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 : تشکر و تقدیر

 .ت فرمودخداوند سبحان را سپاسگذارم که به بنده حقیر توفیق انجام و اتمام پژوهش حاضر را عنای

 هکیهانی شایست محمدحسن دکتر آقای جناب گرانقدر، استاد ارزنده هایراهنمایی همچنین

 . است قدردانی

 جناب پروژه، مراحل تمام در خوبم مشاور فراوان و دریغیب یهاکمک از همچنین

 . نمایمیم فراوان تشکر محمود نوروزی دکتر آقای

 و تشکر مو تمامی دوستان شاهرود دانشگاه مکانیک دانشکده گرانقدر اساتید تمام از پایان در

 قدردانی

 .نمایمیم مسئلت برایشان را روزافزون توفیق متعال خداوند از و نموده،
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 تعهدنامه

  تبدیل انرژیگرایش مهندسی مکانیک دانشجوی دوره کارشناسی ارشد رشته  سجاد سیاوشیان جانبنیا

رایه جت های بررسی ترکیب آ نامهانیپادانشگاه صنعتی شاهرود نویسنده  و مکاترونیک مهندسی مکانیکدانشکده 

متعهد حسن کیهانی محمددکتر یی راهنماتحت  مماسی و ضربه ای در بهبود خنک کاری لبه پیشرو پره توربین گاز

 شوم:می

  شده است و از صحت و اصالت برخوردار است.انجام جانبنیاتوسط  نامهانیپاتحقیقات در این 

  دیگر به مرجع مورداستفاده استناد شده است.ی محققان هاپژوهشدر استفاده از نتایج 

  ر هیچ جا ارائه دتاکنون توسط خود یا فرد دیگری برای دریافت هیچ نوع مدرک یا امتیازی  نامهانیپامطالب مندر  در

 نشده است.

  اهرودی شدانشگاه صنعت" نام باو مقالات مستخر   استشاهرود  صنعتی کلیه حقوق معنوی این اثر متعلق به دانشگاه"  

 به چاپ خواهد رسید. " Shahrood  University of Technology "و یا 

  نامهانیپادر مقالات مستخر  از  اندبودهتأثیرگذار  نامهانیپااصلی  جینتاحقوق معنوی تمام افرادی که در به دست آمدن 

 .گرددیمرعایت 

  شده است ضوابط و اصول ( استفادههاآنهای زنده )یا بافت ، در مواردی که از موجودنامهانیپادر کلیه مراحل انجام این

 اخلاقی رعایت شده است.

  شده است استفاده ، در مواردی که به حوزه اطلاعات شخصی افراد دسترسی یافته یانامهانیپادر کلیه مراحل انجام این

 اصل رازداری ، ضوابط و اصول اخلاق انسانی رعایت شده است. 

 تاریخ:

 :امضای دانشجو                                                                         

 

 

 

 

 

 

 

 مالکیت نتایج و حق نشر

 ای، نرمهای رایانهکلیه حقوق معنوی این اثر و محصولات آن )مقالات مستخر ، کتاب، برنامه 

 . این مطلباستافزارها و تجهیزات ساخته شده است( متعلق به دانشگاه صنعتی شاهرود 

 باید به نحو مقتضی در تولیدات علمی مربوطه ذکر شود.

 

 بدون ذکر مرجع مجاز  نامهانیپاو نتایج موجود در  استفاده از اطلاعات 

 .باشدنمی
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  چکیده

ها های گازی بالا بردن دمای جریان ورودی به آنهای افزایش بهروری در توربینیکی از راه

 های توربین موجب به خطر افتادن عمردما به دلیل محدودیت دمایی جنس آلیاژ پره باشد. افزایشمی

کاری نواحی مختلف پره، موجب از بین رفتن بار حرارتی بیش از کاری آن خواهد شد که با خنک

ای جت سیال با بیشترین پتاسیل افزایش ضریب محلی انتقال کاری ضربهاندازه خواهد شد. خنک

هش تاثیرات جریان نقطه سکون و همچنین کاهش میزان انتقال حرارت در لبه حرارت موجب کا

شود. در این مطالعه به ی پره در برابر برخورد جریان سیال داغ میپیشرو به عنوان بحرانی ترین ناحیه

های چندگانه مماسی و مقعر با آرایش، تعداد و شکل جت بعدی چهار کانالسازی عددی سهشبیه

 ی میزان و توزیع افت فشار کل کانال و انتقال حرارتصورت ترکیبی و تکی با هدف مقایسهعمودی به 

 در حالتی که پره دارای چرخش نبوده 15000و  10000دف در محدوده رینولدز روی سطح ه

های جت کننده مجموع مساحت تمامی سوراخهای خنک در تمام کانال پرداخته شده است.

جهت اعتبارسنجی نتایج اند. ح هدف بایکدیگر برابر در نظر گرفته شدهکننده پاششی به سطخنک

مدل  تایج،، که با توجه به ناز چندین مدل توربولانسی استفاده شدهنسبت به مدل آزمایشگاهی عددی 

 ده که دبیدر بررسی دیده شست. توربولانسی اسپالارت آلماراس بهترین نتیجه عددی را ارائه کرده ا

ست در راخ های جت در تمامی حالات مورد بررسی از سمت جریان بالادست به پایین درنده از سوگذ

های باشد. با توجه به در نظر گرفتن دمای ثابت برای سطح هدف، میزان ناسلت جتحال افزایش می

 - عمودیهای مچنین ترکیب جتهای مماسی و های عمودی بیشترین و در مقایسه با جتاستوانه

بی درصد بیشتر بوده است. همچنین جت ترکی 16و  57متفاوت به ترتیب در حدود  با قطرمماسی 

 های یکسان کمترین توزیع ناسلت در صفحه مقعر را داشته است. میزان افتبا قطرمماسی  –عمودی 

 اند.های مورد بررسی تفاوت قابل توجهی با یکدیگر نداشتهفشار و اصطکاک در کانال

 و مماسی عمودی اییال ضربهپیشرو، جت س لبهکاری داخلی، گاز، خنکتوربین واژگان: کلید
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 مقدمه 1-1

های گازی بخش جدایی ناپذیر از اکنون توربینبه انرژی الکتریسیته، با توجه به افزایش سطح تقاضا 

ها و طور گسترده برای کاربردهای متعدد صنعتی نظیر تولید توان در نیروگاهها بهاند. آنجامعه شده

 ینتوربعملکرد  یینامیکترمود چرخه گیرند.همچنین تامین پیشرانش هواپیماها مورد استفاده قرار می

اندمان قابل توجه ر یشسبب افزا ینبه تورب یورود یهوا یدما یشافزادهنده این است که  گاز نشان

ژ مجاز آلیا دمای سیال داغ ورودی به توربین بسیار بالاتر از سطح تحمل و لذا .خواهد شدآن  یحرارت

های ها نیازمند سیستمیمن، پرهاو کارکرد  مندیهرهبنابراین برای ب باشد.های آن میفلز پره

. در طراحی ندکنرا حذف  سطوحتمامی نقاط داغ بر روی  تا بتوانند هستندی کاری کارآمدخنک

تی و توان کاری نقش حیاتی در افزایش عملکرد حرارتوسعه فرآیند خنک گازی پیشرفته هایتوربین

دگی های جریان ین هدف باید درک عمیقی از پیچیبرای رسیدن به ا د.نباشدارا میرا ها خروجی آن

از این رو لازم است که  داشته باشیم. ،گرددها ناشی میکه اطراف پرهایبعدی و پیچیدهآشفته سه

 به توجه با. ین شودضریب انتقال حرارت محلی و همین طور توزیع محلی دمای پره با دقت بالایی تعی

 های جت از ای مجموعه گازی،توربین هایسکون پره خط امتداد رد موجود بیش از اندازه حرارتی بار

کنند. سیستم کاری برخورد میپیشرو جهت خنک لبه داخلی سطح روی بر آن جهت در ای اغلبضربه

های سایر حالت برخوردی بالاترین ضریب انتقال حرارتی را در مقایسه با کاری توسط جتخنک

ترین پارامترهای موثر بر جت برخوردی شامل شکل جت، کند. مهممیکننده تک فاز را فراهم خنک

ها و عدد به قطر جت ی جت، نسبت فاصله جتی هدف به قطر جت، زاویهنسبت فاصله جت تا صفحه

 یبرا گاز توربین اجزای کاریخنک در های جتهایی از سوراخرینولدز جت بستگی دارد. اغلب آرایه

  .شودمی استفاده نندهک خنک ناحیه هدف افزایش

 گاز کاری توربینسیستم خنکانتقال حرارت و  2-1

سانتیگراد  درجه ℃1926.66از یشها ببه آن یورود یکه دما یطیتحت شرا یگاز هایینتورب
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(F3500) در  یمنمدت و ا یدوام طولان یها براآن یعملکرد کلهستند  30فراتر از  تراکم آننسبت  و

 یاز حد دما یشب ینتورب یورود یکه دما یهمراه خواهد شد. هنگام یتداغ با محدود یگازها یرسم

 یطها در شراخنک شوند تا دوام آن یدثابت و متحرک با یها. پرهباشدیآن م یاژهایذوب سوپر آل

 به آن کنندگان تولید ین،تورب یدما یشمقابله با افزا یحالت خود برسد. برا یشترینبه ب یبحران یکار

 یاند. معمولا هوادر چند دهه گذشته اعتماد کرد ییجاجابهکاری توسط خنک های گوناگونروش

 یوارهاز د و در آنجا حرارت شوندیعبور داده م یتو خال یکبار یهاگذرگاه یقکننده از طرخنک

از  یخنک کار یهاول یهادر طرح خواهد شد.حذف  یهمرفت یقثابت و متحرک از طر یهاپره

سطح انتقال  یشکه افزا یافتند. اما مهندسان به سرعت درشدیاستفاده م یروییصاف و دا یهالکانا

 یهااز پره یشتریو حذف نقاط داغ ب یانتقال حرارت همرفت یشموجب افزا هانالکا ینحرارت در ا

خواهد شد که مساله  ینوزن تورب یشموجب افزا یسطح حرارت یشافزا ینخواهد شد. البته ا ینتورب

کاری های خنک. به طور کلی مکانیزمیردسر لوحه کار قرار گ یدبا یکاردر روش خنک یساز ینهبه

 5 یال 3خنک کننده معمولا  یهوا ینکنند. ا یجادا هااز گذرگاه بورفشار را در ع افت ینکمتر یدبا

 یک یبه ازا ین. بنابرا[3]دهدیمشده از کمپرسور را به خود اختصاص  یدتول ممتراک یدرصد از هوا

را در  میزان انتقال حرارت یشترینب یدکننده ثابت با توجه به کاهش افت فشار باخنک یمقدار هوا

 یانجر یچیدهپ یارگاز شامل هندسه بس ینتورب یکارخنک. یمکن یجادا گاز ینتورب یداخل یهاهگذرگا

ها گذرگاه یردر مس یسطوح حرارت ییندهاز افزا یبه وجود آمده ناش یهثانو یها یانبه همراه جر یداخل

سرتاسر پره های مختلف افزایش عملکرد حرارتی درهای خنک کاری پیشرفته انواع روشدر روش. است

 را از درون یکارخنکشوند. یخنک م یرونگاز هم از درون و هم از ب ینتورب یپره هاگیرد. صورت می

شکل قرار داده  یچمارپ یرهایاز مس ندهخنک کن در آن سیالکاری داخلی نامیده شده است که خنک

خنک  یرون،از ب ی. خنک کاریردگ یپره صورت م یگرما از سطح خارج جذبشده در درون پره و 

 یرونشکاف به ب یاسوراخ  یتعداد یقاز طر یخنک کن درون یشود. هوا یم یدهنام یزن یلمیف یکار

پره از  یمحافظت از سطح خارج یسطح برا یخنک کن در رو یاز هوا یهلا یکشوند تا  یم یدهدم

بیشترین شدت ای که در معرض های گازی اولین پرهدر توربین .یدبوجود آ یداغ احتراق یگازها

ی اول ی احتراق قرار دارد، پره ثابت طبقهآشفتگی گاز داغ و بار حرارتی گاز داغ خروجی از محفظه

چرخان  پرهی ثابت، این جریان به اولین بعد از سرعت بخشیدن جریان داغ ناشی از پره. [3]باشدمی
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باشند، برخورد خواهد کرد که در مقایسه با اولین پره در میزان مرحله اول  که تولید کننده توان می

برابر سیال  سطح آشفتگی و بار حرارتی کمتری قرار دارد اما سرعت سیال در این بخش دو یا سه

پره  ییرا از گوشه انتها یوستهناپ یانجر یکپره ها  ین،علاوه بر اباشد. برخورد کننده به اولین پره می

میزان توزیع شار حرارتی جریان داغ  نشان دهنده 1-1شکل  کنند. یم یافتاستاتور بالادست در یها

ساز  های آشفتهکننده، ریبجت خنککاری در این شکل خنک باشد.های توربین میدر مرحله اول پره

ی پسرو پره مورد استفاده قرار گرفته است. ها و همچنین پین فین ها در لبهبر روی سطوح گذرگاه

کاری گذاشته و وی سیستم خنکشده، نشان دهنده اثرات مطلوبی بر راخیرا هم در پی مطالعات انجام 

 .[4]گرددبه عنوان روش جدید استفاده می

 

 
 [4]های توربین مرحله اولتورزیع شار حرارتی بر روی پرهکاری و : نشان دهنده سیستم خنک1-1شکل

کاری جت دهد. در این شکل خنککاری مدرن را نشان مییک سیستم خنک 2-1با توجه به شکل
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ی پسرو پره ها در لبهها و همچنین پین فینساز بر روی سطوح گذرگاههای آشفتهخنک کننده، ریب

مورد استفاده قرار گرفته است. اخیرا هم در پی مطالعات انجام شده، نشان دهنده اثرات مطلوبی بر 

توزیع انتقال حرارت در گردد. گذاشته و به عنوان روش جدید استفاده می کاریخنکروی سیستم 

که به  هاییپرهدر مقابل  اندنشدهه بطریق خنک کاری فیلمی خنک شرایط یکسان برای پره هایی ک

برای  تواندمیاست. این توزیع انتقال حرارت  ، به مراتب بیشتراندشدهکاری فیلمی خنک طریق خنک

مهم است که قادر  از این رو، برای یک طراح بسیار کارکردی توربین، متفاوت باشد،تلف شرایط مخ

ی بدرستی پیش فیلم کاریخنکفیلمی و یا فاقد  کاریخنکرا برای پره های دارای  هاتوزیعباشد این 

 کاری کارآمد داشته باشد. بینی کند تا یک خنک

 

 [3]کاری داخلی و خارجی بر روی سطوح مختلف آنهای مختلف خنکروش: طرح 2-1شکل

 

 کاری داخلی خنک 3-1

که با عبور دادن سیال  باشد. گاز میتوربین کاری پرهبرای خنک هایکی از روش کاری داخلی،خنک 

شود. های داخلی این عمل انجام میدر مسیر پیچیده گذرگاهاز کمپرسور  شده کننده گرفتهخنک

وسیله افزایش ضریب انتقال حرارت پره با سیال هدف اصلی آن کاهش دمای سطح بیرونی پره به

ها و مسیرهای مارپیچ لکننده است. جریان هوای خار  شده از قسمت میانی کمپرسور وارد کاناخنک
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طراحی  شود.جایی، باعث خنک شدن آن میی توربین شده و با انتقال حرارت به روش جابهداخل پره

ای در سطح مقطع این قاعدهبر اساس پروفیل پره توربین گاز خواهد بود که باعث بیها این گذرگاه

 ها باریکی پیشرو، این گذرگاهیکی لبهنزد در شود. بنابراین مطابق شکل سطح مقطع پرهها میگذرگاه

داخلی  کنندهخنکهای بارت دیگر سطح مقطح کاناشوند. به عی پسرو، عریض میو در نزدیکی لبه

 کاریهای خنکدر حال حاضر طرح. [5]همواره در طول وتر پره در حال تغییر است 3-1مطابق شکل 

