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This research aims to identify the flow pattern in off-design 

conditions of a specific high-pressure axial turbine. The turbine was 

designed by writing the preliminary design code. Then, the geometry 

of this turbine was designed in CATIA and Ansys Design Modeler 

software, and it is meshed in Turbogrid software. The turbine is 

analyzed using the Ansys CFX software at 12 points in off-design 

conditions. With a fixed rotor speed ratio, the inlet static pressure 

ratio was changed. Then, with a fixed inlet static pressure ratio, the 

rotor speed ratio was changed. With the increase of the inlet static 

pressure ratio, the Mach number of the flow reached above one, and 

the turbine efficiency dropped significantly. Reducing the inlet static 

pressure ratio to a certain extent improved the performance of the 

turbine. However, with a further drop in the inlet static pressure ratio, 

the turbine efficiency began to decline. The working conditions at 

the inlet static pressure ratio of 0.9 are better compared to other 

working points, and the turbine efficiency reaches 0.93 With changes 

in the rotor speed ratio, the areas prone to flow separation around the 

turbine blades increased, especially on the suction surface of the rotor 

blades. 
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 طیپرفشار خاص در شرا یمحور نیدر تورب  انیجر یالگو ییو شناسا ل ی تحل

 ی خارج از طراح

 * 2طوقی رضا آقائو  1زیسحر سحرخ

 رانیتهران، ا ،یدانشگاه آزاد اسلام قات،یهوافضا، واحد علوم و تحق یارشد، گروه مهندسیکارشناس یدانشجو -1
  رانیتهران، ا ،یدانشگاه آزاد اسلام  قات،یهوافضا، واحد علوم و تحق یگروه مهندس ار،یاستاد -2

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله: 

 1402مرداد   17 دریافت
 1402شهریور   25 بازنگری

 1402شهریور  29 پذیرش

 1402دی   11 انتشاراولین 

 

 های كلیدی: واژه

 پرفشار  یمحور نیتورب
 ی خارج از طراح طیشرا

 نسبت سرعت روتور
 ینسبت فشار سکون ورود

 ان یجر شیجدا
 ن ی راندمان تورب

پرفشار خاص    ی محور   ن ی تورب   ک ی   ی خارج از طراح   ط ی در شرا   ان یجر   ی الگو   یی پژوهش شناسا   ن ی هدف ا  

در   ن ی تورب   ن ی و سپس هندسه ا   ی پرفشار طراح   ی محور   ن ی تورب   ، ی مقدمات   ی است. با نوشتن کد طراح 

شده    ی د بن شبکه   د ی افزار توربوگر شد. سپس هندسه در نرم   د ی مدلر تول   ن ی زا ی د   س ی و انس   ا یکت   ی افزارهانرم 

قرار  لی و تحل  ی مورد بررس  ی خارج از طراح نقطۀ  12در   کس ی اف ا  ی س  سی انس  افزارنرم و با استفاده از 

کرد. سپس با نسبت فشار   ریی تغ   یگرفت. ابتدا با نسبت سرعت روتور ثابت، نسبت فشار سکون ورود 

مشاهده شد    ، ی ورود نسبت فشار سکون    ش ی کرد. با افزا  ر یی ثابت، نسبت سرعت روتور تغ   ی سکون ورود 

کرد. کاهش   دا ی افت پ  ی به مقدار قابل توجه   ن ی و راندمان تورب   د یرس   ک ی   ی به بالا  ان ی که عدد ماخ جر 

نسبت    شتر ی شد؛ اما با افت ب   ن ی باعت بهبود عملکرد تورب   ی حد مشخص   ک ی تا    ی نسبت فشار سکون ورود 

 یو پارامترها   ان ی جر   ی الگو   ی بررس   باتوجه به کرد.   دا ی پ   ی نزول   ر ی س   ن ی راندمان تورب   ، ی فشار سکون ورود 

بهتر بوده و  ی نقاط کار  ر یبا سا  سه یدر مقا  9/0ی در نسبت فشار سکون ورود  ی کار ط ی شرا  ، ی عملکرد

در  ان ی جر   ش ی مستعد جدا   ی نسبت سرعت روتور، نواح   رات یی . با تغ رسد ی م   0/ 93به عدد    ن ی راندمان تورب 

 .داشت   ش ی روتور افزا   ی ها در سطح مکش پره  ژه ی به و   ن ی تورب   ی هااطراف پره 
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 فناوری در مهندسی هوافضا  ... طیپرفشار خاص در شرا یمحور نیدر تورب انیجر یالگو ییو شناسا لیتحل

   3 ۀ، شمار8 ۀ، دور1403سال 

 فهرست علائم 
 علائم لاتین 

 𝐶𝐷𝑘ω ترم پخش جریان آشفته 

 𝐹1 تابع ترکیبی 

 𝐹2 تابع ترکیبی 

 k ضریب آدیاباتیک گاز 

 k ( 2s/2mاغتشاش )انرژی جنبشی  

 𝑚̇𝑡 ( kg/sدبی جرمی عبوری از توربین )

𝑀𝑐𝑎𝑑 ماخ آدیاباتیک 
 

 02P ( Barفشار سکون خروجی )

 𝑃2 ( Barفشار استاتیک خروجی توربین ) 

 tP ( wتوان توربین )

 uP ( wتوان کل )

 fdP ( wتوان اصطکاک توربین )

 f bandP (wتوان اصطکاک بانداژ )

 kP حجمی انرژی جنبشی اغتشاش نرخ تولید 

q𝜆𝑤 ( kg/s)دبی مشخصه 
 

 R ( J/kg. Kثابت گاز )

 s نرخ کرنش 

 𝑇01 ( Kدما سکون ورودی توربین )

 U (m/sسرعت ورودی میانگین سیال )

 W𝑡 ( J/kgکار واقعی توربین )

 t. isenW ( J/kgکار آیزنتروپیک توربین )

 y ( mترین دیواره )فاصله تا نزدیک

 حروف یونانی 

 t. isenη بازده آیزنتروپیک توربین 

 ω ( s/1نرخ افت آشفتگی )

 ρ (3kg/mچگالی )

 Tμ ( kg/msویسکوزیته دینامیکی آشفتگی )

 ν ( s/2m)ویسکوزیته سینماتیکی 

 𝑣𝑡 ( s/2m)ویسکوزیته سینماتیکی آشفتگی 

 Tδ نسبت انبساط توربین

𝜆𝑐2 ماخ بحرانی مطلق خروجی 
 

𝜆𝑐𝑎𝑑 بحرانی مطلق آدیاباتیک ماخ 
 

 𝜆𝑤 ماخ بحرانی نسبی 

σ𝜔 عدد پرانتل آشفتگی   

 kΓ انرژی جنبشی اغتشاش ضریب نفوذ موثر 

 ωΓ ضریب نفوذ موثر نرخ افت آشفتگی 

 ها بالانویس

 شرایط بحرانی  *

 مقدمه 1 
برا  ی محور  یالعملعکس  یهان یتورب در   ازیتوان موردن  دیتول  یپرفشار 

شامل دو دسته    ن یتورب  یها. پرهشوندی ها استفاده مکمپرسورها و پمپ 
پره  یعنیثابت    یهاپره و  م  یعنی  ریمتغ  یهااستاتور  در  باشدی روتور   .
ممکن    کنند،یمختلف کار م  یکار  طیروتور و استاتور که در شرا  یهاپره

جدا جر  انیجر  شیاست  دهد،  و    لیتشک  یاگردابه  یهاانیرخ  شود 
تورب جداابدیکاهش    نیراندمان  دادن  رخ    ی مختلف  لیدلا  انیجر  شی. 

