر شکل پروفیل پره می 

 [. 4،5]   دهد پره را کاهش می 

ها  توربین همین عوامل بر روی استاتور و روتور موجود در    ر ی تأث 
اهمیت    ، آیند های سوخت به وجود می برخی ناخالصی   توجه به با که  

کند. علاوه بر ایجاد زبری که با مرور زمان تشکیل  دوچندان پیدا می 
های محافظ در برابر گرما و سایش نیز دارای  شوند برخی روکش می 

ازا  هستند.  زبر  پره   رو ن ی سطوح  سطوح  روی  بر  زبری  های  وجود 
در عملکرد   ی ا ملاحظه قابل  طور به بوده و    ر ی ناپذ توربین امری اجتناب 

 
1  .  Thermal Barrier Coating (TBC) 

روکش   رگذار ی تأث   ها آن  از  استفاده  رفع   است.  در  حدی  تا  نانو  های 
بود  مفید  زبری سطح  از  ناشی  های محافظ  است. پوشش ه مشکلات 

توربین   طور به   ( TBC)   1گرمایی   های گازی مدرن موجود  وسیعی در 
در موتورهای تولید توان و صنایع دریایی و هوایی مورداستفاده قرار  

پوشش می  این  محفظۀ  گیرد.  در  فلز  سطح  دمای  کاهش  برای  ها 
های  از پوشش   احتراق و همچنین پرۀ توربین، کاربرد دارند. استفاده 

موتو  راندمان  افزایش  به  منجر  گرمایی  می محافظ  همچنین  ر  شود. 
تواند به افزایش درجه حرارت گاز یا کاهش  ها می   TBCاستفاده از  

با افزایش طول  کننده منجر شود. پس می جریان هوای خنک  توان 
های توربین و کاهش دمای فلز، عملکرد موتور را افزایش  عمر تیغه 

ورقه    ه ی لا ک ی یک سیستم ماده دوطرفه است که شامل    TBCداد.  
ای است. این مواد  دهنده بین لایه اتصال   ه ی لا ک ی سرامیکی عایق و  

های حرارتی شدید  منظور حفاظت از اجزای توربین گاز از محیط که به 
شد  بهره ه طراحی  بهبود  درع است،  و  انتشار    حال ن ی وری  کاهش 

توربین  با  ناخواسته گازهای مخرب را در پی دارد. دمای ورودی  ها 
بیشتر باشد و درجه حرارت   K  1500از   اند تو ی ها، م   TBCاستفاده از 

در ابتدا با موفقیت    ها   TBC  نیز برسد.   K  2000بیش از  به  حتی    ها آن 
دهه   اواسط  در  تحقیقاتی  گاز  توربین  موتور  بخش  مورد    1970در 

ها یک هدف کلیدی    TBCبهبود عملکرد  [.  6ت ] آزمایش قرار گرف 
برنامه  بیشتر  است. یک هدف کلیدی  برای توسعه  گاز  توربین  های 

هایی این است که به حداکثر رساندن افت دما در  برای چنین برنامه 
دهد درجه حرارت ورودی توربین  اجازه می   که ی طور پوشش بالا، به 

این   مستلزم  امر  این  باشد.  بالاتر  موتور  کارایی  نتیجه،  در  و  بالاتر 
و   باشد  حداقل  باید  سرامیکی  پوشش  حرارتی  هدایت  که  است 

در طول مدت قرارگرفتن در معرض شرایط سرویس از بین   همچنین 
طولانی  عمر  این،  بر  علاوه  باحالت  TBCتر  نرود.  مقایسه  در  ها 

های گازی  معمولی، تقاضای زیادی در صنعت دارد. در مورد توربین 
حدود   عمر  زمین،  پایه  ازا   40000بر  است.  موردنظر    رو ن ی ساعت 

قابل تلاش  زمینه   ی توجه های تحقیقاتی  این  م در  ،  رد ی گ ی ها صورت 
توربین   ر ی ناپذ یی ها جزء جدا   TBCزیرا   اند و  های گازی شده بیشتر 

 [.               7، 8]   عامل مهمی در کارایی موتور و دوام هستند 
روی   بر  زبری  تاثیر  تجربی  بررسی  به  همکاران  و  فرانک 

  ها آن رینولدز   ی عملکرد آیرودینامیکی پره توربین پرداختند. محدوده 
در    1200000تا    600000بین   را  متفاوت  زبری  اندازه  و چهار  بود 

آزمایشگاه بررسی کرده و به این نتیجه رسیدند که در عدد رینولدز   
رینولدز،  عدد در این   . [ 9]   دهد فشار رخ می  افت بیشترین    ، 1200000

