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Numerical Investigation of Effect of Blade Profile on the 
Supersonic Gas-Turbine’s Performance under the Partial-
Admission Conditions

[1] Experimental and numerical investigation of design optimization of a partial admitted
supersonic turbine [2] Aerodynamic design and numerical analysis of supersonic turbine
for turbo pump [3] Off-design performance of a multi-stage supersonic turbine [4] Partial
admission effect on the performance and vibration of a supersonic impulse turbine [5]
Numerical and experimental evaluation of supersonic turbine flow and effect of geometrical 
change of blade edges on turbine performance [6] Numerical simulation of the effect of
passive control method by changing tip geometry on the performance of the axial turbine
[7] Effects of nozzle arrangement angle on the performance of partially admitted turbines
[8] Analytical investigation of supersonic turbomachinery blading [9] Flow pattern 
improvement in nozzle-rotor axial gap in impulse turbine [10] An empirical model for
partially admitted turbine efficiency [11] Physical modeling of gas-dynamic process in
power plants elements [12] Analytical investigation of supersonic turbomachinery blading. 
1-Computer program for blading design [13] Three-dimensional aerothermodynamic
optimization of the stator blade of an axial-flow gas turbine in an open-source platform [14]
Experimental study of a small partial admission axial turbine with low aspect ratio blade

The supersonic turbines are widely used in various industries and power generation systems, 
including gas turbines, space propulsion, heavy transport industries, and etc. In general, these 
turbines are used when a high specific work with a low fluid Mass flow is needed. It is possible 
to extract a high specific work from small height supersonic impulse blades in these turbines. 
To prevent losses due to the low blades aspect ratio, the turbine is used in partial-admission 
conditions; so that, the fluid flow is only fed from a part of the rotor. The degree of partial-
admission and the type of blade profile are important factors that have significant effects on 
the turbine performance. The aim of this work is to design and investigate the effects of various 
types of impulse blade profiles on the turbine’s performance. A preliminary design code 
is developed in order to predict turbine performance. These results are evaluated using the 
experimental results. In the next step, using the calculation of design code, two-dimensional 
profiles are created using different design methods and numerically analyzed. Finally, the 
profiles that were better than the original model were studied by 3D numerical analysis. It was 
found that the performance parameters such as efficiency, power, and torque are increased by 
more than 8% in the selected best model, in comparison with the original model. Moreover, the 
total pressure loss is 12% decreased for the selected model. In general, the results show that 
the selected profile would have a superior performance.
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توان  های تولیدای در صنایع مختلف و سامانههای فراصوت کاربرد گستردهتوربین
رانش فضایی، صنایع حمل و نقل سنگین و غیره های گازی، پیشاز جمله توربین

 با وجود دبی جرمی اندک روند کهکار می بهزمانی ها این توربینطور کلی دارند. به
 هایبا استفاده از پره هاتوان در این توربینمی نیاز باشد. یزیاد ویژه کار به

. با وجود دبی جرمی اندک، ارتفاع دست آورد به ییبالا کار ویژه ایضربه فراصوت
های مرتبط منظور کاهش اُفتمنظری کوچک است. بهها و در نتیجه نسبت پره

یعنی  روند؛ها در شرایط پذیرش جزیی به کار میبا نسبت منظری کم این توربین
شود. میزان درجه پذیرش جریان سیال فقط از بخشی از ورودی روتور تزریق می

بین رجمله عوامل موثر بر عملکرد این نوع توای از جزیی و نوع پروفیل پره ضربه
ای فراصوت بر ضربه های پرهاست. هدف کار حاضر بررسی تاثیر انواع پروفیل

ی بینعملکرد توربین است. در این کار ابتدا یک کد طراحی مقدماتی و پیش
های تجربی ارزیابی شده عملکرد توربین توسعه داده شده و نتایج آن با آزمایش
ل دوبعدی با استفاده از است. براساس محاسبات کد طراحی، تعدادی پروفی

صورت عددی تحلیل و ارزیابی های مختلف طراحی پروفیل تولید و بهروش
اند در هایی که نسبت به مدل اولیه عملکرد بهتری داشتهاند. سپس، پروفیلشده

اند. در این کار مشاهده شد که بعدی مورد مطالعه قرار گرفتهتحلیل عددی سه
بازده، توان و گشتاور توربین در بهترین مدل انتخاب پارامترهای عملکردی مانند 
اند. اُفت فشار سکون افزایش داشته %۸هرکدام بیش از  شده نسبت به مدل اولیه

 کارآیی دهندهکمتر از مدل اولیه است و تحلیل کلی نتایج نشان ٪۱۲نیز حدود 
  برتر پروفیل منتخب است.
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(با جرم مولکولی کم و  با سیال پرانرژیهای محوری که در توربین
 ،کنند یا نسبت فشارهای بالایی دارندسرعت انبساطی بالا) کار می

 ییبالا ژهیوکار  ای،ضربه های فراصوتتوان با استفاده از پرهمی
ها دبی جرمی سیال کاری کم است و دست آورد. در این توربینبه

 های مرتبطمنظور کاهش اُفتبه رو؛ از این ها کوچک استارتفاع پره

تی های ناشی از نشبا نسبت منظری کم، مانند اتلاف انتهایی و اُفت
شود. بدین استفاده می جزییو اصطکاک دیسک، از فن پذیرش 

شود. ترتیب، جریان سیال از بخشی از ورودی روتور تزریق می
های بلندتر را امکان استفاده از پره جزییاستفاده از روش پذیرش 

  .[1]کندجلوگیری می مذکور هایو از اتلاف کرده فراهم
های توربوماشینی در های پرهتحقیق و پژوهش روی تاثیر پروفیل

ای انجام شده است. این پیوستگی طور پیوستههای گذشته بهسال
 های آتیافق بازبودندر تحقیق موضوعی، نشان از اهمیت موضوع و 

امه ر اددر این زمینه است. نتایج کارهای متعددی که بخشی از آنها د
بیان شده است، همواره وابسته به شرایط و موارد خاص مطالعاتی 
بوده و تنها اصول کلی تحت احکام و قوانین سیالاتی و لایه مرزی 

. مطالعات مختلف، عمق دانش اندگاه عوض نشدهاست که هیچ
که در هر کاری،  یطور بهپژوهشگران را در این زمینه افزوده است. 

ارهای ای از کهای نو در گسترهرفته است. این دادهنگاه نوینی شکل گ
آوردهای جدید را همیشه زنده نگه پژوهشی، نوید رسیدن به دست

  داشته است.
به طراحی آیرودینامیکی و تحلیل عددی توربین  [2]و همکاران فو

ت برای توربوپمپ پرداختند. آنها از روش مقدماتی طراحی فراصو
ین درنظرگرفتن ترکیب تاثیرات متقابل تورببرای توربین فراصوت با 

منظور بررسی کارآیی روش طراحی، از و نازل استفاده نمودند و به
ای سازی عددی بهره گرفتند. با توجه به پدیدآمدن موج ضربهشبیه

منظور بررسی در صفحه اختلاط، از تحلیل عددی ناپایا به
انال استفاده آیرودینامیکی عملکرد توربین و میدان جریان در ک

ده ایکس استفاافافزار سیی از نرمبعدسهکردند. آنان برای تحلیل 
اند؛ کار بستهرا به (SST)اند و مدل آشفتگی، انتقال تنش برشی کرده

های پیچیده مانند های موجود در جریانبینی پدیدهزیرا در پیش
 نها برتری دارد. نتایج این کار نشاجدایش، نسبت به سایر مدل

ای متداخل، باعث ضربه هایقوی و موج هیثانودهند که جریان می
  ای شده است.ایجاد الگوی جریان پیچیده

 رد را یامرحلهتک فراصوت توربین یک عملکرد [3]و همکاران دورنی
 به و کرده مدل عددی صورتبه جزیی پذیرش و کامل پذیرش شرایط
 یر یگجهینت. کردند مقایسه موجود تجربی نتایج با حدودیم شکل
 در دو حالت نازل خروجی در جریان که پروفیل است بوده این کلی

