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Turbocharger turbine blade thickness is restricted by blockage and trailing edge losses and 
it is exposed to damage due to aerodynamic loads. Proper designing of the blade needs to 
full recognition of loads on the blade. Therefore, the force from the fluid to the blade should 
be calculated. Although, thickening the blade results to the more resistance to fracture and 
cracks, but it affects the aero-structural performance of each section of the blade differently. 
So, turbocharger turbine blades are exposed to pulsating flow which should be considered in 
thickness distribution selection. This article reports a comprehensive fluid-solid interaction 
study of the turbine blades with different thickness distribution which could beneficially 
investigates the effect of each part thickness on the aerostatic efficiency. Leading edge and 
trailing edge thickness, maximum thickness and its location, trailing edge shape, hub, and 
tip blade thickness were the variables which their effects were investigated. Using dual 
turbocharger turbines leads to lower dissipation of kinetic energy of pulsating charge from the 
engine. In such turbines, each sector of rotor accepts a different charge from upper and lower 
entries. The flow distribution of every passage is the difference from the others. Therefore, to 
the evaluation of the flow, modeling of the entire turbine is needed. 3D CFD model in ANSYS 
CFX for fluid side and an FEA model in ANSYS Static Structural module for the blade structural 
responses were used then the results were coupled. Validation was performed by reference to 
experimental data carried out in imperial college London on a dual turbocharger turbine.
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 دهیچک

های انتهایی پره های توربین توربوشارژر به دلیل بلاکیج و افتضخامت پره
ی در معرض آسیب است. آیرودینامیکشود و از طرفی به دلیل بارهای محدود می

نابراین طراحی مناسب پره نیازمند شناخت تمامی بارهای وارده بر پره است. ب
کردن پره نیروی وارده از طرف سیال به پره باید محاسبه شود. اگرچه که ضخیم

شود ولیکن این امر تاثیر منجر به مقاومت بیشتر در مقابل شکست و ترک می
شود. بنابراین بهترین راه زیادی بر راندمان و اغتشاشات جریان و بارگذاری آن می

ی پره در آیرودینامیکاتیکی و انتخاب ضخامت بهینه مطالعه ایرواست
های گوناگون برای نقاط مختلف آن است. این مقاله نتایج چگونگی و ضخامت

نوک و پایه  ،لبه ورودی و خروجی علت تغییرات راندمان به دلیل تغییر ضخامت
را در یک توربین جریان  ضخامت ماکزیمم و محل آن و شکل لبه انتهایی ،پره

دهد. وجود حلزونی دوگانه منجر به دی دو گانه شرح میمخلوط توربوشارژر با ورو
استفاده بهینه از  نهایتاً های شارژ ورودی به توربوشارژر و هم پوشانی کمتر پالس

شود. در این نوع توربوشارژر علاوه بر انرژی جنبشی گازهای خروجی از موتور می
ریان هر گذرگاه توزیع ج ،درجه روتور متفاوت است١٨٠اینکه جریان ورودی به هر 

کل  سازیمدلنیز با دیگری متفاوت است بنابراین برای مطالعه جریان نیاز به 
 سازیمدلبر همکنش سیال و جامد روی پره توربین توسط توربین است. آنالیز 

افزار و سپس کوپلینگ نتایج در نرم FEAپره توسط  سازیمدل و CFDجریان با 
CFX ANSYS اری توربین مبنا براساس نتایج گذصحه .انجام شده است

 آزمایشگاهی توربوشارژر امتحان شده در دانشگاه امپریال کالج انجام گرفته است.
 کنشبرهم، ضخامت توربین جریان مختلط، توربوشارژر ورودی دوگانه، توزیع: هاکلیدواژه
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 مقدمه 
متناوب در معرض  یهاتنشپره توربین توربوشارژرها به دلیل 

به دلیل بارهای متناوب ها آسیب قرار دارند. این تنش
موتور های ی ناشی از شارژ پالسی خروجی از سوپاپآیرودینامیک

احتراق داخلی در دورها و بارهای گوناگون و همچنین فشار پالسی 
 . [1]آیندیم به وجوداستاتور های شی از وجود پرهنا

ها با افزایش ضخامت پرهها مقاومت در مقابل ترک و دیگر آسیب
منتها اثرات این افزایش ضخامت روی عملکرد  ،یابدیافزایش م

برای بررسی  هورنرو سیگارد ی باید سنجیده شود. آیرودینامیک
خامت پره را مطالعه تغییرات لیفت و درگ و جدایش لایه مرزی ض

که ضخامت بیشتر منجر به کاهش راندمان و دریافتند  [3 ,2]نمودند
در بعضی از شرایط عملکرد و  ترمیضخهای شود اما پرهیتوربین م

  راندمان بالاتری خواهد داشت.ها بعضی از توربوماشین
فن با ضخامت متفاوت را بررسی نمود و پره  دو ،و همکاران سرراف

دارد. اما  ترنازکاز پره  یترنییپاراندمان  ،ترمیضخکه پره یافت در
 وسیعی از شرایط عملکرد پره ضخیم راندمان نسبتاً  محدودهدر 

افت انتهایی پره  ترمیضخهای پره ]5 ,4[داردیمبالاتری را نگاه 
یک مطالعه  هاسو  روئلکهنازک دارند. های بالاتری نسبت به پره

مقایسه اثرگذاری ضخامت پره و صافی سطح تجربی برای تخمین و 
توربین محوری انجام  انتهایی پره یهاافتپره روی راندمان و 

نازک راندمان بیشتری نسبت به  یهاپرهآنها دریافتند که . ]6[دادند
دارند و به علاوه تاثیر صافی سطح روی افزایش  ترمیضخ یهاپره