  ن یتراز مهم  ن یبه تورب  یسرعت روتور و فشار سکون ورود  راتییدارد؛ تغ
و فشار سکون    انیسرعت جر  شی با افزا  گرید  ی . به عبارتباشدیها مآن

م  ،یورود بالا  اخعدد  و    جادیا  یاامواج ضربه   رسد،ی م  کی  یبه  شده 
از طرفشودیجدا م  انیجر  شیجدا  ابد،یکاهش    انیاگر سرعت جر  ی. 
م  انیجر رخ  جر  دهدی زودتر  به  شودی م  لیتشک  یاگردابه   یها ان یو   .
ب  یستیبا  لیدل  نیهم چه  بررس  شتریهر  و  شناخت    ی هان یتورب  یبه 

 یهااز راه   یکیپرداخته شود.    یراحخارج از ط  طیپرفشار در شرا  یمحور
تورب آزما  هان یشناخت  دل  شیانجام  به  اما  تجه   لیاست،   زاتیکمبود 

حل شود.   وتریبه کمک کامپ  الیمعادلات حاکم بر س  یستیبا  یشگاهیآزما
 نیتورب  کیپره    یکینامیرودی[ بهبود عملکرد آ1طوق و همکاران ]  یآقائ

به   یشعاع روش  با  بررس   ود  یها پره  یریکارگرا  طبق    یانحنا  کردند. 
تغآن  ۀمطالع انتها  یاز بخش ورود   راتییها  اعمال شده و در    یتا  پره 
انتخاب  نیبهتر افزا  3/7روتور    ی توان خروج  ، یحالت  داشت.    ش یدرصد 

چرخش   ریتأث یبررس یبرا یعدد  یهایسازه ی[ شب2و همکاران ] انگی
انتقال حرارت    بیضر  ع یکننده لبه حمله و توزخنک  لمیف  یپره در اثربخش

از طراح  طیدر شرا نتا  ی خارج  دادند.  افزا  جیانجام  با  داد که    ش ی نشان 
 لمیف  یاما اثربخش  ابد،ییم  شیانتقال حرارت افزا  بیسرعت چرخش، ضر

  جاد یسرعت چرخش باعث ا  شیافزا  نیچن. همابدییکننده کاهش مخنک
روتور را    ینسب  یاما سرعت ورود  شود،ی م  داریگردابه آشفته ناپا  انیجر

تأث3. اسندن و همکاران ] دهدیکاهش م با    ییانتها  وارهید  ی طراح  ری[ 
خارج از   طیدر شرا  یچرخش  نیمرحله تورب  کیرا در    یعدم تقارن محور

نتا  یبررس  یطراح انداز  جیکردند.  به  راندمان  داد که  % در 4/0  ۀنشان 
  ر یس  یطراحخارج از    طیاما راندمان در شرا  افت،یبهبود    یطراح  طیشرا
و   یکینامیرودیرفتار آ  ی[ به بررس4و همکاران ]   یریگرفت. اسکوب  ینزول

مرحله  نیتورب  کیعملکرد   سه  بالا  پره  یافشار  بعد  یهابا  در   یسه 
از طراح  ط یشرا فشار کل    بیکاهش ضر  جیپرداختند. طبق نتا  ی خارج 

 ه ینوثا  انینشان دهنده کاهش اثر افت جر  شده،زیاستاتور و روتور نرمالا
  ی طراح  ی. انحراف از سرعت چرخشباشدی هاب و نوک پره م  هیدر ناح

حال،  نیشد. با ا %3از  شیمنجر به کاهش بازده ب %10 یمنف زانیبه م
    % 1  ۀ باعث شد راندمان به انداز  %10  زانیسرعت چرخش به م  شیافزا
  ه یثانو  انی[ به منظور کاهش افت جر5و همکاران ]  می. کادابدی  شیافزا
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  واره ید یروش طراح ،یخارج از طراح طیدر شرا یمحور نیک توربیدر 
برا  ییانتها از طر  ینامتقارن  استاتور  را    دیسطح جد  فیتعر  ق یپوشش 
  ی مورد بررس  نیتورب  یکینامیرودیروش عملکرد آ   نیکردند. در ا  ی بررس

شرا طراح   ط یدر  از  رو  یمثبت  ریتاث  نیچن. هم افتیبهبود    یخارج    ی بر 
افتاد. با    قیبه تعو  انیجر  شیروتور گذاشت و جدا  پرهنوک    ینشت  انیجر

و در   % 21/3فشار کل در سراسر استاتور  دیپوشش جد استفده از هندسه 
است ]افتیکاهش    %87/0  جیطول  همکاران  و  اسجولاندر   .6  ]

آ  یقیدق  یهایریگاندازه عملکرد    ن یتورب  دیکسک  کی  یکینامیرودی از 
کردند. مشخص شد که افت    رائه ا  یخارج از طراح  ط یدر شرا  یگذرصوت

  ه یبا رفتار فشار پا  یکیارتباط نزد  تواندیم  یدر اعداد ماخ گذرصوت  لیپروف
بررس باشد.  ر  یداشته  عدد  تورب  نولدزیاثرات  پره  که  داد  افت    نینشان 

خروج  یشتریب ماخ  برا  ی در  ر  یفروصوت    600000  ر یز  نولدزیاعداد 
م براکندی تجربه  شرا  رخوردب  هیزاو  یبالا  ریمقاد  ی.  از    طیدر  خارج 

چگال  ،یطراح محور   ینسبت  ا  یسرعت  قابل    دیکسک  نیدر  طور  به 
عدد    یتوجه  زاو  1از  در  مثال  طور  به  شد.   5/114برخورد    هیمنحرف 

  زان یشد و اتلافات به م  25/1  بایتقر  یسرعت محور  یدرجه، نسبت چگال
[  7. گرونمن و همکاران ]افتیکاهش    یدوبعد  طی در شرا  یقابل توجه 

  ک یاستاتور و روتور را بر عملکرد    یهاپره   یشکاف محور  رییاثرات تغ
مطالعه کردند.    یخارج از طراح  طی مافوق صوت، در شرا  یمحور  نیتورب

.  افتیکاهش    نیراندمان تورب  ،یشکاف محور  ش یبا افزا  ج،یبر اساس نتا
شرا در  راندمان  طراح  ط یکاهش  از  شرا  یخارج  به    ی طراح   ط ینسبت 

اف  ترعیسر ناش  تو  افزا  یبازده عمدتاً  افت فشار کل در شکاف    شیاز 
هم  یمحور خروج  نیچنبود.  تغ  یدر  محور  رییروتور    ه ی زاو  ، یشکاف 

  ن یتورب  کی[ عملکرد  8داد. گرونمن و همکاران ]  رییمطلق را تغ  انیجر
شرا  یفراصوت  یمحور در  طراح  طی را  از  هدف    ، یخارج  علل    افتنیبا 

فشار کمتر    یهاپژوهش، در نسبت   نیکردند. طبق ا  یکاهش بازده بررس
طراح ضربه   ، ی از  امواج  ثانو  یاافت  افت  و  کاهش  استاتور  پره    ه یپره 

