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 چکیده

شرکت خطوط  یپوشش سد حرارت یدارا TB5000روستون  یگاز نیدر پره تورب یدرجه حرارت و تنش حرارت عیتوز در این مقاله

به کار بردن  هیبر پا لیتحل نیشده است. ا یبررس یو در مراحل مختلف کار یمدل دو بعد کیبا استفاده از  رانیلوله و مخابرات نفت ا

د بدست آمده مشاهده ش جینتا ی. بر مبناباشدیشده م یجداساز یروش محاسبه تنش حرارت نطوریهم وانتقال حرارت مزدوج  زیآنال

. بر شودیم جادیا نیدارد، در نقاط مختلف سطح پره تورب یتنش حرارت دانیبر م میمستق یکه اثر کنواخت،یریغ یدما عیتوز کیکه 

د رش دیاکس هیحداکثر تنش در لا داریدر مرحله پا نی. همچندهدیرخ م ییجلو هبوده و در لب 2131دما   نهیشیمقدار ب ع،یتوز نیا یمبنا

در  ،یسازمرحله خنک یدر انتها هیلا نیا یکه  حداکثر تنش فشار ی. در حالرسدیم 59/3، در وسط سمت مکش، به   یحرارت افتهی

در مراحل  ینواح نیگرفت که خطرناکتر جهینت توانیبدست آمده م یتنش حرارت عیبر اساس توز نیاست. بنابرا -9/3  ،ییلبه جلو

 .هستند ییسمت مکش و لبه جلو بیو سرد شدن به ترت داریپا

 

 .یپوشش سد حرارت ،یدما، تنش حرارت عیگاز، توز نیتورب کلمات کلیدی:

 

 

 

  مقدمه -1
 

ه وزن ها به واسطاند. این توربینتولید انرژی را به خود اختصاص دادهای از بازار های گازی بخش عمدههای اخیر توربیندر سال

توان [. از آن جمله می2کم، اندازه متناسب و چگالی توان بالا نقشی حیاتی را در کاربردهای فراساحل و صنایع مختلف دارند ]

های توربین یش در صنایع نفت و گاز اشاره کرد.انتقال و پمپ کردن، پشتیبانی فشار مخازن و تصفیه و پالاها در به استفاده از آن

همچنین  ه باشند.مناسبی داشت بالا استحکام دماهایهای توربین باید در و قطعاتی نظیر پره ی هستندگازی دارای شرایط کاری سخت

ابر خوردگی داغ و ر برها باید مقاومت بالایی داکسیدکننده و خورنده، قطعات مختلف توربین بویژه پره بسیار به دلیل اتمسفر

گیرند ها در واقع یکی از مهمترین اجزایی هستند که تحت فرسایش و تنش حرارتی شدید قرار می. این پرهباشند رااکسیداسیون دا

[. به دلیل همین شرایط کاری بحرانی، از سوپرآلیاژها برای ساخت 1آیند ]ترین قسمت یک توربین گازی به حساب میو اساسی

http://www.elitesjournal.ir/
mailto:*Rajaeeali655@yahoo.com
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های واسطه تنشها بهای ردیف اول از حساسیت بالایی برخوردار هستند. این پرهدر میان طبقات توربین، پرهشود. ستفاده میها اپره

برای بررسی علل تخریب یک [. 3های ناشی از نیروهای گریز از مرکز در معرض فرسایش شدید قرار دارند ]حرارتی و نیز تنش

ها باشد. در همین راستا تحقیقات زیادی بر روی این پرهتلف ایجاد کننده آن ضروری میپره توربین گازی، توجه به عوامل مخ

، اکسید کروم و اکسید نیکل GEF5[ در بررسی یک پره ردیف اول توربین گازی 4صورت گرفته است. خواجوی و شریعت ]

 سته شدن پره شده است. مازور ورا در سطح شکست مشاهده کرده و نتیجه گرفتند خوردگی داغ همراه با سایش باعث شک

کننده، های خنکهایی در کنار سوراخ[ یک پره ساخته شده از اینکونل را مورد بررسی قرار دادند. وجود ترک9همکاران ]

پره و شدن  فیها از عواملی بودند که باعث ضعاکسیداسیون در پوشش پره و کاهش چقرمگی در اثر رسوب کاربید در مرز دانه

شکست آن با مکانیزم خزش و خستگی شدند. در تحقیقی دیگر رشد ترک با مکانیزم خستگی و افزایش بار در یک  در نهایت