، 2مغشوش کننده ریب ،1سیال خنک کننده جت ایکاری ضربهداخلی برای توربین گاز شامل خنک

اغتشاش بیشتر جریان و  دربردارندههایی که مکانیزمو یا دیگر  5)حفره( و برآمدگی4دیمپل، 3پین فین

در مسیر جریان  هامکانیزمشوند. با به کارگیری این بندی میباشند، تقسیممی حرارتیافزایش سطح 

ها کاری در داخل پرههای چند پاسه باعث بهبود امر خنکگذرگاه درعبوری هوای خنک کننده 

کاری و میزان افت هر کدام از این روش ها با توجه به نوع کارآمدیشان در بهبود خنک .خواهند شد

پره های  یدرون یکانال خنک کنندههای مختلف در، در قسمتهاشده ناشی از استفاده آن فشار ایجاد

، دیمپل و پین ها در از ریبکاری شود. معمولا برای افزایش خنکمیثابت و متحرک توربین استفاده 

 یالجت س ایضربه کاریخنکو همچنین از . شودپره استفاده می قسمت میانی و انتهایی درون

کاری جت از خنک عمدتاًهای ثابت توربین شود. برای پرهتیغه استفاده می 6حمله یلبهدر  کنندهخنک

های متحرک برای شود و برای پرهاستفاده می هاآشفته کننده یگرو دکننده به همراه پین سیال خنک

  .[6]شودها استفاده میاز پین عمدتاًکاری شدن خنکواقع مؤثر

                                                 
1Jet impingement 
2Rib-turbulator 
3 Pin-fin 
4dimple 
5Protrusion 
6 Leading edge 
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 [5]گازی توربینکننده داخلی در پرههای خنکسطح مقطع متفاوت گذرگاهنشان دهنده  :3-1شکل 

 

 کنندهخنک الیجت سای کاری ضربهخنک 1-3-1

طور معمول ضریب انتقال حرارت را در کاری بههای متنوع افزاینده خنکطور کلی استفاده از تکنیکبه

برابر جریان توربولانس توسعه یافته کانال صاف  5و  1.5کمترین و بیشترین حالت به ترتیب برابر 

ایش ضریب پیشرفت برای افز این است، شده داده نشان 4-1 شکل در که دهد همانطورافزایش می

 نکته این به توجه. افتد می اتفاق بالاتر بسیار اصطکاک ضریب افزایش مقدار با انتقال حرارت معمولاً

 بسیار مجاز فشار افت محدوده در موتور داخل در کنندهخنک هایروش اکثر زیرا است مهم بسیار

 نیروی جلو برندگی یاتولید توان خروجی و  کاهش طریق از کارآیی بر مستقیماً که هستند، محدود

 آنالیز از ایمنطقه در تنهایی کاری جت بهخنک کننده،خنک هایروش تمام بین از. گذاردمی تأثیر
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این روش نیازمند . است اصطکاک معادل افزایش ضریب انتقال حرارت رینولدز مشخص شده، میزان

بود اما افت فشار ناچیزی به ها خواهد هدایت و کنترل افت فشار ناشی از شتابندهندگی جریان جت

  آید.علت ماهیت طبیعی جت برخوردی بوجود می

 

 [7]گازکاری توربینهای مختلف خنکرتباط تقویت ضریب انتقال حرارت نسبت به ضریب افت فشار روشا :4-1شکل 

 معمولاً باشد. این روش گاز میتوربینهایداخلی، پرهکاری های خنککارآمدترین روش و مؤثریکی از 

ی حمله تیغه، جایی که سکون ین و همچنین لبهتورب یمرحلههای ثابت، در اولین در سرتاسر پره

کند، های توربین اعمال میای را به تیغهی ویژهبار حرارتسیال حاصل از جریان اصلی گاز داغ 

ها، عرض کانال خنک کننده، سوراخها، فاصله طولی بین . ابعاد سوراخ[8]گیردمورداستفاده قرار می

برخورد موثرترین پارامترها بر توزیع ضریب انتقال حرارت با استفاده از این روش است.  هندسه صفحه

شده که یدهدعددی و آزمایشگاهی صورت گرفته،  صورتبههای سوراخ جت که در مطالعه بر روی آرایه

تواند کند که علتش میکننده عمل مییال خنکجت سهای خطی در سوراخبهتر از غیر ی خطیآرایه
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های عمودی که ای از جتنشان دهنده آرایه 5-1شکل  .[9]باشدی خط ییهآراانحراف کمتر جریان در 

 دهد.کاری را انجام میخطی سیال را به دیواره هدف پرتاب و عمل خنکبه صورت 

 

 [10] گازکننده پره توربینرایج جت خنک : نمایش طرح5-1شکل 

 کاری خارجی خنک 4-1

گاز و ی توربینهای داخلی تعبیه شده درون پرهکننده گرفته شده پس از عبور از کانالهوای خنک

ی حمله و نواحی لبه) های مختلف سطح پرههای ریزی که در قسمتکاری از سوراخانجام عمل خنک

ی با ایجاد یک لایه ندده خارجکقرار دارد خار  خواهد شد. این سیال خنک سطوح پیشرو و پسرو(

شود. به ی احتراق به پره میحرارتی ناشی از محفظهجریان مرزی بر روی سطح بیرونی پره مانع 

که سطح  کندمیاز هوای خنک  تزریق هوای خنک بر روی سطح پره ایجاد یک پوششیعبارت دیگر 

منجر به کاهش بار حرارتی بر روی پره و  کندمی حفاظ پره را در برابر جریان گازهای داغ احتراق

گاز بسته به شرایط کاری مختلف و مراحل های ثابت و متحرک توربیناین روش برای پره .[11]دشومی
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نشان دهنده نمایی از طرح معمول در  6-1 گیرد. شکلهای توربین مورد استفاده قرار میمختلف پره

کننده خنک یستمس باشد.کاری خارجی بوسیله سه سوراخ بیرونی روی سطح خارجی پره میخنک

در کل سطح پره،  ییدما یانو گراد یغهسطح ت یکه حداکثر دما شودیم یطراح یاگونهبه گازینتورب

 نکند.   یدنباشد و طول عمر و کارکرد پره را تهد یغهمجاز ت یاز استحکام حرارت یشترب

 

 [11]کاریهای خنکتوسط سوراخ گازیکننده خارجی توربین: شماتیک طرح معمول خنک6-1شکل 

 پوشش حرارتی  5-1

پره  یرونیموجود سطح ب یسخت موتورها یکار یطدر شرا ینتورب یهاتر پرهعملکرد مناسب یبرا

به روتور در  یورود یانجر یبالا یدماها ی. براشوندیپوشش داده م یکلن یاژسوپر آل یکتوسط 

با  یاتک بلوره یهاو پره یممستق یجامد ساز یرنظ ی،خاص یپوشش یهاروش یشرفته،پ گازهایینتورب

 هاییغهت یبرا یقعا یکچون هم ی. پوشش محافظ حرارتشوندیکاربرده مبه یپوشش محافظ حرارت

 گرادیدرجه سانت150تا  100به روتور  یورود یانجر یکه دما دهدیو اجازه م کندیعمل م ینتورب

شود.  ینتورب بازده یشباعث افزا تواندیمسئله م ینپره باشدکه ا یاژآل اییهپا بالاتر از حد مجاز مواد

 یحرارت یتهوا با هدا یپلاسما یاسپر یپوشش سطح وجود دارد. اول یدو روش مختلف برا یطورکلبه

 یبا چگال یستون یحرارت یتبخار اشعه الکترون با هدا یزیکیف یهتجز یو دوم یینبا تخلخل پا یسطح

 یپوشش یهاو روش یومونیرکشده از زساخته هاییکبه سرام یبالا. عملکرد پوشش محافظ حرارت

 یدولت یشگاهوابسته است. آزما باشد،یم متریلیم 50تا  5 ینمعمولاً بنامبرده، ضخامت پوشش که 

را در مورد شناخت  یادیمربوط، مطالعات ز یعگاز و صنا هایینو سازندگان تورب متحدهیالاتا

 یدر دماها یخوردگ هایکنترل ضخامت پوشش و آزمون ی،بهتر پوشش یهابهتر، روش یهاپوشش
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ها و پوشش ینا یزبر یراتتأث ییناند. تعانجام داده یطول عمر پوشش محافظ حرارت یینتع یبالا برا

 مهم است . یاربس یزن ینو انتقال حرارت در تورب ینامیکیجدا شدن ذرات آن در عملکرد آئرود

 مروری بر تحقیقات پیشین 6-1

ی سطح دمایی محدودهگاز فراتراز بمنظور افزایش توان و راندمان، دمای جریان گاز ورودی به توربین

کاری از نقاط بحرانی پره در های خنکرسد. بنابراین روشتحمل دمایی مواد تشکیل دهنده آن می

هاست که بر . محققان زیادی سالردکند، جلوگیری خواهد کمقابل صدماتی که گاز داغ به آن وارد می

باشند که منجر به افزایش روز یگاز در حال تحقیق و توسعه مکاری توربینروی افزایش عملکرد خنک

کنندگی لبه پیشرو پره های حساس و بحرانی خنکافزون این صنعت شده است. یکی از قسمت

رارت را باشد. این نقطه را به دلیل ایجاد و قرار گرفتن در جریان نقطه سکون، بالاترین نرخ انتقال حمی

کننده و شکل مختلف، توسط دو کانال، تامین ه وسیله چهارباشد. بنابراین در این مطالعه بدارا می

اند  به میزان جریان و انتقال ای بکدیگر متصل شدهای و نیم استوانههای استوانههدف که توسط جت

 پره لبه پیشروکانال هدف در قسمت وی سطح مقعر کاری ناشی از تاثیر جت ها بر رحرارت خنک

، شدهانجامهای عددی و آزمایشگاهی بیات فعالیتمروری بر اد بخشدر این   پرداخته شده است.

 پردازیم.های اصلی این پژوهش میبا محورمطابق 

ت در یک آزمایش عددی انتقال حرارت جت پاششی با یک ج 2005در سال  [2]ابراهیم و همکاران 

 از:  های آزمایش عبارتنداند. پارامترها را بر روی سطح جامد نشان دادهجتتنها و آرایشی از 

 23000تا  3000عدد رینولدز بین  -1

  14تا  2از  z/dفاصله جت تا صفحه هدف  -2

 اشکال سطح هدف مسطح مقعر محدب  -3

 یک ردیف از هفت جت که به سطح صاف پاشش می کند و یک سر کانال بسته شده است. -4
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 سه ردیف شامل هفت جت که به سطح صاف پاشش می کنند و یک سر کانال بسته است. -5

-Kنرم افزار فلوئنت در نظر گرفته شده است: جریان آرام، مدل استاندارد  CFDاز چهار مدل  -6

Ɛ مدل ،K-ꙍ   و مدل𝑣2 − 𝑓 

𝑣2دل های تجربی چاپ شده مقایسه شده است. معدد ناسلت پیش بینی شده با نتایج آزمایش − 𝑓  

ها به استثناء مناطق برای بیشتر جریان K-ꙍدهد، هرچند مدل در مجموع بهترین عملکرد را ارائه می

 z/dها با رفت مدلش بینی خوبی را ارائه داده است. همانطور که انتظار مینزدیک به نقطه سکون پی

ها دارند. برای چندین جت در یک ها همبستگی بهتری با دادهبزرگتر و شعاع بزرگتر از محور جت

𝑣2دوباره مدل ، (z/d=2)ردیف  − 𝑓  دهد. های آزمایشات تجربی نشان میهمبستگی بهتری با داده

 کند. برایعدد ناسلت را بیشتر از مقدار واقعی پیشبینی می K-Ɛخوب نیست و مدل  K-ꙍ مدل

های تجربی بدست آمده از سه مدل بطور کلی با داده های، داده(z/d=5)دیف چندین جت در سه ر

ای نمودار ناسلت را برای سه مدل توربولانسی نمایش داده بصورت مقایسه 7-1شکل  همبستگی دارد.

 های بالاکاهش عدد ناسلت در نقاط برخورد از جت K-Ɛو  K-ꙍهای با این حال، مدل شده است.

𝑣2دهد که درمدلدست  با به پایین دست را به خوبی نشان می − 𝑓  .به خوبی پیش بینی نشده است 

 

 [2]عدد ناسلت برای سه ردیف جت : نمودار توزیع7-01شکل 
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انتقال حرارت بر روی سطح داخلی که در معرض پاشش  رویبر  2006در سال  [12]همکارناویسال و 

آزمایش انتقال حرارت در حال حاضر اند. یر مطالعاتی را انجام دادهسایز حفره و فاصله متغ یک جت با

های مختلف بر روی سطوح داخلی یک کانال مستطیلی که تحت تأثیر یک ردیف جت پاششی با قطر

رویکرد متغیر قطر جت به طور قابل توجهی  حاصل گشته است. قرار دارد انجام شده و نتایج زیر

دهد. مقدار بالای ماهیت انتقال حرکت در سیستم را در مقایسه با مورد یکنواخت قطر جت تغییر می

باشد. در نتیجه، انتقال حرارت بر روی سطح نسبت جریان متقاطع به جریان جت بسیار قابل توجه می

های انتقال حرارت در محل برخورد دهد. در واقع ویژگیع را نشان میهدف تأثیر کم جریان متقاط

های برخورد یک جت تنها با سطح هدف است. این بدان جت با سطح هدف بسیار شبیه به ویژگی

مشخصات انتقال حرارت بر  گذارند.های همسایه تأثیر بسیار کمی بر روی همدیگر میمعناست که جت

باشد. تأثیر جریان متقاطع قرار دارند با سطح هدف بسیار متفاوت می ها روی آنروی سطحی که جت

کاملاً مشهود است. پدیده انتقال حرکت در نزدیکی صفحه جت در نتیجه تداخل دیوار جانبی و جریان 

سرعت شستشو به مقدار قابل توجهی از برخورد به سطح هدف قرار داشته که برگشتی جت، بعد 

ست. پیک انتقال حرارت که به طور معمول در نزدیکی محل برخورد مرکز نسبت به جت اصلی کمتر ا

شود. این تغییر با کاهش فاصله ای به سمت پایین منتقل میجریان جت قرار دارد به میزان قابل توجه

تر جریان متقاطع است. بطورکلی، شود که این نشان دهنده نفوذ قویجت با سطح هدف بیشتر می

 ت در صفحه جت تقریباً یک سوم تا نیمی از مقادیر مربوطه در صفحه هدف است.متوسط انتقال حرار

قدرت جریان متقاطع تأثیر بگذارد. در بین سه فاصله رود فضای بین جت و سطح هدف بر انتظار می

𝐻مختلف جت با هدف یعنی 

𝐷ℎ
= 0.73 , انتقال حرارت را  همیشه بیشترین 1.45، مورد 2.18و   1.45

حه هدف و جت را به همراه دارد. با این حال، تفاوت انتقال حرارت بین این سه مورد در هر دو صف

نسبتاً متعادل است. هنگامی که فضای بین جت با سطح هدف کوچک باشد، جت برای رسیدن به 

شود. از سوی دیگر، توسعه یافتگی آشفتگی مناسب برای افزایش انتقال حرارت با شکست مواجه می

جت و سطح هدف بزرگ باشد پاشش جت بیش از اندازه پراکنده شده و در نتیجه توان اگر فضای بین 
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 شود.نفوذ در جریان متقاطع را نداشته که باعث کاهش انتقال حرارت می

کننده های جریان و انتقال حرارت جریان خنکروی ویژگی بر 2009در سال  [13] همکارنجینگژو و 

پره توربین گاز بصورت خم بوده و خم بودن صفحه هدف  1لبه پیشروپاششی مورد مطالعه قرار دادند. 

پاشش بر جریان و انتقال حرارت در خنک کاریی پاششی تاثیر می گذارد. در بخش میانی پره ها شعاع 

ه نسبت به قطر جت  بزرگتر می باشد. معمولا جت پاششی در جهت عمود بر صفحه هدف خمیدگی پر

مشخصات جریان و  3جریان جت، جریان متقاطع 2تصور می شود .علاوه بر این، به علت پراکندگی

در پره توربین گاز از چند ردیف جت پاششی . انتقال حرارت جت های همسایه را تغییر می دهد

ورت عمود بر سطح هدف در بخش های میانی پره برای خنک کاری پاششی جت بصاستفاده می شود. 

