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The stationary and rotating blades of jet engines and turboshaft 

turbines, particularly in the hot section, are subjected to extreme 

stresses at high temperatures. Consequently, they are constantly 

exposed to various forms of damage and failure, including hot 

corrosion, oxidation, creep damage, erosion, fatigue, foreign object 

damage, and cracking. A key challenge in turbine engine maintenance 

is the accurate estimation of the lifespan of critical components, 

particularly turbine blades. This study used finite element analysis in 

ABAQUS software to conduct a numerical analysis of a first-row 

turbine blade from the C20-250 engine, including its thermal barrier 

coatings. The stress and strain distribution over the operational period 

were determined, highlighting the areas most susceptible to creep 

failure. Based on the rupture strain of the turbine blade material, the 

creep life of the blade was estimated. The numerical results were 

compared with experimental data from three turbine blade samples to 

validate the estimated creep life. These findings provide crucial 

insights for predictive maintenance strategies, enhancing the 

durability and cost-effectiveness of turbine engines. 
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  مدل   های توربین موتور جت پره  بررسی اثر فرسودگی بر عمر خزشی 

C20-250

 3محمد کمالیسید و  ، 2حمیدرضا زارعی ،*1مصطفی لیوانی

 رانیتهران، ا ،یستار  دیشه ییدانشگاه علوم و فنون هواهوافضا،  مهندسی ، دانشکده  اریاستاد -1
 رانیتهران، ا  ،یستار دیشه ییدانشگاه علوم و فنون هواهوافضا، مهندسی استاد، دانشکده  -2
 ران یتهران، ا ،یستار دی شه ییدانشگاه علوم و فنون هوا هوافضا،مهندسی دانشکده  ، یدانشجو دکتر -3

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله: 

 1402 مهر 27  دریافت
 1402 آذر   20 بازنگری

 1402 دی  03 پذیرش
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 های کلیدی: واژه

 ن یپره تورب
 ی پوشش محافظ حرارت

 المان محدود   یسازمدل
 خزش
 تنش
 یعمر خزش نیتخم

 
 

 
  د ی شد  یهاتحمل تنش   لیجت و توربوشفت، به دل  ی در بخش گرم موتورها  هان یثابت و متحرک تورب  یهاپره

  ی ها بیآس  ون،یداسیداغ، اکس  یخوردگ  لیمختلف از قب  یهایو خراب  هاب یبالا، همواره در معرض آس  یدر دما

خارج  ،یخستگ  ش،یفرسا  ،یخزش جسم  ا  یبرخورد  طرف  جادیو  از  دارند.  قرار  چالش   یکی  یترک   ی هااز 

است. در    نیتورب  یهاپره  ژهیو عمر قطعات به   نیتخم  یبرا  یراه  افتنی  ،ینیتورب  یهادر حوزه موتور   نیمهندس

  ی حرارت سد  یهاهمراه پوشش به    C20-250 موتور  نیاول تورب  فینمونه پره رد   کی  یعدد  لی مقاله، تحل  نیا

و بر    دیتنش و کرنش در بازه زمان، مشخص گرد  عی محدود آباکوس انجام شده، و توز  ی افزار اجزاآن، در نرم 

  ی ختگیکرنش گس  زانیخزش استخراج شده است و سپس با در نظر گرفتن م  نیشتریب  یاساس آن، مناطق دارا

  ج ی نتا  ن،یتورب  ۀزده شد  نیعمر تخم  یاعتبارسنج  یزده شده است. برا  نیپره تخم  یعمر خزش  ن،یپره تورب

 است.شده   سهیمقا ن یسه نمونه پره تورب یربتج جیمستخرجه با نتا یعدد
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 مقدمه   1 
در دنیای پرفراز و نشیب اقتصاد امروز، این تمایل وجود دارد که یک 

مدت داشته باشد. این  گذاری صنعتی، سودآوری مناسب و بلند سرمایه
توربین  ۀدربار  ویژهبهموضوع   که  اجزای  هوایی  موتورهای جت  های 

کند. در نتیجه لازم بالا است، صدق می  هاآن هزینه ساخت و تعویض 
های تعمیر ها با مؤثرترین فناوریگذاری در این زمینهاست تا سرمایه 

پره باشد.  متحرک  های  همراه  و  جت  توربینثابت  موتورهای  در  ها 
های شدید در دمای بالا، همواره در معرض  هوایی به دلیل تحمل تنش

و خرابیآسیب قبیل خوردگی، آسیبها  از  های خزشی،  های مختلف 
پیری  دارند.  قرار  ترک  ایجاد  و  خارجی  جسم  برخورد  خستگی، 
میکروساختار پره و از بین رفتن استحکام خزشی آن، از دلایل اصلی  

شدن عمر  [. این مسائل باعث محدود1باشد ]افت کیفیت آلیاژ پره می
امکان عملکرد مناسب پره  هاآنکاری   را در شرایط کاری شده و  ها 

دهد. بنابراین به خاطر ضروریات تعمیر، دشواری و هزینه  کاهش می
 [.  2ها هستند ]ترین قطعه در توربینها بحرانیساخت، امروزه پره

توربین خصوص  بالای  در  هزینه  به  توجه  با  جت،  موتور  های 
پره تعویض  و  پرهخرید  با  آنجایی که در های کارکرده  از  و  نو،  های 

نیست، سعی   وسیع  چندان  پره  به  شده  وارد  آسیب  موارد  از  بسیاری 
هایی بازسازی و تعمیر  ها با روشگردد تا حد امکان این گونه پرهمی

جویی اقتصادی  گردند تا قابل استفاده مجدد باشند و از این طریق صرفه 
گرفت  قابل خواهد  صورت  نیز  عیوب  ]2[توجهی  تحلیل  رویکرد  با   .
خاص تحلیل    طوربه های حل عددی و  های توربین به کمک روشپره

های انجام شده مرتبط با موضوع مورد بررسی  عیوب خزشی، تحقیق 
 باشند: ذیل می شرحبه 

رفتار تغییرشکل خزشی یک   2022دای و همکارانش در سال  
نیکل   پایه  از جنس سوپرآلیاژ  بالای تک کریستال  توربین فشار  پره 

4CMSX-     .را به کمک روش المان محدود مورد مطالعه قرار دادند
های حرارتی و مکانیکی در طول دوره خدمت را بررسی  بارگذاری  هاآن