بای و همکاران  داشت.  را  خود  بیشترین مقدار  زبری  به    ارتفاع  نیز 
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عملکرد   روی  بر  توربین  پره  سطح  زبری  تاثیر  عددی  بررسی 
نشان داد که با اضافه    ها آن نتایج    [. 10]   یرودینامیکی آن پرداختند آ 

پروفیل سرعت ضخیم  پره  زبری  شود. طالبی و طوسی  تر می شدن 
بودند که به بررسی تاثیر زبری سطح تیغه    پژوهشگرانی نیز از جمله  

پرداختند.   میکروتوربین  عملکرد  بر  نشان    ها آن کمپرسور  توانستند 
دهند که توان خالص و دمای ورودی محفظه احتراق و دمای خروجی  

دارد  زبری  افزایش  به  نسبت  را  حساسیت  بیشترین    [. 11]   توربین 
ثر از زبری سطح پره  أ مت  به بررسی تجربی جریان   مولینر و همکاران 
پرداختند.   ک   ها آن توربین  دادند  نشان  خودشان  کار  افزایش  در  با  ه 

. زیدان  [ 12]  شود زبری سطح جریان جدا شده در پشت پره قویتر می 
بندی کلی در رابطه نقش زبری سطح در عملکرد  به جمع   و همکاران 

پرداختند  توربین  در  انرژی  تبدیل  و  پی    ها آن   [. 13]   آیرودینامیکی 
کاهش   با  مستقیمی  رابطه  زبری  افزایش  کلی  حالت  در  که  بردند 

به بررسی عددی و دو بُعدی پره توربین    راندمان دارد. لی و همکاران 
توربولانسی  از مدل  استفاده  با  زبر  و  kصاف  SST−  پرداختند  

موفق به معرفی ارتفاع زبری بحرانی شدند و نشان دادند     ها آن   [. 14] 
سریعا افزایش    برآ متر کمتر شود ضریب  میلی   0/ 5که اگر زبری پره از  

متر باشد این  میلی   0/ 7که اگر ارتفاع زبری بیشتر از  حالی   یابد در می 
می   طور به ضریب   کاهش  در  ی آهسته  زبری  تاثیر  پیوملی  و  وو  ابد. 

  جدایش لایه مرزی توربولانس بر روی صفحه صاف را بررسی کردند 
نشان دادند که برای    ها آن بود.    LES 1  ها آن مدل توربولانسی  [. 15] 

دهد و ناحیه جدا شده  سطح زبر خطوط جریان جداشده زودتر رخ می 
می  بزرگتر  سطح  نوع  این  صاف برای  با  و  این  باشد  سطح  شدن  تر 

کوچک  می ناحیه  همکاران شود.  تر  و  زبری    یانگ  تاثیر  بررسی  به 
پوشش محافظ گرمایی در کاهش راندمان عملکرد پره توربین گازی  

 [ زبر   ی برا [.  16پرداختند  مطال TBCسطح    ی کاهش    ک ی   ها آن عه  ، 
  ی مهندس تلفیقی از  که    کرد   شنهاد ی را پ   ی قل ی ص   ر ی مس   ترکیبی   روش 

نتایج    . بود المان محدود  سازی عددی بروش  شبیه   ی آور معکوس و فن 
سطح پوشش    ی زبر   تواند ی شده م ارائه   ی حل فن که راه   نشان داد   ها آن 

از   گرمایی   محافظ    0/ 5زبری  به حدود    متر کرو ی م   8  ی بالا   زبری   را 
بهبود عملکرد  منجر  کاهش دهد، که    کرومتر ی م    ی ها غه ی ت   TBCبه 

با   . گردد می   موتور توربین   همکاران  و  د نورین  از    ک ی نام ی استفاده 
انتقال حرارت در میکروجت میزان    ی محاسبات   الات ی س  های  افزایش 

گازی با سطح زبر را مورد  توربین  کاری پره برخوردی به هنگام خنک 
کاری بروش  خنک   نشان داد که   ها آن . نتایج  [ 17] مطالعه قرار دادند  

تا    5  ی، ا مکره ی ن   ی فرورفتگ   ی دارا   توربین گازی میکروجت برای پره  
دارد، دلیل آن    پره   صاف   سطوح نسبت به    ی شتر ی ب   یی درصد کارا   10

 
1  .  Largo Eddy Simulation 

دارای   زبر  سطوح  در  سیال  جریان  بیشتر  آشفتگی  اساس  بر  نیز 
ای است که منجر به بالا رفتن ضریب انتقال حرارت  فررفتگی نیمکره 

می جابه  به  جایی  همکاران  و  روی    ی داخل   ش ی سرما   ی بررس گردد. 
از    ن ی تورب  استفاده  با  بحران   اکسید کربن دی گاز  و فوق  زبر   ی    ی اثر 

کانال  ابعاد  نسبت  و    ها آن   ی ساز ه ی شب   ج ی نتا .  [ 18] پرداختند    سطح 
  ی توجه مطلوب قابل   ر ی تأث   تواند ی سطح م  ی زبر   ش ی که افزا   داد نشان  