افزا دلافتی  شیاستاتور  ثانو  ش یافزا  لی.  بارگذار  ه،یافت  در    یکاهش 
 لی. دلباشدی در لبه فرار م  یااز امواج ضربه  یسطح مکش است، که ناش

از    یناش  یاافت امواج ضربه   هشاست که کا  نیبهبود عملکرد استاتور ا
غلبه کرد. جونگ و همکاران   هیافت ثانو شیکاهش نسبت فشار، بر افزا

  ی فوق بحران   دیاکس  یعملکرد کمپرسور کربن د  ینیبشیپ  یها[ روش 9]
  ی نیبشیپ  یبرا  ج،یکردند. طبق نتا یبررس  ی خارج از طراح  طیرا در شرا

  ی آنتالپ  ش یاز افزا  یستیاب  ، یخارج از طراح  ط یعملکرد کمپرسور در شرا
  ی خطا و کانتورها  عیاز مشاهده توز  راینسبت فشار استفاده شود؛ ز  یبه جا

اگر    جهینت  ک،ینامیترمود  اتیخصوص که  شد    ی ژگ یو  کیگرفته 
  ی از آن برا  توانی خطا داشته باشد، م  عیبا توز  یروند مشابه   کینامیترمود

شب مدل  ش  یسازهیبهبود  کرد.  ]  یاستفاده  همکاران  طراح10و    ی [ 
  ی کربن فوق بحران  دیاکس  یاز مرکز د  زیکمپرسور گر  کی  یکینامیرودیآ

انجام دادند. طبق نتا آ   ج،یرا  کمپرسور در سرعت    یکینامیرودیعملکرد 
و راندمان   9/1خوب بود. نسبت فشار کل    اریبس  قهیدور در دق  40000کم  

  ز یگرکمپرسور    ن یدرصد بود. ا  54/79  ی طراح  طی کل در شرا  ی کیاستات
  ان یبه طور معمول، در محدوده نرخ جر  تواندی م  نهیبه   یاز مرکز با طراح

 کار کند. هیبر ثان لوگرمیک 05/11 یال 97/5
در    یمتعدد  لیبه دلا  هانیکه، تورب  دهدی گذشته نشان م  مطالعات

نبوده و ممکن است در    یمختلف دارا  یکار  ط یشرا  ۀهم بالا  راندمان 
طراح  ط یشرا  یبرخ از  پراندمان  ی خارج  افت  بنابرا  دایشان    ن ی کند. 

بر رو  یمطالعه استاتور بس  ی هاپره  یگسترده  اهم  اریروتور و   ت یحائز 
ا در  شرا  یپرفشار صنعت  یمحور  نیتورب  کیپژوهش    نیاست.    ط یدر 

  ی مورد بررس  انیجر  ی الگو  ییو شناسا  لیبا هدف تحل  یخارج از طراح 
  364  ی، فشار سکون ورودپرفشار  ی محور  نیتورب  نی. در ااستگرفتهقرار  

  قه یدور بر دق  37600بار و سرعت روتور    252  یخروج   کیبار، فشار استات
ا در  ابت  نیاست.  ورود  دا پژوهش،  سکون  فشار  نظر    ینسبت  در  ثابت 

نسبت    یبعد  ۀ. در مرحلکندی م  رییگرفته شده و نسبت سرعت روتور تغ
  ر ییتغ  یسرعت روتور ثابت در نظر گرفته شده و نسبت فشار سکون ورود

  ی مورد بررس  یخارج از طراح  نقطۀ   12در مجموع در    ن یتورب  نی. اکندیم
 .ردیگی قرار م لیو تحل

  یكد طراح  نیمعادلات به كار رفته در تدو 2 

 ن یتورب یمقدمات
بینی شرایط  در این پژوهش یک کد محاسباتی صفر بعدی برای پیش 

. ورودی استشدهآیرودینامیکی و پارامترهای عملکردی توربین نوشته  
استاتیک   فشار  و  دما  ورودی،  سکون  فشار  مانند  پارامترهایی  کد  این 

کد پارامترهایی مانند افت، توان و بازده  چنین خروجی این خروجی و هم
)1)  معادلاتباشد.  می الی  بیان 4(  ترتیب  به  نحو(  توان    ۀ محاسب  ۀگر 

واقعی توربین می  توربین، کار  آیزنتروپیک  راندمان  و  باشد  توربین، کار 
[11.] 

(1 ) fbandP – fdP - u= P tP 

(2 ) P𝑡

𝑚̇𝑡
=  tW 

(3 ) ) 
1

𝛿𝑇

𝑘−1
𝑘

 -( 1 𝑅𝑇01  
𝑘

𝑘−1
=  t.isenW 

(4 ) W𝑡

W𝑡.𝑖𝑠𝑒𝑛
=  t.isenη 

دبی مشخصه،   ۀمحاسب  ۀگر نحوبه ترتیب بیان  (7( الی )5)  معادلات
باشد  به ذکر می   [. لازم11باشد ]روجی و ماخ آدیاباتیک میفشار سکون خ

 اند. که تمامی پارامترها در فهرست ضمائم معرفی شده

(4 ) W𝑡

W𝑡.𝑖𝑠𝑒𝑛
=  t.isenη 
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مشخصه،   یدب  ۀمحاسب  ۀنحو  گرانیب  بی( به ترت7)  ی( ال5معادلات )
  باشد ی [. لازم به ذکر م11]  باشدیم  کیاباتیو ماخ آد  ی فشار سکون خروج

 . اندشده یپارامترها در فهرست ضمائم معرف یکه تمام

(5 ) q𝜆𝑤
 = 𝜆𝑤  ( 

𝑘+1

2
 ( 1 – ( 

𝑘−1

𝑘+1
 ) 𝜆𝑤

2 )) 
1

𝑘−1     

(6 ) P02 = 
𝑃2

( 1 – ( 
𝑘−1

𝑘+1
 ) 𝜆𝑐2

2 ) 
𝑘

𝑘−1

  

(7 ) 𝑀𝑐𝑎𝑑
 = √

2

𝑘+1
 ×  

𝜆𝑐𝑎𝑑
2

1 – ( 
𝑘−1

𝑘+1
 ) 𝜆𝑐𝑎𝑑

2                                        

 سازی و روش تحلیل عددی مدل 3 

 سازی اغتشاش معادلات حاكم بر جریان سیال و مدل  1 .3 
ا بقا  نیدر  بقا  یپژوهش معادلات  بقا  یجرم،  و  حل    یانرژ  یمومنتم 

هم شودیم م  یسازمدل   یبرا  نیچن.  از    ی هامدل   انیاغتشاش، 
ناو  نولدزیر  یریگنیانگیم انتقال  RANS)استوکس )  ریمعادلات  ، مدل 

بر اساس    ی. مدل انتقال تنش برش استشده انتخاب   (SST) یتنش برش
مدل    نیرا مطابق با ا  وارهیکنار د  انیو جر  است شدهنوشته    k-ωمدل  

نتادینمای م  ینیبشیپ برش  جی.  تنش  انتقال  مدل  از  تطابق    ی حاصل 
را در   یبرش یهامدل انتقال تنش  نیا رایدارد؛ ز یتجرب  جیبا نتا یمناسب

. در استفاده باشدی م  یقو  اریبس  انیجر  ش یجدا  ینیبش ینظر گرفته و در پ
برش انتقال تنش  اول  یعنی   +yعدد    یستیاب  یاز مدل  سلول   نیفاصله 

[.  12]  دیدست آبه   ی مناسب  جیکوچک باشد تا نتا  اریبس  واره، یشبکه تا د
ا در  آشفتگ  نیمعادلات  ال8)  صورتبه   یمدل  برقرار م16)  ی(   باشدی( 

[13-15.] 

