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شبیه سازی جریان در توربوماشینها بمنظور بهبود کارایی و افزایش راندمان از مسائل مورد توجه پژوهشگران در چند دهه  :چکیده
با توجه . هت یافتن حالت مطلوب استمسئله طراحی بهینه پره های توربین، نیازمند تغییر پارامترهای هندسی ج. اخیر بوده است

از این روش بعنوان ابزاری توانا جهت طراحی بهینه پارامترهای پره   می توان به قابلیت های روش پانل و سهولت کار طراحی با آن،
معادلات حل . جریان ما بین پره های توربین شبیه سازی شده است ،ابتدا با استفاده از روش پانل در از اینرو. استفاده نمودتوربین 

از آنجاییکه روش پانل استاندارد برای حل  .هستند یشده برای شبیه سازی جریان، معادلات پتانسیل تراکم پذیر در رژیم زیرصوت
غییر مختصات تت که این امر با یک معادله لاپلاس بکار می رود، برای حل معادلات پتانسیل تراکم پذیر نیاز به اصلاح روش اس

جریان تراکم پذیر  معادله پتانسیل تراکم پذیر به معادله لاپلاس تبدیل می شود و می توان دین ترتیبب. مناسب صورت می پذیرد
Mدر گستره  را 0.8  توربین  متحرک حل جریان بر روی پره .نمود تحلیلVKI-LS59  با استفاده از یک برنامه کامپیوتری

 سهمویدر این برنامه از روش پانل گردابه ای با توزیع . ه استشددر گستره ماخ های مختلف انجام  به زبان فرترننوشته شده 
بوسیله مقایسه نتایج با نتایج تجربی مربوط به  ،روش حلارزیابی  .بهمراه تعیین دقیق نقطه سکون انتهای پره استفاده شده است

تا حدود عدد ماخ  با نتایج تجربی این نتایج انطباق نسبتا خوبی. در گستره ماخ های مختلف انجام گرفته است VKI-LS59پره 
ع بدلیل در قسمت انتهایی سطح مکش تا حدودی خطا دارد، علت این موضو 53/0لیکن نتایج ماخ خروجی  ،دارند 68/0خروجی 

با تغییر  پس از ارزیابی روش حل،. بزرگتر شدن ترم های غیرخطی معادله پتانسیل تراکم پذیر در ناحیه گذرصوتی است
 .توربین نشان داده شده استپره توانایی روش جهت طراحی بهینه  ،پارامترهایی نظیر فاصله بین پره ها و زاویه حمله

 

 یانسیل تراکم پذیر، جریان زیر صوتمحوری، روش پانل، معادلات پتپره متحرک توربین : واژگان کلیدی
 

 

 مقدمه. 8
ل مورد توجه پژوهشگران فزایش راندمان همواره یکی از مسائشبیه سازی جریان در توربوماشینها بمنظور بهبود کارایی و ا

مسئله طراحی در  ،مغشوش و غیر دائم بودن این جریانها ،تراکم پذیری، با توجه به هندسه پیچیده. در چند دهه اخیر بوده است

دشواریهای این موضوع هنگامی بیشتر می شود که کوچکترین جزئیات . از پیچیدگیهای فراوانی برخوردار است اساساً ،توربوماشینها

ای نواحی مختلف پره تاثیر و انحن  و لبه حمله 8ضخامت لبه فرار جریان، زوایای ورود وخروج ،هندسی همچون فاصله بین پره ها

از آنجاییکه تغییرات این پارامتر ها از طریق روشهای تجربی بسیار پر هزینه است، روشهای عددی . بسزایی در کارایی توربین دارد

  .در طراحی توربوماشینها مورد توجه بسیاری از محققان قرار گرفته است

                                                            
1 Trailing edge  
2 Leading edge 
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کم پذیر با فرض جریان پتانسیل بعنوان ابزاری توانا جهت طراحی در حل های عددی جریان ترا میلادی در اواسط دهه هفتاد

با این حال بدلیل اثرات تراکم پذیری و فرض جریان ایده ال تا حدودی منجر به انحراف نتایج  .صنعت توربوماشینها بکار گرفته شد

بکار گرفته شده است که در حال  8یر پتانسیلمعادلات تراکم پذ ،بنابر این برای مرتفع کردن این مشکل .گردداز نتایج واقعی می 

اولین محققانی است که  وجز [8]دنتون. بوماشینها داردایرفویلها و تور بر رویحاضر نیز کاربرد وسیعی در تحلیل جریان عبوری 

معادلات از نوع صریح  روشهای حجم های محدود و از نظر حل وروش وی جز. حل معادلات اویلر را برای توربوماشینها توسعه داد

زمان بر بودن روش های  توجه به با .از روش طراحی مستقیم برای طراحی پره های توربوماشینها استفاده کرد[  ]یی .است

با استفاده از روش اویلر معکوس  [1]و [5]لئونارد و همکاران. روی آوردند  بتدریج محققان به روش های طراحی معکوس ،مستقیم

ع جهت بررسی جریان در انوا[ 3]همچنین داوس. و با توجه به نمودار های توزیع عدد ماخ و فشار به طراحی هندسه پره پرداختند