محمود و   داشته باشد.   ی کل   ی عملکرد حرارت  ش ی بر عدد ناسلت و افزا 
مواد   همکاران  توربین   TBCتاثیر جنس  های  به کار گرفته شده در 

. نتایج  [ 19] ای آن را مورد مطالعه قرار دادند  گازی بر ساختار سازه 
شده    ها آن  تقویت  نانوذرات  افزودن  که  داد  افزا نشان    ش ی باعث 

  نفوذی از انتشار    ی ر ی محافظ و جلوگ   ه ی لا   ت ی تثب   وم، ی ن ی آلوم   ی محتوا 
که منجر به بهبود    شود ی و پوشش م   توربین گازی   بستر   ن ی عناصر ب 

 شود و زبری سطح بسیار کمتری نیز دارد. می   TBCکیفیت ماده  

به با  رسوب   توجه  به    ها ی گذار برخی  منجر  زمان  مرور  با  که 
زبری بر روی   ر ی شود، مطالعه تأث ایجاد زبری در سطح پره توربین می 

مطالعه حاضر نیز به این موضوع    در   لذا   و   باشد این سطوح ضروری می 
از جمله اهداف این تحقیق بررسی اثرات ناشی    است و ه شد   پرداخته 

پره   دمای  توزیع  در  گرمایی  محافظ  و از  افزایش    بوده  با  همچنین 
و حداقل ضخامت   شده  بررسی  پره  تغییرات دمای  زبری،  ضخامت 

مثبت بر روی توزیع دمای    ر ی برای محافظ حرارتی جهت تأث   از ی موردن 
 است. مورد بررسی قرار گرفته پره  

 معادلات حاكم  2 
شامل   گازی  توربین  پره  روی  بر  سیال  جریان  بر  حاکم  معادلات 

انرژی  و  مومنتوم  پیوستگی،    باشند ی م زیر    صورت به  معادلات 
 [20،21 :] 
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شبیه  جریان  برای  معادلات    متلاطم سازی  پره  پیرامون 
پیوستگی، ممنتوم، انرژی و معادله حالت به همراه معادلات مربوط  

افزار انسیس فلوئنت  با استفاده از نرم مختلف  آشفتگی    های به مدل 
شده  انرژی  حل  و  ممنتوم  بقای  جرم،  بقای  معادلات  مجموعه  اند. 

به   اصطلاحا   که  آشفته  جریان  متوسط   ها آن برای    ی ر ی گ معادلات 
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معادلات حاکم بر جریان بوده و با حل عددی   شود، گفته می     1رینولدز 
 شود. پرداخته می   آشفته   جریان   ی ساز به مدل   ها آن 

 SSTگذرای    ی ا معادله   4مدل توربولانسی   1 .2 
شناخته    2  تتا این مدل توربولانسی در برخی مواقع با عنوان گاما آر  

باشد که این مدل توربولانسی  این می   ی گذار شود. دلیل این نام می 
  و هم چنین دو معادله مربوط به کی   4  تتا   ، آر   3  زمان گاما با حل هم 

 مدل  این  اینکه  توجه به با   . پردازد ی به تخمین پارامترها م   SSTامگا  

 از  و  کند می  حل  خوبی  بادقت  را  ی مرز ه ی لا  خارج  هم  و  داخل  هم 

است  گردیده  انتخاب  است،  برخوردار  k-ω و  k-ε دو مدل  هر  مزایای 
 [: 22]   گردند صورت زیر معرفی می معادلات مربوط به آن به   و 
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 تنظیمات حل عددی 3 
اند. روش مرتبه معادلات حاکم با روش حجم محدود تقریب زده شده 

و روش اختلاف   یی جا های جابه سازی ترم دوم بالادستی برای گسسته 
گسسته برای  ترم مرکزی  شدسازی  برده  کار  به  پخش  است. ه های 

اعمال  سرعت  و  فشار  کوپلینگ  برای  کوپل  الگوریتم  همچنین 
ی میدان حل نیز از شبکه مرکب با لحاظ بند شبکه برای    است.ه گردید 

است. گرچه ه های پره استفاده شد ی مناسب در نزدیک دیواره مرز ه ی لا 
به   افتنی دست شود و جهت  در روش فوق از تابع دیواره استفاده نمی 

ی انتخاب شود که ا اندازه به ی  مرز ه ی لا تر باید شبکه  ی دقیق ها جواب 
<1+y    .دما   توجهقابل بودن جریان و تغییرات    ر ی پذ تراکم   توجه به با باشد

است. ه در مسیر جریان از رابطه ساترلند برای محاسبه لزج استفاده شد 
استفاده  کامل  گاز  حالت  معادله  از  چگالی  و  فشار  بین  رابطه  برای 