فروزان در سال  3کردند ] و  برزکار  تعیین عمر    2012[.  برای  روشی 
خزشی یک قطعه تعمیر شده از دو جنس مختلف با روش اجزا محدود 

از یک طرح ساده دو بعدی تحت نیروی گریز از    هاآن گذرا ارائه دادند.  
ترتیب   به  را  پرکننده  و  پایه  ماده  جنس  کردند.  استفاده  مرکز 

[. مازور  4در نظر گرفتند ]  Inconel 718و  4049GHسوپرآلیاژهای  
آسیب ناشی از خزش در پره ردیف اول از توربین گازی   2012در سال  

از   با هوا پس  قرار    24000خنک شونده  ارزیابی  را مورد  ساعت کار 
ساخته    Inconel 738دادند. تیغه مورد مطالعه او از سوپرآلیاژ پایه نیکل  

گراد در نظر  درجه سانتی   1100شده بود. دمای ورودی توربین گاز را  
مدل از  او  بیلیگرفت.  دورن-های  لارسون-نورتون،  و  میلر، -بایلی 

[. دونقوئان و همکارانش در سال  5برای ارزیابی مورد استفاده قرار داد ]
افزار انسیس، ارزیابی عمر سوپرآلیاژ تیغه توربین  نرم  با استفاده از  2015

اثر خزش را از طریق اصلاح مدول   هاآنرا مرود مطالعه قرار دادند.  
[ گرفتند  نظر  در  سال  6یانگ  در  همکارانش  و  ژاو  از   2015[.  پس 

نرم سازی و شبکه مدل توربین در  المان محدود، تنش  بندی پره  افزار 
های بحرانی در  گرمایی روی نمونه اعمال کردند و بدین طریق، محل

همچنین در دماها    هاآنشکست خزشی پره توربین را شناسایی کردند.  
های مختلف شرایط عملکردی نمونه با نتایج تجربی را مورد  و تنش

با استفاده   2016[. براندائو و همکارانش در سال  7مقایسه قرار دادند ]
های فشار بالا را مورد مطالعه  از روش اجزای محدود، رفتار خزش تیغه

های پرواز برای یک هواپیمای خاص  از سوابق داده  هاآن قرار دادند.  
برای   را  هواپیمایی  تجاری  شرکت  توسط  شده  آوردن   دستبه ارائه 

استفاده داده مختلف  پرواز  چرخه  سه  برای  مکانیکی  و  حرارتی  های 

 گازی   توربین  پره  عمر   2016کریمی و همکاران در سال   [.  8کردند ]

را  80000  با کارکرد  792  نیکل  پایه  سوپرآلیاژ  جنس  از   با   ساعت 

افزار  با نرم   تحلیل  روبشی،  الکترونی  و  نوری  میکروسکوپ  از  استفاده
نتایج .  مورد مطالعه قرار دادند  کاری  دمای  در  کشش  آزمون   و  انسیس

 یمورفولوژ پره زساختاریر بالا، ی دما  در کارکرد اثر درنشان داد  هاآن
 دهیپد  و   افتهی  رییتغ یکرو  به   ی مکعب  حالت   از  میگاماپرا  ی رسوب  فاز

  به   نسبت  پره  ی خزش  استحکام  و  است  افتاده  اتفاق  شدن  یالوار
  [.9]  است  افتهی   کاهش  درصد  20  حدود  شده  گزارش  یخزش  استحکام
ثابت و   یهاپره  دهیچیپ  یبارها  2016در سال    یو گلفسک  یسادووسک
  ی واقع  طی را تحت شرا(  TBC)  ی حرارت  سدو پوشش    نیتورب  متحرک

هواپ بارگذاردادندقرار    مطالعهمورد    مایجت  بارگذاری    هاآن   ی.  هم 
  برخواست در هنگام    یناگهان  ییدما  راتییتغهم  و    هچند محور  یکیمکان

زاده و همکاران در سال  [. حسین10شد ]را شامل می   مایو فرود هواپ
  توربین  پره نازل نمونه   یک در ترک خزشی  رشد نرخ  مطالعه به  2017
 نشان  هاآن   نتایج.  افزار آباکوس پرداختندبا استفاده از نرم   جت  موتور

 افزایش  شده  کنترل  صورت  و به  آرامی  به  ترک  خزشی  رشد  نرخ  که  داد
پسمی و  مدت  نیز  ترک  آمدن  وجود  به   از  یابد   مشخصی  زمان  تا 

]می  استفاده  قابل  مذکور  قطعه  همچنان و  11باشد  سلیمانی   .]
سال   در  توربین    2018همکارانش  اول  ردیف  پره  و خستگی  خزش 
را مورد بررسی قرار دادند. جهت برآورد   TRI60موتور توربوفن مدل  

عمر خستگی و خزش توربین موتور، ابتدا تحلیل انتقال حرارت پره و 
افزار آباکوس انجام دادند، سپس با  تنش حرارتی آن را با استفاده از نرم

افزار تحلیل خستگی تاپر در نرم-واتسون-استفاده از الگوریتم اسمیت
fe-safe های مختلف به تخمین عمر پره پرداختند. در  برای بارگذاری

نهایت با استفاده از روابط گودمن اصلاح شده، مارو و پارامتر لارسون  
 [.12میلر به ترتیب به اعتبارسنجی خستگی و خزش پره پرداختند ]  -



 

  

 

 

 در مهندسی هوافضا   ی فناور ی محمد کمالدیسو ، یزارع درضای، حمیوانیل یمصطف 
 1 شمارۀ، 9دورۀ ، 1404سال 

 

4 / 

محدود افزار المانبا استفاده از نرم  2021تبار در سال  محمدی و هاشمی
خستگی   عمر  ارزیابی  برای  و    -آباکوس  گاز  توربین  پره  خزشی 

]برهم دادند  قرار  مطالعه  مورد  کنار هم  در  پدیده  دو  این  [.  13کنش 
از  2021و همکاران در سال    اکیاسپودن استفاده  انسیس نرم   با  افزار 
CFX   به مطالعهمصنوع  یعصب  یهاو شبکه سطح   یدما  دان یم  ی، 

تجربی  موتور جت    نیتورب  یهاپره نتایج  با  را  نتایج خود  پرداختند و 
 [. 14اعتبارسنجی کردند ] 21v-iSTCجت موتور  نیتورب یهاپره