توزیع دما و عدد ناسلت را بر روی سطح هدف پاشش در آرایش  8-1شکلبه ترتیب فرض می شود. 

منظم و نامنظم نشان می دهد. در دو آرایش، متناظر با هر نازل پاششی یک ناحیه دما پایین و یک 

پیک عدد ناسلت در صفحه هدف ظاهر می شود. در ناحیه میانی جریان متقاطع تاثیر کمی بر انتقال 

ناسلت متناسب هستند، اما نزدیکی هر دو سمت خروجی چپ و راست،  حرارت دارد، توزیع دما و عدد

نفوذ جریان متقاطع بر انتقال حرارت قابل توجه می باشد و نشان می دهد که توزیع دما و عدد ناسلت 

متناسب )متقارن( نیستند. به طور کلی، توزیع دما و عدد ناسلت بر روی صفحه هدف همراه است با 

 ی، متوسط عدد ناسلت در آرایش منظم بالاتر از آرایش نامنظم می باشد.آرایش نازل های پاشش

 

                                                 
1 leading edge 

2  scattered 

3 transverse flow 
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 [13]توزیع دما و عدد ناسلت را بر روی سطح هدف پاشش در آرایش منظم و نامنظم: 8-1شکل 

شی در موقعیت نازل پاششی بر روی خنک کاری پاشتاثیر روی  بر 2011سال در  [14]لیو و همکاران 

ر ددایره ای  شبیه سازی برای یک پره با یک ردیف جتمورد مطالعه قرار دادند.  لبه پیشرو پره توربین

می توان  9-1شود که در شکل ان عدد ماخ مختلف ورودی انجام میپنج موقعیت مختلف و هفت جری

دهد که عدد ناسلت ناسلت برای سراسر ناحیه نشان می گینمشاهده کرد. نتایج بدست آمده عدد میان

فزایش می اار فش در لبه پیشرو پره با افزایش عدد ماخ افزایش و با کاهش فاصله بین نازل جت و سطح

هینه بآرایش نازل جت و شکل ورودی خنک کننده باید توزیع ضریب انتقال حرارت را بیشتر یابد. 

 کند.
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 [14]: ساختار هندسی و شرایط مرزی9-1شکل

 

 [14]: مشخصات هندسه جت1-1جدول

 

دهد. ی لیو و همکارانش را نشان داده میکاری مطالعهمشخصات هندسی سیستم خنک 1-1جدول

محدوده اصلی سرعت جت ای بر اندازه و سرعت جت پاششی تاثیر قابل توجهموقعیت نازل جت 

حرانی و انتقال حرارت از دارند و به همین دلیل برای آنها جریان بکننده و  موقعیت ناحیه سکون نکخ

منظور مطالعه این اثرات، شبیه سازی عددی در پنج نوع گیرند. به کننده پاششی در نظر مینوع خنک

)فاصله جت ها با هم( و قطر  جت های ورودیبا فاصله    E/D: 0.7 , 1.6 , 2.52 , 3.42 , 4.32مختلف 

 برای 0.7تا  0.1مختلف از  1Mشود. علاوه براین، هفت انجام می 0.5mmو  3mmترتیب نازل جت به 

 است. برای تجزیه و تحلیل راحت،  پذیر شود. همه این مواد جریان تراکممحاسبه می E/Dهر 

                                                 
1 Mach 



17 

 

طرف بالا از توپی چرخ شمارش شود. همان طورکه به  1پیشنهاد شده است که نازل جت از شماره 

های پاششی مشخص شده است، فشار استاتیکی مایع در شرایط مرزی سرعت ورودی برای تمام جت

توانند فشار همچنین می E/Dو  Mیابد. با این حال، هنگام عبور جریان ازلبه پیشرو کاهش می

تغییرات نرخ جریان  10-1رار دهند. شکل استاتیکی و همچنین نرخ جریان جرمی را تحت تاثیر ق

است نشان می دهد. به جز نسبت  0.4برابر  Mمختلف هنگامی که  E/Dجرمی هر نازل جت را با 

E/D=1.6  نرخ جریان جرمی برای همه نازل های جت با کاهشE/D یابد و نرخ کمی افزایش می

 یابد. گام کاهش میدر جهت جریان گام به  14تا  1جریان جرمی از نازل جت شماره 

 

 .[14]باشدمی 4/0برابر  Mمختلف هنگامی که  E/Dتغییرات نرخ جریان جرمی هر نازل جت را با  :10-1شکل 
 

بررسی جریان متقاطع در خنک کاری جت مطالعاتی را درباره  2011در سال  [15]تسلیم و همکارن 

حفره های خنک کننده لبه پشتی پره توربین گاز نقش مهمی را در اند. انجام داده پاششی در لبه پسرو

این مطالعه محل و ضریب کند. در پیشرو در طراحی ایرفویل بازی می ثابت نگه داشتن دمای لبه

کننده لبه پشتی در ایرفیل خش آزمایش با شبیه سازی حفره خنکانتقال حرارت متوسط در یک ب

کانال اول که شبیه ساز  توربین با استفاده از تکنیک کریستال مایع در حالت پایدار اندازه گیری شد.

پشتی را کننده کانال لبهی خنکمجاور حفره لبه پشتی که هواکننده و کانال خنکقسمت حفره های 

ها کند یازده جت متقاطع از حفرهتقسیم شده بین دو کانال تامین میاز طریق یک ردیف حفره ها 
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ار مخالف با آرایش خطی و ها بر روی دیوشوند و خروجی ردیف دوم حفرهوارد کانال لبه پشتی می

ز جریان متقاطع جت های اول و آخر که به ج باشد. دو زاویه جت مورد بررسی قرار گرفت.درهم می

هر کدام ساختار مختلف دارند مابقی جت ها نتایج انتقال حرارت مشابه از سطح هدف از خود تولید 

درجه ضریب انتقال حرارت بالاتری بر روی سطح هدف تولید کردند.  5کردند.جت های دارای زاویه 

وار روبه روی دیوار هدف تولید ه را بر روی دیجت های زاویه دار نیز سطح ضریب انتقال حرارت مشاب

های عددی ضریب انتقال حرارت پاششی در بیشتر موارد با مقادیر اندازه گیری .پیش بینیکنندمی

تواند یک ابزار قابل قبول در راین دینامیک سیالات محاسباتی میشده همخوانی خوبی داشته بناب

پاشش جت  2012در سال  [16] ین و همکارنمارت طراحی جریان خنک کننده ایرفیل باشد.

ش بر روی اند. پاشکننده به لبه پیشرو پره توربین را با دمای مشابه موتور مورد بررسی قرار دادهخنک

مدرن استفاده شد. نیم سیلندر، سطح مقعر برای مدل کردن لبه پیشرو ایرفیل توربین های گاز 

T∆اختلاف دمای بین جت پاششی و سطح هدف متنوع است و از  = در  ( )معمول℃33.3) ℉60

T∆ی سنتی( تا آزمایش آزمایشگاه ها = ( )نماینده دما در موتور های مدرن(. ℃555.6) ℉1000

(. Rej=5000-25000بر تغییرات دما ، تاثیر عدد رینولدز جت هم مورد بررسی قرار گرفته است)علاوه 

رسد که درجه سانتیگراد( می 555.6درجه فارنهایت ) 1000در شبیه سازی عددی فعلی، اختلاف دما به 

باشد. های توربین گاز جدید مییک تفاوت واقع گرایانه بین درجه حرارت خنک کننده و پره موتور

دهد. اختلاف دما مختلف را نشان می 5( عدد ناسلت محلی در طول خط سکون برای a) 11-1شکل 

که بیشترین اختلاف  ΔT =60°F (33.3°C)اساسا تمام این پنج منحنی با هم همسان هستند به جز 

درجه را با چهار تای دیگر دارد. بطور کلی، این نشان می دهد که عدد ناسلت پاششی به تغییرات 

 حرارت غیر حساس هستند حتی در دورترین نقاط.
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بیه همانطور که در بیشتر مطالعات جت پاششی بر روی سطح صاف و منحنی نشان داده شده است، ش

زایش سازی های عددی نشان می دهند که عدد ناسلت به صورت یکنواخت با افزایش عدد رینولدز اف

 ه ، ناحیداده شده است. به طور کلی نشان 12-1در شکل می یابد. و این به وسیله توزیع عدد ناسلت 

 

لت محلی تحت تاثیر افزایش انتقال حرارت ناشی از جت پاششی تغییر نمی کنند. فقط بزرگی عدد ناس

ی بالا ینولدز هابا افزایش عدد رینولدز افزایش می یابد. برخی از تحریف ها در کانتور ها به ویژه در ر

 .قابل مشاهد است

 

 [16]ناسلت و تاثیر رینولدز بر روی آنتوزیع مقدار : 12-1شکل
 

 های محفظهافزایش انتقال حرارت و افت فشار در خنک کاری  2013در سال  [17] لین و همکارن

چرخان استانداد یک شکل جدیدی از اند. با ادغام دو چمبر چرخشی دوگانه را مورد بررسی قرار داده

پدیده اصلی  DSCشود. در خنک کاری ( میDSCایجاد ) 1ها چرخان دوگانهخنک کای به نام چمبر

باشد و از مزایای جریان چرخشی، افزایش انتقال فیزیکی جریان چرخشی در چمبر چرخشی می

                                                 
1 double swirl chambers 

 

 [16](ضریب انتقال حرارتb( مقدار ناسلت )aتاثیر اختلاف دما برای آرایش خطی ): 11-01شکل 
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S) جت با جتفاصله  سه پدیدهحرارت و حفظ آن می باشد. علاوه بر این، 

d
= 2 − ⋯− ، فاصله (8

𝑙)  جت با سطح هدف

d
= 2 − ⋯− 𝐷(، نسبت قطر سطح هدف به قطر جت) 8

d
= 3.6 − ⋯− 5.5 )

بررسی پارامتری به توسعه و اعتبار بخشیدن به یک روش تجربی  اینباشد. بطور مستقل متفاوت می

سیال توان برای تحقیقات مربوط به اختلاف دمای زیاد بین سطح و جدید کمک کرده است، که می

های موجود را که در حال حاضر مورد استفاده قرار گیرد. علاوه بر این، این مطالعه دامنه همبستگی

شود را گسترش داده برای پیش بینی ضریب انتقال حرارت برای برخورد جت به لبه پیشرو استفاده می

ه مدل هندسی به طور با استفاده از یک وسیله پاششی ویژه طراحی شده اثرات دما، رینولدز و س است.

درجه  400سانتیگراد)درجه  204.44بیشترین اختلاف دما مستقل مشخص و جدول بندی شده است. 

بوده که تأثیر ناچیزی بر روی عدد ناسلت دارد. اختلاف عدد ناسلت بدست آمده از بیشترین  فارنهایت(

طور کلی، عدد ناسلت با محاسبه شده است. به  %7.5اختلاف دما و کمترین اختلاف دما کمتر از 

ها بیشتر شده و یابد. با افزایش عدد رینولدز مقدار جریان جرمی جتافزایش عدد رینولدز افزایش می

با کاهش فاصله جت با سطح هدف و   کند.در نتیجه میزان انتقال حرارت از سطح افزایش پیدا می

ا این حال، با کاهش بیشتر از مقدار  کاری افزایش پیدا کرده است. بفاصله جت با جت، پتانسیل خنک

S

d
= 𝑙و  4

d
= با افزایش قطر سطح هدف  کند. مقدار ناسلت در ناحیه سکون افزایش پیدا نمی  4

کوسترر و ای، میانگین عدد ناسلت در ناحیه سکون به مقداد ضعیفی افزایش یافته است.  استوانه

های چرخشی دوگانه را مورد خنک کاری لبه پیشرو پره توربین گاز با چمبر در سال [18] همکارن

( توسط نویسندگان معرفی DSCهای چرخشی دوگانه )کاری چمبرآوری خنکفناند. بررسی قرار داده

شود. در شده است و به دلیل دو چرخش خلاف جهت هم باعث افزایش قابل توجه انتقال حرارت می

صال جریان چرخشی در وسط چنبر به جریان پاشش کننده باعث تداوم با ات DSCخنک کاری 

ترین می باشد. علاوه بر این، به دلیل چرخش شده که برای خنک کاری لبه پیشرو پره توربین مناسب

شود.  دو چرخش در دو طرف مکشی و فشاری پره در نزدیکی لبه پیشرو  باعث بهتر خنک شدن می

ی لبه پیشرو ) پاششی نرمال ، چمبر چرخشی، چمبر چرخشی دوگانه( دراین کار، سه مدل خنک کار
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به صورت عددی مورد بررسی قرار گرفته است. با ورودی و عدد رینولدز یکسان بر اساس قطر 

ی را نشان نسبت به دو مدل دیگر نسبت عدد ناسلت بیشتر DSCکاری هیدرولیکی کانال، خنک

دارای دو برابر شار  DSCکاری دلیل اثر خطی پاشش، خنکدهد. در نقاط پایین دست پاشش، به می

چندین مدل  کاری استاندارد برخوردار است. حرارتی در ناحیه لبه پیشرو نسبت به کانال با خنک

مورد استفاده قرار گرفته است که برخی از  +STAR CCMتوربلانس مختلف برای محاسبات با 

بهترین توافق را با نتایج  K-ꙍ SSTدهد. مدل ان میتغییرات را در پیش بینی انتقال حرارت نش

سه مدل مختلف خنک کاری داخلی برای لبه پیشرو )پاششی نرمال، چمبر هد. تجربی نشان می

ها  در دو چرخشی، چمبر چرخشی دوگانه( به صورت عددی مورد بررسی قرار گرفته است. این مدل

د مقایسه قرار گرفته است. در هر دو شکل دو جت ورودی مور-2یک جت ورودی  -1شکل فیزیکی 

هد. در کاری مرجع عملکرد بسیار بهتری را ارائه میدر مقایسه با خنک DSCفیزیکی، خنک کاری 

 %100تقریباً  DSCکند مقدار انتقال حرارت در مدل سطحی که مستقیما جت بر روی آن پاشش می

باشد. زیرا با اتصال مجدد دو چرخش، یک اثر برخورد خطی در نسبت به مدل پاششی مرجع بیشتر می

باشد. با توجه شود که برای خنک کاری لب پیشرو پره توربین بسیار مناسب میایجاد می DSCمدل 

تواند به خوبی خنک شوند. برای حالت به اثر پاشش خطی در ناحیه پایین دست نقاط سکون می

نسبت به  DSCپاشش با دو جت در قسمت میانی بین دو جت بیشترین مقدار شار حرارتی در مدل 

توان مشاهده بیشتر می باشد. در مقایسه بین تک جت و دو جت می %225مدل پاششی مرجع حدود 

یابد ولی افت فشار کلی بسیار کاهش ها بیشتر شود انتقال حرارت کاهش میکرد که هر چه تعداد جت

 یابد.می

کننده در کانال لبه پیشرو پره را بصورت برخورد ناپایدار خنک  2014 در سال [19]یانگ و همکارن 

کننده را در لبه پیشرو پره شکل آزمایش حاضر، عبور خنکاند. تجربی و عددی مورد بررسی قرار داده

ها پاشش کننده با خروجی در جهت ای توسط جتکند. کانال هدف استوانهتوربین شبیه سازی می
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عدد که درامتداد یک  10شود. یک ردیف جت پاششی به تعداد مین میمحوری در یک سر کانال تأ

 240شود. طرف دیگر کانال یک دایره که یک طرف کانال را شامل می سطح صاف داخلی قرار گرفته

و 10000،15000شود. مقدار رینولدز بر اساس قطر جت برابر است که شامل سطح هدف می ایدرجه

گذارند عبارتند از: جریان که بر روی توزیع عدد ناسلت محلی تأثیر می است. مهمترین عواملی 20000

ها در یک هلمهولتز و ناپایداری. نوسانات ناپایدار باعث برخورد جت-متقاطع ، ساختار گردابه کلوین

شود که باعث متغیر شدن مکان بیشترین مقدار های مختلف در منطقه ایستایی میبازه زمانی بر مکان

از جمله توسعه  1هلمهولتز-شود. توسعه ناپایدار، تولید و توسعه سه بعدی گردابه کلوینناسلت می

 شود.های برخورد میجفت گردابه، اجزای کلیدی مرتبطی هستند که باعث نوسان جت

فته را کاری لبه پیشرو پیشرانتقال حرارت در شکل جدیدی از خنک 2015در سال [20] لین و همکارن

کاری لبه پیشرو پره توربین در کار شکل جدیدی از خنکاند. بصورت عددی مورد بررسی قرار داده

عددی  مورد بررسی قرار گرفته است. در ابتدا، یک اعتبار سنجی حاضر معرفی شده که بصورت عددی

کند سینماتیک بر روی چندین جت پاشش کننده بر روی یک خط که به سطح هدف مقعر پاشش می

ده است. ارائه شده است. از چندین مدل آشفتگی برای نشان دادن تغییرات انتقال حرارت استفاده ش

با  DSCکننده ال برای خنکعدد ناسلت در طول محور کانمیانگین ی نشان دهنده 13-1شکا 

 را با مدل اسپالارت آلماراس بهترین توافق مطابق این شکل باشدمیهای مختلف حفره جتمدل

ای هندسی، به عنوان مثال نسبت پس از آن تأثیرات پارامترههای تجربی نشان داده است. داده

ررسی قرار گرفته است و شعاع نوک برآمدگی مورد بهای جت پاشش کننده و اختلاط، شکل حفره

 نتایج زیر حاصل گشته است.

