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 چکیده 

حی آزاد طرادر این تحقیق، تیغه های توربین میکروجت توسط روش گردابی 

و جریان سیال پس از طراحی توسط یک روش عددی شبیه سازی شده 

 ایکس برای شبیه سازی . در روش عددی از نرم افزار انسیس سی افاست

وش ردر این شده است.  استفادهجریان از ورودی استاتور تا خروجی روتور 

ل با ترکیب حجم محدود و المان محدود علاوه بر شبیه سازی جریان سیا

سازی  شبیهنتایج  ،بمنظور اعتبار سنجی" ابتدا تیغه ها شبکه بندی می شود.

قایسه که داده های تجربی آن موجود بوده م 37برای روتور ناسا  استخراجی

ج شده است که تطابق خوبی را نشان می دهد. پس از اعتبار سنجی، نتای

ی نتایج بیه ساز. در انتها پس از شاستقلال از شبکه نیز نشان داده شده است

طراحی روش تحلیلی با شبیه سازی عددی سه بعدی برای توربین 

ی میکروجت مقایسه شده است. نتایج این مقایسه تطابق خوبی را نشان م

  دهد.

 ،ی آزادگرداب – توربین - میکروجتپررنگ(: 10واژه های کلیدی)نازنین 
 عددی، تحلیلی

 

 مقدمه  -1

نیروی محرکه یا موتور آنها بوده که ترین عامل در وسایل پرنده، زه مهمامرو

ت دست یابی به دانش فنی طراحی آنها نشان دهنده میزان قدرت یا پیشرف

های توربینی به دلیل شرایط ویژه و سخت باشد؛ موتوریک کشور در دنیا می

مر باعث که این اباشند؛ طراحی و ساخت می کاری دارای تکنولوژی بالای،

به همین  شده فرایند طراحی، ساخت و آزمایش آنها بسیار زمان بر شود؛

دلایل تحلیل عددی و شبیه سازی نرم افزاری بسیار حائز اهمیت است. 

تا  500، موتور های در محدوده 1های توربوجت کوچک یا میکرو جتموتور

که از  اند کیلو وات توان 900تا  100انش یا نیوتون نیروی پیشر 2000

قابل توجه در حجم کم اشاره  توان به تولید نیروی پیشرانشمشخصه آنها می

بدون  که این امر باعث شده کاربرد بسیار زیادی در هواپیماهایکرد؛ 

سانتریفوژ در واحدهای  توربینامروزه استفاده از یک سرنشین داشته باشند. 

مصرف ه موارد کاهش زیرا در اینگون ،شودستفاده میندرت اه توربین گاز ب

و توربین برای انبساط مورد نیاز  [1] مورد توجه است 2سوخت مخصوص

                                                 
1 Micro jet 
2 SFC 

وری از راندمان بنابراین به منظور  بهره ،سیال طول زیادی نیاز ندارد

بالا ، کوپل آسان تر با کمپرسور و ایجاد جریان، به صورت موازی  3ایزنتروپیک

با محور از توربین های جریان محوری حتی در موتورهای توربو جت و توربو 

 فن در مقیاس کوچک استفاده شده است.