(8 ) 
𝜕𝜌𝑘

𝜕𝑡
 + 

𝜕𝜌𝑈𝑗 𝑘 

𝜕𝑡𝑗
 = 𝑝𝑘–β*ρωk + 

𝜕

𝜕𝑥𝑗
  (Γk 

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗
)                      

𝜕ρω

𝜕𝑡
) +  

𝜕ω

𝜕𝑥𝑗
ω(Γ 

𝜕

𝜕𝑥𝑗
+  2βρω – 𝑝𝑘 

𝛼

𝑣𝑡
=  

𝜕𝜌𝑈𝑗 ω

𝜕𝑥𝑗
+   

(9 )   (1 – F1)2ρσω2 
1

ω
 

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗
 

𝜕ω

𝜕𝑥𝑗
 

(10 ) F1 = tanh (𝑎𝑟𝑔1
4) 

(11 ) 𝑎𝑟𝑔1= min (max (
√𝑘

β∗ωy
 ; 

500𝑣

𝑦2ω
);

4𝜌𝜎ω2𝑘

𝐶𝐷𝑘ω𝑦2 ) 

(12 ) 𝐶𝐷𝑘ω = max (2ρ𝜎ω2
1

ω
 

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗
 

𝜕ω

𝜕𝑥𝑗
 ; 1.0𝑒−10 ) 

(13 ) μT = min( 
𝜌𝑘

ω
 ; 

𝑎1𝜌𝑘

𝑆𝐹2
 ) 

(14 ) 𝐹2 = tanh (𝑎𝑟𝑔2
2 ) 

(15 ) 
𝑎𝑟𝑔2 = max (2 

√𝑘

β∗ωy
 ; 

500𝑣

𝑦2ω
 ) 

a1 = 0.31, 𝜎ω1 = 2, 𝜎ω2 = 1.168, k = 0.41, 

𝛼1 = 0.5532, 𝛼2 = 0.4403,  β1 = 0.075, β2 = 0.0828, 

(16 ) β∗ = 0.09 

 سازی هندسی توربین مدل 2 .3 
سه بعدی    صورتبهی توربین پرفشار  سازی هندسهپژوهش، مدلدر این  

. توربینی که  استشده کتیا و انسیس دیزاین مدلر انجام    هایافزارنرمدر  
می  پرفشار  توربینی  گرفته،  قرار  بررسی  مورد  پژوهش  این  که  در  باشد 

چنین هر ردیف دارای یک ردیف روتور و یک ردیف استاتور است. هم 
 1های  باشد. در شکل پره می  21و    36روتور و استاتور به ترتیب دارای  

 .شودهای استاتور و روتور مشاهده مینمایی از پره  2و 

 
 استاتور  یهاپره از هندسه یکل ینما -1شکل
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 روتور   ی ها پره   از هندسه   ی کل   ی نما   - 2شکل 

   ی محاسبات   ۀ شبک   د ی تول  3 .3 
ا برا  نیدر  نرم   یمحاسبات  ۀشبکه   جادیا  یپژوهش  توربوگراز    د یافزار 

 ،یسازه یو دقت شب  ییسرعت همگرا  شی. جهت افزااستشدهاستفاده  
شبکه  ا  یبندنوع  سازمان  ن یدر  آنجاباشدیم  افتهیپژوهش  از  که    یی. 

وجود    ییبالا  یهاانیگراد  نیتورب  یهافرار پره  حمله و لبه  لبه  کینزد
[. در 16،  11انجام شود ]  یترزیر  یبندشبکه   ینواح  نیدر ا  یستیبادارد،  
روتور و استاتور    یهادر اطراف پره   یبنداز شبکه   یینما  4و    3  یهاشکل 

استقلال حل از شبکه بر اساس مقدار    ی بررس 5. شکل  شودیمشاهده م
  ا ر  یمحاسبات ۀشبک یهاتعداد المان  یبه ازا  نیتورب کیزنتروپیراندمان آ
م مدلدهدینشان  هندسه  ابتدا  شبکه   یساز.  با  مورد   یاشده  سبک 

ها المان   زیو سا  شتریها بقرار گرفت و در هر مرحله تعداد المان  ی بررس
تعداد    ش یافزا  یکرد که به ازا  دایادامه پ   ییتا جا  یبررس   نیشد. ا  زتریر

  نداشته   یرییتغ نیتورب کیزنتروپیراندمان آ  یعنی یانتخاب ریها، متغالمان
تا   5 نیب یهابا تعداد المان ییبندهاشبکه  یبرا 5شکل  باتوجه به باشد.  

و استقلال حل از شبکه رخ    کندینم  یرییتغ  یسازه ی شب  جینتا  ون،یلیم  7
 داده است. 

 
 های روتور بندی اطراف پره شبکه   - 3شکل 

   

 های استاتور بندی اطراف پره شبکه   - 4شکل 

 

 بررسی استقلال حل از شبکه    - 5شکل  

   ی مرز   ط ی شرا  4 .3 
کل و فشار مرجع، صفر اتمسفر   یپژوهش نوع انتقال حرارت، انرژ   نیدر ا

حل که شامل   یها. بعد از مشخص کردن دامنهاستشدهدر نظر گرفته 
و مکان هندسه،   تیمانند موقع یمشخصات کل باشد،ی روتور و استاتور م

 فیدر قسمت تعر  نیچن. هم استشده  نیینوع دامنه و محور مختصات تع
  نکه یا  ی. برااستشدههوا انتخاب    آل دهیافزار، گاز انرم  نیدر ا  یمواد کار

  ی ک یرا فشار استات  یمرز  طیاز شرا  یکیحداقل    یستیباشد، با  داریپا  لیتحل
هم  ای گرفت.  نظر  در  مرز  دی نبا  نیچنکل  شرط  برا  یاز  کل   یفشار 

به [.  12است ]  داریناپا  اریبس  رایاستفاده نمود، ز  انیجر  یخروج   باتوجه 
  ی از شرط مرز  باشد،یاعمال شده م  یمرز  طیشرا  ۀدهندکه نشان   6  کلش

  ی کیفشار استات  یاز شرط مرز  ،یورود  یسکون برا  یفشار سکون و دما
برااستشدهاستفاده    انیجر  ی خروج  یبرا  نیانگیم ها قسمت  ریسا  ی . 