حالت  هبنسبت  DSC  24%کننده خنکبا استفاده از شرایط مرزی یکسان و شکل اصلی یکسان،  -1

 کند. جت پاششی انتقال حرارت بیشتری را ایجاد می کاری با چندینخنک

                                                 
1 Kelvin–Helmholtz 
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ر حالت پارامتر هندسی نسبت ادغام تأثیر ناچیزی بر روی عملکرد انتقال حرارت و افت فشار د -2

DSC  .لبه پیشرو مورد بررسی قرارگرفته دارد 

تواند میزان انتقال حرارت و افت می DSCکاری حفره جت پاششی مستطیل شکل در حالت خنک -3

 ای افزایش دهد. فشار را به طور قابل ملاحظه

 DSCکاری افزایش انتقال حرارت در خنک باعث 1تا  0.5از  r/Dخفیف با نسبت شعاع  برآمدگی -4

کاری با چندین جت پاششی خطی افت فشار بسیار به حالت خنک r/D>1ای هشود. در شعاعمی

 .نزدیک است

 

 [20]های مختلف حفره جتمدلبا  DSCکننده ال برای خنکمیانگین عدد ناسلت در طول محور کان :13-1شکل 
 

های پاشش کننده بر روی انتقال حرارت در تأثیر تعداد حفره 2015در سال  [21] لوسیچ و همکارن

های پاشش در این مطالعه تجربی تأثیر تعداد حفره اند.از را مورد بررسی قرار دادهکانال پره تورین گ

گیرد. کانال شامل دو ردیف جت با کننده بر روی انتقال حرارت در کانال باریک مورد مطالعه قرار می

شود. توزیع ضریب انتقال حرارت محلی دد در جهت محوری کانال میع 10تا  5حفره از تعداد متغییر 

های داخلی کانال با استفاده از تکنیک کریستال مایع گذرا و در طیف وسیعی از اعداد برای تمام دیواره
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آید. نتایج کاهش انتقال حرارت در مناطق بازتر و نفوذ کمتر بدست می (41500-20300)رینولدز 

برای توزیع جریان  که در موقعیت بالادست کانال قرار دارند را نشان می دهد. هایتعدادی از جت

ها در جرمی جت در یک رینولدز معین می توان به این نکته اشاره کرد که با اضافه کردن تعداد حفره

های بالادست کاهش می یابد زیرا باید افزایش سرعت جرمی هر ردیف، جریان جرمی جت محلی جت

تر با تعداد بیشتر حفره در هر های طولانیپایین دست را جبران کند. با این حال، در کانالهای جت

جریان جرمی متقاطع به جریان جرمی جت ) ردیف بر نسبت
𝐺𝑐𝑓

𝐺𝑗
های بالادست تأثیر ( در جت  

 گذارد، که فقط به سطح مقطع کانال بستگی دارد. بدیهی است که جریان عرضی در عرض کانالنمی

ها در هر ردیف دهد که با اضافه شدن تعداد حفرهنتایج انتقال حرارت نشان می یابد.کمتر افزایش می

های گذارد. برای کانالبر روی موقعیت ضریب انتقال حرارت در قسمت های بالادست کانال تأثیر نمی

ویژگی را دارند که در  های باریکتر اینتوان به این نکته اشاره کرد که، کانالها متفاوت میبا عرض

ی را تحت پوشش قرار دهند و کانال های با ها می توانند نواحی بیشترمناطق بالادست کانال جت

عرض بزرگتر دارای این ویژگی هستند که در مناطق پایین دست کانال، باعث کاهش اثرات جریان 

ییر اندازه کانال و تعداد دهد که تغمتقاطع می شود. میانگین عدد ناسلت ردیف به ردیف نشان می

ها که به دلیل عدم جریان ها هیچ تأثیری در مقابله با جریان متقاطع ندارد، بجز اولین جتحفره

میانگین عدد ناسلت کل سطح هدف  های جت تنهای برخوردی بسیار نزدیک است. متقاطع به ویژگی

ر شدن کانال نسبت به کانالی که دارای تعدد و طولانی 10ها به هد که با افزایش تعداد حفرهنشان می

 یابد.کاهش می %15-10عدد حفره است مقدار انتقال حرارت در هر ردیف به اندازه  5

به های لب پیشرو پره توربین گاز را تاثیر زاویه جت بر روی گردا 2016در سال  [22] دو و همکارن

شکل  .به شدت وابسته به جزئیات میدان جریان است یانتقال حرارت گرداباند. مورد بررسی قرار داده

بر  یواضح است که زاویه نازل جت تاثیرات .نشان می دهدمختلف  α کانتور عدد ناسلت را در 1-15

 خیلی به جهت جت هوا خنک از یک طرف، موقعیت ناحیه عدد ناسلت بالا .دارد حرارتانتقال روی 
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 =α 90به ، به دلیل اینکه زاویه نازل جت از سوی دیگر یعنی زاویه نازل جت. ،کننده وابسته است

بر روی دیوار هدف  جارو کردنو منجر به ضعیف شدن اثر ه یافتسرعت چرخش کاهش  شودتبدیل می

عدد ناسلت میانگین و نسبت افت  15-1شکل د. یابشدت انتقال حرارت کاهش می در نتیجه  شود،می

 درجه 120تا  60از   α یزمان توان مشاهده کرد کهمی دهد.های مختلف نشان می αفشار کل را در 

درجه  90در خود یابد و به بالاترین حد و سپس کاهش می یافتهیابد، ابتدا ناسلت افزایش افزایش می

باعث افزایش افت فشار یابد و این افزایش می αاختلاط با افزایش  ین حال، از آنجا که اثرادر  .رسدمی

رفتار انتقال  .نشان می دهدجت مختلف  تعداد کانتور عدد ناسلت را در 14-1شکل  شود.کلی می

نازل جت کم  تعداددر  .گیردتاثیر تعداد نازل جت قرار می بیشتر تحتدر مقایسه با زاویه جت حرارت 

شود که توسط سرعت در نزدیکی ورودی ها مشاهده می بالاناحیه ناسلت (، N=1,2,3 )به عنوان مثال

کاملا غیر در فاصله زیاد جت با جت توزیع عدد ناسلت رفتار علاوه بر این،  .شودبالا تقویت میجت 

از این رو، شدت  .یابدجت کاهش میجت با فاصله  و، سرعت جت کاهش N با افزایش .یکنواخت است

 .کندد ناسلت به طور یکنواخت تغییر میانتقال حرارت در ناحیه ناسلت بالا کاهش می یابد و توزیع عد

 

 [22]مختلف بر روی ناسلت میانگین و نسبت افت فشار αتاثیر : 14-1شکل 
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 سیلندر با هندسهقعر طح مبر روی س پاششی انتقال حرارتی 2016در سال  [23] جردن و همکاراننیل

 مایع برای بهوری این تحقیق تجربی با استفاده از تکنیک بلاند. متغیر جت را مورد بررسی قرارداده

وربین ی جلو یک ایرفویل تای که لبهدست آوردن توزیع عدد ناسلت دقیق در یک سطح مقعر استوانه

 و خرو  حفره های مختلفتأثیر شکل سوراخ و شرایط ورود  استفاده شده است. کندرا مدل می

 هبررسی شد

 برای هر. 1یدو شکل سوراخ مورد مطالعه قرار گرفته است: سوراخ استوانه ای و شکل مسابقه ا .است

در نتیجه،  .شکل سوراخ، قطر هیدرولیکی و جریان جرمی به مجموعه ای از جت ها حفظ می شود

برای  40700و  27200، 13600عدد رینولدزهای  .رینولدز جت بین دو آرایه جت متفاوت استعدد 

رای سوراخ ب 34600و  23000، 11500سوراخ های استوانه ای مورد بررسی قرار گرفته و عدد رینولدز 

سه حالت ورود و خرو  برای هر نوع سوراخ مورد  .های مسابقه ای مورد بررسی قرار گرفته است

                                                 
1 racetrack 

 

 الف

 

 

  ب

 [22]مختلف N درکانتور عدد ناسلت را ب. مختلف α در ناسلت مقدار کانتورناسلت. الف .: توزیع عدد 15-1شکل
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 سوراخ کاملاو یک شده  1فیلت )پخ(بررسی قرار می گیرد: یک مربع لبه دار، یک قسمت به طور جزئی 

 .دهدمشخصات هندسی مدل مورد بررسی را نشان می 16-1شکل  فیلت.

 

 [23]هندسه جت های پاششی: 16-1شکل

 

بین  زیادی هایدر اینجا، تفاوت. دهدنشان می x مقایسه مقادیر اعداد ناسلت را در جهت ،17-1 شکل

عدد ناسلت مقدار ای، بالاترین مسابقه حفرهلبه مربعی،  .شودجت مشاهده می های مختلفهندسه

ها به طور قابل توجهی فیلتحال، با افزایش عدد رینولدز، اضافه کردن  با این .باشدرا دارا میمیانگین 

0.25)ناسلت در ناحیه سکون مقدار  ≥ y/dHjet ≥ مسابقه ای نسبت به  های حفرهاز  (0.25−

ای استوانه فیلت های جزئی و کاملاًدو حفرهدر مقایسه مقادیر جانبی، هر  یابد.ای کاهش میاستوانه

این حال، در خار  کنند. با گیرند بهتر عمل میای شکل میهایی که به صورت مسابقهنسبت به سوراخ

نسبت به یک  تریاعداد ناسلت بزرگای هستند که های مسابقهحفرهبه طور کلی  از منطقه سکون،

 .کنندتولید میای معادل سوراخ استوانه

 

                                                 
1 fillet 
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جایی بین ساختار جریان و افزایش انتقال حرارت جاب ارتباط 2016در سال  [24]همکارن ترزیس و 

ن ین ساختار جریابدر این مطالعه، ارتباط  اند.برای چندین جت پاشش کننده را مورد بررسی قرار داده

های پاشش کننده و افزایش انتقال حرارت جابجایی بصورت تجربی برای دو نمونه کانال باریک با جت

ی میدان جریان و از وضوح بالا و با استفاده Z/D=2-3هدف ا سطح با ماکزیمم فاصله صفحه جت ب

 .ح زیر استسطح انتقال حرارت آزمایش مورد بررسی قرار گرفته است. برخی از نتایج قابل توجه به شر

𝐺𝑐𝑓در غیاب جریان متقاطع در جت اول

𝐺𝑗
= بیشترین مقدار انتقال حرارت عمدتاً ناشی از افزایش   0

است و پروفیل سرعت به منظور عبور از ناحیه فشار بالا در منطقه  Wودی محلی مولفه سرعت عم

شود. بنابراین، جریان به اطراف جت پاششی برخورد کرده و انتقال حرارت ایستایی دوباره تنظیم می

دهد. علاوه بر این، با شتاب گرفتن جریان در ناحیه دیواره جت باعث افزایش محلی را افزایش می

 

 [23]()جانبیxتوزیع میانگین مقدار ناسلت در جهت  :17-1شکل
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نیز ممکن است تأثیر مثبتی بر روی شکل گیری ماکزیمم انتقال حرارت داشته باشد. از طرف سرعت و 

یابد. با مولفه سرعت کاهش می شود که هر دوای ظاهر میدیگر، پیک ثانویه انتقال حرارت در منطقه

این حال، توزیع نوسانات سرعت که معیاری برای اندازگیری انرژی جنبشی آشفتگی است، نشان 

  نده ارتباط بسیار قوی با توزیع ضریب جابجایی در محل پیک ثانویه دارد.ده

مقعر را  انحنای بر روی انتقال حرارت پاشش جت بر روی سطح تأثیر 2017سال در  [25] ژو و همکاران

ت ای بر روی عملکرد انتقال حراردر این کار مطالعه گستردهاند. بصورت تجربی مورد مطالعه قرارداده

. یک برخورد جت دایروی بر روی سطح مقعری که دارای شار حرارتی ثابتی است انجام شده است

دد بر روی ع d/Dو نسبت انحنای  H/dت عدد رینولدز، نسبت فاصله جت با سطح هدف جایی که اثرا

های تجربی بدست آمد. ناسلت مورد بررسی قرار گرفت و معادلات میانگین ناسلت مبتنی بر داده

 خلاصه نتایج مطالعه حاضر به شرح زیر است.

ای افزایش یافته میزان قابل توجه با افزایش عدد رینولدز میانگین عدد ناسلت در نقطه ایستایی به -1

دهد که افزایش فشار یا سرعت ورودی جت یک راه موثر برای افزایش انتقال و این نشان می

  است. 1حرارت در یک سیستم ضد یخ

یابد. انحنای سطح دو تأثیر بر مقدار عدد ناسلت با کاهش فاصله جت با سطح هدف افزایش می -2

گذارد. برای قطر سطح ثابت، با افزایش قطر جت نسبت می عملکرد انتقال حرارت پاششی جت

یابد. در مقابل، برای قطر جت ثابت، با و مقدار میانگین عدد ناسلت افزایش می d/Dانحنای سطح 

و  D/Lیابد. با افزایش انحنای بدون بعد مقدار میانگین عدد ناسلت کاهش می d/Dافزایش مقدار 

 شود. خود باعث افزایش میانگین عدد ناسلت میقبل از رسیدن به حداکثر مقدار 

کاری چرخشی دوگانه در لبه پیشرو هدف بر روی عملکرد خنککانال  تأثیر شکل [26] همکارنژو و 

اند. سه آرایش جریان مورد آزمایش قرار گرفت: در آرایش اول پره توربین گاز را مورد بررسی قرار داده

                                                 
1 anti-icing 
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جریان از سمت راست کانال مجاور وارد و از سمت چپ کانال لبه پیشرو خار  شده و در آرایش دوم 

ست کانال لبه پیشرو خار  شده و در طرح سوم جریان از دو سمت کانال جریان خروجی از سمت را

لبه پپیشرو خار  می شود. این آرایش ها برای پنج مدل حفره های متقاطع تنظیم می شود و تمرکز 

مطالعه بر روی نرخ وابستگی انتقال حرارت به جریان محور تولید شده توسط حفره های متقاطع 

میلیون مش  1.1از یک مدل دینامیک سیالات محاسباتی سه بعدی با ی بالادست است. نتایج عدد

در ترکیب با تقویت رفتار  1قابل درک k-Ɛشش ضلعی نا منظم بدست آمده است. از مدل آشفتگی 

موجود با  RANSبرای مناطق نزدیک دیوار استفاده شده است. سایر مدل های آشفتگی  2نزدیک دیوار

بهتری نسبت به نتایج از پیش اندازه گیری شده نداشته است. عدد ناسلت داده های مشابه هیچ نتیجه 

و یک فاصله ثابت  55000تا  8000در ناحیه نوک کانال لبه پیشرو و فشار،مکش طرفین برای رینولدز 

بین حفره های متقاطع و لبه پیشرو گزارش شده است. به منظوراعتبار سنجی نتایج بدست آمده از 

نتایج آزمایش تجربی مورد مقایسه قرار گرفته است. نتایج نشان می دهد که جریان محاسبات عددی با 

گذارد زیرا قدرت برخورد محوری ایجاد شده توسط جت های بالادست بر روی عدد ناسلت تأثیر می

جت های پایین دست به لبه پیشرو را به شددت کاهش می دهد. آرایش جریان تأثیر زیادی بر روی 

می باشد  %24.5تا  0.3حرارت دارد. اختلاف بین نتایج تجربی و عددی به طور متوسط بین  نتایج انتقال

 با این حال، همبستگی بین این دو نتایج را می توان به وضوح مشاهده کرد.