به بررسی اثرات  [2] حمد رضا علی گودرز و همکارانم 1391در سال 

 تهونه توربین محوری پرداخیک نمپیچش، کج شدن و شکم دادن بر عملکرد 

دسه بعدی بر روی طبقه دوم هن 3یرات به صورت یتغ اند؛ در این مطالعه،

نتیجه  اعمال شده است؛ کیلو وات 6600توربین جریان محوری ایوان با توان 

ه شده به یرات بر روی دبی جرمی توربین یادیاین بررسی نمایانگر اثر این تغ

 1392در سال  باشد.درصدی توان می 10افت  "متقابلادرصد و  8اندازه 

های رهپبه تحلیل دو بعدی دسته  [3]کشاورز ولیان و محمد باقر امیری  علی

و  فتاهای بهبود یافته محاسبات توربین جریان محوری به منظور ارائه مدل

قه دوم و در این مطالعه بر روی مقطع میانی طب زوایای انحراف پرداخته اند؛

ندازی اطبقه ایی ناسا که برای راه  3طبقه ایی و توربین  5/4سوم توربین 

ه ب 33 (Btu/Ib)و  88/25 (Btu/Ib)فن در موتور های توربو فن، با توان 

باشند، با استفاده از الگوریتم بهینه سازی رقابت استعماری به ترتیب می

ته پرداخبه منظور کمترین افت پروفیل تیغه  ای انحراف پرهمحاسبه زوای

نحراف تیغه شده است و در آخر مدل های جدیدی برای محاسبه زوایای ا

د و گیردسی و آئرودینامیکی در بر میکه بازه بیشتری از پارامتر های هن

 ست.اد آورده شده ای رسیدن به خواسته مسئله را دارهمگرایی سریع تری بر

ف به بهینه سازی ردی [4]ی بنیسی و همکاران علی حاجیلو 1394 در سال

م ژنتیک به تور و استاتور توربین جریان محوری با استفاده از الگوریتورتیغه 

 تهضخامت پرداخ منظور کاهش تلفات فشار کل با استفاده از تغییر توزیع

ست صحت نتایج بدتایید به منظور  نظر اعتبار سنجی توربین مورداند؛ و 

 ست.توسط آزمون ردیف پره با استفاده از هوای فشرده انجام شده اآمده 

بعدی  3به بهینه سازی  [5] نی و علیرضا یزدانیآرمان محس 1396در سال 

 توربین گاز جریان محوری در یک بستراستاتور  تیغه دینامیکیترموآیرو

یر توزیع یبا استفاده از تغ تیغه تن باز به منظور کاهش فشار کلمحاسباتی م

 5عث کاهش ؛ که باخمیدگی، کشیدگی و پیچش بپرداخته اند ضخامت،

کاهش و  درصدی نسبت فشار کل 2/0افزایش درصدی ضریب افت فشار، 

به  [6]و همکاران  جعفریحمید  1397درسال  شود.مصرف سوخت می

3 Isentropic efficiency 
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محوری با استفاده مدل سازی میدان جریان و بهبود عملکرد در یک توربین 

تور یک توربین خاص از واز روش الحاقی پرداخته اند؛ هندسه مورد نظر ر

باشد، از روش الحاقی کیلو وات می 019/68یک سامانه تغذیه خاص با توان 

استفاده  4پلاسسازی و برای محاسبه شار جابجایی از اسکیم آسمبرای بهینه

درصد بازه  18/0ه سازی، گردیده است. با استفاده از این روش بهین

نادر پور محمود  1397در سال  ایزنتروپیک پره رتور افزایش پیدا کرده است.

فاصله لقی نوک به بررسی همزمان تاثیر تغییرات  [7] و امیر شایان آزاده

ندمان و عملکر آن کمپرسور در را هایتیغه 6محوریو جابه جایی  5تیغه

صله لقی نوک تیغه و فا اثرات تغییرات در این مطالعه بررسی .پرداخته اند

تور وکه یک ر 37تور ور سه مشخصه ناسابر روی هند جابه جایی محوری

هایی که عدد ماخ مورد استفاده در کمپرسور های گذرصوت )کمپرسور

کیلو وات  123/1602باشد( با توان  2/1تا  8/0جریان ورودی به آنها در رنج 

شده است؛ و مشاهدات نمایانگر این  باشد، به صورت همزمان انجاممی

باشد که اعمال جابجایی به صورت خطی به سمت جلو به همراه فاصله می

میلیمتر راندمان ایزنتروپیک بیشتری نسبت به هندسه اصلی  365/0لقی 

ها، برای کاربرد های صنعتی در حوزه توربینشده  اشارهاکثر تحقیقات  دارد.