و از    وارهید  یروتور و استاتور، هاب و شرود از شرط مرز  یهامانند پره
استفاده   لغزش  عدم  هماستشده نوع  توربولانس  نیچن.  شدت    ی مقدار 

  س یافزار انس  . در نرم استشدهدرصد در نظر گرفته    5  یدر ورود  یاسم
 ،یسازه یشب  نیعملکرد تورب  ،یمرز  طیشرا  فیپس از تعر  کسیاف ا  یس

 است.  دهیگرد یو بررس  لیتحل

 
 سی اف ایکس افزار  شرایط مرزی اعمال شده در نرم   - 6شکل  

0.905
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 تحلیل و تفسیر نتایج  4 
به صحت نتایج  تفسیر  و  تحلیل  بخش  نتایج،  در   جینتا  لیتحلسنجی 

نقطه از  شرا  یطراح  حاصل  طراح  طیو  از    رات ییتغ  یبررس  و    یخارج 
 شود.پرداخته می  یخارج از طراح ط یدر شرا یجرم ینسبت دب

 ج ی نتا   ی سنج صحت  1 .4 
  ج ینتا  یسنجبه صحت   ازین  یلیپژوهش و قبل از انجام هر تحل  یدر ابتدا

پ کد  از  تورب  ینیبشیحاصل  تحل  نیعملکرد   ی بعدسه   یعدد  لیو 
ارائه شده در آن،    ی تجرب  یها[ و داده11مرجع ]  جی. بر اساس نتاباشدیم

قرار گرفت.   یابیمورد ارز یو محاسبات کد صفربعد یعدد لیتحل جینتا
  ل یو تحل  نیعملکرد تورب  ینیبشیحاصل از کد پ   جینتا  7شکل    باتوجه به

  ، یو قابل قبول است. به عبارت  یتجرب   جیبه نتا  کینزد  یبعدسه   یعدد
  ی تجرب  جیبا نتا  یتطابق خوب  یبعدسه   یعدد  لیحاصل از روش تحل  جینتا

  ی در بعض  ی. علت پراکندگباشدیم  %  7اختلاف حدود    نیشتریداشته و ب
 است.   یکینامیافت ترمود شیافزا لیدل هاز نقاط ب

 
 ی تجرب  ج یو نتا یعدد لیتحل  ، یحاصل از کد محاسبات ج ینتا ۀسیمقا -7شکل 

طراحی و شرایط خارج   نقطۀ تحلیل نتایج حاصل از   2 .4 

 از طراحی 

شامل     ی خارج از طراح  طیو شرا  ی طراح  نقطۀحاصل از    جینتا  لیتحل  
 ج ینتا  لیتحل،  یطراح  نقطۀحاصل از    جینتا  لیتحلباشد،  موارد ذیل می
از شرا از   جینتا  و    ریمتغ  ینسبت فشار سکون ورود  طیحاصل  حاصل 

 .رینسبت سرعت روتور متغ  طیشرا

 طراحی   نقطۀ تحلیل نتایج حاصل از   1 .2 .4 

در اطراف  ینسبتا هموار انیجر یطراح نقطۀدر  9و  8 یهاطبق شکل 

استاتور    یهااز اطراف پره  ینیاما در نقاط مع  باشد،ی روتور برقرار م  یهاپره

  % 93  ی قرمز عدد ماخ به بالا   ی وجود دارد. در نواح   ان ی جر   ش ی احتمال جدا 

را   ی ا ربه امواج ض  جاد ی احتمال ا  ک ی شدن ماخ به عدد   ک ی است، نزد  ده ی رس 

بزرگ سرعت    ی ها ان ی گراد   ی ا درون امواج ضربه .  برد ی بالا م   ی نواح   ن ی در ا 

  ش ی از افزا   ی . اتلافات ناش شود ی م   ی آنتروپ   ش ی و دما وجود دارد، که باعث افزا 

تورب   ، ی آنتروپ    چگاه ی ه   ی واقع   ط ی . در شرا شود ی م   ن ی باعث کاهش راندمان 

  ش ی و جدا   ی تنش برش   را ی ز   رسد؛ ی به صفر نم   ان ی جر   ش ی جدا   جاد ی احتمال ا 

  ال ی جسم متحرک در س   ی لزج برا   ان ی است که همواره جر   ی اثرات   ان، ی جر 

  ان ی نکته شرط عدم لغزش که بر جر   باتوجه به [.  17دنبال خواهد داشت ] به 

از آن،    ی عبور   ال ی سطح جسم و س   ن ی اصطکاک ب   ی رو ی ن   باشد، ی لزج حاکم م 

به وضوح    8موضوع در شکل    ن ی . ا شود ی م   ال ی سبب کند شدن حرکت س 

صفر   ال ی فرار سرعت س  حمله و لبه  که در اطراف لبه  باشد ی قابل مشاهده م 

  ، ی طراح  نقطۀ در   ی مورد بررس  ن ی ، راندمان تورب 1جدول  باتوجه به . باشد ی م 

کانتورها در    ع ی ، علت متفاوت بودن توز 10شکل    باتوجه به .  باشد ی م   %92

به    ه ی ناح   ن ی روتور و استاتور از چپ به راست، برش زدن ا   ی ها اطراف پره 

پژوهش سه    ن ی در ا   ی . روتور مورد بررس باشد ی تخت م   ۀ صفح   ک ی   ۀ ل ی وس 

  ی ارتفاع خاص   ک ی برش خورده، هر پره در    ۀ در صفح   ن ی بنابرا   باشد؛ ی م   ی بعد 

متفاوت است و در    ی در هر ارتفاع   ان ی جر   ی ، اثر پره بر رو است گرفته قرار  

 . باشد ی م   شتر ی ب   ش ی روتور سطح جدا   ۀ ش ی ر 

 

 طراحی   نقطۀ های روتور و استاتور در  توزیع عدد ماخ بر روی پره   - 8شکل  

 

  نقطۀ های روتور و استاتور در  های سرعت بر روی پره توزیع وکتور   - 9شکل  
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 تخت   ۀ های توربین توسط صفح برش زدن پره   - 10شکل  

از شرایط   2 .2 .4  نتایج حاصل  نسبت فشار سکون  تحلیل 

 ورودی متغیر 

، با افزایش نسبت فشار سکون ورودی، عدد ماخ به  11  باتوجه به شکل 
. زیرا بالا رفتن  استکردهبالای یک رسیده و راندمان توربین افت پیدا  

پیامد ماخ  امواج  عدد  ایجاد  و  جریان  جدایش  مانند  را   ایضربههایی 
شود، جهت جریان دنبال خواهد داشت. در نقاطی که جریان جدا میبه 

تشکیل می  گردابه  و  شده  بهشود.  عوض  افزایش    12  شکل   باتوجه  با 
پره اطراف  از  نقاط معینی  های نسبت فشار سکون ورودی، سرعت در 

،  است گرفته . به عبارتی دیگر جریان شتاب  استکرده استاتور افزایش پیدا  
 جدا شود.   شود جریانکه این امر موجب می 

 

های روتور و استاتور در نسبت فشار سکون  توزیع عدد ماخ بر روی پره  - 11شکل  

 1/1ورودی 

 
 

 

های روتور و استاتور در  های سرعت بر روی پره توزیع وکتور   - 12شکل  

 1/ 1نسبت فشار سکون ورودی  

کاهش نسبت فشار سکون ورودی تا یک حد   13شکل   باتوجه به
؛ اما با افت نسبت فشار استشدهمشخصی، باعث بهبود عملکرد توربین 

پیدا   کاهش  توربین  راندمان  بیشتر،  حدی  یک  از  ورودی  سکون 
در مقایسه با  9/0در نسبت فشار سکون ورودی  . شرایط کاریاستکرده

 9/0. در نسبت فشار سکون ورودی  استیافتهسایر نقاط بهبود بیشتری  
عدد ماخ مقدار معقولی دارد، که این امر موجب به تاخیر انداختن جدایش  

چنین راندمان توربین در  شود. هم های روتور و استاتور می جریان در پره
ورودی   فشار سکون  با  استیافته افزایش    931/0به عدد    9/0نسبت   .