 این مطالعه عبارت است از:  مهمترین نتایج

انتقال حرارت های بالا دست تأثیر زیادی بر روی ضریب جریان محوری تولید شده توسط جت -1

گذارد و مانع پاشش جت بر روی لبه یا نوک کانال می شود . با این حال، در جابجایی می

مناطق جانبی در اثر انحراف جریان جت میزان خنک کاری در این ناحیه بهبود پیدا کرده 

 است.

                                                 
1 realizable 

2 enhanced wall treatment approach 
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یان ت جرمیدان سرعت محوری در کانال تغذیه با توزیع فشار در دو کانال باعث ایجاد تغییرا -2

 ها می گردد. جرمی در هر یک از حفره

ه و عدد ناسلت در ناحیه نوک و طرفین در طول کانال لبه پیشرو دچار تغییرات زیادی شد -3

 ماهیت این تغییرات به آرایش جریان بستگی دارد.

آرایش  بالاترین مقداد عدد ناسلت در ناحیه نوک و طرفین لبه پیشرو به طور کلی مربوط به -4

 باشد.ای( بوده و حفره پنجم دارای بالاترین عملکرد میوم )دایرهجریان نوع د

یت رفتار در همراه با تقو K-Ɛضریب انتقال حرارت پیش بینی شده در معالعه عددی با مدل آشفتگی 

 CFDراین، نزدیک دیواره با مقادیر اندازه گیری شده در مطالعات تجربی بسیار منطقی می رسد، بناب

 کاری در ایرفویل در نظر گرفت. ناسبی برای طراحی مدارهای خنکمی تواند ابزار م

کننده ترکیبی برای لبه پیشرو پره بهینه سازی چرخش با یک واحد خنک [27] فازی و همکارن

های میدان جریان و برای بررسی ویژگی CFDاند. شبیه سازی مورد مطالعه قرار داده توربین گاز را

پیشرو پره توربین گاز انجام شده است. تأثیر  کاری ترکیبی در لبهانتقال حرارت برای یک واحد خنک

شرایط مختلف عدد رینولدز نازل و نسبت دما مورد تجزیه و تحلیل قرار گرفته است. مدل آشفتگی 

باشد. در یک عدد رینولدز های تجربی دست یافته و معتبر میار برده شده به توافق منطقی با دادهبک

کننده در هر نازل مخروطی به طور چشمگیری پنج و نیم برابر یکسان، سرعت متوسط محلی خنک

 دست لبه پیشرو هر نازلیابد. همچنین، سرعت متوسط محلی در نزدیکی دیواره پایینافزایش می

های ناهمگن در های پاششی باعث ایجاد گردابهیابد. نازلافزایش یافته و در جهت محیطی کاهش می

ها یابد. چیدمان مبهم نازلاطراف جت شده و با افزایش عدد رینولدز قدرت پاشش هم افزایش می

و کننده روی سطح مورد نظر شده تر خنکچرخشی و پاششی باعث ایجاد تماس بیشتر و یکنواخت

افت حرکتی کمتری دارد. سرعت محوری در امتداد جهت محوری به سمت پایین دست در نزدیکی 

ای وجود دارد که مانع افزایش چرخش پایدار در یابد. توزیع سرعت پیچیدههسته جریان افزایش می
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ر کننده بیشتر شده و دشود. با افزایش عدد رینولدز مقدار سرعت خنککننده ترکیبی میواحد خنک

کننده ترکیبی، انتقال حرارت محلی با افزایش یابد. در واحد خنکنتیجه مقدار افت فشار افزایش می

های چرخشی ها پاششی با توجه به نازلیابد. همچنین، چیدمان مبهم نازلعدد رینولدز افزایش می

اطقی با ناسلت کم ای در کاهش اثر جریان متقابل دارد. علاوه بر این، این امر به کاهش مننقش عمده

شود. نسبت دما با عدد رینولدز ثابت کاری میکمک کرده که به نوبه خود باعث افزایش راندمان خنک

در نسبت دما ثابت  25000به  10000از تأثیر کمی بر روی عدد ناسلت دارد.  وقتی عدد رینولدز 

به  0.65وقتی که نسبت دما از  یابد. همچنین،درصد افزایش می 99.7یابد، عدد کلی ناسلت افزایش می

براین، یابد. علاوهدرصد افزایش می 11یابد، مقدار کل ناسلت به میزان در رینولدز ثابت افزایش می 0.95

افزایش عدد کلی ناسلت را  %39.8افزایش و  %47.9کاری ترکیبی می تواند به طور کلی واحد خنک

داشته باشد. و  15000و  10000های به ترتیب نسبت به مدل آزمایشگاهی جت چرخشی در رینولدز 

 15000و  10000ترتیب های به افزایش را در رینولدز %66.3و  %63.5همچنین عدد ناسلت به مقدار 

به مدل آزمایشگاهی جت پاششی ایجاد نماید. یک ارتباطی بین عدد ناسلت به عنوان تابعی از  نسبت

 آید.اصلی در محدوده مشخص بدست میکننده جریان عدد رینولدز و نسبت دما خنک

های چرخشی با توزیع چندین شکاف خروجی مبرجریان و انتقال حرارت در چ [28] جینگ و همکاران

ان اند. ویژگیها انتقال حرارت و جریو ساختار گودی و برآمدگی را بصورت عددی مورد بررسی قرارداده

ها و بصورت عددی مورد بررسی قرار گرفته و با یک چنبر معمولی مقایسه شده است. سپس گودی

شوند. سپس چمبر میوارد  (DN,DS,PN,PS) لفهای مختهای بصورت نوآوری با آرایشبرآمدگی

 تأثیر نسبت دما به تفصیل مورد بررسی قرار گرفته و نتایج زیر حاصل گردیده است:

در مناطق پاشش جت  "های خارجیهای داخلی +گردابهگردابه"ساختار جریان معمولاً  -1

س کند. در توان توسعه یافتگی جریان چرخشی را در چمبر چرخشی منعکتشکیل شده و می

شود. در ، ساختار چرخش توسط جریان متقاطع ضعیف میSC1های چرخشی معمولیچنبر
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های خروجی جدید از تشکیل جریان متقاطع جلوگیری کرده و در حالی که با ایجاد شکاف

های با مقیاس بزرگتر و شدت چرخش بیشتر و پایدار ایجاد شده و حتی با ایجاد نتیجه گردابه

 گذارد. خروجی محور در چمبر جدید تأثیر کمی بر روی الگوی جریان می

کنند. در چمبر چرخشی شک تولید میلا به شکل قطره اهای مماسی مناطقی با ناسلت باجت -2

کند. در معمولی، جریان متقاطع میزان انتقال حرارت را در پایین دست پاشش تضعیف می

ان حالی که در چمبر چرخشی جدید، به دلیل بهره بردن از خروجی جریان جدید توزیع جری

 ه است. الا حفظ و گسترش یافتبتر و مناطق دارای ناسلت یکنواخت

یابد ولی افزایش می SC2و  SC1مقدار میانگین ناسلت با افزایش رینولدز چه در چمبر   -3

یابد. بهبود می SC1الت حنسبت به %   14.6 -7.7مقدار به  SC2در چمبر  میانگین ناسلت

یابد. مقاومت ضریب اصطکاک در چهار مدل چمبر چرخشی با افزایش رینولدز کاهش می

و  %50.3به ترتیب  SC4و  SC3های کردن جریان خروجی محوری در حالتجریان با اضافه 

ها با بزرگتر شده رینولدز کاهش پیدا کرده است. راندمان کلی حرارتی در هر یک از چمبر 60%

ه تولید شد %46.9بیشترین بهبود را به اندازه  SC4  ،TPکمی کاهش می یابد و در حالت 

 است. 

روی الگوی  تأثیر خوبی بر روی جریان محلی ایجاد کند ولی برتواند گودی و برآمدگی می -4

دارد. جریان جت از لبه جلویی گودی جدا شده و یک گردابه جریان کلی تأثیر کمی

ای با کند و سپس در نیمه عقب گودی به آن متصل شده و ناحیهای را تولید میجداگانه

 ا انرژی جنبشی آشفتگی بالای در نزدیکیای بکند. بطور همزمان، ناحیهناسلت بالا ایجاد می

یابد. جریان جت گیرد، در حالی که در امتداد محیط دایروی چمبر کاهش میگودی شکل می

شود، در حالی که در به لبه جلویی برآمدگی برخورد کرده و باعث افزایش انتقال حرارت می

 لبه عقب برآمدگی هیچ جدایش جریان مشهودی ایجاد نشده است. 

ها با گودی و برآمدگی با افزایش دار ناسلت نسبی و ضریب اصطکاک در هر یک از چمبرمق -5
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نسبت  DSو  DNهای با گودی حالت محفظهحرارت در یابد. مقدار انتقال رینولدز کاهش می

کند. ها مقاومت کمتری در مقابل جران ایجاد میکمتر است ولی گودی SC4به حالت 

بخشد. به بهبود می  %15.7به اندازه  PNن حرارتی را در حالت برآمدگی به طور کلی راندما

طور همزمان، برآمدگی به طور قابل توجهی مقاومت  جریان را کاهش می دهد و این کاهش 

ها با می باشد. عملکرد کلی حرارتی هر یک از چمبر %64.6در ماکزیمم مقدار خود به اندازه 

 دهد، که همگی بالاتر از حالتروند نزولی را نشان میگودی و برآمدگی با افزایش رینولدز 

SC4  ها با خروجی محوری دهد که آرایش جتحرارتی نشان میهستند. نمودار عملکرد

نسبت به عدم وجود خروجی محوری عملکرد بهتر دارند و برامدگی بر گودی برتری دارد. 

 ست می آید.بهبود بد %54.8با  PNحداکثر مقدار عملکرد حرارتی در حالت 

 همه PNو  SC4های با افزایش نسبت دما، میانگین عدد ناسلت و ضریب اصطکاک چمبر -6

رارتی ابتدا افزایش و سپس کاهش حتغییر عملکرد یابد. در حالی که روند حالت ها افزایش می

بدست آمده  0.89و  0.92به ترتیب  PN و SC4دهد. حداکثر عملکرد حرارتی در  را نشان می

در  دارد. است. به طور نسبی، نسبت دما تأثیر بیشتری بر روی مقاومت جریان چمبر چرخشی

کننده های کاربردی، با تنظیم نسبت دمایی می توان بهینه ترین عملکرد خنکبرنامه

 چرخشی را بدست آورد. 

کرده و باعث کاهش  موثُری عمل توانند به طورهای چرخشی توسعه یافته میمحفطهروی هم رفته، 

شوند و پدیده گودی و برآمدگی باعث افزایش کلی عملکرد مقاوت جریان و افزایش انتقال حرارت می

فراهم  انتقال حرارت خواهد شد که یک روش خنک کننده با راندمان بالا را برای لبه پره توربین

  کند.می
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 معرفی تحقیق حاضر  7-1

گاز ی توربینی حمله پرهکننده در لبهجت خنک بعدیسه سازی عددیه شبیهدر این مطالعه ب

ای عمودی و ای یعنی جت ضربهکاری جت ضربهپرداخته شده است. با توجه به دو طرح اساسی خنک

کننده شامل جت عمودی، جت طرح مختلف جت خنک چهارمماسی به سطح هدف، به مطالعه 

انتقال  ه است. تا بتوان  بر اساس میزان توزیعمماسی و ترکیب این دو جت با یکدیگر پرداخته شد

های جت اندازه سوراخی کرد. کننده را شناسایحرارت سطح هدف بهترین آرایش یا ترکیب جت خنک

کننده با های خنکای تنظیم شده است که مجموع مساحت جتدر چهار طرح مورد بررسی به گونه

هدف سعی  ریان و میزان انتقال حرارت بر روی سطحیکدیگر برابر باشند. در این مطالعه با بررسی ج

 انتقال حرارت به صورت یکنواخت افزایش پیدا کند. شده است تا میزان و توزیع 

 نامه های پایانمروری بر فصل 8-1

 یکه در راستا ییقتحق یشینهو پ گازینتورب یکارمختلف خنک یهاانواع روش یاندر فصل اول به ب

و  الیس یانمعادلات حاکم بر جر یفصل دوم ضمن معرف در. یمشد، پرداختپژوهش حاضر با یمطالعه

 یراب یازوردنروابط م ینو همچن یوارهتوربولانس، معادلات حالت رفتار د یانانتقال حرارت، معادلات جر

 یرامترهاپا یانفصل سوم به ب در شده است.اصطکاک پرداخته یبناسلت و ضر یزانم یمحاسبه

آوردن ستبد یتاًمسئله و نها یحل عدد یهاروش ی،مرز یطشرا ی،بندهندسه موردمطالعه، شبکه

 یجهارم به نتاچفصل  در شده است.از مش پرداخته یجمستقل کردن نتا یبرا یازتعداد المان موردن

مدل اعتبار سنجی شده و همچنین به صورت  یناسلت، افت فشار براو توزیع  یزانحاصل از م

های چندگانه مماسی و مقعر با آرایش، تعداد و شکل جت سازی عددی چهار کانالای به شبیهایسهمق

ی توزیع یکنواخت و میزان افزایش ضریب انتقال عمودی به صورت ترکیبی و تکی با هدف مقایسه

و  یقحقت ینحاصل از ا گیرییجهفصل پنجم نت در .شده استپرداختهارت روی سطح هدف حر

 .شودیارائه م یندهآ یقاتتحق یبرا دهایییشنهاپ
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 قدمهم 1-2

جهت بررسی پایا  حالت پذیر درناتراکمسیال  انتقال حرارتحل جریان و به این پژوهش 

های مماسی و عمودی ناشی از کانال تامین کننده جریان به کانال کاری جتمیزان خنک

معادلات جریان توربولانس در این قسمت . باشدهدف می هدف و در ادامه به سطح مقعر

به هایی که برای تحلیل جریان توربولانس روش یطورکلبه. است شدهدادهتوضیح  مختصراً

برای جریانات پیچیده تقسیم نمود که عبارتند از  ی کلیتوان به سه دستهرود را میمی کار

مسازی عددیروش شبیه گهایگردابه سازیروش شبیه، 1مستقی روش و  2بزر

بندی شبکه دتعداهای جریان و باشند که بسته به میزان پیچیدگیمی 3رینولدز گیریمتوسط

 سازی خود را بر اصول شبیه ،اختیار داریمقدرت محاسباتی سیستمی که در  وابسته به 

ی و تا بتوان بر اساس سیستم محاسبات کنیم.پایه ریزی می های گفته شدهروشاساس 

به  موردنظر دریافت کرد.سازی انتخاب مدل توربولانسی مناسب بهترین نتیجه را از شبیه

های بزرگ و ها بر روی نمایش دادن میزان و مقیاس گردابهعبارت دیگر تفاوت این روش

بینی رفتار برای پیش معمولدیدگاه باشند. کوچک ایجاد شده در جریان آشفته می

ی متوسط زماناستوکس برای مقادیر -عادلات متوسط شده ناویرآشفته، حل مهایجریان

که حرکت سیال شامل نوسانات اتفاقی پیرامون  اساس استاین تئوری رینولدز بر باشد. می

از مقدار متوسط باشد و جریان را به دو قسمت متوسط و انحراف یک مقدار متوسط می

ممنتوم و انرژی نسبت به زمان به معادلات ی از معادلهیری گانتگرالسپس با  هتقسیم نمود