 است.ه شد 

 
1. RANS 

2. Gamma-Retheta-SST 

 سازی هندسیمدل  1 .3 
های ارائه شده توسط آزمایشگاه نظر از نمونه مدل هندسی پره مورد

است که دارای چهار عدد ه مرکز تحقیقات هوافضای آلمان انتخاب شد 
 ای هندسه 1شکل  باشد. درکاری گذرنده از داخل پره میسوراخ خنک 

به همراه سوراخ  از پره  از سه ه ها نشان داده شد کلی  است. مدل زیر 
پره )فلز( جان  ها، قسمت  شامل جریان اصلی گذرنده از میان پره   ، ناحیه

عبور   ناحیه  خنک خنک سیال  و  سوراخ  )چهار  تشکیل ی کار کننده   )
 Modeler  Designافزار  از نرم   نی هندسه تورب   جاد ی ا   ی است. برا ه شد 

، شده   م ی است که هندسه ترس ه استفاده شد   سی افزار انس موجود در نرم 
نشان   1کاری و میدان جریان گازهای داغ در شکل  های خنک سوراخ 

است. شرایط مرزی برای بالا و پایین میدان جریان اطراف ه داده شد 
پریودیک بوده تا نتیجه حل عددی به مدل واقعی دیسک   صورت به پره  
بهبا باشد.    ترک ی نزد پره   انتخاب   توجه  توربین  پره  مربوط اینکه  شده 
قسمت جلو و عقب   ؛ لذا باشد اول توربین و از نوع استاتور می   ف ی رد به 

در شکل دیوار با شرط عدم لغزش و آدیاباتیک   شدهداده نشان میدان  
شد  مجراهای  ه لحاظ  در  رینولدز  اعداد  اساس  بر  ی، کار خنک است. 

است چرا که اعداد رینولدز جریان داخلی مغشوش در نظر گرفته شده 
ی قبل کار خنک جریان    باشند. می   4000ی داخلی بیشتر از  ها آن جری 

پره  جان  به  رسیدن  تا  و  بوده  داخلی  جریان  یک  پره  جان  به  ورود 
به سوراخ   ی جریان کار خنک مسیری را طی کرده و جریان در ورود 

کاری در تمام در قسمت ورودی جریان خنک   ؛ لذاباشد یکنواخت نمی
است. برای جریان اطراف پره ه ها دبی جریان ورودی تعریف شد دریچه 

نیز در قسمت ورودی از فشار کل و دمای کل و در خروجی آن نیز از 
 است.ه شرط مرزی فشار خروجی استفاده شد 

 

 هندسه ترسیم شده در نرم افزار انسیس -1 شکل

3. Gamma 

4. Retheta 
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 هندسه ترسیم شده در نرم افزار انسیس  -1 شکلادامه 

 بندی میدان حل شبکه  2 .3 
مدل  استفاده  برای  اویلری  روش  از  موردنظر  توربین  عددی  سازی 

است. در بررسی حاضر تماس به وجود آمده بین جدارۀ پره و  ه شد 
به  عبوری  داغ  طول  هوای  در  اتوماتیک  توسط    تحلیل صورت 

  ی بعد از مش سه   ی مرز ه ی لا ی بند شود. در مش افزار محاسبه می نرم 
چهاروجه   ی وجه شش  مش  از  دیگر  فضاهای  تعریف  برای    ی و 

اینکه هدف این تحقیق حل    توجه به با است.  ه )هرمی( استفاده شد 
در    ی مرز ه ی باشد، بنابراین ضروری است که لا جریان لزج آشفته می 

ها و نیز در فضای بین سطح تماس هوای داغ و سطح  داخل سوراخ 
توجه  با شبکه در این نقاط    زشدن ی تا با ر   ود رویی پره توربین ایجاد ش 

نمای نزدیک از    ی بالا، دقت محاسبات افزایش یابد. ها آن گرادی   به 
نشان    2ی و شبکه بقیه نواحی در شکل  مرز ه ی لا شبکه مربوط به  

   است. ه داده شد 

 
 

 
 بندی غیرسازمان یافته برای پره توربین گازی شبکه   - 2شکل  

 شخصات فیزیکی م  3 .3 
است   جنس در این پژوهش   ضدزنگ و برای پوشش محافظ    ل ی پره 

 ( د ک زیر (،  TBCگرما  سیال    [. 23]   است ه شد   لحاظ   د ی اکس ی ونیوم 
کننده  عنوان خنک باشد که به مورداستفاده در این پژوهش هوا می 

گرفته  قرار  مورداستفاده  مواد  نیز  فیزیکی  مشخصات  است. 
در  )   مورداستفاده  )   اندازه است.  ه آمد (  1جدول  توربین  پره  (  Cوتر 