دی، افت عملکرد توربین مشاهده کاهش بیشتر نسبت فشار سکون ورو
،  استکردهعدد ماخ افت پیدا  8/0شد؛ زیرا در نسبت فشار سکون ورودی  

نمی مفید  جریان  جدایش  اندختن  تاخیر  به  برای  نکته  این  باشد.  که 
پره  ۀچنین در صفحهم افزایش پیدا فشار  نواحی جدا شده  های روتور، 

به.  استکرده توربین در نسبت فشار سکون  1جدول    باتوجه  راندمان   ،
به    8/0و در نسبت فشار سکون ورودی    925/0به عدد    85/0ورودی  

 .   استکردهافت پیدا  893/0عدد 

 

 0/ 9نسبت فشار سکون ورودی    - الف 
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 0/ 8نسبت فشار سکون ورودی    - ب 

های روتور و استاتور در نسبت فشار  توزیع عدد ماخ بر روی پره   - 13شکل  

 0/ 8و    0/ 9سکون ورودی  

، در وکتورهای سرعت مربوط به نسبت فشار  14شکل    باتوجه به
ورودی   گردابه 8/0سکون  تشکیل  ،  بردارهای  استشدههایی  جهت   .

پایین، در  سرعت در گردابه  به نسبت فشار سکون ورودی  های مربوط 
. به عبارتی  استشده مقایسه با نسبت فشار سکون ورودی بالا بر عکس  

های روتور عوض  حمله پره  ۀ در نسبت فشار سکون ورودی پایین، زاوی
، مقدار بسیار کمی دارد. در  استشدهشده و در نتیجه گشتاوری که تولید  

شود که با کاهش نسبت فشار سکون ورودی، نسبت  مشاهده می  1جدول  
. در شرایط خارج از طراحی که نسبت فشار استیافتهگشتاور نیز کاهش  

باشد، توربین مورد نظر در نسبت فشار سکون  سکون ورودی متغیر می
بالاترین راندمان و بهترین عملکرد را دارد؛ این راندمان    0/ 9ورودی  

عملکرد    ۀ طراحی است و دلیل آن، در محدود   نقطۀ ک راندمان  نزدی 
 . است شده بودن تغییرات داده  

 

 0/ 9نسبت فشار سکون ورودی    - الف 

 

 

 0/ 8نسبت فشار سکون ورودی    - ب 

های روتور و استاتور در نسبت  های سرعت بر روی پره توزیع وکتور   - 14شکل  

 0/ 8و    0/ 9فشار سکون ورودی  

 نتایج حاصل از شرایط نسبت سرعت روتور متغیر   3 .2 .4 

سرعت روتور، عدد    نسبت با افزایش    16و    15های  شکل   باتوجه به 
؛ یعنی  است یافته طراحی مقدار کمی کاهش    نقطۀ ماخ در مقایسه با  

های  طراحی نواحی مستعد جدایش جریان در اطراف پره   نقطۀ همانند  
تغیرات عدد راندمان    2جدول    باتوجه به روتور و استاتور وجود دارد و  

سرعت روتور تاثیر زیادی در بهبود    نسبت کم است. بنابراین افزایش  
ندارد.   توربین  اطراف  هم عملکرد  نواحی  برخی  در  سرعت  چنین 

ضربه پره  امواج  ایجاد  احتمال  و  است  بالا  استاتور  و  روتور  ای  های 
 وجود دارد. 

 

های روتور و استاتور در نسبت سرعت  توزیع عدد ماخ بر روی پره   - 15شکل  

   1/ 1روتور  
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های روتور و استاتور در نسبت  های سرعت بر روی پرهتوزیع وکتور -16شکل 

 1/1سرعت روتور  

سرعت روتور، عدد    ، با کاهش نسبت18و    17های  شکل  باتوجه به 
ماخ افزایش یافته و احتمال جدایش جریان در نزدیک لبه فرار پره استاتور 

روتور نیز   پرۀفرار    . در نزدیک لبهاستشدهو لبه حمله پره روتور بیشتر  
، در حال افزایش است. همراه با جدایش  استشدهنواحی که در آن جریان  

است.   داده  کاهش  را  توربین  راندمان  و  آمده  وجود  به  گردابه  جریان، 
سرعت روتور، به خصوص در    نسبتشرایط عملکردی توربین با کاهش  

کامل رخ داده   صورتبه جدایش جریان  باشد، زیرا  مطلوب نمی  8/0نقطه  
ای که به  کنندهاگر توربین در این شرایط کاری قرار بگیرد، مصرف است؛  

 بیند. توربین متصل است آسیب می 

 
 0/ 9نسبت سرعت روتور    - لف ا 

های روتور و استاتور در نسبت سرعت  توزیع عدد ماخ بر روی پره   - 17شکل  

 0/ 8و  0/ 9روتور  

 
 
 

 
 0/ 8نسبت سرعت روتور    - ب 

های روتور و استاتور در نسبت  توزیع عدد ماخ بر روی پره   - 17شکل  ادامه  

 0/ 8و  0/ 9سرعت روتور  

 

 
 0/ 9نسبت سرعت روتور    - الف 

 

    0/ 8نسبت سرعت روتور    - ب 

های روتور و استاتور در نسبت سرعت روتور  های سرعت بر روی پره توزیع وکتور   - 18شکل  

 0/ 8و  0/ 9
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توزیع فشار سکون در اطراف  طراحی    نقطۀ ، در  19شکل    باتوجه به 
اطراف    پرۀ در  اما  است،  یکنواخت  تقریبا  این  پرۀاستاتور  گونه  روتور 

لبه نمی اطراف  بیشترین   باشد. در  دارای  روتور، فشار سکون  پره  حمله 
باشد. افزایش فشار سکون به معنی افزایش مقدار سرعت و عدد  مقدار می

نیز  با کاهش فشار سکون ورودی، عدد ماخ  نواحی است.  این  ماخ در 
می ضربه کاهش  امواج  ایجاد  احتمال  یعنی  ضعیفیابد؛  و  ای  شده  تر 

می اتفاق  دیرتر  جریان  اندازجدایش  از  بیش  کاهش  اما  فشار    ۀافتد. 
سرعت بوده و جریان در نواحی با    ۀ سکون، به معنی کاهش بیش از انداز

شود. از طرفی دیگر افت فشار سکون  جدا میسرعت بسیار کم زودتر  
می آنتروپی  افزایش  معنی  به  افزایش  خروجی  از  ناشی  اتلافات  باشد، 

شود. بنابراین فشار سکون در  آنتروپی باعث کاهش راندمان توربین می 
ها حالت  ۀ تری نسبت به بقی، مقدار معقول9/0نسبت فشار سکون ورودی  

با افزایش نسبت سرعت روتور، فشار سکون تغییرات زیادی نداشته  دارد.  
باشد؛  حمله روتور مقدار فشار سکون بالا می   چنان در نزدیک لبهو هم

حمله روتور وجود دارد و احتمال   یعنی نواحی سرعت بالا در اطراف لبه 
ای در این نواحی و افت راندمان توربین بالا است.  رخ دادن امواج ضربه