ا و بررسی مزای به بحث و [8]گوئل و همکاران .معادلات سه بعدی متوسط گیری شده ناویر استوکس استفاده نمود از توربوماشینها

. جهت طراحی پره های توربوماشینها پرداختند 3و الگوریتم ژنتیک 1روش دنبالگر گرادیان ،5معایب روش های بهینه سازی عددی

افت فشار کل را در یک دسته پره  کوپل شده ناویر استوکس،با یک کد  استفاده از روش الگوریتم ژنتیک وبا  [7]دنیس و همکاران

 .کاهش داد

محاسباتی روش های عددی و همچنین دشواری تغییر شبکه بندی اطراف هندسه از جمله مشکلات عموم هزینه بالای 

توربوماشینهای محوری پرداخته شده  پارامترهایبه طراحی  8در تحقیق حاضر با استفاده از روش پانل. روش های عددی است

در اعمال منجر به سهولت  ،ه بندی اطراف هندسهیاتی همچون هزینه پایین محاسباتی روش و عدم نیاز به شبکخصوص. است

ارائه   858خستین بار توسط هس و اسمیت در سال روش پانل ن .است ، شدههای هندسی جهت طراحی بهینهپارامترتغییرات در 

بعدی مدل آنها با استفاده از توزیع دابلت با قدرت ثابت و شرط مرزی نیومن جریان پتانسیل را حول هندسه پیچیده سه . شد

 سهمویپس از آن، افراد بسیاری جهت ارتقای تئوری روش پانل فعالیت نمودند و با ارائه توزیع های مختلف خطی و . [6]کردند

از  [80]و[ 5]و همکاران ومورین. این روش را بهبود بخشیدندمرزی دیریکله و نیومن جوابهای  های المانهای منفرد و همچنین شرط

 همچنین . استفاده کردجهت شبیه سازی جریان دائم زیر صوت و مافوق صوت بر روی هندسه های پیچیده  وش پانل تراکم پذیرر

با استفاده از روش  [ 8]هسین. [88]شدارائه روش پانل میدانی بوسیله وس احیه گذر صوتی سازی پدیده های ن را جهت شبیه

با استفاده از روش پانل جریان زیر صوت را بر روی  محققان همچنین .پانل غیر دائم جریان را بر روی صفحات مورب مدل کرد

با جریان را بر روی یک پره توربین بادی از جمله محققانی هستند که  [81]و داسینگ [85]نموکا. شبیه سازی کرده اند ایرفویلها

جریان بر روی توربین جذر و مدی  با استفاده از روش پانل گردابه ای غیر دائم به بررسی [83]وانگ .ندشبیه سازی کردروش پانل 

 .  در تحقیق حاضر به بررسی جریان مابین پره های توربین گازی با استفاده از روش پانل پرداخته شده است. پرداخت

 

 معادلات حاکم.  
تراکم معادله پتانسیل . سه دلخواه ارائه می شوددر این بخش معادله جریان پتانسیل تراکم پذیر حول یک جسم با هند

( 8)بصورت رابطة  ،غیر چرخشی و دائم بدست می آید ،لزجغیر  ،پذیر که از معادلات بقای جرم و مومنتوم با فرض جریان دوبعدی

 :[ 87]و [88]می باشد

                                                            
1 Full Potential Equation 
2 Inverse design method 
3 Numerical optimization 
4 Gradient Following Method 
5 Genetic Algorithm 
6 Panel Method 
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      رماهای ویژه سیال می باشد و نسبت گ . فرض شده است Mبا عدد ماخ  xدر جهت  uکه جریان آزاد سیال با سرعت 

              .دنتعریف می شوزیر هستند و بصورت رابطه  yو  xدر جهت های  8مولفه های سرعت اغتشاشی
( )           ,               

ˆبا این وجود با فرض . می باشدغیر خطی است و بسادگی قابل حل ن ،پذیربطور کلی معادله پتانسیل تراکم  ˆu v
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  هستند و در نتیجه معادله خطی پرانتل ر ترمهای سمت چپ قابل صرفنظردر براب( 8)ترمهای سمت راست معادلة-

 :حاصل می شود  گلوارت
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Mدر ناحیه زیرصوتی تا عدد ماخ ( 5)معادلة  0.8   1.2و در ناحیه ما فوق صوتی در گستره ماخ M 5  بر قرار است .

اینرو پدیده هایی همچون شوک با از . در ناحیه گذرصوتی برقرار نمی باشد( 8)این معادله بدلیل حذف ترمهای غیر خطی معادلة 

ه برنولی تراکم پذیر و با فرض ضریب فشار با استفاده از معادلهمچنین . [86]گلوارت قابل مشاهده نیست-پرانتل استفاده از معادله

 :ن آیزنتروپیک از رابطه زیر بدست می آیدایجر
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 :نوشته می شودرا بصورت زیر ( 5)معادله  ،() گلوارت-پذیری پرانتلتصحیح تراکم ضریب با استفاده از 
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 .ه لاپلاس استاندارد تبدیل می شوددلبه معا ( 3)معادله  ،و به مختصات جدید  yو  xبا تغییر مختصات 
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ه محاسب( 1)روی جسم حاصل می شود که با استفاده از آن می توان ضریب فشار را از معادله  توزیع سرعت بر( 7)از حل معادله 