مشاهده شد که  .دارند با هم زیادی یهاتفاوت جزیی و کلی پذیرش
 پذیرش در و بوده زیرصوت ،جزیی پذیرش با روتور خروجی در جریان
 کهحالتی برای که دهندیم نشان هاتفاوت این .است فراصوت ،کلی

 و شود مدل باید مجموعه کل ،است جزیی پذیرش دارای توربین
  .کرد استفاده تناوبی مرزی شرط از توانینم

د بر عملکر  جزییپذیرش  تاثیربه  [4]و همکاران لیدر یک کار تجربی، 
 همطالعای پرداختند. در این و ارتعاشات در توربین فراصوت ضربه

های و ارتعاشات توربین در درجه تجربی، عملکرد آیرودینامیکی
با فشار بالای هوا، مورد بررسی قرار گرفته  جزییمختلف پذیرش 

ده ، باز جزییپذیرش  درجهدهد که با افزایش است. نتایج نشان می
یابد. همچنین با افزایش نسبت سرعت نیز، بازده توربین افزایش می
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تلف پذیرش های مخیابد؛ اما این افزایش برای درجهافزایش می
	متفاوت است. جزیی
توربین  جزییدرجه پذیرش  سازیبه بهینه [1]وسیطو  طوقییآقا

فراصوت با استفاده از الگوریتم ژنتیک پرداختند. این  ایضربه
بوده است که  جزییای از پذیرش پژوهش با هدف رسیدن به درجه

در آن، بازده توربین بیشینه باشد. برای این منظور، از یک برنامه 
سازی استفاده نمودند و در نهایت، با طراحی غیرخطی در بهینه

بعدی، مدل بهینه نهایی را انتخاب استفاده از تحلیل عددی سه
  کردند.

مطالعه جریان در یک  [5]و همکاران طوقییآقادر پژوهشی دیگر، 
ورت صکند، بهکار می جزییدر پذیرش  توربین فراصوت خاص را که

ها ههای پر تغییر هندسی لبه تاثیربعدی انجام داده و دوبعدی و سه
 آمدهدستهببر عملکرد توربین مذکور را بررسی کردند. مطابق با نتایج 

ده شای ج ضربهها موجب بهبود الگوی موهای پره، تیزکردن لبهآندر 
  های جریان ورودی به روتور کاهش یافته است.و اتلاف
به بررسی اثر تغییر شکل نوک پره از طریق  [6]پورغلامعلیو  عباسی

تغییر اندازه درز نوک بر عملکرد کلی توربین پرداختند. در این 
رار حمله و ف لبهصورت متغیر در تغییر اندازه درز نوک به پژوهش با

صورت یکنواخت و مختلفی برای شکل نوک پره بههای حالت
دار درنظر گرفته شده و اثر این روش کنترلی غیرفعال بر عملکرد شیب

ددی سازی عتوربین و ساختار جریان استخراج شده است. برای شبیه
ایکس و مدل آشفتگی انتقال تنش افافزار سیجریان سیال از نرم

  برشی استفاده شده است.
زاویه چیدمان نازل بر عملکرد  تاثیربه بررسی  	[7]وسیطو  طوقییآقا

در  پرداختند. جزییتحت شرایط پذیرش  ایتوربین فراصوت ضربه
صورت هایی که بهاین پژوهش مشاهده شد، زاویه چیدمان نازل

کنند، نقش بسزایی در چگونگی جریان را درون روتور تزریق می جزیی
های ثانویه و جت در فضای توزیع الگوی جریان و اختلاط جریان

محوری بین نازل و روتور دارد. تعامل جریان خروجی از نازل با 
ای، با تغییر این زاویه همواره تحت تاثیر بوده های ضربهپروفیل پره

های های مناسب در درجهبا انتخاب پروفیل توانو از این رو می
  ، الگوی جریان بهتری ایجاد کرد.جزییمختلف پذیرش 

 ژهیوانتظار از یک سامانه تولید توان توربینی فراصوت، کار خروجی 
های فشار بالا است. برای رسیدن به عملکرد مطلوب، بالا در نسبت

ندسه، با توجه به الگوی جریان بسیار پیچیده و حساس به ه
 اثیرتهای صحیح طراحی در تولید پروفیل پره روتور کاربردن روشبه

ها خواهد داشت. از قابل توجهی بر عملکرد توربین و کاهش اتلاف
های پره با بازده آیرودینامیکی بالا همواره این رو، طراحی پروفیل

عنوان مثال، در یک کار محاسباتی، مورد توجه بوده است. به
ای و های مختلف ضربههایی با پروفیلبه طراحی پره [8]گلدمن

جریان ورودی، اعداد  هیزاوبررسی تاثیرات اعداد ماخ سطوح پره، 
 های هندسی ومایر سطوح و نسبت گرمای ویژه بر مشخصه پرانتل

پرداخت. در کار  ۵تا  ۵/۱سختی پره در محدوده عدد ماخ ورودی 
  اند.طراحی شده هاش مشخصهها با استفاده از رو، تمام پرهگلدمن

 و یبعدکی یطراح محاسبات ابزار از استفادهبا  ،حاضر پژوهش در
 نوع پروفیل پره بر عملکرد تاثیربعدی، تحلیل عددی دوبعدی و سه

رشدن ت، موجب پیچیدهجزییشود. شرایط پذیرش توربین مطالعه می
به  نسبتشود و تفاوت قابل توجهی در رفتار جریان، کار مطالعه می

کند. از آغازین نقطه قطاع پذیرش تا شرایط پذیرش کامل حاکم می
هایی که اغلب در هم تنیده و انتهای آن، با سطح خروجی شیپوره

های پوشانی هستند، در تعامل با هندسه و پروفیل پرهدارای هم
دینامیکی مشاهده کرد.  -های گازتوان بسیاری از پدیدهروتور، می

سازی یابی پروفیل پره روتور، از طریق مدلنوعی بهینهکار حاضر، به
و تحلیل سیالاتی است. نتایج حاصل از این تحقیق، اطلاعات 

ا ای ر های متنوع ضربهجدیدی از تعامل جریان فراصوت با پروفیل
گذارد. نوآوری این مقاله با توجه به منابعی که بیان در اختیار می

کرد بر عمل یانجر جزیی یقو تزر یلفنوع پروار آث انهمزم یبررسشد 
راصوت ف هاییلاز پروف یمناسب یالگو یشنهادپو فراصوت  ینتورب
  است. جزیی یرشپذشرایط در  هاینتورب یبرا
  مدل مورد مطالعه -۱-۱

ک ای یمدل مورد مطالعه در این پژوهش، یک توربین فراصوت ضربه
های مخروطی با نازل جزییای است که تحت شرایط پذیرش مرحله
ها در خروجی دارای کند. نازلواگرا در ورودی، کار می -همگرا
 یک محرکهپوشانی هستند. این توربین جهت تأمین نیروی هم

نماهایی از  ۱پمپی طراحی شده است. در شکل  -تغذیه توربوسامانه 
	.این توربین نشان داده شده است

  

  
   [1]جزییتوربین فراصوت در شرایط پذیرش  )١شکل 

  
بعدی دارای تقارن محوری با مقطع ها در حالت سهنازل این توربین
رکرد کا کنندهنیتضمها که اصلی این نازل مشخصهبیضوی است. 

است، نسبت سطح خروجی نازل به گلوگاه  شدهمحاسبهآن در رژیم 
سازی و تحلیل در توربین، فرآیند مدل جزییاست. وجود پذیرش 

ابل ق زانیمبههای محاسباتی کند و بر هزینهمیتر عددی را پیچیده
های تجربی استفاده شده افزاید. این مدل در آزمایشتوجهی می

 های مختلفهای اعتبارسنجی و مقایسه عملکرد مدلاست و ارزیابی
	با نتایج تجربی انجام خواهد شد.