روتور    پرۀحمله    شار سکون در اطراف لبه با کاهش نسبت سرعت روتور، ف
؛ با افزایش فشار سکون، عدد ماخ نیز در این نواحی  استیافتهافزایش  

 یابد.افزایش می 

 

 نقطه طراحی  -الف 

 

 9/0نسبت فشار سکون ورودی  -ب

 

 

 1/ 1نسبت سرعت روتور  -ج

های روتور و استاتور در سه شرایط  توزیع فشار سکون بر روی پره -19شکل 

 عملکردی متفاوت توربین 

مقادیر نسبت گشتاور و راندمان آیزنتروپیک در   2و    1در جداول  
فشار شود. با کاهش نسبت  تمامی شرایط خارج از طراحی مشاهده می

سکون ورودی، نسبت گشتاور کاهش یافته و با کاهش نسبت سرعت  
 .استیافته، نسبت گشتاور افزایش روتور

طراحی و شرایط  نقطۀنسبت گشتاور و راندمان آیزنتروپیک توربین در  -1جدول 

 خارج از طراحی )نسبت فشار سکون ورودی متغیر( 

 نسبت گشتاور  راندمان آیزنتروپیک 
نسبت فشار  

 سکون ورودی 

908/0 4/1 1/1 

915/0 2/1 05/1 

923/0 1 1 

925/0 79/0 95/0 

931/0 59/0 9/0 

925/0 39/0 85/0 

893/0 2/0 8/0 
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طراحی و شرایط  نقطۀنسبت گشتاور و راندمان آیزنتروپیک توربین در  -2جدول 

 خارج از طراحی )نسبت سرعت روتور متغیر( 

 نسبت سرعت روتور    نسبت گشتاور   راندمان آیزنتروپیک  

924/0 91/0 1/1 

923/0 95/0 05/1 

923/0 1 1 

918/0 05/1 95/0 

912/0 1/1 9/0 

907/0 16/1 85/0 

899/0 22/1 8/0 

از   خارج  شرایط  دو  در  توربین  عملکرد  بررسی  از  حاصل  نتایج 
شود. در این نمودار راندمان  مشاهده می  20طراحی متفاوت، در شکل  

کل   به  کل  رسم آیزنتروپیک  توربین  سرعت  نسبت  حسب  بر  توربین 
نتایج    باتوجه بهچنین  توربین و هم  ۀمنحنی مشخص  باتوجه به  .استشده

بهترین   پژوهش،  این  از  بالاترین    نقطۀحاصل  که  توربین  عملکردی 
باشد.  می   93/0با راندمان    9/0راندمان را دارد، نسبت فشار سکون ورودی  

طراحی است و    نقطۀ قبلا نیز ذکر شد که این راندمان نزدیک راندمان  
 . استشدهعملکرد بودن تغییرات داده  ۀدلیل آن، در محدود

 

 

 توربین  ۀمنحنی مشخص  -20شکل 

 بررسی تغییرات نسبت دبی جرمی در شرایط خارج از طراحی  3 .4 
که نسبت فشار سکون    در شرایط خارج از طراحی   21شکل    باتوجه به

نسبت دبی  با افزایش نسبت فشار سکون ورودی،    باشد،ورودی متغیر می
. به عبارتی دیگر در شرایط ذکر شده استکردهجرمی نیز افزایش پیدا  

رابط پارامتر  دو  فشار    ۀ این  نسبت  افزایش  با  دارند؛  یکدیگر  با  مستقیم 
سکون ورودی، نسبت دبی جرمی افزایش و با کاهش نسبت فشار سکون  

. در نسبت فشار سکون  استکردهورودی، نسبت دبی جرمی کاهش پیدا  
باشد و در مقایسه  می81/0، مقدار نسبت دبی جرمی برابر با  9/0ورودی  

 .استکردهطراحی کاهش پیدا  نقطۀبا نسبت دبی جرمی در 

 
تغییرات نسبت دبی جرمی در شرایط خارج از طراحی )نسبت فشار   -21شکل 

 سکون ورودی متغیر( 

به افزایش نسبت سرعت روتور، نسبت دبی    22شکل    باتوجه  با 
این دو  استیافتهجرمی کاهش   به عبارتی دیگر در شرایط ذکر شده   .

رابط یکدیگر  با  روتور،    ۀ پارامتر  نسبت سرعت  افزایش  با  دارند.  عکس 
نسبت دبی جرمی کاهش و با کاهش نسبت سرعت روتور، نسبت دبی  

، مقدار نسبت دبی  1/1. در نسبت سرعت روتور  استیافته جرمی افزایش  
چنین کاهش دبی جرمی همراه با افزایش  است. هم  99/0جرمی برابر با 

 شود.برخورد بوده و موجب تشدید جدایش جریان می  ۀزاوی

 
تغییرات نسبت دبی جرمی در شرایط خارج از طراحی )نسبت سرعت   -22شکل 

 روتور متغیر( 
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بررسی تغییرات نسبت توان تولیدی توربین در شرایط   1 .3 .4 

 خارج از طراحی 

، با افزایش نسبت دبی جرمی، نسبت توان تولیدی 23شکل    باتوجه به
؛ این دو پارامتر در شرایط ذکر شده با  استکردهتوربین نیز افزایش پیدا  

رابط نسبت    ۀیکدیگر  توربین،  تولیدی  توان  افزایش  با  دارند.  مستقیم 
نسبت    ۀ. افزایش بیش از اندازاستکردهسرعت روتور نیز افزایش پیدا  

باشد. در نسبت فشار سکون  سرعت روتور برای عملکرد توربین مفید نمی 
این نسبت دبی    باتوجه بهکه    است؛81/0نسبت دبی جرمی  ،  9/0ورودی  
برابر با مقدار    ۀانداز  ،جرمی باشد.  می   59/0نسبت توان تولیدی توربین 

ورودی   سکون  فشار  در  تولیدی  توان  با    9/0نسبت  مقایسه    نقطۀ در 
 . استکردهیدا طراحی کاهش پ

 

تغییرات نسبت توان تولیدی توربین بر حسب تغییرات نسبت دبی   -23شکل 

 جرمی در شرایط خارج از طراحی )نسبت فشار سکون ورودی متغیر( 

به تا یک حدی  24شکل    باتوجه  افزایش نسبت دبی جرمی  با   ،
پیدا   افزایش  تولیدی  توان  نسبت  یک استکردهمشخصی،  از  ولی   .

ای به بعد با افزایش نسبت دبی جرمی، نسبت توان تولیدی کاهش نقطه 
افزایش  می ازای  به  تولیدی  توان  افزایش نسبت  عبارتی دیگر  به  یابد. 