 .عدد ماخ بر روی سطح پره را تعیین کرد توزیع، می توان توزیع سرعتو  ضریب فشارو پس از آن با داشتن  نمود

(6)  
1

u
x

 
 
  

 

 

 

                                                            
1 Perturbation velocity 
2 Prandtl-Glauert  Equation 
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 روش پانل. 5
حل معادله پتانسیل با استفاده از روشهای مختلفی از جمله روشهای انتگرالی و تفاضل محدود انجام می پذیرد که  اساساً

با توجه به دشوار بودن تولید هندسه و شبکة مورد  لیکن .[85]مساله را تحلیل می کنند ،با گسسته سازی معادلات بر روی شبکه

در مسائلی  خصوصاً. استفاده از روشهایی همچون روش پانل برای حل جریان پتانسیل مورد توجه محققان قرار گرفته است ،نیاز آن

ین روش گزینة بسیار مناسبی استفاده از ا ،دسی استنیاز به تغییر خصوصیات هن ،که جهت بهینه سازی و طراحی هندسه جسم

به سهولت می توان پارامترهای هندسی جسم را تغییر داد تا به حالت  ،از آنجائیکه در این روش نیاز به تولید شبکه نیست. است

 . در این بخش به تشریح روش پانل پرداخته می شود .دست یافتبهینه 

ول می توان جریان پتانسیل حدر داخل جسم   و گردابه 8دابلتمناسب از المانهای منفرد نظیر  با استفاده از یک توزیع ،بطور کلی

توزیع المانهای منفرد در داخل جسم باید بگونه ای باشد که  ،با توجه به قضیه گرین .[8 ]و[ 0 ]تحلیل نمودیک جسم دلخواه را 

 :دشرط مرزی عدم نفوذ بر روی سطح جسم ارضا شو

(5)  U .n
n




 

       
         0

n





 

مقدار کل پتانسیل تابع پتانسیل ناشی از توزیع المانهای منفرد است و بردار عمود بر سطح و  n ،سرعت جریان آزادUکه 

 .جریان است

 
 

ت مکانی هر پانل با نقطه گسسته می شود که موقعی( 8)در این روش هندسة سطح بصورت یک سری پانل مسطح مطابق شکل 

5کنترل
 Zc,j بدست می  ،روی هر پانل ارضا شود بر( 5)سپس توزیع مناسب المانهای منفرد بگونه ای که معادله . مشخص می شود

 :توزیع پتانسیل بصورت زیر استشکل کلی تابع . آید

(80)  
 

q(s)  و(s)  از  .دنمی شو در نظر گرفته سهمویخطی و  ،بصورت توزیعهای ثابتکه  ندستهتابع توزیع دابلت و گردابه در هر پانل

در قسمت انتهایی  1می بایست شرط مرزی کوتا ،حول جسم برابر صفر است جریان پتانسیلآنجائیکه مقدار سیرکولاسیون برای 

بنابراین درصورتیکه  .اعمال شود تا تضمین کنندة جریان غیر چرخشی حول جسم باشد 3روی پانل ویک بر( 8)مطابق شکل جسم 

 :ویک از رابطه زیر بدست می آید بر روی پانلاستفاده شود، قدرت دابلت  دابلتاز المان 

(88)  
w N 1q q q   

                                                            
1 Doublet singularity 
2 Vortex singularity 
3 Control point 
4 Kutta condition 
5 Wake panel 

 توزیع پانل ها بر روی سطح جسم. 8شکل 
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قدرت المانهای منفرد برروی هر پانل بدست می آید و توزیع سرعت در  ،پانل n+1بدین ترتیب با حل همزمان معادلات مربوط به 

 .قابل محاسبه است(  8)برروی سطح جسم از رابطه  yو  xجهتهای 

 
N N

i i j sij j vij

j 1 j 1

u u cos q(s) u (s) u

 

       

(8 )  
N N

i i j sij j vij

j 1 j 1

v u sin q(s) v (s) v

 

       

jq(s)و
j(s)  هستند گردابهقدرت دابلت و، i  زاویة پانلi-ام، 

siju  وsijv  مولفه های سرعت در پانلi- ام در اثر قدرت

ام و -jپانل دابلت در 
siju  وsijv  مولفه های سرعت در پانلi- پانل در  گردابهام در اثر قدرتj-همچنین میدان . ام می باشند

 .قابل محاسبه است ( 8)طریق مشابه با ایجاد شبکه در اطراف جسم از رابطه سرعت حول جسم نیز به 

ور که در بخش گذشته همانط. می بایست در محاسبات روش پانل لحاظ شود اثر تراکم پذیری است نکتة دیگری که

M)در محدودة جریانهای زیرصوتی ،نشان داده شد 0.8)  فاده نمود که این است( 5 معادله)گلوارت -می توان از معادله پرانتل

بنابراین برای اعمال اثر تراکم پذیری در . به معادله لاپلاس تبدیل می شود( 7)و با توجه به رابطه [   ]خطی دارد معادله ماهیت

 بدین ترتیب. به هندسه جدید تبدیل شود( 8)ه در رابطروش پانل لازم است که هندسه واقعی با توجه به تغییر مختصات داده شده 