	
  شرح مساله و روش حل -۲
  طراحی مقدماتی -۲-۱

بعدی، طراحی مقدماتی  -ابتدا با توسعه یک کد محاسباتی صفر
غذیه ت سامانهاستفاده در یک  منظورای بهفراصوت تک مرحلهتوربین 
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این کد قابلیت طراحی توربین فراصوت  صورت گرفت. پمپی -توربو
های ورودی کد شامل مقادیر فشار ای را نیز دارد. دادهدو مرحله

سط روتور توربین، سرعت دورانی، توان ورودی و خروجی، قطر متو
های ترموفیزیکی گاز هستند. مورد نیاز، دمای سکون و مشخصه

  از این کد عبارتند از: آمدهدستبهنتایج اصلی 
	خواص آیروترمودینامیکی در مقاطع مختلف توربین؛ -
	پارامترهای اصلی هندسی، سرعت مخصوص و ضریب توان؛ -
	فشار در هر نقطه؛ ی و نسبتآنتروپتکبازده  -
انحراف و توزیع اعداد ماخ در مقاطع  هیزاوهای سرعت، مثلث -

  مختلف.
توان از این کد برای محاسبات و برآورد شرایط خارج از طراحی می

هایی مانند اتلاف نیز استفاده کرد. همچنین این کد مقادیر اتلاف
های اتلافو بانداژ، ها پروفیل، جریان ثانویه، اتلاف اصطکاکی پره

که  [9]آوسیانیکفرا بر مبنای مدل اتلافی  جزییمرتبط با پذیرش 
 نراندما کند. شکل عمومیمحاسبه می است، یتجربمهینیک مدل 
نیز  ،کندیم کار جزیی پذیرش در که ایمرحله تک فراصوت توربین
    .است شده ) معرفی۱( در رابطه [9]آوسیانیکفتوسط 

்ߟ      ) ۱( ൌ .௨ߟ .௄ூߟ ሺ1 െ ሶ݉ഥሻ െ ௙௥௜௖_ௗ௜௦௞ߦ െ
௙௥௜௖_௕௔௡ௗߦ െ   ఌூߦ

ضریب اتلاف  η୏୍راندمان محیطی توربین،  η୳که در رابطه فوق 
و  ξ୤୰୧ୡ_ୢ୧ୱ୩دبی نشتی از فاصله شعاعی،  mሶഥها، های پرهلبه

ξ୤୰୧ୡ_ୠୟ୬ୢ ها در اصطکاک دیسک و بانداژ، ترتیب سهم نسبی اُفتبه
ξக୍ است.  جزییی مربوط به پذیرش هانیز سهم نسبی اُفت  

 که این رابطه توسطاست  یکل یانیکفآوستوسط  شدهارایهرابطه 
 ربمبتنی  با استفاده از یک مدل ریاضی [10]مسگرپور وطوق آقایی

 جزییای دارای پذیرش های فراصوت ضربههندسه گروهی از توربین
کمک  بهتوسعه داده شده است و ضرایب جملات مختلف آن، 

 ارایه) ۲اند که در رابطه (های متعدد تجربی تصحیح شدهآزمایش
رد، بینی عملکشده است. لازم به ذکر است که از این رابطه در پیش

ده استفاده ش جزییبرای محاسبه بازده توربین در شرایط پذیرش 
  است. 
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های ویژه و ثابت گاز ترتیب نسبت حرارتبه Rو  kکه در رابطه بالا 
	هستند. همچنین،  ଴ܶ଴ூ  و଴ܲ଴ଵ ترتیب دما و فشار سکون جریان به

فشار استاتیک در خروجی توربین است.  ௌܲଶدر ورود به توربین و 
است که برابر است با نسبت سطح بخش  جزیینیز درجه پذیرش  	ߝ

  شود:) محاسبه می۴فعال به کل سطح ورودی روتور و از رابطه (

ߝ  )۴( ൌ ݁ܰܨ
	݄݁ܰ݉ܦߨ

  

قطر متوسط دیسک  ௠ܦارتفاع خروجی نازل،  ே೐݄در این رابطه، 
و  ۲های سطح مقطع خروجی نازل است که در شکل ே೐ܨتوربین و 

	نمایش داده شده است. ۳
  

  
	[10]دیسک و نازل توربین فراصوت )٢شکل 

  

  
  [10]جزییبخش فعال در پذیرش  )٣شکل 

  

  طراحی هندسی پروفیل پره -۲-۲
های فراصوت، حساسیت بدیهی است که ماهیت جریان در توربین

مقدار قابل توجهی افزایش داده است. با روش طراحی هندسی را به
از محاسبات کد طراحی  آمدهدستبهاستفاده از اطلاعات هندسی 

گیرد. انواع ها صورت میمقدماتی، طراحی هندسی دوبعدی پره
ند گیر ر حاضر مورد مطالعه قرار میای که در کاهای ضربهپروفیل پره
توربین اولیه (اورجینال) که  پرهمدل اصلی یا همان  پرهعبارتند از: 

های تجربی آن در دسترس است، پره تولیدشده با نتایج آزمایش
های تولیدشده به روش مجموعه پره و [11]سلیکوفروش استفاده از 
و  سلیکوف. در واقع هدف این است که از میان مدل [8]گلدمن
، مدلی با عملکرد بهتر نسبت به مدل اولیه یافت گلدمن هایمدل
  شود.

ای در روش سلیکوف، نیاز به های ضربهبرای تولید پره
ورود جریان به روتور، پهنای پره و  هیزاودراختیارداشتن پارامترهای 

هندسی است و با استفاده از  کاملاً ها است. این روش گام پره
شماتیکی از پره  ۴شود. در شکل انجام می (CAD)افزارهای کد نرم
	شده است. ارایه سلیکوفروش  به شدهرسمای ضربه

ای فراصوت به روش گلدمن، اساس کار ایجاد در طراحی پره ضربه
شرایط جریان چرخشی در داخل کانال پره است. این روش همان 

شود، دربرگیرنده تبدیل جریان ملاحظه می ۵طور که در شکل 
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یکنواخت موازی در ورودی پره به یک میدان جریان گردابی، چرخش 
در  ازیجریان گردابی و سپس، بازتبدیل آن به جریان یکنواخت مو

  خروجی پره است.
های در این روش، طراحی مقاطع پره اساساً نیازمند تعیین کمان

ها برای جریان گاز آرمانی دوبعدی جهت گذرا است. روش مشخصه
یله وسرود. یک کمان نمونه که بهکار میهای گذرا بهمحاسبات کمان
نشان داده شده  ۶ ها طراحی شده است، در شکلروش مشخصه

انجام  [12]تمامی محاسبات طراحی از طریق یک کد محاسباتیاست. 
  شده است.

  

  
  سلیکوفطراحی هندسی پره به روش ) ٤ل شک

  

	
  8][گلدمنروش به  شدهطراحیای مقطع یک نوع پره ضربه )٥شکل 

  

	
	 [12]هاوسیله روش مشخصهطراحی مسیر جریان فراصوت به )٦شکل 

  

  سازی عددیمدل -۲-۳
های دوبعدی با استفاده از نتایج کد طراحی مقدماتی، پروفیل

 در بخش شدهگفتههای طراحی پروفیل مختلف با استفاده از روش
این است که با توجه به تعدد انواع پروفیل  الئوسقبل تولید شدند. 