پرواز، این  حین قطعات و تعمیر عیب رفع امکان عدم به توجه با
بنابراین یکی    .شودمی زیادی انسانی و مادی عیوب منجر به خسارات

راه پرهاز  خزش  پدیده  از  وارده  خسارات  کاهش  توربین، های  های 
تخمین عمر دقیق و علمی این اجزا به کمک محاسبات ریاضی است 

های  یابی در دورههای ترکها و تستو یک راه دیگر انجام بازرسی
اجزای   است.  زده شده  تخمین  اتمام عمر  از  و پیش  زمانی مشخص 

بایست تعمیر و یا تعویض گردند. معیوب کشف شده در مرحله تست می
بازرسی سرویسدر  و  تعمیرات  هنگام  میهای  ادواری  بایست های 

اتیغه ازدیاد طول زاویه تیغه،  از نظر تنش خزشی،  توربین  ضافه  های 
 حرارت و نیز وجود ترک، مورد بازدید قرار گیرند. 

باتوجه به مطالعات پیشین مشخص شد که در خصوص خزش 
پژوهش  توربین  خصوص  پره  در  ولی  است،  شده  انجام  زیادی  های 

ارتباط پدیده خزش پره توربین و عمر پره مطالعه چندانی انجام نشده 
 است؛ از این رو در این مطالعه در این زمینه تحقیق شده است. 

پره تحلیل خزش  برای  تحقیق،  این  بررسی  در  و  توربین  های 
نرم  بر روی عمر پره، از  آباکوس  اثرات فرسودگی  المان محدود  افزار 

می مدلاستفاده  ابتدا  منظور،  این  برای  اول  شود.  ردیف  پره  سازی 
انجام، سپس در بخش بعدی تحلیل خزش    C20-250توربین موتور

می  شده  انجام  مشخص  زمان  بازه  در  کرنش  و  تنش  توزیع  و  شود 
خزش  می   دستبه  بیشترین  دارای  مناطق  و  در  می  دستبه آید  آید. 

مربوط به   C20-250نهایت نتایج عددی پره توربین ردیف اول موتور 
از نظر    1TGOهای مختلف از  با نتایج تجربی در ضخامت  206بالگرد  

تحلیل تنش و رفتار خزشی و توزیع دمایی مورد مقایسه و ارزیابی قرار  
 گیرد.می

 مبانی تئوری خزش  2 
 ییدامنه دماخزش در واقع تغییرشکل پلاستیک وابسته به زمان است.  

تغ است  متفاوت رییکه ممکن  مواد مختلف  شکل در آن رخ دهد در 
 جادیاتاق خزش کند و تنگستن قبل از ا  یتواند در دمای است. سرب م

شکل  رییهزاران درجه دارد، اثرات تغ  یبه دما  ازین  یشکل خزش رییتغ

 
1. Thermal Grown Oxidation 
2. Thermal Barrier Coatings 

  ذوب   نقطه  از  %45  در  و  فلزات  ذوب  نقطه   از  درصد  35در    باًیخزش تقر
می  هاکیسرام  برای شماتیک  . شودانجام  در    شخز  منحنی   تصویر 

 .  ]13[ست ا همدآ 1شکل 
برگشت  نام  تغییرشکل  زمان خزش  اثر گذشت  بر  فلزات  ناپذیر 

 شود: صورت رابطه زیر بیان می   شود و به ( نشان داده می𝜀̇دارد که با ) 

 (1 ) 𝜀̇ =
𝑑𝜀

𝑑𝑡
 

 
 . ]14[نمودار شماتیک مراحل خزش    - 1شکل  

Fig . 1 . Schematic diagram of creep stages . 

 تحلیل عددی پره توربین  3 
توربین  سازی اجزای محدود  به مدل   ، در بخش تحلیل عددی پره 

توربین،   توز   ج ی نتا پره  به  پوشش   ع ی مربوط  و  پره  در    ی بررس ،  دما 
تورب   دان ی م  پره  پره    ی بررس ،  ن ی تنش حداکثر در  خزش حداکثر در 

عمر پره با استفاده از   ن ی تخم ، ه ی مختلف لا   ی ها با ضخامت  ن ی تورب 
منحن   ن ی تخم   و  کرنش  - تنش   ی منحن  از  استفاده  با  پره    ی عمر 

 خواهیم پرداخت.   لر ی لارسون م 

 سازی اجزای محدود پره توربینمدل 1 .3 
(و یک TC(3شامل یک پوشش فوقانی سرامیکی   2TBC یک سیستم

میانی فلزی است که افت دما را در عرض پوشش    4BC پوشش پیوندی

است.    Rene 95کند. جنس پره توربین یا زیرلایه، سوپرآلیاژ  ایجاد می

های آن انجام شده  در اکثر تحقیقاتی که بر روی پره توربین و پوشش 

هایی از پره و پوشش و در شرایطی خاص مورد مطالعه  است، تنها بخش

. این در حالی است که هر نقطه از پره دارای ]15[قرار گرفته است  

هندسه خاص خود و شکل آیرودینامیکی و شرایط دمایی منحصر به  

3.Top Coat 
4. Bond Coat 
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نتایج حاصله    توان نمیسازی فقط بخشی از پره  با مدلفردی است و  

برای رسیدن    تعمیم داد. از این رو،   و پوشش   برای تمام هندسه پره  را

واقعی   و  صحیح  نتایج  بررسی   بایست می به  تمامی  در  اولاً  ها 

فاکتورهایی که پره و پوشش با آن درگیر هستند، از جمله شرایط  

هندسی   شرایط  و  متفاوت  آیرودینامیکی  شرایط  متفاوت،  دمایی 

پره در یک مجموعه    متفاوت، در نظر گرفته شود و دوماً تمام هندسه 

  1کامل مورد بررسی قرار گیرد. ابعاد هندسی پره توربین در جدول 

 آمده است. 

 . ]15[  ها ابعاد هندسی پره توربین و پوشش   - 1جدول  

Table 1. Geometric dimensions of turbine blades and coatings  [15] . 