 باشد. یبیشتر از ضخامت آن م ،راندمان
، معکوس، شود: مستقیمیمتفاوتی انجام م یهاروشحی پره با طرا

آنالیز مودهای ، ]7[کلی یسازنهیبه، و معکوس کامل نیمه معکوس
هندسی پره  یهاتیمحدود ]9[و طراحیسازی بهینه، ]8[طراحی

شوند اما ی رعایت متوربین در روش طراحی مستقیم پره کاملاً 
به  ]10[باشدین روش سخت مراندمان دلخواه در ای آوردندستبه

مشکل رعایت ملزومات  نیترمهمدر روش معکوس طور معکوس 
سرعت صفر در نقطه سکون تعیین . ]11-14[باشدیهندسه مورد نیاز م

هم  .]15 ,14[شعاع لبه ورودی و انتهایی پره را مشکل نموده است
تکراری  یهاروشروش مستقیم و هم روش معکوس هر دو 

 مورانو  دونهام. ]16[شوندیفرض شرایط پایا انجام مباشند و با یم
که در آنها از یک تابع برای تعیین ضخامت استفاده  ییهاروش

مناسب  کنترل هاروشدر این  .]18 ,17[اندکردهشود را مرور یم
باشد که این امر موجب کاهش یپیوستگی سطح پره مشکل م

  ]16[شودیراندمان روتور م
ی بررسی تاثیر ضخامت بر پره توربین توربوشارژر در این تحقیق برا

 . ]20 ,19[استفاده شد ،ارائه شده است آنگیرکه توسط  یارابطهاز 
 FEM-CFDبا استفاده از روش  ]21[و همکاران یچرشانهیمد

را  ٧/٥ فشارنسبت با ای مرحلهتک یشعاع نیتورب کی، شدهکوپل
به صورت  غهیضخامت ت عیو توزلقی نوک پره  نمودند.سازی نهیبه

و  نتیو .دمبه دست آ نهیتا هندسه به افتندی رییتغ متقارن
 ایروالاستیکبا توجه به الزامات پره را بعدی ٣هندسه  ][22همکاران

بود که  نیهدف آنها ا نمودند.سازی نهیبه مجدد یطراح یبرا
سازی نهیبه فرآیند کیرا در  کیو آئرومکان یآیرودینامیکاهداف 

 ][23و همکاران مامورد استفاده قرار دهند.  یراحره در فاز طمنظوچند
مورد  (FSI) سیال سازه و کنشبرهمرا با روش  یپاسخ اجبار

 یناش دینامیک یکه حداکثر فشارها افتندی. آنها دردادندقرار  یبررس
روتور قرار های ورودی پرهاول، هر دو در لبه  کیاز فشار دو هارمون

 به عنواناول  کیاز فشار هارمون یناش میکیدیناهای تنشدارند. 
و  وانگشود. می تنش متناوب در نظر گرفته نیترعمده

 FEAو  CFD طرفهیککوپل  کیبر  یمدل مبتن کی ][24همکاران
 مطالعهرا ها و کرنشها و تنش ندرا توسعه داد یباد نیتورب کی

 یبیترک CSD-CFDروش  کیارائه به  ][25و همکاران یدا. نمودند
اثر  یو بررس HAWTsروتور های پره ایروالاستیک لیتحل یبرا
 نیروتور و همچنهای پره یآیرودینامیکبر عملکرد  پیچش پره هیزاو

. آنها پرداختند روتورهای پره یآیرودینامیکبر عملکرد  FSIاثرات 
 با پیچش بیشتر پرهروتور  تنش پرهکه حداکثر انحراف و  افتندیدر

 لیو تحل هیتجز کی ][26کارانو هم رفیعی. ابدیمی شیافزاروتور 
های انجام دادند و پاسخ را باد نیتوربهای در مورد پره سیال سازه

گیری اندازهباد  طرحمهای را در سرعت پره دینامیکو  کیاستات
مورد  یبرق خروج دیرا بر تول ایروالاستسیتیکردند. آنها اثرات 

 لیتحلو  هیتجز ][27انو همکار کاریونقرار دادند.  یبررس
را ارائه  باد نیتورب ی یکبرا دینامیکیو  یکیاستات ایروالاستیک

و  هیتجز آن آیرودینامیک یبر رو ی راچشیپ یو اثر سخت نمودند
 یبیترک CSD-CFDروش یک  ][28و همکاران واکای نمودند. لیتحل
 به وارائه نمودند  HAWTروتور های پره ایروالاستیک لیتحل یبرا
 روتور ی پرهآیرودینامیک یبر بارها پرهشکل  رییتغ ریتاث یرسبر
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 .پرداختند
مطالعه وسیعی روی ارتعاشات پره توربین  و همکاران فیلسینگر

توربین شعاعی و محوری هم  حالی کهدر  [29 ,1]دادندمحوری انجام 
تنش ماکزیمم و هم از نظر فاصله بین ، از جهت طول مسیر جریان

تفاوت اساسی با  جریان شعاعی و جریان محوریتوربین های پره
جریان در حوزه بعدی ٣ سازیمدلبه  و همکارانسن . یکدیگر دارند

فرکانس و زمان پرداخت و بیان کرد که با طراحی دوباره ضخامت 
مطالعات . [30]شوندیمحذف  هاتنشمقدار زیادی از  ،پره

ان داد که تغییر نش ند،انجام داد و همکاران فیلسینگرکه ای پیوسته
توان شبیه یک جسم بدون می است و یپوشچشمفرم پره قابل 