ای، کدام یک بهترین عملکرد را خواهد داشت؟ برای های ضربهپره
طور بدیهی استفاده از ابزار تحلیل عددی ، بهالئوسپاسخ به این 

گشا خواهد بود. فرآیند ، راهصرفهبهمقرونعنوان یک روش آزمایش به
اب با انتخ شدهیطراحهای دوبعدی کار چنین است که ابتدا پروفیل

صورت عددی مدل شده و در نهایت، تعدادی مختلف، به هایسختی
عدی باند برای تحلیل سهاشتهی دتر هایی که عملکرد مناسباز مدل

  شوند.آماده می
ها ناپایا و آشفته است. حقیقت ناپایای جریان جریان در توربوماشین

شود. ناپایی ذاتی از اثر پروفیل بر خطوط جریان ناشی می
های عددی مورد توجه بوده است. توربوماشینی همواره در تحلیل

ودینامیکی و ارزیابی های ترمچنانچه هدف از مطالعه عددی، بررسی
رد. از بسنده ک توان به رژیم پایاپارامترهای عملکردی کلی باشد، می

افزاری مانند بیشینه توان پردازش های سختسویی دیگر، محدودیت
های محاسباتی، استفاده از تحلیل ناپایا را در اختیار و برآورد هزینه

وجه به این نکات، سازد. با تدر بسیاری از مواقع از اولویت خارج می
 های عددی در رژیم پایا انجام یافته است.در کار حاضر تحلیل

صورت ه، بشدهانتخاببیشتر بر رفتار آیرودینامیکی پره  هایبررسی
	سازی آینده انجام خواهد شد.ناپایا و در کارهای بهینه

  شرایط مرزی -۲-۳-۱
ورود شرط بعدی، در های سههای دوبعدی و هم در مدلهم در مدل

 %٥کلوین) با ۴۵۰بار) و دمای سکون (۵/۷( مرزی فشار سکون
آشفتگی تعریف شده است. در مرز خروجی، میانگین فشار استاتیک 
(یک بار) تعیین شده است. مقادیر عددی بر اساس مقادیر 

ها های تجربی بوده است. تمامی دیوارهدر آزمایش شدهاستفاده
اند. سیال عامل تنظیم شدهدررو و با شرط عدم لغزش بی

	، گاز آرمانی هوا است.شدهانتخاب
در مدل دوبعدی، به دلیل اینکه تحلیل جریان در صفحه، پره به پره 
صورت گرفته، چرخش روتور لحاظ نشده است و گویی در شرایط 

 ایبعدی روتور با سرعت زاویهاند. در مدل سهکسکید قرار گرفته
سازی توربین رخش است. مدل) در حال چrad/s۱۰۰۰( مشخص

سازی صفحه میانی یا اینترفیس در بعدی نیز در رژیم پایا با مدلسه
روتور از قالب مرجع روتور صورت گرفته است. مدل فروزنفروزن

جویی در منابع محاسباتی کند تا موجب صرفهچرخان استفاده می
  در تبدیل جریان گذرای توربوماشینی به جریان پایا شود.

  مدل آشفتگی -۲-۳-۲
 شفتهآ جریان دقیق ینیبشیپ برای آشفتگی مناسب انتخاب مدل
 حائز ،نوسانی بارهای از صحیح برآورد به نیاز خاطربه ،توربوماشینی
 ممکن است با توجه به نوع البته معیارهای انتخاب .اهمیت است

 آنجایی که از مطالعه، مورد مدل . در[7]توربوماشین متفاوت باشد
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 قسمت دو هر در جریان فراصوت ،است بالا فشار توربین نسبت
  آشفته است. بسیار توربین، دیسک بیرونی و درونی
های اخیر، گرایش زیادی برای استفاده از مدل انتقال تنش در سال
kهای نسبت به مدل (SST)برشی  െω  وk െ ε های در تحلیل

ایجاد شده است.  [7	,6	,2]شدهانجامهای دقیق توربوماشینی و پژوهش
ر ای دسازی لایه مرزی با دقت بالا، امواج ضربهاز این مدل در شبیه

های فراصوت و همچنین تخمین شروع و جدایش جریان لایه جریان
شود. در کار حاضر نیز از مدل آشفتگی انتقال تنش مرزی استفاده می

  برشی در تحلیل عددی استفاده شده است.
	باتی و بررسی استقلال نتایج از شبکهتولید شبکه محاس -۲-۳-۳

 سازیشبیه فرآیندهای در کارها برترینزمان و ترینمهم از یکی
 یهالمد بودندهیچیپ علتبه. است شبکه محاسباتی تولید عددی

 اهیگ و مشکل بسیار با سازمان یهاشبکه تولید ،توربوماشینی
 براییافته ایجاد یک شبکه تک بلوکی سازمان .است ناممکن
. بهترین راه برای ایجاد [13]پذیر نیست، امکاندهیچیپهای هندسه

ندی بهندسه به چند بلوک و شبکه کردنمیتقسای، چنین شبکه
ا ب شدهیبندشبکهتوربین دوبعدی  ۷مجزای هر بلوک است. شکل 

   دهد.را نشان می افزار گمبیتاستفاده از نرم
  

  
  بندی توربین دوبعدیشبکه )٧شکل 

  
صورت یک ها بهها و پرهبندی میان نازلبر بلوک علاوهدر این مدل، 

ت. بندی شده اسلایه مرزی نیز شبکه ،هاشبکه تناوبی در اطراف پره
های به دلیل استفاده از مدل آشفتگی انتقال تنش برشی، سلول

کافی به دیواره نزدیک شوند تا بتوان  اندازهمجاور دیواره پره باید به 
دست آورد. تخمین دقیقی از فیزیک جریان در نزدیکی دیواره به

دوبعدی و  سازیهمین جهت، شبکه محاسباتی در هر دو مدلبه
یک  مقادیری کمتر از ାݕای انجام شده است که گونهبعدی، بهسه

درون  های پره داشته باشد. از طرفی هرچهدر نزدیکی دیواره
هایی های پره، شبکه ریزتر باشد، امکان تشخیص و رصد پدیدهکانال

میزان ریزشدن  ۷مانند جدایش جریان بالاتر خواهد بود. در شکل 
ها به دلیل استفاده از بلوک لایه های محاسباتی در اطراف پرهسلول

	مرزی قابل مشاهده است.
غییرات م است تبرای بررسی استقلال نتایج از شبکه محاسباتی، لاز 

توانند تحت تاثیر تراکم هندسی برخی از پارامترهای جریان که می
بررسی  های محاسباتیشبکه قرار گیرند، نسبت به تغییر تعداد سلول

سازی نوع پروفیل پره در مدل ۲۰شوند. با توجه به اینکه بیش از 

عنوان نمونه، تحلیل و بررسی دوبعدی استفاده شده است، لذا به
 ۱در جدول  سلیکوفرایی جریان روی شبکه محاسباتی مدل همگ

  آورده شده است.
  

	بررسی استقلال از شبکه در مدل دوبعدی )۱جدول 

 فشار استاتیک خروجی  تعداد گره  شبکه
(bar)  

  (m/s) سرعت

  ٦٩٢/٥٧٥  ٩٨٦/٠  ٥٠٢٦٥  اول
  ٤٧٦/٥٦٩  ٠١٠/١  ٦١٥٢٧  دوم
  ١٢٨/٥٧١	٩٩٠/٠  ٧٥٠٤٢  سوم
  ٦٨٩/٥٧٢	٠١٣/١  ٨٦٣٤٥  چهارم
  ٢٥٦/٥٧٢	٠١٢/١  ١٠١٧٩٥  پنجم

	
های محاسباتی شود، با افزایش گرهملاحظه می ١با توجه به جدول 

در دو شبکه چهارم و پنجم، اندازه سرعت و فشار استاتیک خروجی 
مانند؛ به همین جهت، از شبکه چهارم در تقریباً یکسان باقی می

  تحلیل عددی دوبعدی استفاده شده است.
افزارهای گمبیت و بعدی از نرمتولید شبکه در مدل سهبرای 

 املک ایافزار توربوگرید مجموعهنرم توربوگرید استفاده شده است.
 را هاتولید شبکه محاسباتی برای توربوماشین استاندارد هایروش از
 جامان سازمانی صورتبه افزارنرم این در بندیشبکه. دارد اختیار در
 افزایش های محاسباتی، یعنیکاهش هزینهباعث  که شودمی

ی بعدمدل سه .شودمی تریبالا و دقت محاسباتی همگرایی سرعت
از دو ناحیه مجزای استاتور و روتور تشکیل شده است. برای 

های مثلثی و تتراهدرال (هرمی) بندی ناحیه استاتور از گرهشبکه
ور، ی استاتسازمان برااستفاده شده است. در استفاده از شبکه بی
. های ایجادشده بالا باشدتلاش بر این بوده است که کیفیت سلول
 ٨ل بندی شده است. شکناحیه روتور با استفاده از توربوگرید شبکه

  دهد.بعدی را نشان میها در مدل سهناحیه محاسباتی اطراف پره

  

  بعدیبندی توربین سهشبکه )۸شکل 

	
شده  ریز به حدی شبکه پره نزدیک نواحی در ۸با توجه به شکل 

 خوبیبه را مختلف هایگرادیان توانمی مساله حل است که در
تر های نسبتاً درشتتوان از سلولدر سایر نواحی می کرد؛ اما محاسبه

  نیز استفاده کرد.