NAME Dimensions 

Blade length 23 mm 

Blade curvature 18 mm 

Substrate thickness 2 mm 

Blade coating thickness 200μ 

 
های حرارتی  مشخصه  Propertyافزار آباکوس در ماژول  در نرم 

می  مشخص  توربین  پره  سرامیکی  پوشش  برای  مکانیکی  شود. و 

  Propertyها در ماژول  های مکانیکی و حرارتی پره و پوششمشخصه

تعریف شد و برای چهار بخش مجزا    Homogenusو    Solidاز نوع  

)زیرلایه، لایه پوششی، لایه اکسیدی و لایه سرامیکی( طبق جداول 

ها عبارتند  ها معرفی شده است. این مشخصهمربوطه برای پره و پوشش

مشخصه حرارت،  انتقال  ضریب  خزشاز  چگالی،های  مدول  ، 

نوع   از  حرارتی  انبساط  ضریب  و  ویژه  گرمایی  ظرفیت  الاستیسیته، 

 Reneباشند. این پره از جنس  یکنواخت که همگی تابعی از دما می 

نوع    95 از  فوقانی  سدحرارتی  پوشش  که    SermaLoy Jو  بوده 

 آمده است.  2ها در جدول  مشخصات حرارتی و مکانیکی پره و پوشش 

یک تیر یک سر گیردار    صورتبه در قسمت شرایط مرزی، پره  

ثابت و در  z و    xمدل شده است که از قسمت پایه پره در دو جهت  

  ه پر  ودمحد  نلماا  لمد  قابلیت افزایش یا کاهش طول دارد.  yجهت  

پوشش   توربین نرم و  در  آباکوسها  داده   ن نشا  2شکل  در    افزار 

 صورتبه گرهی    8هگزاهدرون    نالما  56380شامل  لمد. این  ستاهشد

C3D8RT  استبندی پره توربین طوری انتخاب شده المان  باشد.می  

ها به همگرایی رسیده است، به این معنا که با کوچکتر  که جواب 

،  56380از    ها آن و در نتیجه افزایش تعداد الم   ها آن کردن اندازه الم 

می  اینکه  ضمن  نشد.  مشاهده  نتایج  در  محسوسی  بایست  تغییر 

انجام تحلیل  نرم طولانی شدن زمان  توسط  نیز در نظر  ها  را  افزار 

نشان داده    TBC  ه ی تنش در لا   یی نمودار همگرا   3شکل گرفت. در 

 شده است. 

 

 
 .هاو پوشش محدود پره توربین یبندی اجزا المان -2شکل 

Fig. 2 . Finite element modeling of turbine blades and coatings. 

 
 TBC. هی تنش در لا یینمودار همگرا  -3شکل 

Fig. 3. Stress convergence diagram in the TBC layer. 
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 .]15[ها حرارتی پره و پوششو  های مکانیکیمشخصه  -2جدول 

Table 2. Mechanical and thermal characteristics of the blade and coatings [15]. 

Layer name Density 

(kg/m3) 

Specific 

heat 

capacity (J/ 

(kg K)) 

Thermal 

conductivity 

(W/ (cm K)) 

Resistance 

to 

surrender 

(MPa) 

Thermal 

expansion 

coefficient 

(106/℃) 

Poisson's 

ratio 

Young's 

modulus 

(GPa) 

Temperature 

range 

Substrate 8500 440 .69-.880 800 14.8-18 .31-.35 120-220 

20-1600 
Bond Coat (BC ) 7380 450 .058-.17 426-114 17.6-13.6 .33-.3 200-110 

Oxide layer  
(TGO) 3984 755 .04-.1 -1000

10000 9.6-8 .25-.23 400-320 

Top cover 

(SermaLoy J) 
3610 505 .017-.02  ___ 9-12.2 .1-.12 48-22 

زمان در یک سیکل کامل را  - زمان و دما - تغییرات کرنش   4شکل  
می  شکل  نشان  در  درجه  4دهد.  حسب  بر  دما  و  دقیقه  حسب  بر  زمان   ،

می سانتی  نشان  و  است  فاصله  گراد  در  و  سیکل  دوم  مرحله  در  که  دهد 
  1200گراد به  درجه سانتی   20دقیقه دمای سطح خارجی پره از    2- 0زمانی 

رسد و کرنش صفر است که قطعاً تغییرات کرنش نسبت  گراد می درجه سانتی 
  7- 2به زمان )خزش( هم در این مرحله صفر خواهد بود. در فاصله زمانی  

یعنی   خود،  مقدار  حداکثر  در  دما  که  سانتی   1200دقیقه  است،  درجه  گراد 
باشد. در مرحله  صفر تا هشت نانو می  کرنش نسبت به زمان در حال افزایش از 

درجه    20گراد به  درجه سانتی   1200دقیقه دما از    12- 7سوم در فاصله زمانی  
می سانتی  بنابراین  گراد  است،  نانو  هشت  میزان  به  و  ثابت  کرنش  و  رسد 

رحله اول صفر  تغییرات کرنش نسبت به زمان )خزش( در این مرحله مانند م 
 خواهد بود.  

لایه کاهشی بوده،  روند توزیع دمایی از سطح پوشش سرامیکی تا زیر 
گراد در لایه سرامیکی اتفاق  درجه سانتی   400یکه کاهش شدید دما تا  طور به 

 .شود های دیگر، تغییرات دمایی به نسبت کمتری مشاهده می افتد و در لایه می 
بنابراین خرابی و    باشد، ( می TCلایه فوقانی سدحرارتی )   ها در تنش 

 . شود شکست پوشش از این منطقه شروع می 
  گراد، درجه سانتی   1100تا    800با افزایش دما از    TGO  ها در لایه تنش 

دهنده افزایش شدید احتمال  که نشان   کند تغییر می مگاپاسکال    10  ا ت   1از  
 . ]16[  خرابی پوشش در دمای بالا است 

نقاط مستعد خزش حرارتی در پره توربین مناطقی هستند که تنش حرارتی  
ویژه در نقاط اتصال پره به  های پایینی پره توربین به بیشتری دارد، قسمت 

بخش  و همچنین  قسمت پایه  از  مستعد  هایی  نقاط  حمله،  لبه  پایینی  های 
 باشند. توربین می خزش حرارتی در پره  

 

 . زمان در نقطه دارای حداکثر خزش-زمان و کرنش-سیکل اول نمودار دما -4شکل 

Fig. 4. First cycle of temperature-time and strain-time diagram 

at the point with maximum creep. 
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 C20 / 7-250  مدل موتور جت نی تورب ی هاپره یبر عمر خزش یاثر فرسودگ یبررس