بنابراین انجام . [32 ,31 ,29 ,1]ارتعاش به طور استاتیکی آن را مدل کرد
قابل  طرفهیکسیال و جامد به صورت کوپلینگ  کنشبرهمآنالیز 

 قبول خواهد بود.
اطق هدف اصلی این تحقیق مطالعه تاثیر توزیع ضخامت من

مختلف پره روی بارگذاری پره و چگونگی تاثیرگذاری آن روی 
مشخصات  ١باشد. جدول یراندمان و بهبود رفتار استاتیکی آن م

 دهد. یهندسی روتور و استاتور را نشان م
 

 پارامترهای هندسی منتخب توربین )۱جدول 
 مشخصه هندسی مقدار
 )مترمیلی( شعاع متوسط پره روتور در خروجی ۵۲
 طول محوری وتر ٤٠
 هاپرهتعداد  ١٢
 درصد ارتفاع معادل فاصله گپ روتور تا شرود ٣

١/٥٥  زاویه پیچش ورودی پره روتور °
٢/٧  زاویه پیچش خروجی پره روتور °

 نازلهای تعداد پره ٢٤
 زاویه گردش پره استاتور ٧٠

١/٢  نسبت فشار کل در نقطه طراحی 
 سرعت گردش روتور ٥٣٣٤٤

٨٤/٠  نسبت هاب به رویه روتور 
۴۰۵/۴  قطر گلویی استاتور 
٩٦٣/١٢  عرض پره استاتور 

 
  تعیین هندسه پره -۲

تست  کالجالیامپراست و در دانشگاه  ب.ب.آروتور ساخت شرکت 
برای آن کالیبره شده  سازیمدلاین پره که نتایج . ]34 ,33[شده است

اثر  حاضر قیتحق در .به عنوان پره مبنا در نظر گرفته شده است
ها با ضخامت آن عیکه توز گریپره و دو پره د نیضخامت بر ا عیتوز
 سهیمقا ،ارائه شده [20 ,19] ریآنگکه توسط  ۱تفاده از رابطه شماره اس

تنها در توزیع ضخامت  ،بنابراین این سه روتور مختلف شده است.
وزیع ت پارامترهای ۱با یکدیگر اختلاف دارند. در شکل  شانیهاپره

 .اندشدهضخامت نشان داده 
 

 
 پارامترهای تعیین ضخامت پره )١ل کش

𝑡𝑡 = 𝑡𝑡𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 + [𝑡𝑡𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 − 𝑡𝑡𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟]𝜉𝜉𝑒𝑒 )۱( 
𝑡𝑡𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 = 𝑡𝑡2 + [𝑡𝑡3 − 𝑡𝑡2](

𝑥𝑥
𝑑𝑑

) )۲( 

𝜉𝜉 =
𝑥𝑥
𝑑𝑑

; 𝑥𝑥 ≤ 𝑑𝑑 )۳( 
ξ =(c-x)/(c-d) ; x > d )۴( 
e = �0.4 𝑑𝑑/𝑐𝑐 [0.95 �1 − x

c
� (1 − 𝜉𝜉) + 0.05] )۵( 

، 𝑡𝑡𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 محل d، ماکزیمم ضخامت پره t𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚، طول وتر c که در آن
t2 و  ضخامت لبه ورودی پرهt3 باشندمی ضخامت لبه انتهایی پره. 

تقسیم تمامی پارامترها به طول وتر پره منجر به ایجاد پارامترهای 
ه به ملاحظات شود. ضخامت لبه انتهایی پره با توجیبدون بعد م

 ۰۱۵/۰تنش و توانایی ساخت و تولید نباید از  ،بلاکیج ،یکارخنک
 . ]35[کندیرا محدود مها زیرا این امر تعداد پره ،اینچ کمتر باشد

 (s) هاپرهبر فاصله یا گام  (b) به نسبت ضخامت لبه انتهایی پره
باید تعریف شده است و  ۶گویند که در رابطه می بلاکیج لبه انتهایی

 .]19[کمتر باشد۱/۰برای جلوگیری از افت راندمان از 
z  هاپرهبرابراست با تعداد: 

𝑏𝑏
𝑠𝑠

=
t3/ 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 ∝𝑡𝑡𝑡𝑡

2𝜋𝜋𝜋𝜋/𝑧𝑧
 )۶( 

شده توزیع ضخامت دو پره طراحی ذکرهای با توجه به محدودیت
نشان داده  ۲و شکل پروفیل آنها در جدول ها گردید. مشخصات پره

 شده است.
 

 هالیپروفضخامت  پارامترهای هندسی )۲ول جد
شکل لبه 
 انتهایی پره

D 
(mm) 

𝐭𝐭𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦 
(mm) 

𝐭𝐭𝟐𝟐 
(mm) 

𝐭𝐭𝟑𝟑 
(mm) بلاکیج Cut off 

 (a) پروفیل مبنا ۰۲۶/۰ ۵/۰ ۶/۰ ۸۴/۲ ۴/۹ خوردهبرش
نیمه 
 (b)پروفیل  ۰۱۷/۰ ۰/ ۳۷۵ ۸/۰ ۸/۲ ۱۰ خوردهبرش

 (c)پروفیل  ۰۱۷/۰ ۳۷۵/۰ ۸/۰ ۶/۳ ۱۵ لبه گرد
 

باشد. ماکزیمم ضخامت یمنحنی کمبر برای هر سه پره یکی م
طول کورد برای ارتفاع میانی  درصد٢/٢٢در  متریلیمb ۸/۲پروفیل 

در  متریلیم٦/٣برابر با  cباشد. ماکزیمم ضخامت پروفیل یپره م
 کورد در ارتفاع میانی پره است.  درصد۳۴