و  رت بر روی هندسه واقعی حل می شوداوگل-تلبا حل معادله لاپلاس بر روی هندسه جدید در حقیقت معادله تراکم پذیر پران

ر ناحیه معادله پتانسیل د باید توجه داشت که .شودمی محاسبه ( 1)و ( 6)از روابط سپس کمیتهایی همچون سرعت و ضریب فشار 

0.8)گذرصوتی  M 1.2)  از روشهایی  ،از اینرو. روش پانل استاندارد استفاده نمود رفتار کاملا غیر خطی دارد نمی توان از

جهت مدل کردن پدیده های ناحیه گذرصوتی  ،پانل استروش و   که ترکیبی از روشهای تفاضل محدود 8روش پانل میدانینظیر 

 [.1 ]و[ 5 ]استفاده می شود

 

 حل الگوریتمو  هندسهتشریح . 1
بطور . هدف از تحقیق حاضر ارائه روشی ساده و با هزینه محاسباتی پایین جهت طراحی توربوماشینهای محوری است

که بر روی روتور نصب شده  1که به استاتور متصل است و پره متحرک 5پره ساکن. کلی در توربوماشینها دو نوع پره وجود دارد

. در توربوماشینهای محوری این پره ها بصورت دسته پره های ساکن و متحرک بدنبال یکدیگر در امتداد روتور قرار می گیرند. است

سپس . یابدوارد می کند و جهت جریان تغییر می  هایک گشتاور محوری به آن ،جریان پس از برخورد با پره های متحرک ردیف اول

ه های متحرک ردیف دوم برخورد پره های ساکن ردیف اول جهت جریان را به وضعیت مطلوب بر می گردانند تا جریان بتواند با پر

در هر مرحله از انرژی و هد  ،بدلیل لزجت سیال و افتها و اغتشاشات داخلی. نشان داده شده است ( )این موضوع در شکل . کند

 .مرحله نمی تواند ادامه پیدا کند 3تا  1بیش از عمل این روند بطوریکه در  ،سیال کاسته می شود

طراحی هندسه پره های متحرک و ساکن توربوماشینها بر اساس نوع کاربردشان کاملا متفاوت است که بدلیل پیچیدگی 

در تحقیق حاضر به . تهای جریان در توربوماشینها بتدریج در طول چند دهه و با ابزارها و روش های متعددی به تکامل رسیده اس

. سی جریان مابین پره های متحرک توربین گازی با استفاده از روش پانل تراکم پذیر با شرط مرزی دیریکله پرداخته شده استربر

هندسه . نوشته شده است که قابلیت حل جریان ما بین پره های توربین را دارد 3بدین منظور یک برنامه کامپیوتری به زبان فرترن

است که نتایج آن در گستره ای از ماخ های مختلف مورد بررسی قرار  VKI-LS59انتخاب شده مربوط به پره توربین  مسئله

                                                            
1 Field Panel Method 
2 Finite difference 
3 Stator blade 
4 Rotor blade 
5 FORTRAN 
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 41mmو فاصله بین دو پره  58mmطول وتر پره  ]  [. نشان داده شده است( 5)هندسه مسئله حل شده در شکل . گرفته است

پره متحرک توربین بگونه ای [. 3 ]درجه است 3/87درجه و زاویه خروجی جریان  50در شرایط طراحی زاویه ورودی . می باشد

و سطح بالایی را  8از اینرو سطح پاینی را سطح فشاری. طراحی شده است که فشار سطح پایین پره بیشتر از سطح بالایی باشد

 .می نامند  سطح مکش

 
 

در برخی مسائل بخشی از هندسه حل بصورت پریودیک تکرار می شود بگونه ای که اگر قسمتی از هندسه را انتخاب 

برای حل جریان بر روی در تحقیق حاضر . می توان نتایج را برای کل جریان تعمیم داد ،کرده و جریان را در آن بخش تحلیل کنیم

جریان بر روی  ،در توربوماشینهای محوری از شرط پریودیک استفاده شده است و با انتخاب ناحیه محدود به سه پره 5یک دسته پره

بنابراین جریان حول پره مزبور علاوه بر پانل . انجام می شود نل زدن بر روی سه پرهاز اینرو فرایند پا. پره میانی تحلیل شده است

 .های پره میانی، از پانل های پره های بالایی و پایینی نیز تاثیر می پذیرد

انحنای بعنوان نمونه . پره توربین یکی از پیچیده ترین هندسه هایی است که در مباحث آیرودینامیک مطرح می باشد

موجب چرخش ناگهانی جریان در این نواحی می شود و شبیه سازی های عددی را  ،مله و لبه فرار پرهلبه ح درجه ای 860تقریبا 

حدودی از حل های تجربی انحراف  وجود این انحنای شدید باعث می شود که پاسخهای حل عددی تا. با مشکلاتی مواجه می کند

صد انتهایی پره وجود دارد که در حل های معادلات ناویر در 1ناحیه ر مقادیر ضریب فشار در بعنوان نمونه یک پرش د .داشته باشد

نشان داده شده  (1)همانطور که در شکل . [1]استوکس به علت عدم تطبیق مناسب شبکه تولید شده در ناحیه لبه فرار می باشد

با استفاده از در تحقیق حاضر لیکن  .در حل جریان به روش پانل مرتبه پایین نیز این پرش ناگهانی در لبه فرار وجود دارد ،است