 نتایج مربوط به توزیع دما در پره و پوشش  2 .3 
مدت   به  که  است  بدین صورت  توربین  پره  کارکردی  دقیقه    1شرایط 

رسد.  می   % 100انجامد و دور موتور به  می  طولبه فرآیند استارت موتور  
  800به دمای    درجه سانتیگراد  20در این مدت زمانی، دمای سطح پره از  

رسد. سپس موتور در حالت کارکرد معمولی و یا پرواز  درجه سانتیگراد می
ماند و دمای سطح پره در این حالت همان باقی میدقیقه    120به مدت  

می  800 باقی  سانتیگراد  در  درجه  بالگرد،  موتور  خاموش شدن  با  ماند، 
 20درجه سانتیگراد به دمای محیط )تقریباً    800دقیقه دما از    40مدت

توزیع حرارت در یک پره از دیسک   5رسد. شکل  ( میدرجه سانتیگراد
 دهد. را نشان می  C20-250ردیف اول توربین موتور  

از   دما  پره،  خارجی  سطح  سانتیگراد  20در  درجه    800تا    درجه 
از آنجایی که پوشش سدحرارتی باعث کاهش  سانتیگراد می رسد، ولی 

توربین میدرجه  300-200 پره  از  ای دما در  زیرلایه دما    20گردد، در 
تا   تغییر می  500درجه سانتیگراد  تغییرات  .  کنددرجه سانتیگراد  منحنی 

دما در سطح پوشش و زیرلایه در سه مرحله از کارکرد موتور که مجموعاً  
 است.  نشان داده شده 6دهد در شکل یک سیکل حرارتی را تشکیل می

میزان خزش در هر نقطه  (  2نورتون  )رابطه  -یلیرابطه ببا توجه به  
 پره توربین ارتباط مستقیم با میزان تنش در آن نقطه دارد: از 

(2 ) 𝜀𝑐 = 𝐵𝑡𝑚𝜎𝑛 

بایست  از این رو برای یافتن مناطق مستعد خرابی بر اثر خزش، می 
بررسی   به  و  نمود  شناسایی  است،  تنش  بیشترین  دارای  که  را  نقاطی 

   .]15[شرایط این نقاط پرداخت 

 
 C20-250.توزیع دما در پره توربین موتور   -5شکل 

Fig. 5. Temperature distribution in the turbine blade of the 250-

C20 engine. 

 

 . نمایش یک سیکل حرارتی پره توربین موتور  -6شکل 

Fig. 6.  Illustration of a thermal cycle of a 250-C20 engine 

turbine blade 250-C20. 

شکل   موتور    7در  توربین  پره  در  تنش  در    C20-250توزیع  و 
درجه سانتیگراد نشان داده شده است. نقاط دارای    800موقعیت دمای  

در قسمت پایینی پره و در   C20-250بیشینه تنش در پره توربین موتور  
های لبه حمله و لبه فرار قرار دارد، که  مناطق اتصال پره و پایه در قسمت

مطابقت دارد. با توجه به موارد ذکر شده به بررسی    ]16[با تحقیقات قبلی  
پرداخته و در نهایت با توجه به این    Aپارامترهای تنش و خزش در نقطه  

 ها، به تخمین عمر پره توربین پرداخته خواهد شد.  پارامتر
دهد نشان می   8دهد. شکل  نمای پایین پره و پایه را نشان می  8شکل  

های لبه حمله و لبه فرار و در  بیشینه در قسمت که تمرکز میدان تنش
 .  باشدنقاط اتصال پره و پایه می

 
 .نقاط دارای تنش حداکثر در پره توربین -7شکل

Fig. 7. Points of maximum stress in the turbine blade. 
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 C20-250.میدان تنش حداکثر در پره توربین موتور   -8شکل 

Fig. 8. Maximum stress field in the turbine blade of the 250-C20 

engine. 

 بررسی میدان تنش حداکثر در پره توربین  3 .3 
توربین   پره  بهینه پوشش  میزان ضخامت  تحقیقاتی که در خصوص 

دهد ضخامت بهینه پوشش به پارامترهای  انجام شده است، نشان می 
مختلفی از جمله نوع پوشش، هندسه پره و دمای کارکردی پره توربین  
بستگی دارد؛ با این حال در بیشتر تحقیقات، ضخامت بهینه پوشش  

 . ]71  ،   7[میکرومتر بیان شده است    300- 100
پس از شناسایی منطقه دارای حداکثر تنش در پره توربین موتور  

250-C20    نقاط(A    و B  می 7در شکل ،)  بایست تأثیر دما و ضخامت
TGO    این تحقیق به دلیل بررسی قرار گیرد. در  در این نقاط مورد 

مورد    A، فقط وضعیت نقطه Bو   Aمشابهت میزان تنش در دو نقطه 
 گیرد. بررسی قرار می 
مایزز در سیکل حرارتی اول در نقطه  مقدار تنش فون   9در شکل  

A    گراد  درجه سانتی   1100تا    800و در دماهای کارکردی متفاوت از
های مختلف  نشان داده شده است. با بررسی میزان تنش در ضخامت 

این نتیجه گرفته شد که با    Aهای کارکردی متفاوت در نقطه  و دما 
افزایش   با  فقط  و  پوشش  نوع  و  کارکردی  دمای  داشتن  نگه  ثابت 

یابد. در  میکرون، تنش افزایش می   7میکرون تا    2از   TGOضخامت  
داشتن ضخامت   نگه  ثابت  با  پوش   TGOضمن  نوع  ش و فقط با  و 

 یابد. تنش افزایش میافزایش دمای کارکردی نیز باز هم 

 
 TGO.های مختلف در دماها و ضخامت Aتنش در نقطه  -9شکل 

Fig . 9. Stress at point A at different temperatures and TGO 

thicknesses. 