 
 سازیمدل -۳

انجام شده است. شرایط  ١٧با ورژن  انسیس زارافنرمدر  سازیمدل
و دما در ورودی و فشار استاتیکی در خروجی  کلمرزی شامل فشار 

 شدهانجام یهاگیریاندازهکه مقادیر آنها از نتایج حاصل از  باشدیم
آمده است. ابتدا مدل برای پروفیل پره مبنا  به دست کوپلندتوسط 

الیبره شده و سپس مطالعه بقیه برای پنج نقطه عملکرد ساخته و ک
 در نقطه طراحی انجام شده است. هاپره

مغشوش در نظر گرفته شده است زیرا عدد  جریان به صورت کاملاً 
 سازیمدلباشد. برای یم ٦×٥١٠ رینولدز در ورودی استاتور معادل

 استفاده شده است. k-ϵ Realizableتوربولانس از مدل 
پره  ١٢عنی حلزونی دوگانه به انضمام برای کل توربین ی سازیمدل

محیط  ٢شکل  پره استاتور و دیفیوزر انجام شده است. ٢٤روتور و 
 دهد.می محاسباتی را نشان

 ١١ توربوگرید افزارنرممنظم در  یبندمشبرای روتور و استاتور از  .
در فاصله درجه، ١٥نیز برابر با ها استفاده شد. کمترین زاویه مش

 ،هامشبرای ارزیابی اندازه  ونود  ١٠و روتور حداقل بین استاور 
در نظر گرفته شد که برای استاتور و روتور  هامشتعداد متفاوتی از 



 ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــو همکاران  فردیمحمدحسن شجاع ۲۶۷۰

  ۱۳۹۸، آبان ۱۱، شماره ۱۹دوره                                        مدرسپژوهشی مهندسی مکانیک  -ماهنامه علمی

 گزارش شده است. ٣اندازه آنها در جدول 
کمترین تغییرات در  ٥و  ٤ردیف  ،شدهاعمالهای بین سایز مش

ت بسیاری در اگرچه که تفاو ،راندمان و جریان جرمی را نشان دادند
 باشد. یحل آنها م زمان

همچنین با هدف مطالعه ضریب فشار در اقطار مختلف روتور نیاز 
است تا اطمینان حاصل شود که مش انتخابی توانایی محاسبه 

مختلف به  یهامشضرایب را دارد. بدین منظور ضریب فشار در 
و در مقطع پایانی پره در  شدهیریگمتوسطصورت محیطی 

نمایش داده  ١نمودار متفاوت پره از ریشه تا نوک پره در  یهاارتفاع
 شده است.

 

 
 توربین توربوشارژر محیط محاسباتی )۲ل کش

 
  آنالیز انتخاب مش )۳جدول 
حالت 
 مش

هامشتعداد  راندمان توتال به  
 (%) استاتیک

 نرخ جریان جرمی
 روتور استاتور زمان حل (کیلوگرم بر ثانیه)

٣٥٤/٥٨ ٢٥٤٣٥٤ ١٥٣٥٤٥ ١  ٤٩٥/٠  ١٢ 
۲ ٨٦٥/٦٠ ٦٢٥٨٧٣ ٤٣٦٥٦٥  ٥٠٢/٠  ٢٣ 
۳ ٠٩٦/٦٢ ١١٣٥٥١٢ ٨٣٥٤٦٣  ٥٠٦/٠  ٤٦ 
٥٥٩/٦١ ١٨٢٥٤٣٤ ١٤٦٥٤٣٦ ٤  ٥٠٥/٠  ٧٥ 
٤٥٣/٦١ ٢٥٣٨٠٣٤ ١٩٨٠٣٤٥ ٥  ٥٠٥/٠  ١٠٥ 

 

 
به صورت دایروی از پایه تا نوک  شدهیریگمتوسطضریب افت فشار کل  )۱نمودار 

 اوتمتفهای روتور در مش

 
ردیف چهارم به دلیل داشتن بهترین  ١نمودار و  ٣با توجه به جدول 
و هزینه  هامشعدم وابستگی به اندازه  ،توازن بین دقت

برای تعیین حد  انتخاب شد. هامشمحاسباتی برای تعیین تعداد 
استفاده شد که عدد  ۱×۱۰-۵ برابر با RMSهمگرایی از کمترین 

بعضی در  .]36[ایی قابل قبول استهمگر دادننشانمناسبی برای 

 +Y در تمامی نواحی .گرفته شد در نظر ۱×۱۰-۷ موارد این عدد برابر با
 شد.  ٦آمد و در بقیه نواحی ماکزیمم آن برابر با  به دست ٢کمتر از 

 
 یتجربهای با داده سهیمقا -۴
ی شگاهیآزما یهایریگاندازهبا توسط مقایسه  آمدهدستبه جیتان

 حالتدر  راندمانجرم و  انیهر دو پارامتر جر یبرا پلندکوتوسط 
به ها یژگیو نیا. ]34 ,33[تقرار گرف دییمورد تا ،مساوی رشیپذ

 شوند:یم تعریف ریصورت ز
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 فشار کل به فشار جرم در مقابل نسبت تپارامتر نسب( ٢نمودار 
نسبت  برحسب ستایکل به ا ینسب راندمان( ٣نمودار و  )کیاستات

مساوی  رشیپذ حالتدر  نیعملکرد تورب نمودار از مپ دو )،سرعت
 .دهدیم نشانرا  شدهیریگاندازهو  آمدهدستبهبرای مقایسه نتایج 