 ۴۳۱ ییجز رشیپذ طیفراصوت در شرا یگاز  نیپره بر عملکرد تورب لینوع پروف ریتاث یعدد یبررســـــــــــــ ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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میلیون ۶های محاسباتی تولیدشده، شبکه ریز بیش از از بین شبکه
میلیون سلول محاسباتی دارند. ۲سلول و شبکه درشت بیش از 

ته بعدی انجام یافهای سهمطالعه استقلال از شبکه برای یکی از مدل
، ۲شده است. در جدول  ارایه ۲عنوان نمونه در جدول و نتایج آن به

شده  رایهاتروپیک توربین آنتروپی و پلیتغییرات بازده کل به کل تک
ات شبکه سوم به بعد تغییر است. با توجه به این که نتایج بازده از 

استقلال شبکه، از شبکه سوم در کار تحلیلی  تاییددارد، با  جزیی
  شده است. استفاده

  

	بعدیبررسی استقلال از شبکه در مدل سه )۲جدول 

  تعداد گره  شبکه
  بازده کل به کل

  تروپیکپلی  آنتروپیتک
  ۳۴۶۵/۰  ۴۰۳۹/۰  ۲۶۷۸۱۸۸  اول
  ۳۳۷۳/۰  ۳۹۴۷/۰  ۴۰۷۷۴۸۲  دوم
  ۳۲۴۵/۰  ۳۸۰۲/۰  ۴۸۹۴۱۴۵  سوم
  ۳۲۴۳/۰  ۳۷۹۸/۰  ۵۳۳۵۵۳۲  چهارم
  ۳۲۳۹/۰  ۳۸۰۲/۰  ۶۴۳۹۶۳۲  پنجم

  

  تفسیر و تحلیل نتایج -۳
	اعتبارسنجی عددی -۳-۱

ر سازی، لازم است اعتباقبل از مطالعه و بررسی نتایج مربوط به مدل
محاسبات کد طراحی توربین و نتایج تحلیل عددی ارزیابی و 

 شیسندگان این پژوهگروه نوبه دسترسی  با توجهگذاری شود. صحه
 نیکه مخصوص ا یشگاهیکار در آزما یج، نتاینتورب یشگاهبه آزما
 ،۱در نمودار  شده است. یگذار شده صحهو ساخته  یطراح هاینتورب

ی با آنتروپاستاتیک نسبت به تغییرات سرعت تک به بازده کل
استفاده از نتایج محاسبات کد طراحی و تحلیل عددی رسم شده و 

بر اساس این نمودار،  با نتایج آزمایش تجربی مقایسه شده است.
محاسبات عملکردی و تحلیل عددی انطباق قابل قبولی بین نتایج 

 وأم بات یکار تجرببا نتایج تجربی وجود دارد. باید توجه داشت که 
از  یگروه یجنتا ینکهبا ا معمولاً و خطاهاست و  هایتعدم قطع

را دنبال  یرفتار مشخص یک ینیجزء توربوماش یک هاییشآزما
از  یبرختوان یها، منسبت سرعت یکاز  یاکنند، اما در بازهیم

 را مشاهده کرد. هایشآزما یجنتا ندهپراک یعتوز یا ینوسانات محل
ای از تحلیل خطا و محاسبات مربوط به عدم قطعیت نتایج نمونه

انجام شده است و  10][مسگرپور وطوق آقاییتوسط تجربی موجود، 
رایط ش در و اعتماد مورد توربین آزمایشگاه نتایج که ندنمود ثابت

  همسانی نتایج قابل قبولی هستند. 
پراکندگی نتایج تجربی در دورهای میانی نسبت به دورهای پایین و 

اتلافات  شدنغالببالا بیشتر است و این شاید به دلیل 
ترمودینامیکی در برخی دورهای متوسط بر عملکرد گازدینامیکی 
روتور باشد. در دورهای کم به دلیل اتلافات کم ترمودینامیکی و در 

وند آنتروپی، ردورهای بالا به دلیل افزایش کافی نسبت سرعت تک
	 .[14]انتظار استتغییرات بازده تجربی با الگوی افزایشی و طبق 

های تجربی و عددی ، بیشترین اختلاف بین داده۱نمودار  با توجه به
است. در سایر  ۱۳/۰) در نزدیکی نسبت سرعت %۶( ۰۲/۰میزان به

بوده و برای این آزمایش قابل قبول  %۴نقاط اختلاف کمتر از 
  .[1]است

  

  
 بعدی وسه یعدد یلتحل ین،تورب یمقدمات یکد طراح یجنتایسه مقا )١نمودار 
  یتجرب یجنتا

  

  های دوبعدینتایج تحلیل مدل -۳-۲
ای مختلف نوع پروفیل پره ضربه ۲۰سازی دوبعدی روی بیش از مدل

سازی در تمامی موارد یکسان بوده صورت گرفته است. شرایط مدل
و برای هر کدام، یک یا چند درجه سختی مختلف درنظر گرفته شده 

کار، تفاوت توزیع ضخامت در راستای وتر  نیااست. دلیل 
های مختلف و در نتیجه، تغییر حجم عبوردهی جریان در پروفیل
ها بوده است. همچنین برای حفظ مقدار دبی جرمی مطلوب، کانال

کرد. از میان نتایج ها باید تغییر میضریب سختی در چیدمان پره
اظ عملکردی هایی که به لحهای دوبعدی، مدلسازی توربینمدل

و  ۲و نمودارهای  ۳تر بودند در جدول نسبت به مدل اولیه مناسب
  اند.گزارش شده ۳

  

  های دوبعدی منتخببهترین مدل )۳جدول 

گشتاور  بازده آیرودینامیکی  فت فشار سکوناُ   سختی  مدل توربین  

  (Nmm/W) 	توان	توربین
کار	ویژه	توربین
   تفاضل	اکزرژی

  ۴۹۲۷۱/۶  ۰۰۳۹/۴  ۵۳۰۲۴/۰  ۲۶۶۷۶/۰  ۴۲/۱  مدل اولیه (اورجینال)  ۱
  ۲۸۴۹۶/۶  ۲۹۳۵/۴  ۴۷۴۰۹/۰  ۲۴۳۰۲/۰  ۴۲/۱  سلیکوفمدل   ۲
  ۶۱۷۲۵/۶  ۲۴۴۰/۴  ۶۰۳۶۶/۰  ۲۵۳۷۱/۰  ۳۷/۲  ۱سری  -۸مدل  -گلدمن  ۳
  ۰۸۸۸۵/۶  ۲۸۱۷/۴  ۷۱۶۴۱/۰  ۲۵۸۸۱/۰  ۸۴/۲  ۵سری  -۸مدل  -گلدمن  ۴
  ۸۴۴۳۳/۶  ۳۳۲۲/۴  ۵۵۹۷۸/۰  ۲۶۰۱۹/۰  ۴۲/۱  ۱سری  -۹مدل  -گلدمن  ۵
  ۱۰۹۷۱/۷  ۳۸۴۹/۴  ۴۸۹۷۸/۰  ۲۳۵۳۸/۰  ۸۹/۱  ۲سری  -۹مدل  -گلدمن  ۶
  ۸۱۲۲۸/۵  ۳۳۲۲/۴  ۵۸۰۲۷/۰  ۲۶۹۱۱/۰  ۸۴/۲  ۵سری  -۹مدل  -گلدمن  ۷