 باشد.و مگاواتی می

نه به تحلیل انرژی و بهی [8]یوهان اینجینیر و همکاران  2021در سال 

در چرخه  سازی یک توربین جریان محوری در مقیاس کوچک برای کاربرد

راندمان  اند؛ بهینه سازی با هدف رسیدن به بیشینهرانکین ایده آل پرداخته 

افزایش  و توروو توان توربین و کاهش تلفات فشار کل با تغییر پروفیل تیغه ر

ست نسبت فشار کل به استاتیک انجام شده است؛ نتایج نشان دهنده این ا

رصدی د 41باعث افزایش  10به  3که افزایش نسبت فشار کل به استاتیک از 

شود. همچنین بهینه سازی درصدی راندمان سیکل می 15راندمان توربین و 

صد در 24/0تیک درصد راندمان کل به استا 2/5پروفیل تیغه باعث افزایش 

به  [9]ن انهوا وانگ و همکارا 2021در سال شود.بهبود راندمان سیکل می

 طراحی اولیه یک توربین جریان محوری برای مقیاس کوچک چرخه رانکین

وریتمی برای ایده آل فوق بحرانی پرداخته اند؛ در این مطالعه پس از ارائه الگ

ورد کیلو وات م 19ا توان طراحی اولیه توربین های جریان محوری کوچک ب

ا پوسته استفاده در چرخه رانکین، به بررسی اثرات فاصله لقی نوک توربین ب

ل در شرایط طراحی و خارج طراحی در راستای نسبت فشار بیشینه در قبا

ایج دبی جرمی کم بر روی راندمان و توان توربین، پرداخته شده است؛ نت

و لبه  فاصله لقی نوک پره با پوستهزمانی که مقدار  نشان دهنده این است؛

قایسه مدرصدی راندمان توربین در  33باعث افزایش شود؛  میلیمتر 1/0فرار 

 شود؛با توربین های معمولی می

بهینه سازی چند هدفه به  [10] و همکاراناچ وو  2022در سال 

آیرودینامیکی عملکرد برای یک توربین کوچک تک مرحله ایی پرداخته اند؛ 

و با بررسی میدان جریان تحت تغییر  7SVRه سازی به وسیله الگوریتم بهین

تور به منظور رسیدن به وپروفیل مقاطع ریشه و نوک تیغه های استاتور و ر

 350با توان  KJ66بیشینه راندمان و نسبت فشار بر روی هندسه توربین 

باشد؛ نتایج بدست آمده نشان دهنده این است که راندمان کیلو وات می

درصد پس از بهینه سازی افزایش  9/0درصد و نسبت فشار  95/5آدیاباتیک 

                                                 
4 AUSM+ 
5 Tip clearance 
6 swipe 

به بهینه سازی  [11]آنیل لال و آجی ام آبراهام   2022در سال  یافته است.

چند هدفه طراحی توربین جریان محوری با استفاده از مدل سازی جایگزین 

وریتم ژنتیک پرداخته اند؛ بهینه سازی با هدف به حداکثر رساندن و الگ

راندمان و توان توربین به وسیله تغییر در فاصله گپ بین دو توربین، فاصله 

لقی نوک تیغه با پوسته و زاویه چرخش پروفیل نازل توربین انجام شده 

است. هندسه مورد بررسی قرار گرفته است؛ هندسه یک توربین جریان 

کیلو  158تور یک استاتور و یک نازل با توان ووری دو طبقه شامل دو رمح

باشد؛ نتایج نشان دهنده این است تنظیم درست فاصله لقی بین وات می

تیغه ها، فاصله لقی نوک تیغه با پوسته و زاویه چرخش پروفیل نازل باعث 

ش اختلال جریان جت با موج ضربه ایی شده و قدرت موج ضربه ایی را کاه

درصدی افت فشار کل در طول موج  5/62دهد که این امر باعث کاهش می

درصد افزایش راندمان توربین  1/5درصدی توان و  02/1ضربه ایی، افزایش 

 شود.می

های یک طبقه توربین جریان محوری طراحی اولیه تیغه ،این تحقیق هدف از

 آزاد ابیتوسط روش گرد برای موتور میکروجت واتکیلو 440با توان 

سازی معادلات حاکم جریان لزج توسط گسستهباشد که پس از طراحی، می

با روش ترکیبی المان و حجم محدود و استفاده از مدل توربولانس کی امگا 

 .توسط روش عددی تحلیل شده است  8اس اس تی

 
 طراحی به روش گردابی آزاد -1-1

 عکس العملی های جریان محورینظور طراحی به روش مستقیم توربینبه م

های مختلفی وجود دارند که از اصلی ترین آنها به روش طراحی در روش

توان اشاره کرد؛ در روش شعاع میانی شعاع میانی و روش گردابی آزاد می

باشد و با تنظیم مقدار مناسب زوایای تیغه از ریشه تا نوک بدون تغییر می

تغییر مقدار  ه دلیلشود. اما بدرجه عکس العمل انبساط سیال انجام می

سرعت از ریشه تا نوک به دلیل افزایش شعاع و همینطور تغییر فشار 

از  متر چرخشی جریان در خروجاستاتیک و درجه حرارت به دلیل وجود پارا

کنند و عدم تغییر زوایای ها مثلث های سرعت از ریشه تا نوک تغییر میتیغه

احی به روش همین دلیل طرشود. به تیغه باعث کاهش راندمان توربین می

متر به پارادر این روش پس از محاس گردابی آزاد بسیار حائز اهمیت است.