[ سه مدل را برای تخمین عمر 5[ به عنوان علت شکست پره اعلام شد. آسول و همکاران ]9لحظه توسط سانگ و همکاران ]

[ با 8دار توربین معرفی کردند. مازور و همکاران ]ره ترکخستگی، عمر خزشی و عمر ناشی از ترکیب خزش و خستگی برای پ

[ شکست یک 5پور و همکاران ]های ردیف آخر یک توربین گازی را بررسی کردند. کاظمتحلیل فرکانسی و تحلیل تنش، پره

ثه شده بود مورد تحلیل قرار دادند. دچار حاد C811ساعت کارکرد در دمای  13851پره ردیف اول توربین گاز را که پس از 

ردیف سوم توربین گاز انجام دادند مشخص شد که خستگی  538[ بر روی پره اینکونل 21هایی که بارلا و همکاران ]با بررسی

 25و  29های مراحل [ علت شکست دیسک22پرچرخه همراه با فرسایش عامل شکست این پره بوده است. فرهی و همکاران ]

کی از واحدهای توربین گازی نیروگاه ری را مطالعه کرده و نتیجه گرفتند این شکست ناشی از شروع ترک در محل کمپرسور ی

های انجام گرفته در این زمینه اتصال دیسک به محور در اثر وقوع پدیده خستگی سایشی بوده است. از جمله آخرین پژوهش

به تحلیل شکست و تخمین عمر خستگی پره داغ توربین گاز با استفاده از  [ اشاره کرد که21توان به تحقیق مامندی و رجبی ]می

 روش المان محدود اختصاص داشت. 

ا بهینه کردن اما حتی ب ،اندتاکنون آلیاژهای پایه نیکل و پایه کبالت بهترین آلیاژها برای ساخت قطعات توربین بوده

ن آلیاژها در سازی ایلذا برای مقاوم .وجود ندارد موردنظرص مطلوب ترکیب شیمیایی سوپرآلیاژها امکان دستیابی به کلیه خوا

گیرد. یک نوع از ها صورت میهایی در سطح آنپوشش های حرارتیو تنش سایش، برابر خوردگی داغ، اکسیداسیون

برابر حرارت هستند ها در واقع نوعی از مواد مقاوم در تی است. این پوششسد حرار های کارآمد برای این منظور پوششپوشش

رد سازی حرارتی و هدایت حرارتی پایین کاربکه بواسطه مزایایی مانند مقاومت سایشی بسیار بالا، مقاومت به خوردگی، عایق

[. ساختار 23های گازی دارند ]سوز، موتورهای جت و توربینای در اجزای به کار رفته در موتورهای احتراقی درونگسترده

لایه سوپرآلیاژ و زیر د حرارتی بسیار پیچیده بوده و شامل سه لایه پوشش سرامیکی بالایی، پوشش پیوندیهای سهندسی پوشش

سرامیک بالایی و پوشش  است. علاوه بر این موارد، لایه چهارمی به واسطه انتشار و واکنش اکسیژن و فلز آلومینیوم بین پوشش

تواند منجر به تمرکز تنش شود. رشد این لایه در نهایت میگفته می حرارتیگردد که به آن اکسید رشد یافته پیوندی تشکیل می

ها و های سد حرارتی در حین مدت زمان طولانی کارکرد تحت بارهای مکانیکی، تنش[. پوشش24در پره توربین شود ]

بین و در دن به پره تورها باعث آسیب رسیگیرند. اگرچه ترک برداشتن و پوسته شدن این پوششهای حرارتی قرار میشوک

[. 29گردد ]ها ایجاد میهای حرارتی است که در آنشود، علت اصلی شکست ناشی از تنشنهایت صدمه دیدن کل توربین می

های توربین گازی به دست آوردن توزیع دما و تنش حرارتی ضروری است. از بینی نواحی خطرناک در پرهبنابراین برای پیش

های [ اشاره کرد که در آن ایجاد و توسعه تنش29توان به پژوهش اصغری و سلیمی ]گرفته در این زمینه میجمله کارهای انجام 

ر دماهای د اکسید رشد یافته حرارتیهای توربین گازی دارای پوشش سد حرارتی بررسی شد. همچنین اثر انتشار پسماند در پره

 [ مطالعه گردید.25مکاران ]رنجبرفر و ه بالا بر توزیع تنش در پره توربین توسط
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های ردیف اول توربین گازی روستون پرهدر این مقاله با به کار بردن یک مدل المان محدود دو بعدی توزیع دما و تنش حرارتی 