  

Isentropic Velocity Ratio

T
ur

bi
ne

to
ta

lt
o

st
at

ic
ef

fi
ci

en
cy

0.1 0.11 0.12 0.13 0.14 0.15 0.16
0.24

0.26

0.28

0.3

0.32

0.34

0.36

Predicted code
Numerical
Experimental



 ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــو همکاران ــــــــــــــــــــــــــــــ یمیکر یمحمدمهد ۴۳۲

   ۱۳۹۸ بهمن، ۲، شماره ۲۰دوره                                                                                                                                                               پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس -ماهنامه علمی

  
  دوبعدی یهاگشتاور و اُفت فشار سکون در مدل یپارامترها یبررس )۲نمودار 

  

 
  دوبعدی یهادر مدل اگزرژیگشتاور و  یپارامترها یبررس )۳نمودار 

  
 -گلدمن( ۶، توربین شماره ۳و  ۲و نمودارهای  ۳با توجه به جدول 

ازای یک )، کمترین اُفت فشار را دارد. این مدل به۲سری  -۹مدل 
د کرده ها تولیتوان ثابت، گشتاور بالاتری نسبت به سایر توربین

، انرژی ۳است. لازم به ذکر است که تفاضل اگزرژی در جدول 
جریان برای تولید گشتاور است. بنابراین، مقدار کمتر برای  شدهصرف

که با اگزرژی ورودی ثابت، اگزرژی این پارامتر به این معناست 
خروجی توربین بیشتر است و انرژی کمتری را صرف انجام کار و 
گشتاور یکسان کرده است و این از دیدگاه قانون دوم ترمودینامیک، 

شود، بیشترین نسبت کار ویژه به یعنی اتلاف کمتر و مشاهده می
ای کار ویژه از است و به ۶تفاضل اگزرژی، مربوط به توربین شماره 

ایر ی نسبت به ستر ورودی ثابت، با صرف انرژی کمتر، گشتاور بزرگ
 برای این شدهیطراحعبارت بهتر، پروفیل کند. بهها ایجاد میمدل

مدل، کارآیی بهتری نشان داده است. همچنین ممکن است طراح با 
سنجش مزایای احتمالی، از اگزرژی بیشتر جریان خروجی در این 

توان یک ردیف پره دیگری کند؛ مثلاً میده بهینه مدل استفا
العملی به توربین اضافه کرد و توان بیشتری برای مصارف عکس

، ملاحظه ۶بر مدل شماره  علاوه، ۳با توجه به جدول  بالاتر تولید کرد.
هم از نظر گشتاور و اگزرژی خروجی، در  ۵شود که مدل شماره می

  مجموع عملکرد خوبی دارد.

، ۱های ، مدل۳در جدول  شدهسهیمقاهای یت، از میان توربیندر نها
بعدی انتخاب شدند. در ادامه، برای راحتی برای تحلیل سه ۶و  ۵، ۲

" ۱سری  -۹مدل  -جای عبارات "گلدمنکار و با توجه به تکرار زیاد، به
 -و گلدمن ۱ -ترتیب از عبارات گلدمن" به۲سری  -۹مدل  -و "گلدمن

  اند.شده ارایه ۹های منتخب در شکل . پروفیلشودیم استفاده ۲
  

  سلیکوف  	مدل اولیه

  ۲ -گلدمن     ۱ -گلدمن
  بعدیسه یلو تحل یساز مدل یبرا یانتخاب هاییلپروف )۹شکل 

  
  بعدینتایج تحلیل عددی سه -۳-۳

 چهار مدل انتخابی ،بعدیاز تحلیل سه آمدهدستبهنتایج عملکردی 
سازی شود که شرایط مدلشده است. یادآوری می ارایه ۴در جدول 
  ها یکسان است.همه توربین

  
  بعدیهای سهنتایج عملکردی توربین )۴جدول 

مدل 
  توربین

  بازده کل به استاتیک
  (kw) توان

 گشتاور

(௄௚	௠
మ

௦మ
)	   تروپیکپلی  آنتروپیتک

  ٥٤٦/٣٢  ٣٧٨/٣٢  ٢٨٥/٠  ٣٤٦/٠  اولیه
  ٣٥٩/٣٤  ١٨٢/٣٤  ٣٠٣/٠  ٣٦٥/٠  ١ -گلدمن
  ١٣٤/٣٥	٩٥٣/٣٤	٣١٠/٠  ٣٧٣/٠  سلیکوف
	٥٠٠/٣٥	٣١٧/٣٥	٣٤١/٠  ٣٧٧/٠  ٢ -گلدمن

  

ه توانست این باشد کبر اساس نتایج مدل دوبعدی، انتظار اولیه می
از توربین سلیکوف عملکرد  ۱ -توربین تولیدی با پروفیل گلدمن

شود، ملاحظه می ۴بهتری داشته باشد؛ اما همان طور که در جدول 
عکس این موضوع اتفاق افتاده است و توربین سلیکوف عملکرد 

بعدی، آشفته و مراتب بهتری دارد. این موضوع، ماهیت سهبه
نشان  جزییپیچیده جریان توربوماشینی را در شرایط پذیرش 

و سطح  جزییسازی دوبعدی، درجه پذیرش دهد؛ چراکه در مدلمی
مطرح نبوده و شرایط  رفعالیغها و ناحیه فعال و پوشانی نازلهم

  کسکید پره برقرار بوده است.
شود، عملکرد توربین مشاهده می ۴همچنین، با توجه به جدول 

بعدی نیز بهترین در تحلیل سه ۲ -گلدمنبا پروفیل  شدهساخته
های عملکردی این ها دارد. شاخصهعملکرد را نسبت به سایر مدل

وان تروپیک، گشتاور و نیز تآنتروپی و پلیبازده تکتوربین، مانند 
 برای تحلیل فیزیکی برتری مدل تولیدی، بیشترین مقادیر را دارند.
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، بایستی الگوی جریان و چگونگی توزیع خواص ۲ -گلدمن
آئروترمودینامیکی در مقاطع مختلف این توربین بررسی شود. در 

های نسبت به پره ۲ -لدمنادامه، برخی از دلایل برتری عملکردی پره گ
	دیگر مورد بحث قرار گرفته است. 

. در ارتباط است فشار سکوناُفت  با توربوماشین یک در اتلافات
های فشار سکون در یک ماشین به دلیل مختلف، از جمله پدیده

جه کند. با توتر از همه، بر اثر اصطکاک، اُفت میگازدینامیکی و مهم
که بیشترین اُفت فشار سکون مربوط  شودملاحظه می ۵به جدول 

طوری است. به ۲ -گلدمنبه مدل اولیه و کمترین اُفت مربوط به مدل 
کمتر از  ٪۱۲حدود  ۲ -گلدمنمقدار اُفت فشار سکون در مدل  که

مدل اولیه است. مدل سلیکوف برخلاف تحلیل دوبعدی، اُفت فشار 
نسبت به همین جهت، دارد؛ به ۲ -گلدمنکمتری نسبت به مدل 

	بازده بیشتری دارد. ۱ -مدل گلدمن
شود که مقدار متوسط آنتروپی در مشاهده می ۶همچنین در جدول 

کمتر از مدل اولیه است. از  ٪۲۳حدود  ۲ -گلدمنخروجی روتور 
گر توزیع اتلاف است، تفاوت توزیع آنتروپی خود نمایان آنجایی که

در شد. با مؤثر نیتوربه تواند بر بازددر توزیع و مقادیر آنتروپی می
های متناظر در هر توزیع ضریب فشار در اطراف پره ٥و  ٤نمودارهای 

   چهار توربین نشان داده شده است.
  