 وهای سرعت در شعاع میانی به محاسبه مقادیر های جریان و رسم مثلث

 شود.زوایای جریان در سایر مقاطع تیغه پرداخته می

لق سرعت مط با فرض برابری ،های توربینم برای طراحی تیغهدر اولین قد

به ، )3a=C2aC( با یکدیگر تور و استاتورودر خروجی ر هم راستای محور

ت و ظرفیافت درجه حرارت طبقه توربین سرعت متوسط تیغه، وسیله مقدار 

ر ضریب بابه محاسبه  1همانند رابطه ثابت گاز،  گرمایی ویژه در فشار

در  ،انپرداخته شده است؛ سپس پس از تخمین مقدار زاویه مطلق جری

 8/0درجه و  10، برابر 𝛷و ضریب جریان  m3αتور در شعاع میانی وخروجی ر

در  m3βان مقادیر زاویه نسبی جری 3و  2به ترتیب، با استفاده از رابطه های 

 شود.محاسبه می 𝛬تور و درجه عکس العمل ورشعاع میانی خروجی از 

 

(1) 
𝜓 =

2𝐶𝑝∆𝑇0𝑠

𝑢𝑚
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7 Support vector regression 
8 k-ω-SST 
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(2) 

𝑡𝑎𝑛 𝛼3𝑚 = 𝑡𝑎𝑛 𝛽3𝑚 − (
1

𝛷
) 

(3) 
𝛬 =

(2𝛷 tan 𝛽3𝑚 − 0 ∙ 5𝜓)

2
 

 

مقادیر درجه عکس العمل در شعاع میانی نباید خیلی کوچک باشند زیرا 

این امر باعث منفی شدن درجه عکس العمل در ریشه تیغه شده بنابراین 

باشد؛ بنابراین پس از کنترل می 5/0رنج مناسب درجه عکس العمل حدود 

به محاسبه  5و  4به وسیله رابطه های درجه عکس العمل در شعاع میانی 

زوایای مطلق و نسبی جریان در شعاع میانی خروجی از استاتور پرداخته 

 شده است.

 

(4) 
tan 𝛽2𝑚 =

1

(2𝛷)
(0 ∙ 5𝜓 − 2𝛬) 

(5) 
tan 𝛼2𝑚 = tan 𝛽2𝑚 + (

1

𝛷
) 

 

در اقدام دوم با استفاده از روابط ایزنتروپیک و گاز کامل به محاسبه چگالی 

طبقه به منظور  ورودی، خروجی و بین دو تیغه و مقدار سرعت مطلق در

به ریشه و شعاع میانی  محاسبه ارتفاع تیغه، نسبت شعاع های نوک تیغه

ابتدا به وسیله مقادیر  است؛ به منظور محاسبه ارتفاع تیغه پرداخته شده

چگالی در هر قسمت و رابطه دبی جرمی به محاسبه سطح مقطع با استفاده 

 شده است.پرداخته  6از رابطه 

 

(6) 𝐴 =
𝑚

𝜌𝐶𝑎

 

 

رابطه های  حال با تعیین سرعت دورانی توربین )بر حسب دور بر ثانیه( طبق

مقادیر شعاع میانی، ارتفاع و نسبت شعاع های نوک به ریشه در  9و  8، 7

 شود.هر قسمت محاسبه می

 

(7) 𝑟𝑚 =
𝑢𝑚

2𝜋𝑁
 

(8) 
ℎ =

𝐴𝑁

𝑢𝑚

 

(9) 𝑟𝑡

𝑟𝑟

=
(𝑟𝑚 + 0 ∙ 5ℎ)

(𝑟𝑚 − 0 ∙ 5ℎ)
 

 

پس از محاسبه ارتفاع و شعاع ریشه، میانی و نوک با استفاده از مقادیر تجربی 

نمای  25/0و فاصله لقی بین دو تیغه به عرض حدود  3ارتفاع به عرض برابر 

 آید.کلی نصف النهاری تیغه بدست می

 