سرعت های سبتمعادل نکه  است ریمتغ۲ /۵به  ۳/۱ نسبت فشار از
 یهاداده با مدل یجرم انیجرپارامترهای . است ۶/۰تا  ۱۲/۱

نسبت فشار کمتر از  نیترنییپا. در استهماهنگ گاهی شیآزما
که در نسبت فشار  یتوان مشاهده کرد در حالمی اختلاف را ددرص۸

قطعیت ، عدم ترنییپا یهاراندماناست. در  درصد۱ عدد نیبالاتر ا
باشد، منجر به اختلاف  درصد۵تواند تا می که شیآزما جیدر نتابالا 

 . ]34[شودیم شتریب
 

 
حسب نسبت بر شدهیریگاندازهو  شدهمحاسبهمقایسه پارامتر جرمی  )۲نمودار 

 فشار
 

 
شده بر حسب نسبت گیری اندازهمقایسه راندمان محاسبه شده و  )۳نمودار 
 سرعت
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 و بحث جینتا -۵
توزیع عدد ماخ را برای سه پروفیل در سطح مکشی و  ٤نمودار 

در  دهد.می نشان ٧٥/٠و نسبت سرعت  ١/٢فشاری در نسبت فشار 
ای ی موج ضربهطرف سطح مکشی و فشار دو ابتدای پره در

شود و منجر به افت شدید عدد ماخ و افزایش منتشر می ،شدهایجاد
صوتی  جریان زیر ،شوک دستنییپاگردد. در دید ضریب فشار میش

باشد. است و گذرگاه بین دو پره همانند یک نازل همگرا و واگرا می
از طول کورد با  ٤/٠در طی گذرگاه تا رسیدن به گلوگاه در فاصله 

و جریان زیر صوتی،  ریپذتراکمسطح مقطع طبق قانون گاز  کاهش
باشد تا مقطع سرعت در حال افزایش و فشار در حال کاهش می

گلوگاه که در آن که اگر به حد کافی سطح مقطع کوچک باشد در 
 رسد.فشار مطلق مورد نظر شرایط جریان به حالت صوتی می

 

 
(a) 

 
(b) 

 
(c) 

 bپروفیل  a (b)پروفیل  (a)خ روی ارتفاع میانی پره: توزیع عدد ما )۴نمودار 
(c)  پروفیلc 

در نازل همگرا و واگرا با  پذیرتراکمبعد از گلوگاه باز طبق رفتار سیال 
. ابدییمیابد و فشار افزایش افزایش سطح مقطع سرعت کاهش می

کاهش سرعت سیال در این ناحیه منجر به دیفیوژن زیر صوتی 
هدایت حیه از اطراف ایرفویل را ناحیه دیفیوژن غیرشود. این نامی

گویند. افزایش فشار در این ناحیه منجر به ایجاد گرادیان شونده می
گردد. گرادیان فشار معکوس سبب ایجاد جدایش فشار نامطلوب می

شود که با گذر از حالت آرام به توربولنت در در لایه مرزی آرام می
شده اگر دوباره به سطح مرزی جداه برشی همراه است. لایه لای

کند که در طی آن ضریب فشار بچسبد تولید حباب جدایش می
شده دوباره به سطح نچسبد نیز ماند و اگر لایه مرزی جداابت میث

ولی در انتهای پره منجر به ایجاد  .ماندباز هم ضریب فشار ثابت می
در شود. در انتهای سطح فشاری ویک و افت شدید عدد ماخ می

جریان ترنسونیک اطراف ایرفویل در لبه انتهایی پره نیز یک شوک 
شود که تا سطح ناشی از افت لبه انتهایی سطح فشاری ایجاد می

شود. البته به دلیل اینکه خود منتشر می دستنییپامکشی پره 
 ترفیضعشده باشد شوک تولیدتهای پره کمتر میماخ نسبی در ان

کاهش عدد ماخ در انتهای سطح فشاری و باشد. تاثیر این افت می
همچنین ایجاد روند کاهشی در انتهای سطح مکشی پره کناری 

 باشد.می
روی سطح مکشی بعد از دیفیوژن زیر صوتی در ناحیه شوک در 

سطح مکشی به دلیل زاویه حمله  جریان در ابتدای ،ابتدای پره
 درجه سیال دچار جدایش و برگشت درون این حباب جدایش٧٠
یابد و بنابرین منطقه که در طی آن سرعت کاهش میشود می

که در نمودارهای ماخ  ردیگیمدیفیوژن ابتدای سطح مکشی شکل 
با روند کاهشی عدد ماخ نمایان است. این منطقه که قبل از گلوگاه 
قرار دارد منجر به گذر سریع لایه مرزی از حالت آرام به توربولنت و 

گردد که طی این اتفاق حباب ه سطح میچسبیدن مجدد ب نهایتاً 
ابتدا عدد  فرآیندشود. در طی این جدایشی در این ناحیه ایجاد می

یابد و سپس در قسمتی خطی کاهش می ماخ با نرخ ملایم و تقریباً 
ماند. محل تقاطع روند افزایش خطی و خط از طول پره ثابت می

وند کاهش باشد و بعد از خط ثابت یک رثابت نقطه جدایش می
شدید را شاهد خواهیم بود. محل تقاطع خط ثابت و منحنی کاهش 

باشد. سپس روند نقطه گذر از حالت آرام به توربولنت می ،سریع
شود. نقطه توقف روند متوقف می کمکمافزاینده کاهش عدد ماخ 

شده به سطح نقطه چسبیدن مجدد لایه مرزی جدا کاهشی
 توانیمر نمودار ضریب فشار نیز باشد. تاثیر این جدایش را دمی