لازم به ذکر است شود، مطالعه خواهد شد. ، که در شرکت خطوط لوله و مخابرات نفت ایران از آن استفاده میTB5000مدل 

بر مبنای روش کوپلینگ  کننده داخلی است.استخراج شده بر مبنای یک مدل پره توربین واقعی همراه با یک کانال خنکمدل 

در پذیر و نیز انتقال حرارت در سیال سیال و جامد و با در نظر داشتن اصول دینامیک سیالات محاسباتی، جریان درهم تراکم

فاده از روش المان محدود و به کارگیری روش انتقال حرارت مزدوج، توزیع دما در شود. در قسمت بعد با استحل میحالت پایا 

فاده خطرناک استپره حاصل خواهد شد. در نهایت از این توزیع دما برای بدست آوردن میدان تنش حرارتی و تشخیص نواحی 

  شود.می
 

 

 روش تحقیق و معادلات حاکم -2
 

های شهای مختلف تنهایی با درجه حرارت بالا به سبب اختلاف بین ضرایب حرارتی لایههای توربین گاز و در محیطدر پره

 گردد. بر مبنای این روششود. در مطالعه حاضر از روش جداسازی شده برای محاسبه میدان تنش استفاده میحرارتی ایجاد می

غییر شکل شود. با در نظر داشتن تما در نظر گرفته نمیمیدان تنش با توجه به توزیع دما تعیین شده و اثر این میدان بر توزیع د

 توان به صورت زیر نوشت:نیروهای حجمی، معادلات تعادل را می نظر ازالاستیک و صرف

(2)  2,1,0,  jiiij  

که در این رابطه 
ij باشد:الاستیک نیز به صورت زیر میهای میدان تنش هستند. رابطه مربوط به جابجایی و تنش مولفه 

(1)    2,1,,
2

1
2 ,,, 








 kjiuTuuG ijkkijijjiij   

در معادله بالا 
iu های میدان جابجایی، مولفهG  ،مدول برشی  ضریب انبساط حرارتی و  ثابت لامه است. همچنینT 

 دهد برای بدست آوردن افزایش کرنش پلاستیک از معیاردهد. وقتی تغییر شکل پلاستیک رخ میکرنش حرارتی را نشان می

 شود:مایزس استفاده میجریان پلاستیسیته فون

(3)   2

2
3

1
yijJf    

 در این معادله
2J ،نامتغیر دوم تانسور کرنش  

y تنش تسلیم و f تابع پتانسیل پلاستیک است. بر مبنای این تابع، قانون جریان

 شود:به صورت زیر نوشته می

(4) ij

ij

p

ij Sd
f

dd 


 



  

 که در این رابطه 
ijهای میدان کرنش و مولفه

ijS های تنش انحرافی هستند. همچنین مولفهd  متغیری است که به نرخ کرنش

 پلاستیک اشاره دارد.

شود. این نوع از انتقال حرارت بر در این مقاله از انتقال حرارت مزدوج برای بدست آوردن توزیع دما در پره استفاده می

کننده داخلی، و نیز هدایت حرارتی های خنکسه جنبه استوار است: انتقال جریان و حرارت در میدان جریان خارجی و گذرگاه

شود. در پره. در این روش محاسبه انتقال حرارت داخلی و خارجی همراه با هدایت حرارتی پره به طور همزمان در نظر گرفته می

توان مشترک سیال و جامد شرط مرزی پیوستگی دما و همچنین شرط مرزی شار حرارتی را می سازی و در سطحبر مبنای این شبیه

 به صورت زیر نوشت:

(5) 

n

T
k

n

T
k

TT

s
s

f

f

sf
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در شرایط مرزی بالا 
fT  و

sT  به ترتیب بیانگر دمای سیال و جامد در سطح مشترک هستند. علاوه بر این 
fk و

sk  ضرایب

امتداد عمود بر سطح مشترک است. برای اعمال شرط مرزی پیوستگی و شار حرارتی در  nهدایت حرارتی سیال و جامد بوده و 

 گردد. به طور معکوسشود به عنوان شرط دمایی دامنه سیال تعریف میوهش، دمای دیواره که در دامنه جامد محاسبه میاین پژ

ر است شود. لازم به ذکآید به صورت شرط شار حرارتی دامنه جامد در نظر گرفته میشار حرارتی که در دامنه سیال به دست می