 
 نمای نصف النهاری هندسه استاتور-1شکل 

 

 
تورونمای نصف النهاری هندسه ر-2شکل   

 

اقدام سوم به وسیله نسبت شعاع میانی به شعاع هر مقطع  به محاسبه در 

با استفاده از رابطه نسبی جریان در مقاطع ریشه و نوک تیغه،  زوایای مطلق و

 پرداخته شده است. 13تا  10های 
 

(10) tan 𝛼2 = (
𝑟𝑚

𝑟
)

2
tan 𝛼2𝑚 

(11) 
tan 𝛽2 = tan 𝛼2 − ((

𝑟

𝑟𝑚

)
2

𝑢𝑚

𝐶𝑎2

) 

(12) tan 𝛼3 = (
𝑟𝑚

𝑟
)

3
tan 𝛼3𝑚 

(13) 
tan 𝛽3 = tan 𝛼3 + ((

𝑟

𝑟𝑚

)
3

𝑢𝑚

𝐶𝑎3

) 

 

مقادیر تجربی بهینه با استفاده از تعیین مقدار گام  در آخرین اقدام به وسیله

گام به وتر در شعاع میانی بر اساس زوایای مطلق و نسبی جریان در ورودی، 

تعداد تیغه های رتور و  3خروجی و بین دو تیغه و نسبت ارتفاع به وتر 

 محاسبه شده است. 14با استفاده از رابطه  استاتور
 

(14) 2𝜋𝑟𝑚

𝑆
 

 

پارامترهای ورودی  مورد نیاز به منظور طراحی یک طبقه توربین جریان 

محوری عکس العملی شامل دبی جرمی، دمای کل ورودی، افت درجه 

، زاویه مطلق (N)حرارت، نسبت فشار کل، فشار کل ورودی، سرعت دورانی 

 (mu) انی، ضریب جریان و سرعت متوسط تیغهدر شعاع می توروخروجی از ر

کیلو  440باشد؛ مقادیر دقیق این پارامترها برای طراحی توربین با توان می

 آورده شده است. 1وات در جدول 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 4صفحه: 

 
مقادیر پارامترهای ورودی -1جدول   

m 

(kg/s) 
 01T 

(K) 
0ST∆ 

(K) 
03/P01P 

 
01P 

(bar) 

N 

(rps) 
mu 

(m/s) 

9841/2 1000 914/124 7025/1 6053/3 770 340 

 

محاسبه  مقادیر 13تا  1های ورودی در روابط با قرار دادن مقادیر پارامتر

تور وهای رعاع های ریشه به نوک، تعداد تیغهشده ارتفاع، مساحت، نسبت ش

ه بو خروجی که  بین تیغه هادر ورودی،  ریشه و استاتور و شعاع نوک و

ی مطلق و مقادیر زوایا 2در جدول  شماره گذاری شده اند؛ 3تا  1ترتیب از 

ر مقطع ریشه، شعاع میانی و نوک در خروجی و بین دو تیغه د 3و نسبی 

 قابل مشاهده است. 3جدول 

 
یشه و نوکمقادیر محاسبه شده ارتفاع، مساحت و شعاع ر -2جدول   

 رتور استاتور 3 2 1 
A 

)m2( 
0095/0  0120/0  0150/0    

h 

 (m) 
0216/0  0271/0  0341/0    

w 

(m) 
- - - 008/0  0102/0  

rt/rr 3624/1  4772/1  6400/1    

rt 

(m) 
0811/0  0838/0  0873/0    

rr 

(m) 
0595/0  0567/0  0532/0  

  

n - - - 88 61 

 

لقی له به ترتیب عبارت اند از : مساحت، ارتفاع، فاص 2که ستون اول جدول 

د و تعدا بین دو تیغه، نسبت شعاع نوک به ریشه، شعاع نوک، شعاع ریشه

 ها.تیغه
مقادیر زوایای نسبی و مطلق -3جدول   

 α2 β2 α3 
β3 

5670/59 ریشه  7227/34  1024/13  4339/51  

9586/53 میانی  0851/7  10 9656/54  

0478/49 نوک  7008/18-  0776/8  0453/59  

 