نسبت دبی جرمی برای نسبت سرعت روتور بالا است. اما برای نسبت  
تر، به ازای افزایش نسبت دبی جرمی، نسبت توان  سرعت روتور پایین
، مقدار نسبت  1/1. در نسبت سرعت روتور  استکردهتولیدی کاهش پیدا  

است. نسبت توان تولیدی در نسبت سرعت   997/0توان تولیدی برابر با 
 .استکردهکاهش پیدا طراحی  نقطۀ ، در مقایسه با  1/1روتور 

 
تغییرات نسبت توان تولیدی توربین بر حسب تغییرات نسبت دبی   -24شکل 

 جرمی در شرایط خارج از طراحی )نسبت سرعت روتور متغیر( 

 روتور پرۀبررسی تغییرات بارگذاری   2 .3 .4 

در سمقدار   فشار  فشار  زیاد  پرۀطح  در سطح مکش  روتور  ولی  تر کم ، 
، تغییرات قابل توجهی در مقدار فشار در سطح 25شکل    باتوجه به.  است

شود.  مکش و تغییرات جزئی در مقدار فشار در سطح فشار مشاهده می
، مقدار فشار در سطح مکش در مقایسه  9/0در نسبت فشار سکون ورودی  

؛ در صورتی که مقدار فشار در سطح  استیافتهطراحی افزایش    نقطۀبا  
 .استکردهفشار کاهش پیدا 

 
 طراحی  نقطۀ -الف

 

 

 
 9/0نسبت فشار سکون ورودی  -ب

روتور در سه شرایط عملکردی توربین )تغییرات   ۀنمودار بارگذاری پر -25شکل 

 فشار( 
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 1/ 1نسبت سرعت روتور -ج

روتور در سه شرایط عملکردی توربین    پرۀنمودار بارگذاری  -25شکل ادامه 

 )تغییرات فشار( 

 گیرینتیجه 5 
هدف این پژوهش تحلیل و شناسایی الگوی جریان در شرایط خارج از  
طراحی یک توربین محوری پرفشار خاص بود. بدین منظور ابتدا با نوشتن  
سپس  شد.  طراحی  پرفشار  محوری  توربین  این  مقدماتی،  طراحی    کد 

افزارهای کتیا و انسیس دیزاین مدلر تولید و هندسه این توربین در نرم 
بندی شد. بعد از بررسی استقلال حل  افزار توربوگرید شبکه سپس در نرم 

انسیس   افزارنرم سنجی نتایج، این توربین با استفاده از از شبکه و صحت 
مورد بررسی و تحلیل قرار    خارج از طراحی  نقطۀ  12سی اف ایکس در  

ورودی   سکون  فشار  نسبت  ثابت،  روتور  سرعت  نسبت  با  ابتدا  گرفت. 
با نسب روتور  تغییر، سپس  ثابت، نسبت سرعت  ت فشار سکون ورودی 

 باشد:ترین نتایج حاصل از این پژوهش به شرح ذیل می تغییر کرد. مهم

یک   الف( بالای  به  ماخ  عدد  ورودی،  سکون  فشار  نسبت  افزایش  با 

رسد. افزایش نسبت فشار سکون ورودی برای عملکرد توربین مناسب می
هایی  کند؛ زیرا بالا رفتن عدد ماخ پیامدباشد و راندمان افت پیدا می نمی

امواج   ایجاد  و  به   ایضربهمانند جدایش جریان  دنبال خواهد داشت.  را 
بهبود  باعت  تا یک حد مشخصی،  نسبت فشار سکون ورودی  کاهش 

شود؛ اما با کاهش بیشتر نسبت فشار سکون ورودی،  عملکرد توربین می 
پره  ۀزاوی تغییر می حمله  روتور  تولید  های  نتیجه گشتاوری که  کند. در 
شود، مقدار بسیار کمی خواهد داشت و راندمان توربین افت پیدا خواهد می

، در مقایسه با سایر 9/0در نسبت فشار سکون ورودی    ریشرایط کا  کرد.
 .  استیافتهنقاط کاری بهبود بیشتری 

با    ب(  مقایسه  در  ماخ  عدد  روتور،  سرعت  نسبت  افزایش    نقطۀبا 

می  کاهش  کمی  مقدار  همانند  طراحی  و  نواحی    نقطۀ یابد  طراحی 

های روتور و استاتور وجود دارد.  مستعد جدایش جریان در اطراف پره 

سرعت روتور، عدد ماخ در اطراف لبه فرار پره استاتور    نسبت   با کاهش 

می  کاهش  توربین  راندمان  و  یافته  شرایط  افزایش  بنابراین  یابد؛ 

تغییر   با  توربین  نمی   نسبت عملکردی  مطلوب  روتور  باشد.  سرعت 

لبه 0/ 8چنین در نسبت سرعت روتور  هم    پرۀ  ۀ حمل   ، فشار سکون در 

به   ماخ  عدد  افزایش  معنی  به  که  است؛  داشته  زیادی  افزایش  روتور 

 باشد. ای می بیش از یک و تولید امواج ضربه 

از طراحی   ج(  که نسبت فشار سکون ورودی متغیر    در شرایط خارج 

باشد، با افزایش نسبت فشار سکون ورودی، نسبت دبی جرمی نیز  می 

مستقیم با یکدیگر دارند. در نسبت    ۀ افزایش یافته و این دو پارامتر رابط 

ورودی   سکون  با  0/ 9فشار  برابر  جرمی  دبی  نسبت  مقدار   ،81 /0  

طراحی کاهش پیدا    نقطۀ باشد و در مقایسه با نسبت دبی جرمی در  می 

. اما در شرایط خارج از طراحی که نسبت سرعت روتور متغیر  است کرده 

کاهش  می  جرمی  دبی  نسبت  روتور،  سرعت  نسبت  افزایش  با  باشد، 

 یابد.  می 

متغیر    د(  ورودی  فشار سکون  نسبت  که  طراحی  از  خارج  شرایط  در 

باشد، با افزایش نسبت دبی جرمی، نسبت توان تولیدی توربین نیز  می 

نسبت    ۀ ، انداز   0/ 9کند. در نسبت فشار سکون ورودی  افزایش پیدا می 

  نقطۀ باشد و در مقایسه با می  0/ 59توان تولیدی توربین برابر با مقدار 

پیدا   از طراحی که نسبت  است کرده طراحی کاهش  . در شرایط خارج 

می  متغیر  روتور  ازای  سرعت  به  تولیدی  توان  نسبت  افزایش  باشد، 

باشد. اما  افزایش نسبت دبی جرمی، برای نسبت سرعت روتور بالا می 

تر، به ازای افزایش نسبت دبی جرمی،  برای نسبت سرعت روتور پایین 

 کند. ی نسبت توان تولیدی کاهش پیدا م 

فشار    ه(  سطح  در  سطح    پرۀ فشار  در  ولی  دارد،  زیادی  مقدار  روتور 

کم  مقدار  ) مکش  مختلف  عملکری  شرایط  سه  در  دارد.    نقطۀ تری 

(  1/ 1و نسبت سرعت روتور    0/ 9طراحی، نسبت فشار سکون ورودی  

تغییرات قابل توجهی در مقدار فشار در سطح مکش و تغییرات جزئی  

شود. در نسبت فشار سکون  در مقدار فشار در سطح فشار مشاهده می 

با  0/ 9ورودی   مقایسه  طراحی    نقطۀ ، مقدار فشار در سطح مکش در 

پیدا   فشار  است کرده افزایش  سطح  در  فشار  مقدار  که  صورتی  در  ؛ 

پیدا   نسبت فشار سکون ورودی  . هم است کرده کاهش  ،  0.9چنین در 



 

61 
 

 
 فناوری در مهندسی هوافضا  ... طیپرفشار خاص در شرا یمحور نیدر تورب انیجر یالگو ییو شناسا لیتحل

   3 ۀ، شمار8 ۀ، دور1403سال 

روتور، در مقایسه با    پرۀ عدد ماخ در طول سطح فشار و سطح مکش  

 . است کرده طراحی کاهش پیدا    نقطۀ 
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