شود. به کار گرفته می AnsysFluentافزار انتقال حرارت مزدوج و نیز محاسبه تنش حرارتی، نرم در این مطالعه و برای اعمال روش

 گردد.استفاده می حرارتی در نهایت بعد از بدست آوردن میدان دما، از آن برای تعیین میدان تنش
 

 

 مدلسازی عددی -3
 

دلات استوکس و معا -پذیر ناویر معادلات جریان درهم تراکم در این مقاله میدان جریان خارجی و میدان دمای جامد به ترتیب با

کننده ورودی و لایه فلزی پره به صورت شرط شوند. علاوه بر این اثر متقابل بین گاز خنکهدایت حرارتی جامد مشخص می

مدلی دو بعدی از پره توربین  2گردد. در شکل فیلم سطحی همراه با دمای چاه و ضریب انتقال حرارت جابجایی تعریف می

سد حرارتی شامل چهار لایه پوشش سرامیکی بالایی، اکسید رشد یافته حرارتی، پوشش پیوندی  دارای پوشش TB5000روستون 

الایی، ب شود، نشان داده شده است. ضخامت پوشش سرامیکیو زیرلایه از جنس آلیاژ پایه نیکل، که به عنوان دامنه جامد فرض می

 شود. همانطور که پیش از بیان شددر نظر گرفته می mm4/2و  m191 ،m211پوشش پیوندی و زیرلایه به ترتیب برابر با 

 شش سرامیکی بالایی و پوشش پیوندیاست، بین پو m11-21لایه اکسید رشد یافته حرارتی، که بیشینه ضخامت آن بین یک 

ه های سد حرارتی است. با این وجود بگردد. ناپایداری ساختاری این لایه یکی از عوامل اصلی تسلیم در پوششتشکیل می

 رامیکینظر بر تنش در یک پوشش سصورت تجربی ثابت شده است که ضخامت اکسید رشد یافته حرارتی اثری قابل صرف

[. به همین دلیل در این پژوهش ساختار اکسید رشد یافته حرارتی در نظر گرفته نشده و به 28( دارد ]m91کلفت )بزرگتر از 

لازم به ذکر است  گردد.فرض می m21شود. همچنین ضخامت این لایه برابر با جای آن یک سطح مشترک هموار فرض می

( هر لایه در پوشش سد حرارتی بدون هیچ عیب و ترکی 2شوند: سازی انجام شده این فرضیات در نظر گرفته میکه برای شبیه

( اثرات تخلخل، خزش 3شود. کننده در نظر گرفته می( تنها یک گذرگاه خنک1اند. به طور کامل به هم متصل شده هالایهبوده و

( در محاسبه تنش حرارتی 9گردد. نظر می( از جابجایی حرارتی و نیز تابش حرارتی صرف4شود. و تغییر فاز در نظر گرفته نمی

 .شودای به کار گرفته میفرضیات کرنش صفحه

 
 سد حرارتی دارای پوشش TB5000مدل المان محدود دو بعدی پره توربین گازی روستون  - 2شکل 

سد حرارتی به صورت یک ماده همسانگرد و همگن  گازی دارای پوششدر مدل شرح داده شده هر لایه از پره توربین 

های موجود در راهنمای توربین و نیز مراجع مختلف خواص مادی این مواد، که وابسته به دما شود. با توجه به دادهفرض می
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یا  YSZ8) [. پوشش بالایی25گردآوری شده است ] 1و  2باشد، در جدول می
232%8 ZrOOYwt )  به صورت یک ماده

) ، لایه اکسید رشد یافته حرارتی(NiCrAlY) شود، در حالی که پوشش پیوندیالاستیک مدل می
32OAl ) و زیرلایه(

3030GH )ش قابل توجه این است که برای محدود کردن تنگردد. نکته به عنوان یک ماده الاستیک و پلاستیک کامل مدل می

ه مانند تر این لای[، لایه اکسید رشد یافته حرارتی مجاز به رهایی تنش در دماهای بالا است. در دماهای پایین28به مقادیر تجربی ]

 C2211به  C811 نشان داده شده است، با افزایش درجه حرارت از 1کند. همانطور که در جدول یک ماده الاستیک رفتار می

یابد. نکته قابل ذکر دیگر این است کاهش می GPa2به  GPa21تنش تسلیم لایه اکسید رشد یافته حرارتی به صورت خطی از 