 مدل سازی هندسه -2

شده ن، با استفاده از مقادیر محاسبه سازی هندسه توربیمنظور مدلبه 

های هندسی از قبیل ارتفاع، در روش طراحی مستقیم گردابی آزاد از پارامتر

استفاده شده است؛ این نرم افزار یک نرم افزار از مجموعه  9نرم افزار بلید جن

بو ماشین ها به منظور تولید هندسه تور 10های انسیس ورک بنچنرم افزار

در  ابتدا شکل کلی هندسه باشد. با داشتن مقادیر طول و عرض تیغهمی

نمای نصف النهاری ایجاد شده و سپس با تعیین پروفیل توزیع ضخامت و 

بعدی از هندسه  3 پروفیل توزیع زاویه انحنای کمبر تیغه در هر مقطع نمای

در این پژوهش ه پروفیل توزیع ضخامت انتخاب شد شود.تیغه ایجاد می

باشد؛ )تیغه مورد استفاده در توربین های بخار( می T6 پروفیل متقارن تیغه

                                                 
9 Bladegen software 
1 0 Ansys workbench software 
1 1 Camber 
1 2 Turbogrid software 

تیغه، توزیع سهمی به وسیله منحنی بزیه  11برای توزیع زاویه انحنای کمبر

 مقطع ریشه، میانی و نوک استفاده شده است. 3نقطه کنترلی در  4با 

 

 
عاع میانیوزیع زاویه کمبر تیغه استاتور در شت -3شکل   

 

 
در شعاع میانیتوزیع زاویه کمبر تیغه رتور  -4شکل   

 

 شبکه بندی -3

طراحی شده با استفاده از نرم افزار به منظور شبکه بندی هندسه 

، از نرم افزار های انسیس ورکبنچ به صورت ساختاریافته 12توربوگرید

 14گوندر لبه های حمله، فرار و نواحی دارای انحنا و مستطیل 13گوندایره

 15در نواحی فاقد از انحنا استفاده شده است. برای اعمال فاصله لقی نوک تیغه

میلیمتر به صورت یکسان  5/0تور با پوسته به وسیله این نرم افزار، مقدار ور

تور و واز لبه حمله تا لبه فرار انتخاب شده است. به منظور تحلیل همزمان ر

شود؛ شبکه بندی نمی ورودی روتوروجی استاتور و ناحیه استاتور، ناحیه خر

تور انتخاب وو نتایج خروجی از پاساژ استاتور به عنوان پارامتر ورودی پاساژ ر

 شده است.

 

 
شبکه بندی به صورت دایره گون و مستطیل گون -5شکل  

1 3 O-grid 
1 4 H-grid 
1 5 Tip clearance 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 5صفحه: 

 
 حل عددی -4

در مدل سه بعدی طبقه توربین جریان محوری طراحی شده  6 شکلدر 

 لیلد به، نشان داده شده است؛ نجریا انمید سیربربه منظور حاضر  مطالعه

 نتخاب شده برای مدل عددی کاملاا ا دبعاا ،مسئله دنبو تر قیقد چه هر

محدوده  هوا در مطالعه حاضر که در انیجرد. باشن یم یمنطبق با ابعاد واقع

 الیکه س شدهفرض  نیهمچن )جریان تراکم پذیر(، 3/0عدد ماخ بزرگتر از 

 است. یوتنیعامل)هوا(، ن

 

 
به منظور شبیه سازیاستاتور  و روتور سه بعدی از مدل -6شکل  

 

 م بر مسئله، در غالب معادلاتفوق، معادلات حاک اتیبا توجه به فرض

 ارائه شده اند: ریبه شکل ز سکالرمومنتوم و ا ،پیوستگی

 

(15) 𝜕𝑃

𝜕𝑡
+ ∇(𝜌𝑈) = 0 

(16) 𝛿(𝜌𝑢)

𝛿𝑡
+ ∇(𝜌𝑢𝑈) = ∇(𝜇 𝑔𝑟𝑎𝑑𝑢) + 𝑆𝑚 

(18) 𝛿(𝜌𝑣)

𝛿𝑡
+ ∇(𝜌𝑣𝑈) = ∇(𝜇 𝑔𝑟𝑎𝑑𝑣) + 𝑆𝑚 

(19) 𝛿(𝜌𝑤)