های بر روی پره توربین با ضخامت  Aتنش در نقطه    3در جدول  
نشان   3مختلف لایه اکسیدی نشان داده شده است. همانطور که جدول 

 کند.دهد با افزایش ضخامت لایه، تنش نیز افزایش پیدا میمی

های  بررسی خزش حداکثر در پره توربین با ضخامت 4 .3 

 TGOمختلف لایه 
نورتون، میزان خزش در هر نقطه از پره توربین  - باتوجه به رابطه بیلی 

ارتباط مستقیم با میزان تنش در آن نقطه دارد. از این رو برای یافتن  
بیشترین   بایست نقاطی را که دارای مناطق دارای خزش حداکثر، می 

 تنش است، شناسایی نمود و به بررسی شرایط این نقاط پرداخت.
نقاط دارای بیشینه تنش در پره توربین موتور   7باتوجه به شکل  

250-C20   در قسمت پایینی پره و در نقطه اتصال پره و پایه در قسمت-
 (.  Aای لبه حمله و لبه فرار است )نقطه ه

بیانگر نرخ خزش در پره    10زمان در شکل  -شیب نمودار کرنش
و   TGOهای  گردد در همه ضخامت( است. مشاهده می Aتوربین )نقطه

تمامی شرایط دمایی، سرعت فرآیند خزش در پره توربین ارتباط مستقیم 
 با عمر خزشی پره توربین دارد. 

های  سازی موضوع، فقط تأثیر مؤلفهدر این تحقیق به جهت ساده 
در دماهای کارکردی مختلف، بر روی رفتار خزشی    TGOضخامت لایه  

ای جهت ارزیابی عمر پره  مشخصه  عنوانبه   C20-250پره توربین موتور  
 مورد بررسی و مقایسه قرار خواهد گرفت.  

 TGO.بر روی پره با ضخامت های مختلف  Aمیزان تنش در نقطه    -3جدول 

Table 3. Stress at point A on the blade with different TGO 

thicknesses. 

Oxide layer thickness  ( m µ )  7 6 5 4 3 2 

Mises tension (MPa) 348 342 335 331 324 320 
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 یگراد درجه سانت 1000زمان  پره در دمای کارکردی  –نمودار کرنش    -10شکل 

Fig. 10 . Strain-time diagram of the blade at an operating 

temperature of 1000 degrees Celsius 

در ادامه به تخمین عمر خزشی پره توربین به دو روش، یکی با  
تنش منحنی  از  )-استفاده  توربین  پره  با Rene 95کرنش  دیگری  و   )

( پرداخته Rene 95استفاده از منحنی لارسون میلر سوپرآلیاژ پره توربین )
 خواهد شد.  

 کرنش -تخمین عمر پره با استفاده از منحنی تنش  5 .3 

کرنش پره توربین که از نوع -در این روش، ابتدا با توجه به منحنی تنش
)  Rene 95آلیاژ  سوپر 𝜀𝑡𝑟است، کرنش گسیختگی 

در حدود    ،)016/0 
که بیشترین  Aدر نقطه  7 . سپس با توجه به شکل]81[آید می دستبه 

سه   برای  داشت،  خواهد  هم  را  خزش  بیشترین  طبعاً  و  دارد  را  تنش 
درجه    1000تا    800و در دمای کارکردی    TGOضخامت مختلف لایه  

کرنشسانت منحنی  شیب  )زمان  -یگراد، 
𝑑𝜀

𝑑𝑡
توربین   ( پره  سوپرآلیاژ 

(Rene 95 ) آید:می  دستبه زیر  صورتبه 
 

(3 ) 𝜀𝑟 =
𝑑𝜀

𝑑𝑡
𝑡𝑟 

(4 ) 𝑡𝑟 = 𝜀𝑟

𝑑𝜀

𝑑𝑡
⁄  

 

𝑑𝜀  با داشتن مقادیر

𝑑𝑡
و همچنین استخراج میزان کرنش    10  از شکل     

و با در نظر گرفتن    11سوپرآلیاژ پره توربین از شکل    (𝜀𝑟)گسیختگی  

)می   4رابطه   تقریبی  عمر  ضخامت𝑡~توان  برای  توربین  پره  های ( 
 را محاسبه نمود.  TGOمختلف لایه 

با توجه به معادله منحنی روند زمان گسیختگی پره توربین که با  
تنش منحنی  از  می  دستبه  کرنش-استفاده  است،  زمان  آمده  توان 

توربین   پره  زمان صفر که همان عمر کامل  توربین در  پره  گسیختگی 
است. باتوجه به  نشان داده شده  12آورد که در شکل    دستبه باشد،  می

های مختلف لایه  ی گسیختگی به ازای ضخامتهاآنعمر کامل پره و زم 
TGO تخمین زد.   13توان عمر پره توربین را به صورت شکل می 

 

 .]Rene 95 ]81کرنش سوپرآلیاژ  - منحنی تنش -11شکل 

Fig. 11. Stress-strain curve of Rene 95 superalloy [18]. 

 

از روش منحنی   -12شکل   استفاده  با  نمودار تخمین زمان گسیختگی پره توربین 

 .کرنش- تنش

Fig. 12. Diagram of turbine blade failure time estimation using 

the stress-strain curve method. 

 
 . کرنش-نمودار تخمین عمر پره توربین با استفاده از روش منحنی تنش  -13شکل 

Fig. 13. Turbine blade life estimation diagram using the stress-

strain curve method . 
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شود عمر پره توربین با استفاده از  مشاهده می   13همانطور که در شکل  
آمده است که در رابطه زیر اشاره گردیده    دست به ساعت    5070تابع منحنی  

 است: 

 (5 ) 𝑇𝑟 = 0.06𝑥6 − 0.41𝑥5 + 0.6𝑥4 + 3.1𝑥3 
 +35𝑥2 − 998𝑥 + 5070 

 آمده است.   دست به افزار متلب  در نرم   cftoolبا استفاده از تابع    5رابطه  

 تخمین عمر پره با استفاده از منحنی لارسون میلر  6 .3 
 گردد: زیر بیان می   صورت به میلر    - رابطه لارسون 

 (6 ) 𝑃𝐿𝑀 = 𝑇(𝑙𝑜𝑔10 𝑡𝑟 + 𝐶)  C ≅ 20 (15 − 25)   
-بایست ابتدا منطقه پره توربین می   (𝑡𝑟)برای محاسبه زمان گسیختگی  

 ای از پره توربین که دارای تنش بیشینه است، مشخص گردد.  
توان پارامتر  می   14با توجه به شکل    Aبا استخراج میزان تنش نقطه  

میلر و دمای  - آورد و با داشتن پارامتر لارسون   دست به را    (𝑃𝐿−𝑀)میلر - لارسون 
توان زمان تقریبی گسیختگی پره یا همان عمر خزشی  کارکردی پره توربین می 