نتایج  ،همانطور که ملاحظه می شود .است این مشکل مرتفع گردیده 1گردابه سهمویل همچون روش روش های مرتبه بالاتر پان

ای که مشکل پرش بگونه . خصوصا در لبه فرار انطباق بسیار بهتری نسبت به سایر روش ها دارد سهمویپانل  روشمربوط به 

علت . به توزیع عدد ماخ در لبه فرار پره توربین که در بسیاری از حل های عددی مشاهده شده است را مرتفع ساخته است مربوط

        در هر پانل با رابطه  سهمویتوزیع المان گردابه . این موضوع تاثیر نقطه اضافه شده در نزدیکی لبه فرار است

       
برای هر پانل و    و     ،  می شود که با در نظر گرفتن سه مجهول  مشخصدر مختصات محلی پانل   

شرط پیوستگی توزیع گردابه و همچنین  ،دیریکله اعمال شرط مرزی .مجهول وجود دارد 3N+1در مجموع  ،پانل ویک همچنین

عادلات به یک معادله دیگر بنابر این برای حل دستگاه م. معادله می شود 3Nشرط پیوستگی مشتق آن در همه پانل ها منجر به 

                                                            
1 Pressure surface 
2 Suction surface 
3 Cascade turbine blade 
4 Quadratic Strength Doublet Method 

 VKIهندسه پره توربین گازی . 5شکل  ره های ساکن و متحرک در توربوماشین محوری دسته پ.  شکل 
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باید توجه داشت که نتیجه مطلوب زمانی حاصل . قطه اضافی درون جسم بدست می آیدنیاز است که با اعمال شرط مرزی در یک ن

 .[0 ]می شود که این نقطه اضافی در نزدیکی لبه فرار قرار داده شود

 
 

 

در تحقیق حاضر از المان های گردابه و دابلت با . انتخاب نوع المان است ،از دیگر مواردی که بدان پرداخته شده است

انطباق بهتری با نتایج از آنجاییکه نتایج مربوط به المان گردابه ای نسبتا . استفاده شده است سهمویخطی و  ،ثابتهای توزیع 

 .استفاده شده است سهمویدر ادامه تحلیل ها از این نوع المان با توزیع  ،[8 ]تجربی دارد

دمای کاری بالا، رات مواردی همچون ثامی بایست  ،علاوه بر خصوصیات آیرودینامیکی پره توربین در طراحی هندسه

بعنوان مثال می توان به لبه فرار  .گرددنیز اعمال سیستم های خنک کاری داخلی پره و مسائل مربوط به طراحی متالورژیکی پره 

در . [8]مشکلات آیرودینامیکی می شود و این موضوع منجر به استضخیم  تا حدودیپره توربین اشاره کرد که بر خلاف ایرفویلها 

و جریان به موازات  گردداعمال می  هادر نوک تیز انتهایی ایرفویل شرط کوتا که متضمن فرض جریان پتانسیل استروش پانل 

ولی با توجه به اینکه لبه انتهایی پره توربین ضخیم است تعیین نقطه سکون . [0 ]به نقطه سکون برسد خارج شده تا جسم، سطح

اعمال  در آن ناحیه شرط کوتا را ،از محققان با نوک تیز کردن تصنعی لبه فرار برخی. پشت جسم از اهمیت بسزایی برخوردار است

تعیین دقیق نقطه سکون  ،تمهیدی که برای اصلاح نتایج در ناحیه انتهایی پره در تحقیق حاضر اندیشیده شده است. [7 ]نموده اند

دلخواه  پانلابتدا یکی از نقاط حاصل از تلاقی دو . در پشت پره است( سعی و خطا)جستجوگر تکرار شونده  با استفاده از یک روش

س برای پس. گرفته می شوددرنظر نقطه سکون فرض اولیه به عنوان ( 3در شکل   بعنوان نمونه نقطه )در قسمت انتهایی پره 

این نقاط با فاصله کمی در . استفاده شده است (3)مطابق شکل  8نقطه کمکی از دو ،آگاهی از صحت موقعیت نقطه سکون فرضی

های  از آنجاییکه جریان. پایین دست لبه فرار و در بالا و پایین خطی که به موازات جریان خروجی رسم می شود قرار می گیرند

کلیه نقاط  طمی توان با استفاده از این شر ،دنتقریبا یکسانی باش های می بایست دارای سرعت کمکی عبوری از این دو نقطة

بدین ترتیب با استفاده از یک عملیات جستجوگر تکراری در بین پانل های موجود . کردچک  یک درصدبا خطای را سکون فرضی 

توزیع عدد ماخ با حالت نقطه  نتایجپس از تعیین دقیق نقطه سکون انتهای پره، . در لبه فرار می توان نقطه سکون را تعیین نمود

دقیق  نقطه سکونملاحظه می شود نتایج مربوط به حل جریان با ( 8)همانطور که در شکل . سکون غیر دقیق مقایسه شده است

                                                            
1 Test Point 

نمودار توزیع عدد ماخ بر روی پره توربین واثر توزیع های مختلف . 1شکل 
 73/0قدرت گردابه بر روی پانل ها برای ماخ خروجی 
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 خطای محاسباتی در حالتی که نقطه دقیق سکون تعیین نشده است، برای همچنین. بسیار خوبی با نتایج تجربی دارد انطباق