هایی اضافی ظاهر اما در هرکدام ترم عادلات همانند معادلات قبلی بوده. این مجدیدی رسید

ریزی شده است. در یهپابر اساس این روش بیان شده  های توربولانسیاساس مدلشوند. می

                                                 
1 Direct numerical simulation (DNS) 
2 Large eddy simulation(LES) 
3 Reynolds average method  
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، در کنار یک شبکه مناسب 1اغلب کاربردها و مسائل مهندسی و صنعتی یک مدل رنز

ی تواند با هزینههای جریان را باکیفیت بالایی مییفیت خوب اکثر مشخصهباکمحاسباتی 

 حل کند. صرفهبهمقرونمحاسباتی و زمان 

 ت حاکم معادلا 2-2

 یدیظم شدحرکات نامن تأثیرتحت  یانکرده و جر ییرتغ یانجر یمرژ ی،بحران از حالت ینولدزبا گذر ر

ودن و حرکات ب یتصادف ید،شد نظمییآن، ب یهاکه از مشخصه یان،جر یمرژ ین. اگیردیقرار م

و  ارفشسرعت،) یاصل یانبر حرکت منظم جر ،یحرکات نوسان ینآشفته نام دارد. ا یماست. رژ ینوسان

. شودیم یاصل یانعمود بر جر یدر راستا یالس یدو سبب اختلاط شد شدهافزوده( یگرد یرهایمتغ

 یرمتناوب و متغ عضاًب و یرمنظمغ ی،بعدسه، (هانظمییب)یهمان نوسانات تصادف یان،اغتشاشات جر

 یادر صورت پا حتی کهیطوربه باشندیکوچک م یو مکان یزمان یهادر بازه یان،جر یرهایمتغ بازمان

وجود  یللبه د ی،رفتار اغتشاش یبررس یهستند. لذا برا یرمتغ ،بازماناغتشاشات  ی،اصل یانبودن جر

 یدر بررس همورداستفاد یهاروش یشتریناز ب یکیآرام است.  یاندشوارتر از جر مراتببهنوسانات 

سط معادلات و ب یسیبا بازنو روش یناست. در ا ینولدزر ییهبه کار بردن تجز یاغتشاش هاییانجر

جزء  یکوسط و مت یا یجزء اصل یکبه  یآن یانجر یرهایمتغ یمبر اساس تقس یاستوکس و انرژ-یرناو

 .شوندیم یکتفک یرز( 3-2( تا )1-2) روابط مطابق ینوسان

 

 

 

 

                                                 
1 Reynolds-averaged Navier-Stockes (RANS) 
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(2-1) 𝑇 = 𝑇̅ + 𝑇′ (2-2) 𝑃 = 𝑃̅ + 𝑃′ (2-3) 𝑈 = 𝑈̅ + 𝑈′ 

 به دستاستوکس و انرژی  -گیری شده ناویرگیری از روابط حاصله، معادلات متوسطمتوسط نهایتاً

 ینمابمقداری  𝑡∆ .شودانجام می ( 6-2( تا )4-2)هایآید. این فرآیند متوسط گیری توسط عملگرمی

 باشد.می مسئلهمقیاس زمانی نوسانات و مقیاس زمانی کلی 

( 4-2فیزیکی پیدا کند معادلات ) مفهومف شود و گیری به نسبت زمان درست تعریبرای اینکه متوسط 

 هایمؤلفهتواند هر یک از که می کلی یرمتغبرای  یگردعبارتبه ،باشند( باید مستقل از زمان 6-2) تا

 برقرار باشد: (7-2) سرعت،فشار و یا درجه حرارت باشد بایستی رابطه

(2-7) 
0

t





 

حاکم  به معادلات بقا و متوسط گیری زمانی، معادلات (3-2( تا )1-2)با اعمال قوانین جداسازی 

 شوند.زیر تبدیل می صورتبه

 : ی پیوستگیمعادله 

(2-8) 0
j

j

U

x





 

 

(2-4) 

1
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U x t U dt
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
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(2-5) 1
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
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
   



41 

 

 نتوم:می ممعادله 

(2-9) 
( ) 1j i i

j i

i i i i

U U UP
U U

x x x x




   
    

    
 

 ی انرژی:معادله 

(2-10) 
( )

Pr

j

j

i i j

U T T
U T

x x x

   
  

    
 

به ترتیب چگالی، لزجت سینماتیکی و عدد پرانتل سیال هستند. البته باید توجه  Prو ،در روابط

 منظوربهها داشت که اگرچه تفکیک جریان به دو بخش متوسط و نوسانی نیاز به حل جزئیات نوسان

برد، اما دستگاه معادلات ممنتوم و انرژی به ترتیب شامل ی جریان متوسط را از بین میمحاسبه

𝑈𝑖دوم نسور مرتبه تاهای ترم
′𝑈𝑗

′̅̅ ̅̅ 𝑈𝑗و تانسور مرتبه اول  یکه به آن تنش رینولدز ̅̅
′𝑇′̅̅ ̅̅ که آن را  ̅̅

شی که به آن مدل های تنش مجهول توسط رو. این تانسورشوندمی نامند،آشفتگی می حرارتیشار

بندی طبقهبر اساس نوع رفتار با این تانسورها  هااین مدل و شدهزدهشود، تقریب میتوربولانسی گفته 

 شوند. می

 های توربولانسیدلم 3-2

𝑈𝑖 ترمین تخماولین نظریه برای 
′𝑈𝑗

′̅̅ ̅̅ ̅̅ ارائه گردید. او مقدار تنش ناشی از اغتشاش را  1توسط بوزینسک   

به مقادیر متوسط سرعت مربوط کرد. او اظهار داشت که اغتشاشات، شامل  (1-2)ی توسط رابطه

 هاآنروند و تنش رینولدزی در و از بین می یدشدهتولمداوم  طوربههای کوچکی هستند که گردابه

 tایگردابهشود. لزجت سینماتیکیاغتشاشی شناخته می سینماتیکی نام لزجتمتناسب با ضریبی به 

رهای میدان جریان از خواص سیال است، تابعی از متغیسینماتیکی مولکولی که تابعی  لزجت برخلاف

                                                 
1 boussinesq 
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  باشد.می

(2-11) 
j i t

U
U U

y



 


 

که از  kو سرعت اغتشاشی  1ای را بر اساس طول اختلاطاولین بار پرانتل، لزجت سینماتیکی گردابه

 بازنویسی کرد. (12-2)یرابطه صورتبهباشند، خصوصیات جریان می

(2-12) 
' 2 2

t rms

U U
constV const

y y
 

 
    

 
 

باشد. با فرض اینکه میزان نوسانات در جهات مختلف طول اختلاط پرانتل می ( 12-2)یدر رابطه

زه ز اندابر واحد جرم نیز که معیاری ا kبا یکدیگر برابر هستند، انرژی جنبشی اغتشاشی  تقریباً 

های نوسانی های اصلی است بر اساس میانگین سرعتشده به سرعتنوسانات تصادفی اغتشاشی اضافه

 گردد:زیر تعریف می صورتبهدر سه جهت 

(2-13) 
'2 '2 '2 '21

( )
2

rmsk U V W V     
' ' ' '

rmsU V W V    

 صورتبهشود، که شار حرارتی رینولدزی را ای تعریف میای، نظریه پخش گردابهگردابهمشابه لزجت

پرانتل اغتشاشی نام  Prtای وگردابهپخش tکند و در آن خطی با گرادیان متوسط دما مرتبط می

 .دارد

 (2-14) 
Pr

t
t

t


   ' '

j t

i

T
U T

x
 





 

ای از طریق عدد پرانتل اغتشاشی به لزجت پخش گردابهشود، مقدار که مشاهده می طورهمان

                                                 
1  
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ثابت بوده و  تقریباًدهد که عدد پرانتل اغتشاشی شود. نتایج آزمایشگاهی نشان میای مربوط میگردابه

های اغتشاشی ای، مدلعبارت لزجت گردابه سازیمدلبسته به نوع  متغیر است. 1تا  0.7مقدار آن بین 

ای( و یا صفر معادله جبری)مدل صورتبهتوان اند. این روابط ریاضی را میمختلفی به وجود آمده

ه به های توربولانس بیان نمود. بستی دیفرانسیل با مشتقات جزئی برای انتقال کمیتمعادله صورتبه

شوند. به بندی میها طبقهکننده در مدل توربولانس، این مدلشرکت یمشتقات جزئد معادلات تعدا

ی های دو معادلهو در مدل مشتق جزئیی ای فقط یک معادلههای تک معادلهاین صورت که در مدل

ین ها مانع از کاهش ابعاد شبکه محاسباتی به ابعاد کوچکترگردد. لذا این مدلحل می مشتق جزئی

سازی عددی اغتشاشات بر روی جریان شده و برخلاف روش شبیه یراتتأثها، برای بررسی گردابه

گرفته  به کاری محاسباتی پایین هایی با اعداد رینولدز بالا، با هزینهتوانند برای حل جریانمستقیم، می

مدل تنش  نایزیربباشند. دیدگاه دیگری که دارای مقداری خطا نیز می درهرصورتشوند، اما 

های تانسور تنش رینولدزی و یک تک ترمی انتقال برای تکدهد، حل معادلهشکیل میینولدزی را تر

 دوبعدی( است. در حالت 𝜔یا  𝜀برای  معمولاًی اضافی برای تعیین مقیاس طولی  اغتشاشات)معادله

ی های بر پایهموارد مدلگردد. در اغلب ی انتقال حل میآن هفت معادله یبعدسهپنج و در حالت 

ی محاسباتی اضافی مدل تنش رینولدزی را دهند و هزینهبوزینسک نتایج خوبی از خود نشان می

بر های نمایند. زیرا هزینه، سختی حل و مشکلات همگرایی در این مدل، بیشتر از مدلمی غیرمنطقی

ثر غالب بر روی متوسط جریان دارد، اغتشاشات، ا 1باشد. اما در ناهمسانیای میگردابهلزجت ییهپا

های هایی با انحنای زیاد خطوط جریان ناشی از خم، جریان، جریان2های بشدت چرخشیمانند جریان

، مدل تنش رینولدزی نتایج 3حاصل از تنش های ثانویهجریانهای جهتی و بعدی با پدیدهسه کاملاً 

ی مهم نکته . [29]دکنای ارائه میگردابهلزجت یهپابر های نسبت به مدل تریمناسب کاملاً متفاوت و 

ی اغتشاشی از طریق ها، تمامی مقیاستنش رینولدزیای و گردابهاین است که در هر دو روش لزجت

                                                 
1 Anisotropy  
2 Highly swirling flows 
3 Stress-driven secondary flow 
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گردند . لذا در این پژوهش سازی نمیشوند و شبیهمی سازیمدلهای تنش رینولدزی، ترم سازیمدل

سنجی کار خود با نتایج آزمایشگاهی مجبور به استفاده و انجام صحیح خطا و صحت سازیمدلبرای 

دو  ای اسپالارت آلماراس وهیک معادل های توربولانسیسنجی مناسب از مدلبرای رسیدن به اعتبار

 پردازیم.ایم. که در ادامه به شرح معادلات آن میشده 2کی امگاو  1کی اپسیلونای همانند معادله

 لماراسآمدل توربولانسی اسپالارت  1-3-2

ای نوشته قسمتی از عبارت مربوط به لزجت گردابهای، یک معادله برای یافتن های تک معادلهدر مدل

ها بر عکس مدل مدل آید. ایندر ماهیت مساله بدست می قتحقیود و معادله دیگر با بررسی و شمی

شود، از یک معادله انتقال برای تعیین ای ثابت فرض میای که در آن مقدار لزجت گردابهصفر معادله

به متغییرها و  کنند بنابراینجریان استفاده می تابعی از متغییرهایای به صورت مقدار لزجت گردابه

ای در نرم افزار فلوئنت مدل کنند. تنها مدل تک معادلهمتغییر اضافه می 1معادله و  1معادلات سیستم 

ای باشد. حل جریان مغشوش در این مدل تنها با حل معادله انتقال لزجت گردابهاسپالارت آلماراس می

وط به ضخامت لایه برشی محلی، و بدون محاسبه مقیاس طولی مرب (PDE  یک معادلهتیکی)سینما

توان با در صورت استفاده از این مدل در موارد کاربرد متناسب با اهداف طراحی آن، می شود.انجام می

مدل استخرا  نمود. بعلاوه استفاده از این مدل،  ینااتی پایین نتایج قابل قبولی از صرف هزینه محاسب

بزرگ بسیار اقتصادی است. در این مدل محاسباتی های برای کاربردهای متناسب با آن در شبکه

در این مدل، در مقایسه با تعادل خوبی بین دقت و سادگی مدل وجود دارد همچنین حل جریان 

شود. توانایی این مدل در تطبیق با تغییرات سریع ای  به خوبی همگرا میدو معادله یهامدل

های برشی های طولی جریان خصوصا تغییرات ناگهانی، از جریان تحت تاثیر دیواره به جریانمقیاس

آزاد ) مانند تخلیه یک جت با ابعاد محدود به محیطی با ابعاد نامتناهی( و همپنین در نظر گرفتن 

. بعلاوه باشدها ) مثل مسائل احتراق یا جابجایی آزاد و نیروهای گرانشی( پایین میاثرات زیر مدل

                                                 
1 K-𝜀 model 
2 K-𝜔 
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ی های آشفتههای خام جهت درک رفتار کلی و تقریبی جریانتوان از این مدل برای رسیدن به حلمی

 مدل برای اینکه های محاسباتی درشت استفاده نمود. در اینمتناسب با کاربرد این مدل بر روی شبکه

تی شبکه در ر گرفته شود، باد ارتفاع بدون بعد اولین سلول محاسبادرستی در نظناحیه لایه مرزی  به

است، که به جز در نزدیکی دیواره  𝜐̅متغییر انتقالی در این مدل،  .در حدود  باشد دجامنزدیکی مرز 

ی بوده و معادله انتقال آن به صورت زیر ای سینماتیک)زیر لایه لز  و لایه بافر( مشابه لزجت گردابه

 باشد:می

(2-15) 2

2

1
( ) {( ) } ( )i b

i i i i

u G C Y S
x x x x

  


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عددی  𝐶𝑏2عدد پرانتل و 𝜎𝜈̅ای، به ترتیب تولید و اتلاف لزجت گردابه 𝑆𝜐و  𝐺𝜐های در رابطه بالا ترم

دینامیکی ای گردابهلزجت سینماتیکی مولکولی است.  لزجت  νباشند. و منظور از پانویس ثابت می

 عددی ثابت است. 𝐶𝜈1تابع میراکنندگی و  𝑓𝜈1رابطه زیر که در آن  توسط

(2-16) 3 
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ل توسط روابط زیر محاسبه ای در این مدای و اتلاف لزجت گردابههای تولید لزجت گردابهترم

 شوند:می

(2-17) 
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به همراه باشد. ثوابت این مدل چرخش می رخنتانسور متوسط  Ω𝑖𝑗فاصله از دیواره و  dدر روابط فوق 

 آمده شده است. زیربه طور یکجا در جدول 

 : ثوابت مدل توربولانسی اسپالارت آلماراس1-2جدول 

1C 
prodC

 3WC
 2WC

 2bC
 1bC

 


 

1/7 2 2 3/0 622/0 1355/0 667/0 

 کی اپسیلون مدل 2-3-2

یک  عنوانبههای اغتشاشی در مسائل دینامیک سیالات محاسباتی که های معروف جریانیکی از مدل