ر باشد. در پژوهش حاضگیرد، اثر خزش مهم میبالا قرار میهای بارگذاری حرارتی در دماهای که وقتی سیستم تحت سیکل

 توان از این اثر صرفنظر کرد، زیرا یک سیکل بارگذاری حرارتی نقشی در توزیع تنش ندارد.می
 

 

 [25] های مختلفخواص مادی وابسته به دما برای لایه - 2جدول 
 پوشش بالایی  اکسید رشد یافته حرارتی  پوشش پایینی  زیرلایه 

 2211-11 2211-11 2211-11 2211-11 (Cمحدوده دمایی )

 111-211 111-221 411-311 48-11 (GPaمدول یانگ )

 21/1 – 21/1 13/1 – 19/1 31/1 – 33/1 32/1 – 39/1 نسبت پواسون

 1/28– 8/24 9/25– 9/23 9/5– 1/8 1/21– 1/5 (C610ضریب انبساط حرارتی )

 95/1 – 88/1 251/1 – 198/1 14/1 – 21/1 125/1 – 111/1 (cmKW)هدایت حرارتی 

 8911 5381 3584 3921 (3mkg)چگالی 

 441 491 599 919 (kgKJ)گرمای ویژه 
 

 

 [25] های مختلفبا دما برای لایه (MPa)تغییرات تنش تسلیم  - 1جدول 

 اکسید رشد یافته حرارتی پوشش پایینی  زیرلایه  (C)دما 

11 811 419 21111 

111 811 421 21111 

411 811 359 21111 

911 811 391 21111 

811 811 184 21111 

2111 811 111 2111 

2211 811 224 2111 

 

 (DC2D4)های چهار ضلعی انتقال حرارت چهارگرهی برای مدلسازی و به منظور آنالیز انتقال حرارت مزدوج، المان

شود. همچنین برای مش زدن مدل در محاسبات تنش حرارتی از المان چهار ضلعی کرنش برای مش زدن مدل به کار گرفته می

 ها )کمتر ازگردد. لازم به ذکر است که برای کاهش نسبت منظری الماناستفاده می( CPE4R) دوخطی چهارگرهیای صفحه

سازی تری در اطراف ناحیه لایه اکسید رشد یافته حرارتی استفاده شده است. بدین ترتیب نتایج شبیههای دقیق(، از المان3:2

این ناحیه یک مش یکنواخت همراه با شش المان در امتداد ضخامت آن  عددی از دقت بیشتری برخوردار خواهد بود. برای

ها، هم به هنگام آنالیز انتقال حرارت مزدوج و هم به هنگام تحلیل تنش حرارتی، شود. در مطالعه حاضر تعداد الماناعمال می

خواهد شد. همچنین لازم به ذکر است برای است. با در نظر گرفتن این تعداد المان حساسیت مش نیز برآورده  189599برابر با 

بندی مختلف انجام شده است تا همگرایی پاسخ حاصل شود. طول بندی با سه دانهدقیق بودن تحلیل و اجتناب از خطا، شبکه

بندی در در نظر گرفته شده است. علاوه بر این شبکه mm3و در مرحله آخر  mm9/3، در مرحله دوم mm9ها در اولین مرحلهدانه

های پارامترهای مساله، ریزتر شده است و در نواحی دوردست، به دلیل نزدیک به مرز سازه و سیال به علت افزایش گرادیان ناحیه

ط مرزی روی ه پیش از این گفته شد شرایهمانطور ک ثابت بودن پارامترهای جریان، از یک شبکه نسبتا درشت استفاده شده است.
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گردد. ف میشود، تعریسطح خارجی پره توربین گازی تحت مطالعه به صورت دما و نیز شار حرارتی که از دامنه سیال محاسبه می

 یکننده و زیرلایه فلزی این پره به صورت شرط مرزی فیلم با ضریب انتقال حرارت جابجایهمچنین سطح مشترک بین گاز خنک

CmW 2311  و درجه حرارت چاهC911 شود. لازم به ذکر است به هنگام انجام آنالیز تنش حرارتی شرایط در نظر گرفته می

ثابت در نظر  Aگردد. نقطه اند، اعمال مینشان داده شده 2، که بر روی سطح داخلی شکل Bو  Aمرزی مکانیکی بر روی نقاط 

 Xجابجایی در راستای  Bجا شود. در حالی که در نقطه جابه Yو  Xتواند در امتداد محورهای شود، به طوری که نمیگرفته می