پره توربین را محاسبه نمود. با توجه به معادله منحنی روند زمان گسیختگی پره  
توان  آمده است، می   دست به توربین که با استفاده از روش منحنی لارسون میلر  

زمان گسیختگی پره توربین در زمان صفر که همان عمر کامل پره توربین  
نشان داده شده است. همانطور که شکل    15آورد که در شکل    دست به باشد،  می 
ساعت است که با استفاده    5110دهد عمر پره توربین به این روش  نشان می   15

گردد.  ه گردیده است حاصل می اشار   6آمده که در رابطه    دست به از تابع منحنی  
 آمده است:   دست به افزار متلب  در نرم   Cftoolبا استفاده از تابع    7رابطه  

 (7 ) 𝑇𝑟 = −0.2𝑥6 + 3.5𝑥5 − 24𝑥4 + 78𝑥3 
 −66𝑥2 − 970𝑥 + 5110 

های  ی گسیختگی به ازای ضخامت ها آن با توجه به عمر کامل پره و زم 
 تخمین زد.   16توان عمر پره توربین را به صورت شکل  می   TGOمختلف لایه  

 

 . ]19[  ( Rene 95میلر سوپرآلیاژ پره توربین) - منحنی پارامتر لارسون   - 14شکل  

Fig. 14. Larson-Miller parameter curve of turbine blade 

superalloy (Rene 95) [19] . 

 
از روش منحنی   -15شکل   استفاده  با  نمودار تخمین زمان گسیختگی پره توربین 

 . ]20[لارسون میلر

Fig. 15 . Diagram of turbine blade failure time estimation using 

the Larson Miller curve method [20]. 

 
 . ر لارسون میل   ی با استفاده از روش منحن   ن ی عمر پره تورب   ن ی نمودار تخم   - 16شکل  

Fig . 16. Turbine blade life estimation chart using the Larson Miller 

curve method. 

 نتایج تجربی  4 

های مورد مطالعه در این تحقیق نشان  اولین نمونه از دیسک  17در شکل  
که   است  شده  شماره    عنوان به داده  این    1دیسک  است.  گردیده  بیان 

ساعت کارکرد بوده که در نتایج تجربی ضخامت   1750دیسک دارای  
 میکرون بوده است.   2به میزان  TGOلایه 

شکل   دیسک  18در  از  نمونه  این  دومین  در  مطالعه  مورد  های 
بیان گردیده    2دیسک شماره    عنوانبه تحقیق نشان داده شده است که  

ساعت کارکرد بوده که در نتایج تجربی    3110است. این دیسک دارای  
 میکرون بوده است.   4به میزان  TGOضخامت لایه 
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شکل   دیسک  19در  از  نمونه  این  سومین  در  مطالعه  مورد  های 
بیان گردیده    3دیسک شماره    عنوانبه تحقیق نشان داده شده است که  

ساعت کارکرد بوده که در نتایج تجربی    4370است. این دیسک دارای  
 میکرون بوده است.   7به میزان  TGOضخامت لایه 

 
 . 1دیسک شماره   -17شکل 

Fig . 18. Disk number 1. 

 
 . 2دیسک شماره   -18شکل 

Fig . 18. Disk number 2 . 

 

 
1. Rhenium 

 
 .3دیسک شماره   -19شکل 

Fig . 19. Disk number 3. 

طیف دستگاه  توسط  توربین  میکروسکوپ    EDAXنگار  پره  و 
  ها هپر  مورد بررسی قرار گرفت و مشخص گردید جنس  SEMالکترونی  

با  زیادی  بسیار  شامل   Rene 95  ژلیاآسوپر  شباهت  ترکیب  این  دارد. 
است    ... و  تیتانیم  کبالت،  آلومینیوم،  نیکل،  همچون  .  ]81[عناصری 

نشان داده   22الی    20های  ترکیبات شیمیایی پره آزمایش شده در شکل 
 است.  شده

بندی  که جزء سوپرآلیاژهای نسل دوم دسته  Rene 95در سوپرآلیاژ  
وجود دارد. معمولاً سوپرآلیاژهای پیشرفته با   5Reوزنی    %6شود تا  می

از  غلظت کمتری  غلظت   Crهای  از  و  بالایی  شناخته    Reو    Alهای 
 Reneکم است. دمای ذوب    هاآننسبتاً در    𝑀𝑜و    𝑇𝑖شوند و غلظت می

 باشد. گراد میدرجه سانتی  1343برابر  95

 

 C20-250.پره موتور  یعنصرآنالیز   -20 شکل

Fig . 20. Elemental analysis of the 250-C20 engine blade. 
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 C20-250.پوشش پره توربین موتور  یعنصرآنالیز   -21شکل

Fig. 21. Elemental analysis of the turbine blade cover of the 250-

C20 engine. 

 
 C20-250.توربین  هپر پوشش نمونه ایکس  پرتو اشپر  یلگوا   -22شکل

Fig. 22. X-ray diffraction pattern of the coating of a 250-C20 

turbine blade sample. 

. در  شد  یعنصرآنالیز    EDAXاز    دهستفاا   با  ابتدا   نمونه پره  پوشش
  گرفته   هبهر  ومنگسترآ  1/542  جمو  و طول  CuKα  پرتواین آزمایش از  

دستگاه    .شد توسط  مورد    SEMسپس  پوشش  میکروسکوپی  ساختار 
 بررسی قرار گرفت.  

جنس   از  پره  سرامیکی  پوشش  گردید  مشخص  آزمایش  این  در 
 مشابه  بالا  یما در د  ومترکیبات مقا  برخی  ویحا  هشد  حصلاآلومیناید ا 

سال  می   .SermaLoy J  پوشش از  پوشش  این    عنوان به   1960باشد. 
هوا صنعت  در  حرارتی  کرد  روکش  پیدا  راه  دلیل  ]81[فضا  به   .