باشد. این مدل می k-epsilonیا  K-𝜀، مدل است شدهشناختهمدل استاندارد و پرکاربرد در صنعت 

که از دقت و پایداری مطرح شد ای یک مدل دو معادله عنوانبه [30] 2و اسپالدینگ 1توسط لاندر

عمومی برخوردار است و به سبب قدمت و هزینه پایین، یکی از  هایسازیمدلخوبی برای اهداف 

های اغتشاشی در مسائل مهندسی است. در این مدل فرض بر آن است که جریان پرکاربردترین مدل

 افزارنرمای به لزجت مولکولی غالب است. این مدل در مغشوش بوده و اثر لزجت گردابه شدتبه

ی لزجت محاسبه درروشباشد،  تفاوت اصلی این سه زیر مدل، می زیرشاخهانسیس فلوئنت دارای سه 

ی کند و ترم تولید و اتلاف در معادلهرا کنترل می εو  k 3اغتشاشی که پخش پرانتزای، عدد گردابه

 پردازیم:در ادامه به شرح روابط و مزایای این خانواده می باشد کهمی εانتقال 

                                                 
1 Launder 
2 Spalding 
3 diffusion 
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 Realizable کی اپسیلونمدل *

ای برای تعیین توان، از ترکیب رابطه بوزینسک و تعریف لزجت گردابهاستخرا  این مدل میبرای 

ه کرد. این مدل در سال های رینولدزی عمودی، در یک سیال غیرقابل تراکم تحت تنش استفادتنش

رفع نقص مدل استاندارد، این مدل را رونمایی کردند.این  منظوربه [31]1توسط لاندر و سندهام1994

های متقارن نتایج ، جدایش، برشی همگن دورانی و جتچرخشهایی شامل مدل برای جریان

نوشته   (23-2( و )22-2) وابطر صورتبهاین مدل  ε و kت ی را ارائه کرده است. معادلاقبولقابل

 شوند:می

(2-18) 
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در این مدل مشابه مدل استاندارد بوده اما ضرایب آن  kی انتقال شود، معادلهکه مشاهده می طورهمان

 باشند.یک ضریب است، که به شرح زیر می 1Cنیز در آن ε ی انتقالمتفاوت است. معادله

(2-20) 
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(2-21) 
1 max 0.43,
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 باشد.زیر می روابط صورتبهضرایب بالا 

                                                 
1 Launder and sandham 
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cos ( 6 )

3
W   6 cossA   0 4.04A   

*

ij ij ij ijU S S    ij ijS S S  
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ij jk kiS S S
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k
S


  ij ij ijk k      ' 2ij ij ijk k     

k =1  =1.2 2C  =1.9 

 کی امگادل م 3-3-2

بینی دقیق جدایش جریان از روی های مغشوش، پیشجریان سازیمدلیکی از مشکلات عمده در 

ی جدایش در بسیاری از مسائل کاربردی برای هر دو جریان بینی پدیدهباشد. پیشسطوح صاف می

در  ذرگاهدو گ کنندهمتصلداخلی و خارجی اهمیت دارد)همانند جدایش جریان در نواحی خم 

در  غالباً  کی اپسیلونهایی مانند گاز(. مدلکاری داخلی توربینی خنکمدارهای مارپیچ چندپاسه

شوند. در حضور گرادیان فشار نامطلوب دچار خطا می جدایش جریانبینی نقطه شروع و مقدار پیش

کند. بینی میششروع جدایش را خیلی دیر و مقدار آن را کمتر پی کی اپسیلونهای در حقیقت مدل

به تحلیل  ε جایبهدر این مدل 
k




 شود و مقیاس از معکوس میکه به آن نرخ ویژه اتلاف گفته

کلی در آن اصلاحات مربوط به اثرات عدد طوربهای است که معادله دو  یک مدل کی اپسیلونمدل 

 .[29] است. شدهگرفتهدر نظر  2برشیپذیری و توزیع جریان، تراکم1رینولدز پایین

 SST کی امگامدل  *

بینی دقیق شروع و بوده و برای پیش کی امگای های خانوادهترین و بهترین مدلاین مدل یکی از مهم

                                                 
1 Low-Re corrections 
2 Shear flow 
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ای ی لزجت گردابهمقدار جدایش در حضور گرادیان فشار نامطلوب، با اعمال اثرات انتقال در معادله

استاندارد و در جریان  کی امگایاز مدل  نزدیک دیوارهدر نواحی  کهطوریبه . است شدهطراحی

است و همچنین از تغییر  بهره گرفتهاستاندارد  یلونکی اپسجریان آزاد از مدل  اصطلاحبهبالادست یا 

 (25-2)یای مطابق رابطه. لزجت گردابهشده استگذاری وضعیت پایدار و دقیق بین این دو مدل پایه

 :[1]شودمحاسبه می

(2-22) 

2

*

1

1

1
max ,

t

k

SF

a






 


 
 
 

 

 شود:تعریف می  (26-2) روابط صورتبهثوابت آن 

(2-23) 

 

4

2 2

2 2

tanh( )

500
max 2 ,

0.09

F

k

y y



  

 

 
    

 

 

باشد اما ضرایب آن متفاوت است. ضرایب استاندارد می امگا این مدل همانند کی  ωو  kروابط 

 باشد:ی کی امگا به شرح زیر میمعادله
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(2-24)  4

1 1tanhF    

(2-25) 
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(2-26) 
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1
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k
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
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(2-27) 
*min ,10i

k ij

i

U
G k

x
  
 

  
 

 

(2-28) *

kY k   

 باشد:مطابق جدول به شرح زیر می کی امگاضرایب مدل 

 SSTاومگا  ثوایت مدل توربولانسی کی:2-2جدول 

2  1  
2  1  *  2k  1k  1  2  

44/0 56/0 0828/0 075/0 09/0 1 85/0 5/0 856/0 

 

 رفتار جریان در نزدیک دیواره  4-3-2

توان به سه ی نزدیک دیواره، جریان را میدهد که در ناحیهبررسی نتایج تجربی موجود، نشان می

ناحیه که زیر  ترینداخلیشود، در که از شکل زیر مشاهده می طورهمانی مختلف تقسیم کرد. ناحیه

انتقال  و لزجت مولکولی نقش اساسی را در معادلات شود جریان آرام است  نامیده میلز ییهلا

شود، لزجت آشفتگی یا مغشوش نامیده می کاملاً ی ی خارجی که لایهمنتوم دارد. در لایهو م حرارت

ی بین این دو که کند. در ناحیهبر روی پارامتر مختلف ایفا می ایکنندهیینتعای نقش لزجت گردابه

 برخوردارند. فتگی از اهمیت یکسانیی بافر نام دارد، هر دو لزجت مولکولی و آشلایه
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 [1]از دیواره بعد سرعت و فاصلهی جریان نزدیک دیواره به همراه پارامتر بیگانه:  نواحی سه1-2شکل 

 

 

برای yیمحدوده کهطوریبه. شده استبعد دواره برای نواحی مختلف آورده ی بیفاصله 1-2شکلدر 

 شدهمشاهده 270تا  30ی لگاریتمی از یهو برای لا 30تا  5ی بافر بین ، لایه5ی آرام کمتر از ناحیه

زاد پذیرد و دیگر به پارامترهای جریان آمی تأثیراست. در نزدیکی دیواره، سیال از اثرات ویسکوزیته 

و تنش برشی ،ویسکوزیته، چگالی سیالyبستگی ندارد. سرعت متوسط فقط به فاصله از دیواره 

uبعد بسیار مهمشود و شامل دو پارامتر بیی بالا، قانون دیواره نامیده میبستگی دارد. رابطه وy 

 . [1]دخواهد بو 32-2یباشد. که برابر رابطه، سرعت اصطکاکی میuاست که ذکرقابلاست. 



52 

 

(2-29) 
wu
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  

(2-30) 1

70.027 f xC Re


   

ی تخت مطابق نتایج آزمایشگاهی به برای جریان توربولانس بر روی صفحه fC،50-2ی در رابطه

ی کلیشود. طبق رابطهتعریف می گونهاین
2

 
1

2

w
fC

U



 

  با داشتنو
yu

y 



  اولین ، ضخامت

 .محاسبه کنیم را  ی مش از دیوارهفاصله

(2-31) 
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کننده عدد پرانتل سیال درون خنک کهاینشود و به دلیل لذا ضخامت هیدرولیکی سیال، محاسبه می

ی مرزی هیدرولیکی بوده و با بدست از لایه تربزرگی مرزی حرارتی باشد. ضخامت لایهمی 1کمتر از

ی خودکار لایه طوربهلیکی، مش ما ی مرزی هیدرولایه بر اساسآوردن اولین فاصله مش از دیواره 

 . گیردیبرممرزی حرارتی را نیز در 

 نتایج  تحلیل معادلات بکار برده شده در 4-2

. پرداخته است، کانال افت اصطکاکو ، ضریب هدف بررسی میزان عدد ناسلت سطوحاین پژوهش به 

ته پارامتر اساسی در این پژوهش پرداخ دودر این قسمت به روابط و چگونگی بدست آوردن این 

 مورددما ثابت ت . در این مطالعه میزان ناسلت را در حالآمده استمیزان عدد ناسلت ، بدست  شود:می

 باشد:برای بدست آوردن ناسلت به شرح زیر می موردنیاز. روابط ادیمقرارد بررسی
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(2-32) ''
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گردد. در یممحاسبه  32-2رابطه  صورتبهها جت قطر هیدرولیکی ناسلت متوسط بر اساس در اینجا

های جت با یکدیگر قطر هیدرولیکی سوراخ مماسی، مقدار-های عمودیهای ترکیبی جتهندسه

 ها  باید از مقدار معادل استفادهآنمتفاوت هستند به همین منظور برای محاسبه قطر هیدرولیکی 

  .[32]شودیم

(2-33) 
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بیانگر قطر میانگین و برابر قطر  33-2رابطه  باشد.، قطر هر جت می𝐷𝑖 در رابطه قطر هیدرولیکی

های عمودی و مماسی، قطر هیدرولیکی به ترتیب برابر همان قطر باشد. برای جتهیدرولیکی می

محاسبه  34-2ضریب افت اصطکاک نیز بر اساس رابطه باشند. دایروی و نیم دایروی خود نیز می

برابر طول کل  𝑥∆کننده جریان و میند. در این رابطه قطر هیدرولیکی بر اساس ورودی کانال تاشومی

 باشد.کانال از ورودی تا خروجی می

(2-34) _
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 و روش عددی  مسئلهبیان  :3فصل
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  مسئلهشرح  1-3

سازی جریان و انتقال حرارت کانال تامین کننده جریان جت در این پژوهش به بررسی عددی و شبیه

 1-3شکل  شود.یاند پرداخته مهای جت به یکدیگر وصل شدهکه توسط سوراخچنین کانال هدف مو ه

 باشد. ای در لبه پیشرو پره توربین گاز میکننده به وسیله جت ضربهنشان دهنده سیستم واقعی خنک

به عنوان  [19]یانگ و همکارانشای از مدل آزمایشگاهی کننده ضربهجهت مطالعه بر روی جت خنک

های جت سازی استفاده شده است. در ابتدا با کاهش فاصله سطح هدف نسبت سوراخمرجع شبیه

های عمودی و مماسی به بررسی مقادیر ای با محوریت ترکیب جتکننده به صورت مقایسهخنک

 انتقال حرارت سطح هدف پرداخته شده است. به طور کلی چهار آرایش و شکل هندسی مختلف جت

ری کننده در این پژوهش مورد مطالعه قرار گرفته است. بطوری که مجموع مساحت سیال عبو خنک

 ت. طح هدف آن با یکدیگر برابر اسسهای جت پاشیده شده به از سوراخ

  

 [19]شروکاری داخلی مرسوم ضربه جت سیال در ناحیه لبه پی: مدل خنک1-3شکل 
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 مدل آزمایشگاهی 2-3

ی ای در ناحیهکاری جت ضربهبه خنک 2012یانک و همکارانش در مطالعه تجربی و عددی در سال 

اده توربین گازی پرداختند. در این مطالعه از این پژوهش جهت اعتبار سنجی استف مقعر لبه پیشرو پره

ا تامین کننده جریان و یشامل یک کانال بالادستی  2-3کننده مطابق شکل شده است. این مدل خنک

مودی به یکدیگر متصل عسوراخ جت  10توسط  باشد. که این دو کانالیک کانال هدف مقعر می

کننده از جریان بالادست وارد و به داخل کانال هدف توسط جریان خنکطوری که اند. بهشده

شود. سطح خار  میبه محیط ی مقعر کانال هدف پاشیده و از کانال هدف های جت به صفحهسوراخ

  درجه دایروی تشکیل داده است. 240هدف را یک کمان 

 

 

  [19]کننده یانگ و همکارانش هندسه مدل خنک :2-3شکل 
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ال مایع به ترموگرافی کریستبه وسیله  20000تا  10000ی این مطالعه در سه عدد رینولدز در محدوده

ها به ارهطور ویژه میزان توزیع و عدد ناسلت سطح هدف ارزیابی شده است. در حالت عددی تمامی دیو

درو و برای سطح هدف شرط مرزی دما ثابت جز دیواره هدف بدون انتقال حرارت یا به عبارت دیگر بی

هیزات ارزیابی آزمایشگاهی جت یل و تجای از وساوارهطرح 3-3در شکل در نظر گرفته شده است. 

 باشد. کننده میای عمودی خنکضربه

 

 

کننده جت خنکی آزمایشگاهی بر روی انتقال حرارت تصویری از چینش وسایل مربوط به مطالعه: 3-3شکل 

 [19]و همکارانش یانگتوسط 

 ی میدان حل هندسه 3-3

در این پژوهش عددی چهار هندسه مختلف مورد بررسی قرار گرفته است. در اینجا به بیان جزئیات 

های مورد ارزیابی قطر در تمامی هندسهشود. کننده پرداخته میهای خنکاین کانالهندسی 

ها و همچنین کانال سطح هدف با یکدیگر برابر کننده جریان جتهای تامینهیدرولیکی و طول کانال

متر و قطر میلی 320و  330کننده و هدف به ترتیب برابر ند. بنابراین طول کانال تامینباشمی

ها به متری فاصله جتمیلی 10با تغییر فاصله متر است. میلی 40هیدرولیکی کانال تامین کننده برابر 

 240ی انحنای سطح هدف مورد بررسی در چهار هندسه مختلف مورد بررسی از ی هدف، زاویهصفحه
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ری بیشتر جت بر روی سطح این کاهش اندازه با هدف اثر گذا درجه کاهش یافته است. 180درجه به 

ای مماسی نیم شامل جت ضربههای مورد ارزیابی در این مطالعه هدف لحاظ شده است. هندسه

ای با قطر ای مماسی و عمودی استوانهترکیب جت ضربهای، ای عمودی استوانهای، جت ضربهاستوانه

نیم ای یب جت ضربهترکهای عمودی و مماسی غیر یکسان، حالت و در حالت قطر 8/3mmیکسان

مورد ارزیابی قرار گرفته ،9/8mmو  2/075mmای به ترتیب با قطر ای مماسی و عمودی استوانهاستوانه

این  از ها و دبی جرمی گذرندهبر اساس مجموع یکسان مساحت جتها اندازه قطرهای جت. است

های مختلف بر قسمتاند. با تقسیم دبی گذری کننده در جت عمودی طراحی شدهسوراخ خنک10

ها در های مماسی را ایجاد کردیم. به همین منظور تعداد جتهای عمودی، جتعلاوه بر جت

های مماسی طوری که برای هندسه جتهای مورد بررسی با یکدیگر متفاوت خواهد بود. بههندسه

و برای ترکیب  10mmقطر  در دو طرف کانال هدف به صورت مماسی با ایجت نیم استوانه 20دارای 

باشد ای میای و استوانهجت نیم استوانه 19جت های مماسی و عمودی با قطرهای مختلف دارای جت

جت به صورت مماسی در دو طرف کانال هدف به  9ها مورد بررسی دارای مجموع . تمامی هندسهکه 

 4-3د. شکل باشنای میکاری ضربههای خنکمساحت یکسان در سوراخ باشد.می صورت مماسی

پارامترهای  1-3در جدول  اشکال چهار هندسی مورد بررسی در این پژوهش را نشان داده است.