 . باشد می متر    0/ 06متر  و طول پره    0/ 0834

 فیزیکی مورد استفاده در پژوهش  خواص  -1ل جدو

ضريب هدايت  

 حرارتي 

 (W/m.k ) 

گرماي  

 ويژه 

 (j/kg.k ) 

 چگالي 

 (3kg/m ) 
 مواد نام  

 استيل  7900 585/ 2 19

7 /2 540 5680 
  د ي اکس ی د 

 ونيوم ک زير 

0782 /0 1179 2947 /0 
در دمای    هوا 

1200  K 

 طالعه استقلال نتایج از شبکه و اعتبارسنجی آن م  4 .3 
در این قسمت برای دستیابی به صحت حل مسئله مقایسه نتایج با  

گرفته  صورت  قبلی  به کارهای  منظور    است.  صحت  جهت  این 
عددی   سنجی  حل  از  حاصل  انجام   نتایج  طرح  مرکز  از  در  گرفته 

شده   Aerospace (DLR)آزمایشی   استفاده  .  [ 24]   است آلمان 
های آزمایشی اعلام شده، مورد انتخاب شده نمونه  داده   توجه به با 

محصولات   اصلی،  ورودی  جریان  است.  اعتبارسنجی  برای  خوبی 
توان  باشد که خواص نزدیک به هوا دارد و می می   30H14C احتراق  
مدل  توربین    ی جا به   ی ساز در  ورودی  فشار  و  دما  در  هوا  از  آن 

و فشار    K 794.5استفاده کرد. جریان ورودی اصلی با دمای کل  
استاتیکی خروجی    MP 0.15376کل ورودی    0.10217و فشار 

MP  کننده گذرنده از مجاری  است و سیال خنک ه در نظر گرفته شد
باشد. ضریب نسبت حرارتی مخصوص هوا در  ، هوا می ی کار خنک 

برابر    ورودی  مرزی    1/ 354دمای  شرایط  و  شده  گرفته  نظر  در 
 آمده است:   2در جدول    ی کار های خنک سوراخ 
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 [ 24ی]کارهای خنکشرایط مرزی سوراخ -2جدول 

شماره  

 سوراخ 

دماي  

 ميانگين 

 )کلوين( 

عدد  

 410رينولدز* 

 دبي عبوري 

)کيلوگرم بر  

 ثانيه( 

1 1 /343 58 /1 00262 /0 

2 4 /345 54 /1 00254 /0 

3 8 /343 83 /1 00251 /0 

4 1 /341 10 /2 00245 /0 

  باید ذکر کرد که   از حل عددی   آمده دست به نتایج    سنجی صحت   جهت        
  ر ی غ   ی بند جریان بر روی پره با استفاده از شبکه سازی  شبیه در این پژوهش  

می   افته ی سازمان  و  پذیرفته  مستقل صورت  از  تعداد  بایست  از  نتایج  بودن 
نسبتا     ی بند ابتدا یک شبکه   منظور   ن ی به هم .  ها نیز اطمینان حاصل کرد شبکه 

ها را در حدود  ( را انتخاب کرده و سپس تعداد مش 150000درشت )مش  
توربین    2الی    1/ 5 پره  بر روی  دما  توزیع  به مطالعه  کرده و سپس  برابر 

توان دریافت  می   3نتایج گزارش شده در شکل    توجه به با است.   پرداخته شده 
دمای سطح پره    توزیع ی در  محسوس   به بعد تغییر   200000  ی بند که از مش 
مناسب و    این پژوهش برای نتایج    ی بند شود؛ لذا این شبکه نمی   توربین دیده 
از شبکه منتخب با نتایج تجربی    آمده دست به نتایج    4. در شکل  باشد بهینه می 

نتایج    قبول قابل است که نشان از نزدیکی  ه موجود در مراجع معتبر مقایسه شد 
با مقادیر    S/Chord[. در نواحی  24,25باشد ] عددی با نتایج آزمایشگاهی می 

اختلاف مابین نتایج کار فعلی و کار تجربی نسبتا  زیاد    - 0/ 25و    - 0/ 5مابین  
کالیبراسیون در کار تجربی و یا استفاده از    تواند ناشی از خطا باشد که می می 

سازی مکانی بالادست معادلات در کار عددی باشند. از  های گسسته روش 
از روش عددی در ناحیه مذکور    آمده دست به مقایسه بین نمودار توزیع دما  

باشد، این در حالی  توان دریافت که نحوه رفتار مطابق با کار تجربی می می 
است که در سایر نواحی، اختلاف خطا بسیار ناچیز و کاملا  منطبق بر یکدیگر  

 باشند. می 

 
 بررسی استقلال نتایج از شبکه   - 3شکل  

 