  فت فشار سکون در روتورنتایج ُ )۵جدول 
∘࢖∆ مدل توربین ⁄૚∘࢖  
٤٥٦٧/٠	اولیه  
٤١٢٧/٠ سلیکوف 	
١ -گلدمن  ٤٣٠٤/٠ 	

٢ -گلدمن  ٤٠٢٢/٠ 	
  

  متوسط آنتروپی در خروجی روتورنتایج  )۶جدول 
  متوسط آنتروپی مدل توربین
٢٤٨/١٨٩ اولیه  
٩٨٧/١٥٢ سلیکوف 	
١ -گلدمن  ١٠٢/١٦٥ 	

٢ -گلدمن  ١٣٤/١٤٧ 	
  

 
های متناظر برای سطح مکش میانی پره ارتفاعتوزیع ضریب فشار در  )۴نمودار 
  پره

  
متناظر برای سطح فشار های میانی پره ارتفاعتوزیع ضریب فشار در  )۵نمودار 
  پره

  
شود که جریان روی پره روتور در هر چهار مدل، دچار ملاحظه می

جدایش شده است. البته نقطه جدایش برای هر کدام متفاوت است 
ی ها تاثیرگذار باشد. البته براتواند بر توزیع اتلافو این تفاوت می

قضاوت بهتر در این مورد، بایستی تحلیل عددی گذرا انجام شود. با 
های گلدمن دارای توزیع مکش پره، سطوح فشار و ۵توجه به نمودار 

ضریب فشار نسبتاً بالاتری هستند. طبق این نمودار، گویی جریان 
ت و کاملاً تحخوبی روی پروفیل نشسته است ی گلدمن بههاپرهدر 

دلیل، جدایش کمتری نسبت به  نیهمگیرد. به تاثیر آن قرار می
توان گفت گشتاور بالایی که جریان دهد. میها در آن رخ میسایر پره

کند، به دلیل توزیع فشار بالاتر و ایجاد می ۲ -گلدمندر توربین 
	پیروی بهتر جریان از پروفیل پره است.

در  ۲ -سرعت در دو مدل اولیه و گلدمن ، توزیع بردارهای۱۰در شکل 
جدایش جریان در هر  شده است. ارایهبعدی صفحه میانی مدل سه

شود. در هر ) به وضوح مشاهده می۲ -دو شکل (مدل اولیه و گلدمن
ای در جای مناسب خود یعنی انتهای ناحیه خط دو مدل، موج ضربه

وج . این ممستقیم و ابتدای ناحیه شروع انحنای پره نشسته است
باعث شده است که جریان به حدود گذر صوتی رسیده و در خروج، 

کانال خروجی روتور، جریان سرعت گرفته  واگرابودنبار دیگر به دلیل 
شود، با و به حدود فراصوت برگشته است. همچنین ملاحظه می

ای، سرعت روی جریان در کانال، به دلیل تداخل امواج ضربهپیش
یابد و به علت انحناء قابل توجه در سطح محدب جریان کاهش می

 -دهد. البته جدایش جریان در پره گلدمنپره، جدایش جریان رخ می
 چسبد وکمتر است و جریان در ادامه بلافاصله به سطح پره می ۲

کند. در این مدل، بردارهای سرعت پس از مسیر خود را طی می
ی سیر وضعیت مناسبچسبیدن مجدد جریان به سطح پره تا انتهای م

  دارند.
، صفحه عبوری از مقطعی از مجموعه توربین را نشان ۱۱شکل 
نشان داده شده است.  ۱۲دهد که توزیع عدد ماخ در آن در شکل می

بی تواند نماینده مناسای انتخاب شده است که میگونهاین صفحه به
برای بررسی توزیع خواص جریان در کل توربین باشد که هم مقاطع 
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مختلفی در راستای ارتفاع پره و هم جریان عبوری از مرکز نازل و 
  روتور در این صفحه قابل مشاهده است.

جریان فراصوت به ردیف  شدنکینزدشود، با مشاهده می ۱۲در شکل 
ها تشکیل ای در لبه حمله و سطح مکش پرهها، امواج ضربهپره
برخوردی به شود. با توجه به موقعیت، زاویه و شدت جریان می
	ها، شکل امواج با یکدیگر متفاوت است.پره

ها، موجب ای قائم در ورودی برخی پرهتشکیل موج ضربه
جریان در ورودی روتور شده است. این مساله  شدنرصوتیز

ی، کل طوربهبیشترین اتلاف فشار سکون را در پی دارد. همچنین 
ای در مدل اولیه بیشتر از زاویه موج در مدل گلدمن زاویه موج ضربه

های گلدمن تیزتر است. به همین دلیل، میزان است؛ زیرا لبه پره
اولیه کاهش  مدلنسبت به  ۲ -اُفت فشار سکون در مدل گلدمن

  یابد. می
  

  مدل اولیه

  
  ۲ -گلدمن

  مطالعهتوزیع عدد ماخ در صفحه مورد  )۱۰شکل 

 

  
  محل استقرار صفحه مورد مطالعه در توربین )۱۱شکل 

	

  مدل اولیه

 
  ۲ -گلدمن

  توزیع عدد ماخ در صفحه مورد مطالعه )۱۲شکل 

	
در اصل در باید توجه داشت که نگاه نویسندگان در این پژوهش 

بوده  صنعت یبودن آن براو قابل استفاده یجنتا کردنیاتیعملجهت 
ها در حالت واقعی و اجرایی علاوه بر برخی لبه پره زبودنیت. است
ها ها که اشاره شد ممکن است مشکلاتی نظیر سوختن لبه پرهمزیت
 ینابرخود با گاز داغ و تغییر شکل پروفیل، ایجاد کند.  واسطهبه

مقاله  یکدر حد  ارایهقابل  لزوماً رو که  یشپ یمساله در کارها
، دشویم یفن یریگیمو تصم یررسنباشد، ب یدهم شا یپژوهش
از  حاصل یجنتا یسهمقاله، مقا ینا ارایهدر  یسندگاننو هدف چراکه
های و بررسی تاثیر انواع پروفیل یلپروف یمختلف طراح یهاروش

  بوده است. ای فراصوت بر عملکرد توربین پره ضربه
  

  گیرینتیجه -۴
در این پژوهش، ابتدا بر اساس یک الگوریتم طراحی، کد طراحی 

تدوین و توسعه داده شد. نتایج  یبعدکیبعدی و  -مقدماتی صفر
شود و بینی عملکرد توربین استفاده میحاصل از کد در پیش

اطلاعات هندسی مورد نیاز برای طراحی پروفیل توربین را در اختیار 
ها روی نتایج، ابتدا با استفاده ن از بحثگذارد. برای اطمیناکاربر می

گذاری تحلیل عددی و کد طراحی انجام از نتایج تجربی موجود، صحه
های دوبعدی توربین که با شد. سپس، نتایج حاصل از تحلیل مدل

ای ساخته شده های مختلف طراحی پروفیل ضربهاستفاده از روش
، اتلاف فشار بودند، برحسب پارامترهایی چون اگزرژی، گشتاور

ه هایی کسکون و آنتروپی مورد بررسی و مقایسه قرار گرفت. مدل
نتایج بهتری نسبت به مدل اولیه داشتند، برای تحلیل عددی 

بعدی نیز تمام پارامترهای بعدی انتخاب شدند. در تحلیل سهسه
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عملکردی و فیزیک جریان مورد بررسی قرار گرفت و در نهایت، 
کارآیی و عملکرد مشخص شد. نتایج حاصل از این بهترین پره از نظر 

	شود:بندی میصورت ذیل جمعپژوهش به
قضاوت در مورد عملکرد توربین با استناد به نتایج حاصل از کد  -

 زییجبعدی و تحلیل دوبعدی، به دلیل وجود شرایط پذیرش  -صفر
بعدی از سویی دیگر، بودن الگوی جریان سهسو و پیچیده کیاز 

	بعدی دارد.پذیر نیست و نیاز به تحلیل سهامکان
با توجه به نتایج تحلیل عددی، پروفیل پره تاثیر قابل توجهی بر  -

	توزیع جریان در فضای روتور دارد.
 ۳، حدود ۲ -بعدی گلدمنبازده، گشتاور و توان توربین در مدل سه -
	بیشتر از مدل اولیه است. ٪۸حد یا بیش از وا
 ۲ -در خروجی روتور، آنتروپی استاتیک متوسط برای مدل گلدمن -

	کمتر از مدل اولیه است. ٪۲۳حدود 
	کمتر از مدل اولیه است. ٪۱۲حدود  ۲ -اُفت فشار در مدل گلدمن -
برای استفاده در  ۲ -توان گفت، پره مدل گلدمناین ترتیب میبه

ای فراصوت مورد مطالعه در نقطه طراحی، بهترین ضربهتوربین 
  انتخاب است.