  .رار افزایش یافته استلبه ف نزدیکی

 
 

 

 

با توجه به . [6 ]ها روی سطح جسم است پانلعواملی که در صحت جوابها تاثیر بسزایی دارد، فرایند توزیع دیگر از  از

رود که تمرکز پانل ها نسبت به نواحی  انحنای شدید پره در نواحی جلو و عقب پره، برای مدل کردن دقیقتر هندسه انتظار می

از اینرو . های مجاور نباید زیاد باشد پانلها نسبت به  پانلکه تغییرات طول  لیکن باید به این نکته توجه داشت. دیگر بیشتر باشد

در نظر گرفته  5/8به پانل ماقبلش در حدود  پانلنسبت طول هر  ،حمله با استفاده از یک سری هندسیلبه در نواحی لبه فرار و 

این نسبت طول پس از فاصله گرفتن از لبه  .ها افزایش می یابد پانلشده است و هرچه به نواحی میانی پره نزدیک می شویم طول 

بدینوسیله تمرکز مورد نیاز در قسمت های ابتدایی و انتهایی . ابد تا در وسط پره به مقدار واحد برسدی حمله کاهش میلبه فرار و 

 .حاصل می شود ،نشان داده شده است (3) همانگونه که در شکل

ی پره های توربین به رو برشده حل های انجام . مورد بحث در این بخش است آخرین موضوع اثر افزایش تعداد پانل ها

بهبود می  تا حدودی پانل دقت جوابها 0 8با افزایش تعداد پانل ها به . پانل دارای دقت نسبتا خوبی است 10با انتخاب  ،روش پانل

 پانلاز آنجاییکه هزینه محاسباتی روش . دارد تجربی تطابق بهتری بها با مقادیرفرار جوالبه خصوصا در نواحی لبه حمله و  .یابد

پانل در سایر تحلیل های انجام گرفته استفاده  0 8 بسیار پایین است و تعداد پانل ها در زمان محاسبات تاثیر چندانی ندارد، از

 . شده است

 

 جارائه و تحلیل نتای. 3
در ابتدا صحت نتایج روش پانل برای . در این بخش به بررسی و تحلیل نتایج ارائه شده در این تحقیق پرداخته شده است

پس از اطمینان یافتن از درستی روش و . جریان مابین پره های توربین بوسیله مقایسه با نتایج تجربی مورد ارزیابی قرار گرفته است

 . موثر در طراحی پره های توربین پرداخته شده است پارامترهایه مطالعه و بررسی کارکرد برنامه های کامپیوتری ب

 توزیع پانلها بر روی هندسه مسئله و تعیین دقیق نقطه سکون. 3شکل 
نمودار توزیع عدد ماخ بر روی پره توربین و تعیین . 8شکل 

 73/0دقیق نقطه سکون در روش پانل برای ماخ خروجی 
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باتوجه به اینکه در عموم . مسئله طراحی بهینه پره ها نیازمند تغییر پارامترهای هندسی جهت یافتن حالت مطلوب است

دی انجام گرفته در اطراف هندسه است، طراحی مستلزم تغییرات در هندسه و خصوصا شبکه بن پارامترهایروش های عددی تغییر 

از آنجاییکه در روش پانل نیاز به تولید شبکه نیست . [8]مسئله طراحی را به فرایندی زمانبر، پیچیده و پر هزینه تبدیل کرده است

تواند مورد  پایین است، این روش بعنوان یک راهکار بسیار مفید جهت طراحی پره های توربین میروش هزینه محاسباتی  اساساً و

 .ه استزاویه ورود و خروج جریان مورد بررسی قرار گرفت ،ی نظیر فاصله بین دو پرهپارامترهایبهمین منظور تاثیر  .استفاده قرار گیرد

 

 ارزیابی  .8.3

. بطورکلی استفاده از نتایج بخش طراحی زمانی میسر است که صحت برنامه های کامپیوتری مورد تائید قرار گرفته باشد

با نتایج تجربی که بر روی پره توربین  ،مده از حل جریان به روش پانل با درنظر گرفتن اثرات تراکم پذیرییج بدست آاز اینرو نتا

VKI-LS59 8کارمن-ونپره روتور توربین گازی موسسه  ،پره توربین انتخاب شده. های مختلف مقایسه شده است در گستره ماخ 

حققین اروپایی در چهار تونل باد متفاوت بصورت جامع برای رژیم های جریان زیر صوت و گذر است که بوسیله چهار گروه از م

 [.3 ]صوتی مورد بررسی قرار گرفته است

با روش پانل گردابه مرتبه  0/ 8توزیع عدد ماخ برحسب طول پره بر روی سطوح مکش و فشار پره و برای ماخ خروجی 

همانطور که ملاحظه می شود تطابق بسیار خوبی مابین نتایج . نشان داده شده است( 7)پانل بدست آمده که در شکل  0 8دو با 

 0/ 8افزایش و سپس تا عدد ماخ خروجی  78/0در ورودی تا حوالی ماخ  5/0 جریان از ماخ . تجربی و کار حاضر وجود دارد