 .  [24مقایسه نتایج کار فعلی و کار تجربی مرجع ] -4شکل 

 نتایج  4 
ادامه   محافظ  سازمدل در  پوشش  بدون  حالت  برای  جریان  عددی  ی 

زبری و  با پوشش حرارتی در جنس، ضخامت  و  های مختلف  حرارتی 
 اند. مورد بررسی و مقایسه قرار گرفته آمدهدست به انجام شده و نتایج 

 توزیع دما در حالت بدون پوشش محافظ حرارتی 1 .4 
برای حالت    6و    5های  شکلشده در  دادهبررسی توزیع دمای نشان   اب

می حرارتی،  محافظ  پوشش  دما بدون  توزیع  این  که  دریافت  توان 
اینکه لبۀ حمله   توجه به باکند.  های خنک کار تغییر میسوراخ  ریتأثتحت 

-سوراخ  گاز داغ عبوری قرار دارد و  انیتر جرپره توربین در معرض شدید
از لبۀ حمله فاصله دارند، مقدار دمای سطح    با یهای خنک کار نیز تقر
های است و در قسمت نسبت به دیگر نواحی بالاپره برای نقطۀ سکون 

میانگین   دمای  پره،  سطح  کاهش   یاملاحظهقابل   طوربه میانی 
لبه  است.یافته پرههر چند در  فرار  دلیل عدم های  به  گاز  توربین  های 

سوراخ است.  کارکخنهای  وجود  بیشتر  سطح  دمای  درجه  ی  هرچه 
حرارت گاز ورودی به توربین بیشتر شود راندمان توربین گازی افزایش  

بهینهمی و  توسعه  لذا  ساخت سازی  یابد؛  در  مورداستفاده  مواد  مداوم 
شود. در  ها یک هدف مهم تلقی میداغ در این توربین  گاز  قطعات مسیر

تورب   ادامه پره  توزیع دمای  بررسی  با محافظ حرارتی    نیبه  گاز همراه 
باشد که دهندۀ این موضوع میآمده نشاندستبه   شود. نتایجپرداخته می

درصد باعث کاهش    15های محافظ گرمایی تا حدود  با افزودن پوشش 
 شود.دمای پره توربین می
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 پوشش محافظ حرارتی  و همراه با کانتور توزیع دما بر روی پره بدون -5شکل 

 

 مقایسه بین توزیع دما در حالت پوشش و بدون پوشش  -6شکل 

   1در سطح مکششود  ملاحظه می   7که در شکل    گونههمان 

لبه حمله تا انتهای پره، مقدار ضریب فشار ی پره از ابتدای شروع تیغه 
یابد و در حالیکه، کاهش می  با شیب کمتری به صورت تقریبا  خطی 

شیب بیشتری در سطح فشاری کاهش و در ادامه نوسانات  مقدار آن با 
می  دارد کوچک   یک  حدود  در  آن  مقدار  نقطه سکون  در  از باشد.  و 

حرارتی،  محافظ  پوشش  وجود  عدم  و  وجود  حالت  دو  بین  مقایسه 
توان دریافت که کانتور توزیع ضریب فشار دچار تغییرات آنچنانی می 
شود ولی در حالت افزودن پوشش زبر، توزیع فشار اندکی )در حدود نمی 
شود. این کاهش فشار از طرفی باعث افت درصد( دچار کاهش می   0/ 5

تیغه می برآی   شود، عملکردهای هیدرودینامیکی مانند ضریب پسا و 
این  است،  دما  تقلیل  که  پوشش  افزودن  اصلی  هدف  توجه  با  ولی 

 کاری، قابل اغماض هستند.های اندک در قیاس با بهبود خنک افت 

 
1. Suction side 

 

 پوشش محافظ حرارتی و همراه با  کانتور توزیع فشار بر روی پره بدون  -7شکل 

 جنس پوشش محافظ  ری تأث بررسی   2 .4 
پوشش  حرارتمسلما   محافظ  می ی های  چگال ،  نظر  از  و   ی بایست  کم 

بودن چگالی کم   ل ی دارای ضریب هدایت حرارتی نسبتا  پایینی باشند. دل 
باشد که وزن پرۀ توربین و یا سایر تجهیزاتی که قصد کاهش این می 

آن   دمای  کنترل  دارد،  و  تغی وجود  دستخوش  و ی چندان  نشود  ر 
حرارتی  بودن ن یی پا  هدایت  به   2ضریب  مقاومت نیز  افزایش  خاطر 

باشد. در برابر گازهای داغ عبوری از روی پرۀ توربین گاز می  ی حرارت
استفاده می این کار  برای  مواد سرامیکی  از  شود که در ضمن عمدتا  

این   آن،  از دلایل  برابرسرامیک   که   است یکی  مواد  ها در   خورندگی 
-باشند. در پره می   مواد مشابه  ر ی تر از سابسیار مقاوم   غیرهشیمیایی و  