تواند آزادانه و بدون انتقال و چرخش در باشد. بدین ترتیب پره توربین گازی میمقید می Yآزاد است اما جابجایی در راستای 

 لا منبسط شود.های دما بامحیط

نشان داده شده است. به منظور کم کردن ناهمواری شبکه و نیز کمک  1مدل میدان جریان خارجی دو بعدی در شکل 

شود. برای مش زدن کل میدان جریان خارجی استفاده می O، از شبکه نوع گازی به حل دقیق لایه مرزی در اطراف پره توربین

وجود دارد. همینطور برای وضوح صحیح زیرلایه ویسکوز، اولین نقطه از دیواره جامد در نقطه  11های مرزی سیال در لایه

و  8/1شش شود. با در نظر گرفتن نسبت کبعد دیواره کوچکتر و یا مساوی با واحد است در نظر گرفته میای که فاصله بینقطه

المان  24213حساسیت مش نشان داد با به کار بردن  شود. لازم به ذکر است مطالعه، مش ایجاد شده به سمت خارج کشیده می1

 توان به دقت کافی دست پیدا کرد.در دامنه سیال می

 
 شبکه محاسباتی میدان جریان خارجی مدل دینامیک سیالات محاسباتی - 1شکل 

. آیدبدست می در حالت پایا  استوکس –های سرعت و دمای گاز خروجی با حل معادلات ناویر در دامنه سیال میدان

شود. همچنین مدلسازی گاز خروجی بر همراه با تابع دیواره نامتعادل استفاده می kبرای حل این معادلات از مدل آشفتگی 

گردد. دامنه سیال شامل چهار نوع شرط مرزی متفاوت است: شرط مرزی ورودی، شرط مرزی آل انجام میمبنای فرض گاز ایده

جی، شرط مرزی دیواره جامد و شرط مرزی تناوبی. دمای کل )خرو
inlettT ,

(، فشار کل )
inlettP ,

( و فشار استاتیک )
inletsP ,

( در 

مرز ورودی ثابت نگه داشته شده و در مرز خارجی فشار استاتیک متوسط )
outletsP ,

همچنین برای تعیین سرعت شود. ( اعمال می

ها یا گردد. برای شرط مرزی تناوبی نیز متغیرهای دامنه سیال برای جفت سلولدر دیواره جامد از شرط عدم لغزش استفاده می

 نمایش داده شده است. 3شود. شرایط مرزی مربوط به دامنه سیال در جدول های متناوب تکرار میجفت راس
 

 دامنه سیالشرایط مرزی برای  - 3جدول 
 MPaP inlett ,

  MPaP inlets,
  CT inlett


,

  MPaP outlets,
 

411/2 4/2 2181 5/1 
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 هاتحلیل نتایج و بحث روی آن -4
 

لبه جلویی، سمت مکش، به ترتیب  4و  3، 1، 2آورده شده است. نواحی  3توزیع دما در کل پره توربین در مرحله پایدار در شکل 

دهد. نشان میتوزیع دما را در امتداد سطح خارجی پوشش بالایی  4کنند. همچنین شکل لبه عقبی و سمت فشار را مشخص می

سد حرارتی و  مختصه در امتداد سطح پوشش Xدر این شکل 
XC بعد طول قوس )وتر( محوری است. طول بی

XCX  با مقادیر

55.045.0کند. همچنین های جلویی و عقبی را مشخص میبه ترتیب لبه، -2و  2و  صفر،  XCX  و

42.058.0  XCX های به ترتیب نشان دهنده سمت مکش و فشار هستند. همانطور که مشخص است دما در نواحی لبه

 C2131توان مشاهده کرد که بیشینه دما با مقدار نواحی دیگر دارد. علاوه بر این میجلویی و عقبی بیشترین مقدار را نسبت به 

  دهد.میدر لبه جلویی رخ 

 
 توزیع دما در پره توربین گازی در مرحله پایدار - 3شکل 

 
 توزیع دما روی سطح خارجی پره توربین گازی دارای پوشش سد حرارتی - 4شکل 

[ مقایسه شده 14-11های عددی موجود ]سازیهای تجربی و نیز شبیهنتایج حاصل از مطالعه حاضر با داده 9 در شکل

استوکس در میدان جریان و ماده جامد و به کار  - پذیر ناویراست. در این مقالات با حل همزمان معادلات جریان درهم تراکم