مشاهده نمود. بدین ترتیب که یک افزایشی سریع و سپس توقف 
شده به سطح) در مرزی جدا(نقطه چسبیدن مجدد لایه  این روند

باشد. روند کاهشی عدد ماخ در اثر ابتدای سطح مکشی مشخص می
یابد و سپس بعد از ناحیه دیفیوژن و جدایش تا گلوگاه ادامه می

دایش جریان با مومنتوم پایین بر اثر این دیفیوژن، جریان نزدیک ج
به سطح در اثر اختلاط با جریان در میانه گذرگاه به طور آرام و 

نیز بعد از یک پیک نسبی  Cp گیرد و بنابراینپیوسته شتاب می
 . )۷(شکل  یابدکاهش می

با  کنشبرهمدر انتهای پره روی سطح مکشی عدد ماخ به دلیل 
وک ناشی از افت انتهایی سطح فشاری پره کناری دچار کاهش ش

شیب انحنای پره با تعیین توزیع عدد ماخ سطحی بر  شود.می
 گذارد. تاثیر می، ]16[عملکرد پره

دیفیوژن با کاهش سرعت جریان در امتداد سطح پره تعریف 
کند، لایه مرزی ضخیم که جریان دیفیوز می طورهمانشود. می
یابد. در این حالت، افت حرکت در لایه مرزی افزایش میشود و می

شود؛ جدایش افزایش درگ موجب کاهش قابل توجه مومنتوم می
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شود. تعریف ریاضی دیفیوژن به بزرگی میهای جریان منجر به افت
 است: ١١شرح رابطه 

)۱۱( 𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷 =
𝑉𝑉𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 − 𝑉𝑉2

𝑉𝑉1
 

 𝑉𝑉𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚  سطحی،  ماکزیمم سرعت برابر با𝑉𝑉2  سرعت در لبه انتهایی
باشد. در تمام برابر با سرعت در لبه ورودی پره می 𝑉𝑉1پره و 
بیشتر است و با حرکت  ترنییپاهای ها، عدد ماخ در ارتفاعپروفیل
یابد. که این امر به دلیل افزایش سطح بالاتر، کاهش میهای به لایه

از ارتفاع کل پره افت  ٨/٠باشد. در ارتفاع گلوگاه در مقاطع بالاتر می
نشتی از لقی نوک پره سبب افزایش درگ و ضخامت لایه مرزی و 

های کاهش نهایتاً برگشتی بر سطح فشاری و های ایجاد جریان
در سطح مکشی در همین  .شودموضعی عدد ماخ بر این سطح می

باشد که ارتفاع منحنی عدد ماخ در طول بیشتری از پره ثابت می
در این ارتفاع در تمامی  تریطولاناین بیانگر حباب جدایش 

 آنگیرهای مشخص است که پره ٤نمودار شود. از میها پروفیل
دارای سرعت کمتر در سمت فشاری به همراه ) c و bهای پروفیل(

ناگهانی روی سطح فشاری های نات بیشتر هستند. این افتنوسا
و ناپیوستگی سطح که در حد میکرومتر ها به دلیل برآمدگی

جریان ها شود. زیرا در اطراف این ناپیوستگیایجاد می باشندیم
شود که منجر به کاهش شدید محلی ضعیف می یهاشوکدچار 

یل طراحی مستقیم این شود. این امر به دلعدد ماخ در آن ناحیه می
زیرا در طراحی مستقیم پروفیل پره قبل  ؛افتدیمدو پروفیل اتفاق 

گردد. علاوه بر وجود این از تعیین توزیع فشار سطحی مشخص می
وفیل مبنا که سبب کاهش عدد ماخ نسبت به پرها ناپیوستگی

ضخامت  ،بودن عدد ماخ در این دو پرهشود دلیل دیگر کمترمی
ورودی در پروفیل این دو پره در مقایسه با پروفیل مبنا بیشتر لبه 

زیرا ضخامت بیشتر لبه ورودی سبب افزایش ضریب فشار  ؛باشدمی
شود که این امر معادل کاهش سرعت و بالتبع عدد ماخ می

شود. همچنین مقدار دیفیوژن بیشتری در این دو پره می ماکزیمم 
سطح فشاری در  به دلیل افت بیشتر سرعت در لبه انتهایی

 .مشاهده شده است cو  bهای پروفیل
 پره ذاریبارگ -۵-۱

پره  مختلف برای چهار ارتفاع در هالیپروفاز  لودشده فشار یمنحن
که دو ورودی حلزونی  در نماییروتور  درجه١٨٠ موقعیت در مستقر

نشان داده شده  ٥نمودار در افقی و در بالای روتور قرار گرفته است 
 .است

 .شودی) محاسبه م۱۲از معادله ( فشار کل ضریب

𝐶𝐶𝑝𝑝 =
𝑃𝑃 − 𝑃𝑃∞
1
2𝜌𝜌𝑈𝑈∞

2
 )١٢( 

ست که فشار یکنواختی در تمامی سطح پره داشته باشیم. ا مطلوب
منحنی ، سطح داخلی ۹/۰ارتفاع  دهد که درینشان م ۵نمودار 

منحنی توزیع فشار  از سطح داخلی ترپهنو  ترگستردهتوزیع فشار 
به دام  یدر سطح فشار ورودیدر لبه  انیجر. باشدیم ۵/۰ ارتفاعدر 

جدا  سریعاً  انیجری که در سطح مکش یافتاده است، در حال
ن تمایل دارد که بعد از جدایش به سطح ایجر ن،ی. علاوه بر اشودیم

طول کورد الی انتهای پره شاهد بارگذاری  ۳/۰مکشی بچسبد. از 
افت قابل توجهی در  ،میانی پره منفی خواهیم بود. در ارتفاع