بالابردن  حرارتی،  محافظ  پوشش  اعمال  از  هدف  گاز،  توربین  های 
باشد تا انتقال حرارت کمتر از گازهای داغ عبوری مقاومت حرارتی می 

 کمتر (kبه سطح پره برسد. پس هرچه قدر ضریب هدایت حرارتی ) 
باشد و دمای سطح پره توربین نیز باشد، مقاومت حرارتی نیز بیشتر می

 نتایج  .[19]   اشدب وشش حرارتی کمتر می نسبت به پره بدون محافظ پ 
نشان دست به  می آمده  موضوع  این  پره دهندۀ  سطح  دمای  که  باشد 

دارد، کمتر  با پوشش حرارتی که ضریب هدایت کمتری  گاز  توربین 
-را نشان می  TBCتغییرات دما بر حسب انواع مواد   8 شکل. باشد می 
انتقال حرارتی برای پوشش شود که کاهش ضریب  هد. مشاهده مید 

نواحی میانی پره می  شود و این محافظ موجب کاهش نسبی دما در 
 کهی درحال است  ه ی شد ر ی گگزارش درصد    1/ 8کاهش نسبی در حدود  

 شود.ها تغییر چندانی در توزیع دما مشاهده نمیدر سایر قسمت 

2.Conductivity 
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 TBCتغییرات دمای پره توربین بر حسب انواع جنس مواد    - 8شکل  

 ضخامت پوشش بر روی دمای پره توربین ر یتأث  3 .4 

با افزایش ضخامت پوشش محافظ حرارتی، مقاومت حرارتی رسانشی 
و درکل مقاومت   ماند جایی ثابت باقی می ولی مقاومت جابه   ، افزایش

یابد یابد و نرخ انتقال حرارت کاهش می حرارتی مجموعه افزایش می 
بایست یک ضخامت بهینه . ولی میمطلوب است  فعلیکه برای کار  

چندانی  تغییر  حرارت  انتقال  آن  از  بعد  که  کرد  پیدا  کار  این  برای 
پژوهش در این  شود  ملاحظه می  9که در شکل    گونهکند. همان نمی 

های مختلف، حل عددی جریان صورت گرفت و با انتخاب ضخامت 
برای پوشش محافظ متر  میلی   0/ 38  ملاحظه شد که بعد از ضخامت  

 کند. تغییر چندانی نمی توزیع دما گرمایی،  

 

 TBCتغییرات دمای پره توربین بر حسب انواع ضخامت مواد    - 9  شکل 

 زبری بر روی دمای پره توربین   ر ی تأث  4 .4 
بهره   ی طورکل به  و  زمان  کارکرد    ی بردار باگذشت  ورود   و   توربین و 

نوع شرایط   ذرات معلق در هوا مانند ذرات شن و خاک و... بسته به 

پره توربین کاری   زبری سطح  افزایش می ،  آرام   د. یاب ها  در جریانات 
های سرعت نزدیک  چندان زیادی بر روی پروفیل  ر ی زبری سطوح تأث 

دیر جزئی زبری  ا آشفته مق   ی ها آن در جری   که ی درحال   . ها ندارند دیواره 
های برشی سطوح و جدایش لایه  افزایش تنش  سطوح نیز حتی سبب 

لزج  شدید  دیواره  داخلی  افزایش  موجب  آن  دنبال  به  و  شده  ها 
دیواره  و  اصطکاک  انتقال  در    ملاحظه قابل تغییرات  ها  و  ممنتوم 

ضریب هدایت و ضخامت    ر ی شوند. بعد از پرداختن به تأث حرارت می 
پوشش محافظ حرارتی بر روی مقدار انتقال حرارت ورودی از طریق  

ارتفاع    ر ی بخش به بررسی تأث   گازهای داغ به سطح پره توربین، در این 
پره پرداخته  سطح  های محافظ حرارتی بر روی دمای  زبری پوشش 

پوشش می  حضور  به  وابسته  فقط  زبری  وجود  محافظ  شود.  های 
کار در ابتدا پوشش صاف )زبری برابر    ن ی گرمایی نیست، بلکه برای ا 

متر در نظر  میلی  0/ 3و  0/ 2، 0/ 1های  صفر( و سپس پوشش با زبری 
گرفته شده و بعد به مطالعۀ توزیع دمای سطح پره توربین پرداخته  

می   10در شکل    بادقت   است. شده  ارتفاع  ملاحظه  افزایش  که  شود 
توزیع دما در روی    توجه قابل های روی سطح منجر به افزایش  زبری 

می  لذا  پره  و  از    توان ی م شود  استفاده  صورت  در  که  گرفت  نتیجه 
های تحمیلی به سطح  که اندازه زبری پوشش حرارتی باید دقت شود 

وجود پوشش محافظ حرارتی منجر به افزایش دمای سطح    خاطر به 
 نشود.   TBCنسبت به حالت بدون  