کاربرد  مشخصه داغ،  خوردگی  و  حرارت  برابر  در  بالا  استحکامی  های 
فراوانی در صنایع ساخت موتور جت داشته است. ترکیبات این پوشش  

دهی این پره به روش دوغابی  اغلب آلومینیوم و سیلیکون بوده که پوشش 

با ضخامت حدوداً   موتور    μ𝑚 100و  توربین  پره  روی    C20-250بر 
به مرور زمان و با کارکرد پره   .اعمال شده است  این ضخامت پوشش 

پوشش   رسیده است.  20μ𝑚کاهش یافته که در زمان آزمایش به حدود 
تجار  ومیس یلیس  -ومینیآلوم  ینفوذ نام  پوشش   کی  Sermaloy J  یبا 

 .شودیاعمال م یبوده که به روش پاشش یدوغاب

  نیو لکترا  پ سکوومیکراز  نیز    پوشش   ضخامت  گیریازه ندا   ایبر
 فیامتالوگر  مقطع  سطحروی    پوشش  ضخامت.  شد  دهستفاا SEM بشیرو

 پوشش  لایه ضخامت گردید مشخصو  شد گیریازهندا نقطه چندیندر 
 .  ست ا ونمیکر 20 ودحد دهکررکا نمونهروی 

ریزساختار میکروسکوپ الکترونی روبشی مربوط به دیسک  23در شکل 
ساعت کارکرد   1750نمایش داده شده است. این دیسک دارای    1شماره  

میکرون بوده    2به میزان    TGOبوده که در نتایج تجربی ضخامت لایه  
 است.  

ریزساختار میکروسکوپ الکترونی روبشی مربوط به    24در شکل  
ساعت   3110نمایش داده شده است. این دیسک دارای    2دیسک شماره  

میکرون    4به میزان    TGOکارکرد بوده که در نتایج تجربی ضخامت لایه  
 بوده است. 

 
 .میکرون( 2) 1دیسک شماره  TGOضخامت لایه  -23شکل 

Fig . 23. Thickness of TGO layer of disk number 1 (2 μ). 

 

 
 .میکرون( 4) 2دیسک شماره  TGOضخامت لایه  -24شکل 

Fig . 24. Thickness of TGO layer of disk number 2 (4 μ). 
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ریزساختار میکروسکوپ الکترونی روبشی مربوط به    25در شکل  
ساعت   4370نمایش داده شده است. این دیسک دارای    3دیسک شماره  

میکرون    7به میزان    TGOکارکرد بوده که در نتایج تجربی ضخامت لایه  
 بوده است.  

  غیریکنواخت  ودیحد  تا  نمونه  مختلف  یقسمتهادر    ضخامت
  پوشش  ضخامت  هعمد  بخشدارد.    لایهدو    حالت  طنقااز    بعضیو در    بوده
ست. بخشی از پوشش نیز در اثر  ا  ه شد  اکسید  بالا  یماد  دکررکا  حیندر  

های لبه حمله، این از بین رفتن پوشش  سایش از بین رفته که در قسمت
اطلاعات مربوط به عمر   4در جدول  رسد.پره به بیشترین مقدار خود می 

 نشان داده شده است.  TGOپره توربین بر اساس ضخامت لایه 

و ضخامت لایه    26در شکل   توربین  پره  عمر  به    TGOارتباط 
 روش تجربی نشان داده شده است. 

آمده برای عمر خزشی پره توربین به    دستبهنتایج    27در شکل  
 با یکدیگر نشان داده شده است.  هاآنسه روش مختلف و مقایسه 

  طور به آمده است  دستبه سازی عددی عمر پره توربین که از روش مدل
در حدود   فقط  واقعی    8-5متوسط  حالت  در  توربین  پره  عمر  با  درصد 

اختلاف مشاهده شد که این اختلاف ناشی از تأثیر عوامل جانبی همچون  
سازی عددی خستگی، فرسایش و ... بر روی پره توربین بوده که در مدل

 امکان لحاظ نمودن این عوامل وجود نداشت. 

)نتایج  TGOاطلاعات مربوط به عمر پره توربین بر اساس ضخامت لایه  -4جدول 

 تجربی( 

Table 4. Information on turbine blade life based on TGO layer 

thickness (Experimental Results). 

Turbine blade life 
Oxide thickness layer 2μ𝑚 4μ𝑚 7μ𝑚 

Turbine blade life 1750 3110 4370 
 

 
 .میکرون( 7)  3دیسک شماره  TGOضخامت لایه  -25شکل 

Fig. 25. Thickness of TGO layer of disk number 3 (7 μ). 

 
 .یبه روش تجرب TGO هیو ضخامت لا نیارتباط عمر پره تورب -26شکل 

Fig . 26. Relationship between turbine blade life and TGO layer 

thickness using an experimental method. 

 
 .توربین  پره یدر خصوص عمر خزش  یو عدد یتجرب ج ینتامقایسه  -27شکل 

Fig . 27. Comparison of experimental and numerical results 

regarding the creep life of turbine blades. 

 گیریبندی و نتیجه جمع 5 
ابتدا مدل  سازی اجزای محدود پره ردیف اول توربین موتور  در این تحقیق، 

250-C20   انجام، و در بخش بعدی تحلیل خزش انجام شد و توزیع تنش و
آمد و مناطق دارای بیشترین خزش    دست به کرنش در بازه زمان مشخص شده  

  C20-250آمد. در نهایت نتایج عددی پره توربین ردیف اول موتور    دست به نیز  
های مختلف لایه اکسیدی از  با نتایج تجربی در ضخامت   206مربوط به بالگرد  

 نظر تحلیل تنش و رفتار خزشی مورد مقایسه و ارزیابی قرار گرفت. 
 : باشد زیر می   شرح به آمده  دست  به بر اساس تحقیق حاضر، نتایج  

نقاط مستعد خزش حرارتی در پره توربین مناطقی هستند که تنش حرارتی   (1
ویژه در نقاط اتصال پره به  های پایینی پره توربین به بیشتری دارد، قسمت 

های پایینی لبه حمله، نقاط مستعد  هایی از قسمت پایه و همچنین بخش 
 باشند.  خزش حرارتی در پره توربین می 

دارد؛ بدین معنا که   TGOعمر پره توربین ارتباط منطقی با ضخامت لایه  (2
 کند. نیز افزایش پیدا می   TGOبا افزایش عمر پره توربین، ضخامت لایه  
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کرنش با نتایج منحنی لارسون میلر در  - نتایج مستخرجه از منحنی تنش  (3
 خصوص عمر پره توربین در حد قابل قبولی منطبق بود. 

متوسط    طور به آمد    دست به سازی عددی  عمر پره توربین که از روش مدل  (4
با عمر پره توربین در حالت واقعی اختلاف نشان داد که این      % 8حداکثر  

 اختلاف ناشی از تأثیر عوامل جانبی همچون خستگی، فرسایش و ... است. 
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