کورد به دلیل جدایش جریان در این منطقه اتفاق  ۴/۰بارگذاری در 
 رود.می افتاده است که در نزدیکی شرود از بین

به  یبه طور قابل توجه راندمانروشن است که  ۵و  ۴نمودارهای ز ا
فشار  ضریب پیک کوچک هندسه سطح حساس است. راتییتغ

بودن دیفیوژن و کاهش رشد اضافی لایه کمتر دهندهنشانکمتر 
 باشد.می مرزی

 

 
(a) 

 
(b) 

 
(c) 

 a (b)پروفیل  (a)متفاوت از پره: های توزیع بارگذاری فشار در ارتفاع )۵نمودار 
 cپروفیل  b (c)پروفیل 

 
های یلپروف توزیع سرعت در ارتفاع میانی پره حول ۳شکل 

"a"،"b" و "c" آنجا که فشار و سرعت در اطراف  دهد. ازیرا نشان م
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سطحی های ناهمواری نیاست، بنابرا ی پرهاز انحناپره تابعی 
 در مناطق کاهش سرعت ی جدایشمحلهای حباب جادیا موجب

در فاصله  یمکش سطحدر  جدایش شدیدی پره آنگیرهر دو . شودیم
 یتوجه قابل یمرز هیلا یشجداهمچنین . دهندیکورد نشان م ۹/۰

 که در یر حالشود دییده مد آنگیرهای لیپروف ورودیهای هدر لب
نسبت  خوردهبرشبه لبه انتهایی  انیشود. جریمشاهده نم پره مبنا

که  ) و حالتیbاست (پروفیل  خوردهبرشکه به طور نیمه  به حالتی
درگ انتهایی  نی، بنابراچسبدیم هتر) بc(پروفیل  ته پره گرد است

 .شودیم دیتول "c" با پروفیل بزرگتریافت اختلاط و بیشتر 
تنش برشی دیواره سطوح مکشی و فشاری را نشان  ۶نمودار 

دهد. بدون توجه به منطقه دیفیوژن که تنش برش دیواره در آن یم
 هاپرهبیشتر از بقیه  ترمیضخهای تنش برشی کل پره ،کم است

طح تنش برشی بسیار بیشتری را به دلیل س cو  bست. پروفایل ا
 ناهموارتر پره خود دارند. 

 

 
Profile a 

 
Profile b 

 
Profile c 

 مختلفهای ارتفاع میانی پره حول پروفیل توزیع سرعت در )۳شکل 

 
(a) 

 
(b) 

 
(c) 

اع میانی پره حول تنش برشی دیواره سطوح مکشی و فشاری در ارتف ).۶نمودار 
 cپروفیل  b (c)پروفیل  a (b)پروفیل  (a) مختلفهای پروفیل

 
هر  یبرا ۴شکل در  نیتورب پره یشده رولود یروین جانبی راتییتغ

 ،ورودی لبه شدنمیضخروتور نشان داده شده است. با  از پرهنقطه 
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کل  ضخامت افزایش ، امایابدیمکاهش  اندکی شدهیبارگذار یروین
 .کاهش یابد یریگچشمشده به طور شود که نیروی لودیسبب م پره

گام پره  𝜏𝜏. ]37[شودیممحاسبه  ۱۳ضریب بارگذری پره از رابطه 
 مشابه است.  هالیپروفکه برای همه  باشدیمطول کورد   𝐵𝐵𝑋𝑋و

)۱۳( ψ𝑇𝑇 = 2
𝜏𝜏
𝐵𝐵𝑋𝑋

𝑆𝑆𝑆𝑆𝑆𝑆2𝛽𝛽2(𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝛽𝛽1 + 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝛽𝛽2) 

را نشان  ۱۳در معادله  شدهاستفادهترهای هندسی پارام ۵شکل 
 دهد.می
دارند، در نتیجه طبق  تربزرگ 𝛽𝛽1و  ترکوچک c ،𝛽𝛽2و  bهای پره

دارای ضریب بار بالاتری هستند و بنابراین جدایش در آنها  ۱۳رابطه 
. لبه پیشانی ضخیم باعث افزایش بارگذاری باشدیممسئله مهمی 

شود محلی می یهاشوکجر به جدایش جریان و شود که منپره می
و  bهای و در پروفیل ]37[دارد یخوانهم هیهای که این امر با یافته

c  شود.دیده می ترمیضخبا لبه پیشانی 
 

 
 a  پروفیل

 
 bپروفیل 

 
 cپروفیل 

 مختلفهای بر سطح جانبی پره در پروفیل شدهاعمالنیروی  )۴شکل 

 
 [37]ذاریپارامترهای هندسی پره برای محاسبه بارگ )۵شکل 

 
  CFD-FEMکوپلینگ  -۵-۲

برای کوپلینگ حل سیالاتی و  طرفهیک FSIدر این تحقیق از 
 -استفاده شده است. در این روش ابتدا معادله ناویرای سازه

 به دستشود و توزیع فشار یاستوکس برای ناحیه سیال حل م
سپس توزیع فشار سیال به عنوان بار به سازه اعمال  ،دشویآورده م

مدل  دیبا یاز مرکز و گرانش زیگر ،آیرودینامیک یبارهاشود. یم
به مدل وارد  ،پرهسرعت روتور به عمال با ا از مرکز زیگر ید. بارهانشو

 پرهساختار  بربار ثابت یک  لیبا تحم یگرانش یبارها .شودیم
 شدند. سازی مدل

توربین در قطعه توربوشارژ موتورهای احتراق  یهاپرهدر ساخت 
که تنش  شوداستفاده می ۷۱۳داخلی از سوپرآلیاژ پایه نیکل 