تغییرات عدد ماخ جریان بر روی سطح فشاری پره تا قسمت میانی ناچیز است و پس از آن با یک شیب افزاینده تا . بدکاهش می یا

 .ماخ خروجی افزایش می یابد

 
 

 

نشان داده شده  53/0و  68/0 ،73/0توزیع عدد ماخ بر حسب ماخ خرجی  (80) و( 5) و( 6)بطور مشابه در شکل های 

نشان داده  (5) که در شکل 68/0نتایج تجربی دارد لیکن نتایج مربوط به ماخ خروجی بی با وخنسبتا انطباق ( 6)نتایج شکل. است

این موضوع در شکل . از طول وتر در سطح مکش تا حدودی از نتایج تجربی انحراف داشته است% 60تا % 30شده است در ناحیه 

بیان  ( )علت این مسئله همانطور که در بخش. با شدت بیشتری نمایان می شوداست  53/0 که مربوط به نتایج ماخ خروجی (80)

                                                            
1 Von Karman Institute 

مقایسه نتایج توزیع عدد ماخ در روش پانل با نتایج . 7شکل 
   0/ 8برای ماخ خروجی  VKIتجربی بر روی پره توربین 

مقایسه نتایج توزیع عدد ماخ در روش پانل با نتایج . 6شکل 
 73/0برای ماخ خروجی VKI تجربی بر روی پره توربین 
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معادله پتانسیل تراکم پذیر در ناحیه گذر صوتی است و از آنجاییکه معادلات روش پانل تراکم  بزرگتر شدن ترم های غیرخطی ،شد

با ی توان ملیکن . نمی توان از این روش در ناحیه گذر صوتی استفاده کرد ،پذیر از معادله پتانسیل خطی استنتاج شده است

گذر صوتی ناحیه روش پانل است در که ترکیبی از روشهای تفاضل محدود و  روش پانل میدانی،از روش هایی همچون استفاده 

  .[5 ]استفاده نمود

 
 

 

 

 طراحی پارامترهای بهینه. 3. 

ور مابین سطوح مکش و فشار در نمودار توزیع صافزایش سطح مح ،اگرچه در طراحی آیرودینامیکی پره متحرک توربین

 ،در عمل می بایست تاثیر عوامل دیگری نظیر فضای لازم جهت کانال های خنک کننده ،نیروی لیفت را افزایش می دهد ،عدد ماخ

از همین  .هندسی پره توربین لحاظ شود پارامترهایو هزینه ساخت در طراحی  ی واردهتنش ها استحکام مکانیکی پره در برابر

نمی توان ضخامت این ناحیه  ،با وجود خصوصیات آیرودینامیکی مطلوب لبه فرار نازکلبه فرار پره توربین، در ناحیه روی است که 

 86تنها در زمینه طراحی هندسه پره توربین  .نقش داردبسیاری  پارامترهایدر طراحی بهینه توربین بطورکلی . را کاهش داد

امت لبه فرار و زاویه ورود و خروج جریان، ضخ ،پرهاز جمله این عوامل می توان به فاصله بین دو . [5 ]پارامتر تاثیر گذار است

زاویه حمله جریان و  در تحقیق حاضر تاثیر فاصله بین دو پره. همچون انحنای بخش های مختلف پره اشاره کردجزئیات هندسی 

وانایی روش پانل و مورد بحث در این بخش تنها به جهت نشان دادن ت پارامترهایلازم بذکر است که . مورد بررسی قرار گرفته است

 .از اینرو تنها به ارائه نتایج تغییرات پارامتر ها اکتفا شده است ،آورده شده اندسهولت کار طراحی با آن 

 

 فاصله مابین دو پره . 5.3

از آنجاییکه با افزایش فاصله بین پره ها از . یکی از عوامل بسیار مهم در بازدهی توربین انتخاب فاصله بین پره هاست

همچنین با کاهش تعداد  .افزایش می یابد دسته پرهبارهای آیرودینامیکی وارد بر  ،اد پره ها در یک دسته پره کاسته می شودتعد

نمودار توزیع عدد ماخ بر حسب طول  (88)در شکل . [8]از هزینه ساخت توربین و حجم خنکاری قطعات کاسته می شود ،پره ها

همانطور که ملاحظه می شود با افزایش فاصله بین پره . نشان داده شده است 73/0در ماخ خروجی  ها پره برای فواصل مختلف پره

با این . می یابدسطح محصور مابین سطوح مکش و فشار افزایش یافته است و بعبارت دیگر نیروی لیفت وارد بر پره افزایش  ،ها

مقایسه نتایج توزیع عدد ماخ در روش پانل ونتایج . 5شکل 
 0.68برای ماخ خروجی  VKIتجربی بر روی پره توربین 

مقایسه نتایج توزیع عدد ماخ در روش پانل و نتایج .  80شکل 
  0.53برای ماخ خروجی  VKIتجربی بر روی پره توربین 
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از تعداد پره ها در یک دسته  اما اگرچه نیروی لیفت افزایش یافته ،لهبا افزایش فاص. وجود توجه به دو نکته بسیار حائز اهمیت است

باشد بلکه ملاک طراحی نیروی طراحی خوبی مقدار نیروی لیفت برای یک پره نمی تواند معیار  حقیقتدر  .پره کاسته شده است