  
  موردی توسط نویسندگان بیان نشده است.قدردانی: تشکر و 
  موردی توسط نویسندگان بیان نشده است. یه اخلاقی:تایید

  وجود ندارد. یسازمان خاص ایتعارض منافع با فرد تعارض منافع: 
(نویسنده اول)، پژوهشگر  یمیکر یمحمدمهد سهم نویسندگان:

(نویسنده دوم)، پژوهشگر اصلی  طوقییرضا آقا )؛%٣٣اصلی (
)، پژوهشگر اصلی سوم(نویسنده  یمحمدحسن نوبخت )؛%٣٣(
)، پژوهشگر کمکی چهارم(نویسنده  یمحمدجواد منتظر  )؛%٢٤(
)١٠%(  

  ه است.صورت گرفت سندگانیتوسط نو یمنابع مال نیتاممنابع مالی: 
  

  فهرست علایم 
ܾ௕	عرض پره (m)  

  )ms‐1( آنتروپیسرعت تک	௜௦ܥ

  (m) قطر میانگین دیسک توربین	௠ܦ

  m)2( سطح مقطع خروجی نازل	ே௘ܨ

  m)2( سطح مقطع گلوگاه نازل	௠௜௡ܨ

݄௕	ارتفاع پره(m)  

݄ே௘	ارتفاع خروجی نازل (m)  

K	ضریب آدیاباتیک گاز  

  (W) توان توربین	்ܲ

௦ܲଶ	 فشار استاتیک جریان خروجی از توربین(pa)  

଴ܲଵ	فشار سکون جریان ورودی به توربین (pa)	
R	1( ایشعاع سطح مقعر پره ضربه -ثابت گاز‐kg(J  

଴ܶଵ	دمای سکون جریان ورودی به توربین (K)  

T	گام پره (m)	

௜ܹ௦	1(آنتروپی کار تک‐kg(J	
  علایم یونانی

  kgm)‐3(چگالی  ߩ

  زاویه نصب نازل	ேߙ

Β	زاویه نسبی جریان  

Ε  جزییدرجه پذیرش  
  هاسینوبالا 

  شرایط بحرانی	*

  های سیال در بخش واگرای نازلمشخصه  ́
  هاسیرنویز

  شرایط سکون	٠
  شرایط در ورودی توربین	۱
  شرایط در خروجی توربین	۲

min	گلوگاه  

Ne	خروجی نازل  

s	استاتیک  

T	توربین  

is	آنتروپیتک  

poly	تروپیکپلی  

ts	کل به استاتیک  

tt	کل به کل  

  
	منابع

1‐	Aghaei	Togh	R,	Tousi	AM.	Experimental	and	numerical	
investigation	of	design	optimization	of	a	partial	admitted	
supersonic	 turbine.	 Propulsion	 and	 Power	 Research.	
2013;2(1):70‐83.		
2‐	Fu	C,	Zou	Z,	Kong	Q,	Cheng	H,	Zhang	W.	Aerodynamic	
design	and	numerical	analysis	of	supersonic	turbine	for	
turbo	 pump.	 International	 Journal	 of	 Turbo	 and	 Jet‐
Engines.	2016;33(3):239‐252.		
3‐	 Dorney	 D,	 Griffin	 L,	 Huber	 F,	 Sondak	 D.	 Off‐design	
performance	 of	 a	 multi‐stage	 supersonic	 turbine.	
Proceeding	 of	 41th	 Aerospace	 Sciences	 Meeting	 and	
Exhibit;	2003,	January	6‐9;	Reno,	Nevada.		
4‐	 Lee	 HG,	 Shin	 JH,	 Choi	 CH,	 Jeong	 E,	 Kwon	 S.	 Partial	
admission	effect	on	 the	performance	and	vibration	of	 a	
supersonic	 impulse	 turbine.	 Acta	 Astronautica.	
2018;145:105‐115.		
5‐	 Aghaei	 Togh	R,	 Tousi	 AM,	 Boroomand	M.	Numerical	
and	experimental	evaluation	of	 supersonic	turbine	flow	
and	effect	of	geometrical	change	of	blade	edges	on	turbine	
performance.	 Journal	 of	 Applied	 and	 Computational	
Science	in	Mechanics.	2011;22(1):17‐42.	[Persian]		
6‐	Abbasi	S,	Gholamalipour	A.	Numerical	simulation	of	the	
effect	of	passive	control	method	by	changing	tip	geometry	
on	 the	 performance	 of	 the	 axial	 turbine.	 Modares	
Mechanical	Engineering.	2018;18(4):62‐70.	[Persian]	
7‐	Aghaei	Togh	R,	Tousi	AM.	Effects	of	nozzle	arrangement	
angle	on	the	performance	of	partially	admitted	turbines.	
Journal	 of	 Mechanical	 Science	 and	 Technology.	
2018;32(1):455‐464.		
8‐	 Goldman	 LJ.	 Analytical	 investigation	 of	 supersonic	
turbomachinery	 blading.	 II	 analysis	 of	 impulse	 turbine‐
blade	sections	[Report].	National	Aeronautics	and	Space	
Administration;	1968.		
9‐	Aghaei	Togh	R,	Tousi	AM  . Flow	pattern	improvement	
in	 nozzle‐rotor	 axial	 gap	 in	 impulse	 turbine.	 Aircraft	
Engineering	and	Aerospace	Technology.	2014;86(2):108‐
116.	
10‐	 Aghaei	 Togh	 R,	 Mesgarpoor	 Tousi	 A.	 An	 empirical	
model	 for	 partially	 admitted	 turbine	efficiency.	 Aircraft	



 ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــو همکاران ــــــــــــــــــــــــــــــ یمیکر یمحمدمهد ۴۳۶

   ۱۳۹۸ بهمن، ۲، شماره ۲۰دوره                                                                                                                                                               پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس -ماهنامه علمی

Engineering	and	Aerospace	Technology.	2015;87(3):238‐
248.		
11‐	Celicov	VA.	Physical	modeling	of	gas‐dynamic	process	
in	 power	 plants	 elements.	 Unknown	 city:	 Unknown	
Publisher;	1995	[Russian]	
12‐	 Goldman	 LJ,	 Scullin	 VJ.	 Analytical	 investigation	 of	
supersonic	 turbomachinery	 blading.	 1‐Computer	
program	 for	 blading	 design.	 National	 Aeronautics	 and	
Space	Administration;	1968.		

13‐	 Yazdani	 A,	 Mohseni	 A.	 Three‐dimensional	
aerothermodynamic	optimization	of	the	stator	blade	of	an	
axial‐flow	 gas	 turbine	 in	 an	 open‐source	 platform.	
Modares	 Mechanical	 Engineering.	 2017;(10):176‐184.	
[Persian]	
14‐	Varma	AK,	Soundranayagam	S.	Experimental	study	of	
a	 small	 partial	 admission	 axial	 turbine	with	 low	 aspect	
ratio	 blade.	 Journal	 of	 Aerospace	 Engineering.	
2014;228(1):20‐34.		


	1160
	1160-TXT