𝛿𝑡
+ ∇(𝜌𝑤𝑈) = ∇(𝜇 𝑔𝑟𝑎𝑑𝑤) + 𝑆𝑚 

(20) 𝛿(𝜌Φ)

𝛿𝑡
+ ∇(𝜌Φ𝑈) = ∇(𝛤 𝑔𝑟𝑎𝑑Φ) 

 

گر حل نیدر ا ،16سی اف ایکس تجاری با توجه به استفاده از نرم افزار

توسط دو روش حجم محدود و  و انرژی تکانهمعادلات بقای جرم،  ،معادلات

شرایط مرزی  .گسسته سازی شده اند 17همزمان صورتبه المان محدود 

باشد؛ برای شرط مرزی شامل شرط مرزی ورودی، خروجی و متناوب می

وارد  بار 6053/3فشار و کلوین  1000 با درجه حرارتورودی گاز داغ 

ط مرزی خروجی بار به عنوان فشار استاتیک در شر 7/1شود؛ و مقدار می

 انتخاب شده است.

                                                 
1 6 CFX software 
1 7 Coupled 

 اعتبار سنجی -5

به منظور اعتبارسنجی روند انجام شده در این مطالعه، از هندسه شناخته 

تور وراست. برای مدل سازی هندسه ناسا  استفاده شده 37تور وده ناسا رش

از اطلاعات موجود در نرم افزار انسیس ورکبنچ که به عنوان یک مثال  37

اعتبار سنجی نرم افزار است استفاده شده است؛ حل عددی حل شده برای 

کیلو پاسکال فشار استاتیک  115در نقطه طرح معادل  37تور وهندسه ناسا ر

 [12]آزمایشگاهی  در خروجی، انجام شده است و نتایج حاصل با نتایج

 مقایسه شده اند.

 
37مقایسه نتایج حل عددی و آزمایشگاهی ناسا رتور  -4جدول   

 
جرمی دبی  

(Kg/s) 
راندمان پلی تروپیک 

 )درصد(
 نسبت فشار

6199/20 حل عددی  5747/86  0083/2  

5114/20 نتایج آزمایشگاهی  9/88  106/2  

درصد اختلاف 

 )درصد(
526/0  3253/2  6391/4  

 

 استقلال از شبکه -6

ست آمده، های شبکه حل بر نتایج بدطمینان از عدم تاثیر تعداد المانبرای ا

اخته شده تعداد المان های میدان حل به بررسی استقلا از شبکه پردبا تغییر 

افته و یبرابر  افزایش  5/1مرتبه تعداد المان های شبکه با تناوب  3است. 

 نتایج با یکدیگر مقایسه شده اند.

 
بررسی نتایج حاصل از استقلال از شبکه -5جدول   

کهتعداد شب  
 دبی جرمی

(Kg/s) 

راندمان 

 ایزنتروپیک

نسبت فشار 

 کل

نسبت دمای 

 کل

859709 9886/2  2066/85  7023/1  1365/1  

1351652 9881/2  8386/85  7027/1  1377/1  

2071184 9898/2  1748/86  7026/1  1383/1  

3200495 9894/2  4483/86  7029/1  1388/1  

 
فزایش نتایج بدست آمده از استقلال از شبکه نشان دهنده این است که با ا

ی های اصلپارامتر  3200495به  2071184، از المان های شبکه حلتعداد 

د میدان حل باشجریان تغییرات زیادی نداشته است؛ که به این معنی می

یی نتایج، های شبکه حل است. بنابراین برای بررسی نهامستقل از تاثیر المان

 انتخاب شده است. 2071184شبکه حل با تعداد المان

 

 نتایج -7

 هیکلدر  انیجر دانیم یابیبرای ارز کیپارامتر یبررس کیقسمت  نیدر ا

 انجاممیکروجت طراحی شده در این مطالعه  نیتوربتور واستاتور و ر سطوح

سی اف  طیمحدر  حاصله جینتا یبه بررس، . پس از حل مسئلهشده است

، کانتور فشار لیقباز  یموضوعات مختلفده است؛ پرداخته ش 18پست_ایکس

درنظر گرفته  جیبرای مطالعه نتا تواندیسرعت م و بردارهایماخ جریان  عدد

 شود.