ه پدیده جدایش جریان در سطح پره طراحی باید بگونه ای انتخاب شود ک پارامترهایهمچنین . لیفت وارد بر یک دسته پره است

احتمال جدایش جریان در این ناحیه بیش از نواحی  ،بدلیل وجود گرادیان فشار زیاد در قسمت انتهایی سطح مکش. روی ندهد

همانطور که از شکل . [3]شود ماخ ماکسیمم به ماخ خروجی کوچک از اینرو در طراحی سعی بر آن است که نسبت عدد ،دیگر است

که این  ،مقدار ماکسیمم عدد ماخ بر روی سطح مکش افزایش یافته است ،ملاحظه می شود با افزایش فاصله بین پره ها (88)

 .که اثر نامطلوبی به شمار می رود دگردموضوع موجب افزایش احتمال جدایش جریان می 

 
 

 

 اثر تغییر زاویه حمله . 1.3

 73/0نتایج مربوط به جریان با ماخ خروجی  .استزاویه حمله جریان  ،ر نیروی لیفت پرهبر مقداتاثیرگذار  واملاز دیگر ع

همانطور که ملاحظه می شود در . نشان داده شده است ( 8)درجه در شکل  -80و + 80و با تغییر زاویه حمله جریان به اندازه 

در صورتیکه در نواحی جلویی پره تا . تغییر زاویه ورودی جریان تاثیر چندانی بر توزیع عدد ماخ نداشته است ،قسمت انتهایی پره

ه ورودی افزایش یافته که زاوی در حالتی. پره، توزیع عدد ماخ در زوایای مختلف روند متفاوتی داشته است قسمت میانیحدود 

لیکن . می یابداست، در حقیقت نقطه سکون در لبه حمله به سمت سطح فشار انتقال یافته است و نیروی لیفت وارد بر پره افزایش 

از سوی دیگر با . باید توجه داشت که افزایش بیش از حد زاویه حمله موجب افزایش نامطلوب افتهای اصطکاکی جریان می شود

بنابر این در انتخاب زاویه . و نیروی لیفت کاهش می یابد گرددنقطه سکون به سمت صفحه مکش متمایل می  ،حمله کاهش زاویه

 .توجه شود نیز توربیندسته پره یک  عبوری ازمناسب علاوه بر مقدار نیروی لیفت می بایست به مقدار افت انرژی جریان 

 

 نتیجه گیری. 8
از اینرو با . پره های توربین است پارامترهایارائه روشی ساده و انعطاف پذیر جهت طراحی بهینه  ،هدف از تحقیق حاضر

در  VKI-LS59مسئله مربوط به هندسه پره متحرک  ،و با تصحیح اثر تراکم پذیری سهمویاستفاده از روش پانل گردابه ای 

 [3 ]مرجع همچنین نتایج عددی با نتایج کار تجربی. کامپیوتری تحلیل شد برنامهگستره ماخ های مختلف و با استفاده از یک 

 بر جریان (Blade Spacing)یر فاصله بین پره ها بررسی اثر تغی. 88شکل 
 

 

 ییر زاویه حمله بر جریانبررسی اثر تغ.  8شکل 
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در قسمت  53/0لیکن نتایج ماخ خروجی  ،دارند 68/0این نتایج انطباق نسبتا خوبی تا حدود عدد ماخ خروجی . مقایسه گردید

پتانسیل تراکم پذیر در معادله  یعلت این موضوع بدلیل بزرگتر شدن ترم های غیرخط ،انتهایی سطح مکش تا حدودی خطا دارد

می ن ،خطی استنتاج شده استتراکم پذیر وتی است و از آنجاییکه معادلات روش پانل تراکم پذیر از معادله پتانسیل ناحیه گذرص

ایی روش ی نظیر فاصله بین پره ها و زاویه حمله توانپارامترهایسپس با تغییر . صوتی استفاده نمودتوان از این روش در ناحیه گذر

  .جهت طراحی بهینه توربین نشان داده شده است

 

 کارهای آینده. 7
روش پانل ابزاری بسیار توانا در شبیه سازی جریان مابین پره های توربین و طراحی بهینه  ،همانطور که ملاحظه شد

امروزه با استفاده از روش پانل هندسه های  ،با توجه به اینکه هزینه محاسباتی این روش بسیار پایین است. هندسه مطلوب است

از اینرو به نظر می رسد که می توان از این روش جهت . موشک و کشتی ها را تحلیل می کنند ،سه بعدی پیچیده نظیر هواپیما

امکان  روش پانل میدانیهمچنین با استفاده از روشهای ترکیبی همچون . مدل کردن هندسه سه بعدی پره توربین استفاده نمود

از دیگر مواردی که در . توربین وجود دارد های شبیه سازی پدیده های مربوط به جریان گذر صوتی همچون شوک های بین پره

استفاده از حل غیر دائم روش پانل جهت مدل کردن کلیه پره های ساکن و متحرک یک  ،ادامه این کار می توان بدان پرداخت

هندسی مربوط به هریک از پره های توربین اعم از پره های متحرک و پره های ساکن  ارامترهایپبدین ترتیب میتوان . توربین است

 . تغییر داد و اثر آن را بر روی بازده کل توربین مشاهده کردرا 
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