 

 TBCهای مواد  تغییرات دمای پره توربین بر حسب انواع زبری   - 10شکل  

تغییرات خطوط جریان در اطراف ناحیه فرار تیغه    11در شکل  
مورد    TBCبا حالت بدون    TBCهای  انواع زبری توربین گازی برای  
است. در نواحی سکون تیغه، تغییرات آنچنانی در  مقایسه قرار گرفته 

خطوط جریان مشاهده نگردید ولی برای لبه فرار، خطوط جریان در  
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افزودن   زبری   TBCحالت  تغییرات  با  خوش  دست  گوناگون  های 
دچار  می  سیال  جریان  زبری  بدون  حالت  برای  فرار  لبه  در  گردد. 

گردد که منجر به تشکیل  برگشت و چسبندگی مجدد به دیواره می 
های زبر، این چسبندگی  شود ولی برای حالت ی کوچک می ریزگردابه 

ای به آن صورت  مجدد با جریان ناحیه فشار تیغه ادغام شده و گردابه 
، از دیواره  TBCشود. خطوط جریان با افزایش زبری مواد  تشکیل نمی 

از یکدیگر کسیخته می   عبارت به کنند و  فاصله پیدا می  گردند  دیگر 
دیواره می  اطراف  لزج در  زیرلایه  تغییرات  از  ناشی  باشد. هرچه  که 

خطوط جریان با فواصل بیشتری نسبت به یکدیگر بر روی دیواره به  
حرکت درآیند، به همان اندازه گرمای بیشتری را از روی سطح گرم  

می  می منتقل  که  سطح  کنند  آن  کمتر  کاری  خنک  به  منجر  تواند 
به  و  می گردد  هم  دلایل  با  همین  دما  افزایش  سیالاتی  دلیل  توان 

 افزودن سطوح زبر را توجیه نمود. 

 
های  تغییرات الگوی جریان در ناحیه فرار پره توربین بر حسب انواع زبری   -11شکل  

 TBCمواد  

 گیری نتیجه  5 

دمای بالای به وجود آمده بر روی سطح پره توربین از طریق عبور  
به  آن  روی  از  گذرنده  داغ  بسیار  ایجاد  گازهای  باعث  مرورزمان 

جبران  می   ی ر ی ناپذ خسارات  صنعتی  ادوات  مثال  در  فرض  بر  شود. 
شود  گرادیان دمایی بالای تشکیل شده بر روی پره، خود باعث می 

تا بدنه پره توربین در طول چند سال دچار خزش و یا خستگی شود  
های گازی  بایست از توربین که کاهش راندمان را به دنبال دارد. می 

هزینه  برای  که  سنگینی  بسیار  شرکت   ها آن های  برخی  ها  توسط 
شود، حداکثر استفادۀ زمانی و راندمانی را داشت. در این  پرداخت می 

به   مقاله  توربین،  پره  درنظرگرفتن یک  رفتار با  بهبود  دمایی   منظور 
سطح پره، اثرات افزودن پوشش محافظ حرارتی، ضخامت و ضریب  

با  پوشش  زبری  ارتفاع  همراه  به  آن  حرارتی  معادلات   هدایت  حل 

  افزار فلوئنت ، انرژی و پیوستگی در حالت پایا توسط نرم وکس راست ی ناو 
،  با افزایش زبری پوشش محافظ که  شد    حاصل این نتیجه    و   انجام 

جنس پوشش محافظ    ر ی . برای بررسی تأث یابد می   دمای پره افزایش 
استفاده    ، گرمایی  از ضریب هدایت حرارتی و همچنین ضخامت آن 

باشد که با  دهندۀ این موضوع می نشان   آمده دست است. نتایج به ه شد 
یابد که چندان  افزایش ضریب هدایت حرارتی، دمای پره افزایش می 

نمی  محافظ  مناسب  پوشش  ضخامت  افزایش  با  همچنین  باشد. 
کاهش    ن ی یابد ولی ا گرمایی، دمای سطح پره توربین گاز کاهش می 

نمی  تغییر  دچار  بعد  به  از یک مقدار مشخص ضخامت  با  دما  شود. 
به ب  نتایج  می دست ررسی  پوشش    دریافت توان  آمده  افزودن  با  که 

فشار    توزیع   محافظ  پره  ضریب  روی  ایجاد چنان آن   تغییری در    ی 
جنس    ر ی تأث بررسی    کند. نمی  و  ضخامت  سطح،  زبری  پارامترهای 

بهینه پوشش  که  داد  نشان  گرمایی  محافظ  برای  های  حالت  ترین 
وات بر متر   2/ 7م م و   0/ 38م م،   0/ 1پارامترهای مذکور، به ترتیب  

 .  است آمده   دست به در کلوین  
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