 

1 8 CFX_Post 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 6صفحه: 

 

 
کانتور عدد ماخ در شعاع میانی -7شکل  

 

 7با توجه به شکل طبقه توربین،  کنترل حد مجاز عدد ماخ در شعاع میانی

انجام شدده اسدت؛ در توربو ماشدین ها به دلیل وجود سدرعت دورانی، عدد 

در شدددعاع  4/1کند؛ این مقدار نباید بیشدددتر از حدود میماخ افزایش پیدا 

گیر افت فشددار کل در نوک تیغه به میانی باشددد، زیرا باعث افزایش چشددم

 شود.دلیل افزایش سرعت خطی ناشی از افزایش شعاع می

یکی دیگر از مباحث مورد توجه در بررسی عملکرد توربین جدایش جریان 

ایش جریان در توربین ناشی از توزیع باشد؛ جدنسبی می سرعتو کانتور 

باشد، که این امر باعث ایجاد گردابه و افت فشار کل نامناسب کمبر تیغه می

که مقدار  8شود. با توجه به شکل و در نتیجه افت راندمان ایزنتروپیک می

دهد؛ در توربین طراحی شده در این مطالعه و جهت سرعت نسبی را نشان می

 به رخ نداده است.جدایش جریان و گردا

 

 
کانتور سرعت نسبی در شعاع میانی -8شکل  

 

توان به توزیع مقدار فشار های مورد بررسی در توربین میاز مهم ترین پارامتر

توربین توان ایجاد شده در  که معیاری برای بررسی عملکرد وکل در تیغه 

های تابع هدف یع مناسب و منطبق فشار با خواستهاست؛ اشاره کرد. توز

باشد. بعدی می 3با تحلیل مسئله نشان دهنده صحت روش طراحی تجربی 

مقطع  3طراحی شده در  توروکل ر توزیع فشار 11و  10، 9های در شکل

 نشان داده شده است. درصد  98درصد و  1میانی، 

 

 
تورور در شعاع میانیفشار کل  نمودار -9شکل  

 

تلفات تور با پوسته به دلیل فاصله لقی، وتیغه رنوک به دلیل وجود گردابه در 

بر نسبت به ریشه و شعاع میانی بیشتر است؛ علاوه  در این مقطع فشار کل

باعث افزایش و را افزایش داده  سرعت خطی در نوک تیغهاین افزایش شعاع، 

تلفات فشار کل در نوک تیغه نسبت به شعاع میانی و این مقطع نسبت به 

 باشد. ریشه می

 

 
توروتیغه ر ( 01/0 نزدیک ریشه )درفشار کل  نمودار -10شکل  

 

 
توروتیغه ر(  98/0 نزدیک نوک ) درفشار کل  نمودار -11شکل  
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 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 7صفحه: 

 
نتایج  تجربی و صحت مقادیر محاسبه شده با روابطدر نهایت به منظور تایید 

ها مورد خروجی تیغهفضای بین و یرات فشار در ورودی، یحل عددی، تغ

النهاری توزیع فشار در نمای نصف 12بررسی قرار گرفته است؛ در شکل 

ار پوشانی مناسبی با نسبت فشمکه هطبقه توربین نشان داده شده است؛ 

  پارامترهای ورودی دارد.، در خواسته شده

 

 
در نمای نصف النهاری طبقه توربین فشارکانتور  -12شکل  

 

 بندینتیجه گیری و جمع -8

ازی سه با هدف طراحی و شبیه در این مطالع، توجه به مباحث مطرح شدهبا 

حلیل های یک توربین میکروجت به وسیله روش طراحی گردابی آزاد و تتیغه

رفی مع از ابتدا پس ،سی اف ایکس_عددی به وسیله نرم افزار تجاری انسیس

ریان جهای یک طبقه توربین روش گردابی آزاد و روابط آن، به طراحی تیغه

ررسی محوری با راندمان بالا، و سپس به وسیله نرم افزار شبیه ساز به ب

اصل است. نتایج حعملکرد توربین در شرایط کاری نقطه طرح پرداخته شده 

ربی پوشانی مناسبی با نتایج محاسبه شده با روابط تجاز شبیه سازی هم

 باشد.د میبه روش گردابی آزا د؛ که این امر بیان گر دقت طراحیدهنشان می

ردابه گتایج نشان دهنده کنترل مجاز عدد ماخ در شعاع میانی، عدم ایجاد ن

 باشد.و توزیع مقبول فشار در طول طبقه توربین می
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