 مگاپاسکال۷۹۰مگاپاسکال و تنش نهایی آن ۶۹۰تسلیم آن برابر با 
روتور از جانب سیال های تنش نرمال وارده به پره ۶شکل باشد. می

در کنار لبه  هاب پره یکینزد درها حداکثر تنشدهد. می را نشان
 آید. یموجود به  ییانتها

بر اثر فشار سیال را نشان  روتورهای تغییر شکل پره ۷شکل 
. حداکثر تغییر شکل در نوک پره اتفاق افتاد. حداکثر تغییر دهدیم

 bو در پروفیل  متریلیمa ۳۰۶/۰شکل در نوک پره در پروفیل 
 . باشدمی متریلیمc ۲۷۳/۰و در پروفیل  متریلیم۳۴۶/۰

 

 
  روتور از جانب سیالهای تنش نرمال وارده به پره )۶شکل 
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 بر اثر فشار سیال روتورهای تغییر شکل پره )۷شکل 

 
 یاسازه -عملکرد سیال -۵-۳
 ۸نمودار در و  آن بازده و نیتورب یجرم انیجر راتییتغ ۷نمودار  در

نشان ها پروفیلهمه  یبرا وون میسزهای حداکثر تنشسه یمقا
کاهش ها غهیت شدنمیضخبا  یآیرودینامیکبازده . شده است ادهد
  maxt محل. استی جرم انیجر نیبالاتر یاراد  "a"لییابد. پروفیم

 نیترمهم ورودی لبهموثرتر از کاهش ضخامت است و ضخامت 
 لیبه دلکمترین راندمان را  "c" لیاست. پروف راندمان روی پارامتر

 نیترمیضخو  از لبه ورودی ماکزیمم ترین فاصله ضخامت بیش
maxt لیدارد. پروف دو پروفیل دیگر را، نسبت به "b هلب" به علت 

با هترین عملکرد بدارد.  ترنییپا یجرم انی، جرترمیضخ ورودی
نسبت  maxtفاصله  نیترکینزدو  یورودتر کبا لبه ناز  "a"پروفیل

. آمد به دست خوردهبرشانتهایی  هلب نیو همچن ورودی هلببه 
 ییهالیپروف نیمتمرکز شده است، بنابرا ییلبه انتها هیدر ناح تنش

دارای  b و c لیپروفکه  چهگرتنش را دارند.  نیکمترتر میبا لبه ضخ
دارای  cضخامت انتهایی مشابه هستند ولی به دلیل اینکه پروفیل 

اشد کمترین بمی ضخامت ماکزیمم بیشتر و لبه انتهایی گرد
 .را داردتنش  مماکزیم

 

 
 مختلفهای مقایسه راندمان و جریان جرمی پروفیل )۷نمودار 

 

 
 مختلفهای به پروفیل شدهاعمالوون میسز  هایتنش مقایسه )۸نمودار 

که پره متحمل قه یدور در دق۵۳۳۴۴ها در سرعت روتور تمام تنش
" به علت b" لیوف. پرشودیمگیری اندازه، شودیبیشترین تنش م

. تنش را دارد اندک بیشترین ماکزیممو ضخامت  انتهایی نازکلبه 
 در کاهش تنش ییلبه انتها تضخام افزایشنشان داد که  جینتا

 .است maxt افزایش تر ازموثر
 

  نتایج -۶
جریان  نیتورب یک یبراای ایروسازهمدل  کیمطالعه،  نیدر ا

 ساخته شده است FEA و CFD کوپلینگ توسطتوربوشارژر  مختلط
 یمدل برا نیشده است. ا دییتا آزمایشگاهیهای یج آن با دادهو نتا
 آنها استهای پرهضخامت تنها تفاوتشان در روتور که  سه یبررس

روتور بر عملکرد  نقاط مختلف پره اثرات ضخامت به کار گرفته شد تا
 به دستضر تواند از مطالعه حامی ریز نتایج. ردیقرار گبررسی مورد 

 :آید
𝐶𝐶𝑝𝑝 پذیرد تا از ضخامت پره در بیشتر از انحنای سطحی اثر می

 مقایسه با عدد ماخ 
با افزایش ضخامت پره  P.Sحداکثر عدد ماخ سطحی در سطح  -۲

 یابد.کاهش می
 یترنییپادر توربین توربوشارژ دارای راندمان  ترمیضخهای پره -۳

 است. ترنازکهای از پره
، شدهلیتحمرات رترین تغییر برای افزایش عملکرد بین تغییموث -۴

 کاهش ضخامت لبه ورودی تشخیص داده شد.
 از لبه ورودی، راندمان را کاهش داد. maxtافزایش فاصله  -۵
 کردن آن افزایش یافت.افت لبه انتهایی با گرد -۶

تر، لبه زککه دارای پره نا "d" بنابراین بهترین کارایی با پروفیل
ی پره، نسبت به لبه ورود  maxt مکان نیترکینزدتر ورودی، ازکن

 .آیدمی به دستاست،  خوردهبرشتر و همچنین لبه نازک
حداکثر تنش برای پره مبنا در ناحیه هاب پره در کنار لبه  -۷

پره در این ناحیه به طور  شدنمیضخانتهایی اتفاق افتاد که با 
ین تاثیر افزایش ضخامت در کاهش پیدا کرد، بنابرا یریگچشم

 بیشتر تشخیص داده شد. ناحیه هاب
 maxtدر کاهش تنش افزایش ضخامت لبه انتهایی از افزایش  -۸

 مؤثرتر است.

 
 فهرست علایم  -۷
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