طح شود الگوی کلی تغییر دما در امتداد سدست آمده است. همانطور که دیده میبستن آنالیز انتقال حرارت مزدوج، توزیع دما به 

ی توان دید که دما در سمت فشار اندکخارجی پوشش سد حرارتی در تحقیق حاضر مشابه با کارهای پیشین است. همچنین می

 ت.ن ناحیه در سمت فشار اسکننده در سمت مکش به نسبت بزرگتر از ایباشد، زیرا ناحیه خنکبالاتر از سمت مکش می
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 های موجود در مقالاتبعد در سطح خارجی پوشش سد حرارتی با دادهمقایسه توزیع دمای بی - 9شکل 

آید متفاوت است. همانطور که مقدار تنش ناشی از بارگذاری حرارتی که در هر مرحله کاری توربین گاز بوجود می

لایه اکسید رشد یافته حرارتی نقشی مهم در جوانه زدن ترک دارد. به همین دلیل ارزیابی پیش از این بیان شد تنش ایجاد شده در 

شکل  باشد. درتنش در این لایه در هر مرحله کاری توربین، به منظور شناسایی نواحی خطرناک، از اهمیت زیادی برخوردار می

ه کاری( نشان داده شده است. همانطور ک)خنک د شدنسر مایزس در کل پره توربین گازی در انتهای مرحلهکانتور تنش فون 9

 به مقدار قابل توجهی بالاتر است.  هانسبت به سایر لایه شود سطح تنش در لایه اکسید رشد یافته حرارتیدیده می

 
 مایزس در پره توربین گازی در انتهای مرحله سرد شدنکانتور تنش فون - 9شکل 

 
 ناشی از بارگذاری حرارتی در مراحل مختلفاکسید رشد یافته حرارتی مایزس در لایه تنش فون - 5شکل 
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توان باشد. میمشخص می 5مایزس در این لایه در مراحل کاری مختلف با جزییات بیشتری در شکل مقدار تنش فون

این در حالی است که با رسیدن شود، دید که مقدار تنش در این لایه با افزایش درجه حرارت در مرحله گرم شدن زیاد می

ند. علت این کهای جلویی و عقبی به طور ناگهانی کاهش پیدا میبارگذاری حرارتی به مرحله پایدار اندازه تنش در مجاورت لبه

شود که با کاهش دما در حین مرحله سرد شدن تنش موضوع ناشی از رهایی تنش در این دو ناحیه است. همچنین مشاهده می

زایشی های جلویی و عقبی افیابد. نکته مهم دیگر آن است که در انتهای این مرحله مقدار تنش پسماند در مجاورت لبهکاهش می

 ناگهانی دارد.

، Xتنش در لایه اکسید رشد یافته حرارتی در راستای مختصه محلی  8در شکل 
X.در لبه جلویی نشان داده شده است ، 

ار یابد. در این مرحله و به سبب رهایی تنش مقداندازه این تنش در مرحله گرم شدن، و تا رسیدن پره به مرحله پایدار، افزایش می

رسد. با رسیدن به مرحله سرد شدن و با کاهش دما، مقدار تنش کاهش یافته و از حالت کششی به فشاری می GPa2تنش به 

رمایشی، ستوان با توجه به چرخه بارگذاری حرارتی، یعنی انبساط حرارتی و انقباض د. این فرآیند تغییر تنش را میشوتبدیل می

خواهد بود.  -GPa9/3شود مقدار تنش پسماند در انتهای مرحله سرد شدن در لبه جلویی توضیح داد. همانطور که مشاهده می

این تنش فشاری بزرگ باعث ناپایداری در سطح مشترک شده و در نهایت ممکن است باعث جوانه زدن ترک در لایه اکسید 

نشان دهنده مقدار  5رشد یافته حرارتی شود. شکل 
X  در لبه عقبی است. مشخص است که الگوی تغییر تنش در این لبه مشابه

در لبه  هم در لبه جلویی و هم توان گفت که در مقایسه با مرحله گرم شدن، مقدار تنشباشد. علاوه بر این میویی میبا لبه جل

یابد. همچنین در این مرحله تنش در لبه عقبی بزرگتر از لبه جلویی است، اگرچه مقدار تنش در مرحله پایدار کاهش می عقبی

تنش  22و  21در شکل  باشد.لبه کمتر از لبه جلویی می پسماند در انتهای مرحله سرد شدن در این
X  در وسط سمت مکش و

شود تغییرات تنش در لایه اکسید رشد یافته حرارتی در فشار نشان داده شده است. همانطور که در این دو شکل مشاهده می

دن از مرحله باشد. با رسیها متفاوت میی است، هر چند مقادیر آنهای جلویی و عقبمراحل مخلتف بارگذاری تقریبا مشابه با لبه

کند، این در حالی است که تنش در سمت گرم شدن به مرحله پایدار، اندازه تنش در وسط سمت فشار اندکی کاهش پیدا می

توان ناشی از این موضوع دانست که در مرحله این تفاوت را می رسد.می GPa9/3به  GPa59/1مکش افزایش پیدا کرده و از 

، در وسط سمت GPa59/3پایدار دما در لبه فشار بیشتر از لبه مکش است. نکته مهم دیگر این است که بیشترین تنش کششی، 

، نیز در لبه جلویی و در انتهای مرحله سرد شدن رخ -GPa9/3کشش و در مرحله پایدار وجود دارد. بیشترین تنش فشاری، 

شوند. با توجه به توضیحات داده ها باعث ناپایداری بین سطحی و در نهایت جوانه زدن ترک و رشد آن میدهد. این تنشمی

 در مراحل پایدار و سرد شدن به ترتیب سمت مکش و لبه جلویی هستند. خطرناکترین نواحی توان گفت کهشده می

 
تنش  - 8شکل 

Xσ  ناشی از بارگذاری حرارتیاکسید رشد یافته حرارتی در لبه جلویی در لایه 
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تنش  - 5شکل 

Xσ  بارگذاری حرارتیناشی از اکسید رشد یافته حرارتی در لبه عقبی در لایه 

 
تنش  - 21شکل 

Xσ  ناشی از بارگذاری حرارتیاکسید رشد یافته حرارتی در سمت مکش در لایه 

 
تنش  - 22شکل 

Xσ  ناشی از بارگذاری حرارتیاکسید رشد یافته حرارتی در سمت فشار در لایه 

 گیرینتیجه -5

 TB5000های حرارتی پره توربین گازی روستون یک مدل عددی دو بعدی برای تحلیل توزیع دما و تنشدر این مطالعه از 

 توان به شرح زیر خلاصه کرد.استفاده شد. مهمترین نتایج بدست آمده در این مقاله را می
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در نواحی لبه جلویی و  های متفاوت سطح پره توربین، توزیعی غیریکنواخت از دما وجود دارد. درجه حرارت( در موقعیت2

 شود.در لبه جلویی ایجاد می (C2131) ها بیشتر است، به طوری که درجه حرارت بیشینهعقبی از سایر ناحیه

توجه بر میدان تنش حرارتی دارد. در مرحله پایدار تنش در لایه ( توزیع دمای غیریکنواخت در پره توربین گازی اثری قابل1

)سمت  احینسبت به سایر نوهای جلویی و عقبی( )لبهاکسید رشد یافته حرارتی در نواحی که در معرض دمای بالاتری قرار دارند 

ورت مقدار تنش پسماند در مجاباشد. در انتهای مرحله سرد شدن تر است. علت این موضوع رهایی تنش میپایین (فشار مکش و

 های جلویی و عقبی افزایشی ناگهانی دارد. این افزایش ناشی از کرنش غیرالاستیک در این نواحی است.لبه

 X( توزیع تنش در پره توربین گازی به مراحل بارگذاری حرارتی بستگی دارد. بیشترین مقدار تنش در امتداد مختصه محلی 3

دهد. در حالی که در مرحله سرد شدن بوده و در لبه مکش از مرحله پایدار رخ می GPa59/3حرارتی در لایه اکسید رشد یافته

وان تآید. بر اساس توزیع تنش حرارتی بدست آمده میدر لبه جلویی بوجود می ( در این لایه-GPa9/3) تنش فشاری بیشینه

پایدار نواحی خطرناک با بالاترین مقدار تنش در سمت مکش وجود خواهد داشت. این در حالی است  بینی کرد در مرحلهپیش

 که احتمال تسلیم در لبه جلویی در مرحله سرد شدن بیشتر است.
 

 

 قدردانی  -6

 خدماتاین پژوهش با همکاری شرکت خطوط لوله و مخابرات نفت ایران و حمایت واحد پژوهش و فناوری و همینطور واحد 

 شود.مهندسی مکانیک این شرکت انجام شده است. بدین وسیله کمال تشکر و قدردانی از این مجموعه اعلام می
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