 را نمایش داده است. 10mmای عمودی با قطر مختلف هندسی جت ضربه

 کنندهخنک هایطرح: پارامترهای اساسی هندسی 1-3جدول 

𝑃𝑡/𝐷 𝑃𝑛&𝑡/𝐷 𝑃𝑛/𝐷 𝑅/𝐷 𝐿/𝐷 𝑍/𝐷 

5/1 3 3 2 1 2 

های عمودی در دو های مماسی در ترکیب با جتجت گام 𝑃𝑛&𝑡گام جت عمودی و  𝑃𝑛در این جدول 

های های مماسی در کانالی که فقط جتگام جت 𝑃𝑡اند و کانال هدف قرار گرفتهطرف سطوح کناری 

 شود.هدف به صورت مماسی به سطح هدف پاشیده میمماسی در دو طرف کانال 
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 جت عمودی )مورد اول( الف.

 

 جت مماسی )مورد دوم( ب.

 

 وم()مورد س 9/8mmو  2/075mmای به ترتیب با قطر ای مماسی و عمودی استوانهای استوانهترکیب جت ضربه  .
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 مدلسازی مسئله 4-3

 یاشکان هندس یمجهت ترسمدلر  یزاینافزار دو حل مسئله از نرم تحلیلهدف  در پژوهش حاضر با

نتقال او  یانجر سازییهو شب 2020R2فلوئنت مشینگ از  یمحاسبات یشبکه یجادا یبرا مختلف و

 2/17 نتافزار فلوئبا استفاده از نرم یو معادلات اغتشاشات یممنتوم، انرژ یوستگی،حرارت؛ معادلات پ

و  محاسباتی یشبکه در دامنه یجادا به بررسی اجمالیبطور  نیز بخش ینشده است. در ااستفاده 

و روش   گرحل یماتپرداخته و در ادامه تنظ یازموردن شبکهاز شبکه و تعداد استقلال  یجسپس نتا

 حل مسئله را مشخص کرده است. ییهمگرا یارهایو مع یعدد

 شرایط مرزی و خواص سیال  1-4-3

ی یانگ و همکارانش شرایط مرزی و خواص سیال این پژوهش بر اساس مطالعات آزمایشگاهی و عدد

ناپذیر با خواص ال و سیال تراکمبه عنوان گاز ایدهکننده هوا سیال خنکباشد که بر این اساس می

 2-3ترمودینامیکی ثابت در محاسبات عددی انجام شده مورد استفاده قرار گرفته است. در جدول 

 10000سازی دو عدد رینولدز خواص ترمودینامیکی در نظر گرفته شده آورده شده است. در این شبیه

مورد ارزیابی قرار گرفته است که هر کدام در ورودی از ها بر اساس قطر هیدرولیکی جت 15000و 

 

 )مورد چهارم( 8/3mmای با قطر یکسان ای مماسی و عمودی استوانهترکیب جت ضربه د.

 سازی عددیهای مورد بررسی شبیه:  طرح4-3شکل 
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باشد. در می 0245/0و  0163/0کننده به ترتیب برابر جریان با دبی جرمی قسمت ورودی کانال تامین

و سیال خرو  از شرط فشار خروجی استفاده شده  قسمت ورودی از شرط مرزی سرعت ورودی و در

شده است.  کلوین در نظر گرفته 15/348همچنین دمای ورودی سیال برابر . شودبه محیط تخلیه می

بر اساس رینولدز  کنندهتامین کننده جریان خنکمحاسبه سرعت ورودی بر اساس مساحت کانال 

برای در نظر گرفتن بار حرارتی   تعیین شده است. همتر برثانی 12و  8به ترتیب برابر  15000و  10000

کلوین استفاده شده  15/419لبه پیشرو، از شرط مرزی حرارتی دما ثابت در سطح هدف مقعر برابر 

باشند بطوری که در نرم افزار فلوئنت شار ها بی درو و بدون انتقال حرارت میاست. سایر دیواره

  باشد. درصد در ورودی و خروجی می 5شدت آشفتگی برابر  ایم.هها را برابر صفر قرار دادحرارتی آن

سازیهای مورد شبیهکننده در مدل: خواص هوا به عنوان سیال خنک2-3جدول    

Pr  ( )
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   ( )
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W
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  
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  ( )inletT K  ℳ (
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𝑘𝑔𝑚𝑜𝑙⁄ ) 

71/0  43/1006  718/1 e-5 0242/0  28/1  15/348  29 

 بندی ناحیه محاسباتیشبکه 2-4-3

ای لایه لز  باید توجه ویژهسازی زیربه نوع برخورد با شبیه های توربولانسیبا توجه به حساسیت مدل

ها و ماهیت به همین منظور به دلیل پیچیدگی جریان و انتقال حرارت جت. به این ناحیه گردد

های توربولانسی استفاده شده برای نشان دادن رفتار دیواره باید زیر لایه لز  را به طور کامل مدل

در نظر گرفته شده است  1حدود  ردا اره ردر نزدیکی دیو +𝑦سازی نمود. به همین منظور مقادیرشبیه

بدرستی صورت گیرد. به همین منظور قال حرارت تسازی این ناحیه بسیار مهم در جریان و انتا شبیه

ها استفاده شده است و با توجه به مقادیر سرعت ورودی و ژگی تراکم شبکه در نزدیکی دیوارهاز وی

گیرد که برای هر رینولدز و سرعت باید جداگانه می فاصله اولین سلول از دیواره مشخص +𝑦مقدار

 کماتر 05/1لایه در جهت عمودی با نرخ رشد  ششمحاسبه گردد. بعد از اولین سلول نزدیک به دیواره 
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به دلیل دقت بیشتر و تمرکز بر روی کانال هدف و محاسبه  یافته تا به جریان میانی برسد. صورت

بر روی سطح هدف از ویژگی ریز کردن  های جریانگردابهدقیق و نمایش دادن  دقیق انتقال حرارت

، با مشینگ استفاده شده است. به عبارت دیگر مش حجم فلوئنتشبکه بندی به وسیله نرم افزار 

در کانال هدف از تراکم بیشتری نسبت به کانال تامین کننده جریان جت  دارتمرکز بر سطوح انحنا

بندی که در نماهای مختلف شبکه 5-3در شکل  ای را دارد.ضربهکاری خنک کننده در سیستمی خنک

برای  خوبی این تراکم شبکه مشهود است. دهد بهکانال عمودی مدل اعتبار سنجی شده را نشان می

از  سازی لایه مرزی()بعد از لایه نسبت تراکم ایجاد شده برای شبیهناحیه میانی حجم شبکه بندی

بندی کمتر شبکه بندی شش وجهی پلی هدرال استفاده شده است که موجب همگرایی و حجم شبکه

کوچکترین به بزرگترین المان در ناحیه میانی  نسبت نرخ رشد از گردد.سازی میناحیه مورد شبیه

 در نظر گرفته شده است.  2/1برابر حجم محاسباتی

 
 

 

 کنندهبندی نواحی مختلف کانال خنکنمایش شبکه: 5-3شکل 
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 استقلال از شبکه  3-4-3

 شاملمختلف  حجمی شبکه با تراکم چهارتعداد سلول محاسباتی از  جهت بررسی استقلال از

ی با با توجه به اعتبار سنجی نتایج عدداستفاده شده است.  3117375و  2192533، 1182996، 701454

ه در مقرون به صرف 2192533مقدار  ،بنا به نتایج شار حرارتیمدل اسپالارت الماراس و همچنین 

های مختلف را گزارش کرده است. تی شبکهرشار حرا مقادیر 3-3باشد. جدول های محاسباتی میهزینه

یر لازم به ذکر است که مقاد اند.جیده شدهن سنها نسبت به شبکه بندی بیشترین الماتمامی شبکه

در رینولدز  های عمودیشار حرارتی محاسبه شده برای مدل آزمایشگاهی یانگ و همکارانش برای جت

و  17/0برابر  در نرم افزار فلوئنت مشینگ اندازه کوچکترین و بزرگترین المان سطح .باشدمی 15000

از کوچکترین  2/1ازه المان های حجمی را با نسبت دی حجم اندبن باشد. و در شبکهمتر میمیلی 7/0

 متر در نظر گرفتیم. میلی 7/1المان به بزرگترین المان برابر 

های عمودی در رینولدز بندی برای سطح هدف مقعر جتمستقل از شبکه بررسی مقدار شارحرارتی :3-3جدول 

15000 

مقدار متوسط شار  تعداد شبکه ردیف

 حرارتی سطح هدف

 میزان خطا%

1 701454 12/7595 1/3 

2 1182996 1/7492 7/1 

3 2192533 17/7443 1/1 

4 3117375 65/7360 - 

 و روش عددی حل گرتنظیمات  4-4-3

به دلیل ناچیز بودن اختلاف دمای سیال  جریان و انرژی در حالت پایا حل شده است.تمامی معادلات 

تراکم ناپذیر با  را کنندهسیال خنک باشد،گراد میدرجه سانتی 15ورودی و خروجی که در حدود 

سرعت و فشار از الگوریتم  . جهت حل هم زماندر نظر گرفته شده استخواص حرارتی فیزیکی ثابت 
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بهره گرفته و همچنین برای گسسته سازی معادلات ممنتوم، انرژی و معادلات سیمپل سی 

رد تا نتایج باید از طرح پیشرو مرتبه دوم استفاده ک ای اسپالارت الماراستک معادله توربولانسی

استفاده شده  نیز اما برای گسسته سازی معادله فشار از حالات استاندارد مطلوب تری حاصل شود.

ز های معادلات حل شونده اماندهروند محاسبات توسط نرم افزار فلوئنت و کاهش باقی در طولاست. 

فاکتور زیر تخفیف برای حل معادلات ممنتوم و انرژی استفاده شده است تا همگرایی بهتری نیز 

 حاصل گردد.

 عیار همگرایی م 5-3

عنوان را به یرروط زش یج،نکردن نتا ییرکردن از همگرا شدن معادلات و تغ یداپ ینانمنظور اطمبه

 . شده استمسئله انتخاب  یمعادلات حاکم بر حل عدد ییهمگرا هاییارمع

 باشد. 10e-7کمتر از  یدبا یو انرژ10e-4 ، ممنتومیوستگیمعادلات پ یماندهیمقدار باق .1

 10e-5ز کمتر ا ی،داخل یکنندهخنک یهااز کانال یو خروج یورود یجرم یاختلاف دب .2

 .باشد

 ل کانال در هرسطح مقعرکانال هدف و همچنین مقدار فشار ک متوسطشارحرارتی دار نمو .3

سازی تا زمانی که روند تغییرات طوری که عمل شبیهتکرار باید نمایش داده شود. به

 6-3پارامترهای جریان و انتقال حرارت بسیار جزئی شود، نباید حل را متوقف کرد. شکل 

 باشد.غییرات پارامترهای اساسی جریان و انتقال حرارت مینشان دهنده ثابت بودن روند ت
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 .الف

 

 .ب

 

 کنندهنمایش روند حل پارامترهای عددی جریان و انتقال حرارت کانال خنک :6-3شکل 

 هدف درهر تکرارالف. میزان فشار کانال  در هر تکرار ب. میزان شار حرارتی متوسط سطح 
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 سازینتایج حاصل از شبیه :4فصل
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 مقدمه 1-4

ای، جت ای مماسی نیم استوانهچهار کانال جت ضربه سازییهمربوط به شب یجفصل به نتا یندر ا

و  8/3mmای با قطر یکسانای مماسی و عمودی استوانهای، ترکیب جت ضربهای عمودی استوانهضربه

ای مماسی و ای نیم استوانههای عمودی و مماسی غیر یکسان، حالت ترکیب جت ضربهدر حالت قطر

  ست.، پرداخته شده ا9/8mmو  2/075mmای به ترتیب با قطر عمودی استوانه

 صحت سنجی 2-4

توسط نرم افزار  یانگ و همکارانش مقایسه با نتایج آزمایشگاهی سازی واعتبار سنجی شبیه جهت

های مورد بررسی جهت اعتبار سنجی در این فلوئنت از سه مدل توربولانسی استفاده شده است. مدل

𝑘ای های دو معادلهای اسپالارت آلماراس و مدلپژوهش شامل مدل توربولانسی تک معادله −

𝜀 𝑟𝑒𝑎𝑙𝑖𝑧𝑎𝑏𝑙𝑒  و𝑘 − 𝜔 𝑆𝑆𝑇 ده به نسبت نتایج ی متوسط گیری شصد خطاباشند. درمی

باشند. لذا با می %37.28و  %22.10، %12.7آزمایشگاهی بر روی خط تقارن سطح هدف به ترتیب برابر 

اسپالارت آلماراس نسبت به دو های آشفتگی مورد بررسی، مدل توجه به میزان درصد خطای مدل

آزمایشگاهی از واقعیت  یهاداده نسبت به و درصد خطای کمتری داشته و نتایج آنمدل دیگر عملکرد 

بهتری برخوردار است. به بیان دیگر دو مدل توربولانسی دیگر مقادیر ناسلت را بیش از واقعیت 

مدل  سهمقادیر ناسلت بر روی خط تقارن سطح هدف برای  نمودار 1-4کنند.در شکل ی میبینپیش

 ای نمایش داده شده است. سههای آزمایشگاهی به صورت مقایتوربولانسی مورد بررسی به همراه داده
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 ای عمودی  های ضربهی هدف کانال مقعر ناشی از جتالمرکزین صفحهمقایسه مقدار ناسلت بر روی خط: 1-4شکل 
 

با استفاده خطوط جریان و توزیع ناسلت بدست آمده  بعد،به ترتیب مقادیر سرعت بی 3-4و  2-4شکل 

 دهد.کننده یانگ و همکارانش را نشان میاز مدل توربولانسی اسپارلارت آلماراس برای مدل خنک

𝑧ی تقارن مطابق کانتور نسبت سرعت و خطوط جریان در صفحه = شود که اندازه و ده میدی 0

جت به سمت  های ناشی از پاشیده شدن یا ضربه زدن سیال به دیواره هدف از چهارمینمقیاس گردابه

توسط جریان اصلی درون کانال هدف از بین رفته و جریان جتی که بطور مستقیم جریان پایین دست 

اما درچهار ردیف شود. کرده، توسط این جریان منحرف میو عمودی به ناحیه روبروی خود برخورد می

و کند ورد میه هدف روبروی خود برختقیم به صفحساول جت عمودی جریان جت تقریبا به صورت م

باشد. بنابراین اندک اندک با ادغام جریانات ناشی از هدف کمتر می لسرعت جریان اصلی درون کانا

 شود. های جت به کانال هدف قدرت جریان اصلی بیشتر از جریان عمودی هر نازل جت مینازل

Nu

X/D

Exp

Spalart Allmaras

Realizable K-e

SST K-w
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ب

 

 

 ی متقارنبعدی ب. صفحهعمودی الف. در حالت سه کنندهبعد و خطوط جریان سیال جت خنکبیکانتور سرعت : 2-4شکل 

𝑧 =  در کانال هدف 0



71 

 

کننده موجب های عمودی خنکسازی جتای در روند شبیهاستفاده از مدل توربولانسی تک معادله

ر واقعی محاسبه بیشتر از مقدا هدف کنندهخنک خواهد شد که ناسلت را در ابتدای سطح مقعر کانال

عبارت دیگر باشد. بههای آزمایشگاهی نزدیکتر میبینی نسبت به دادهگردد. اما در ادامه این روند پیش

مقعر به نتایج آزمایشگاهی مقدار صفحه ت سازی توزیع ناسلت در جریان پایین دسروند شبیه

دست بر روی سطح مقعر توزیع های پایینجت اسلت ناشی ازیدان نمتوزیع   نزدیکتری دارد. همچنین

 خواهندهای بالادست یکنواختی نسبت به جت

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

ای یانگ و همکارانش به وسیله مدل کاری جت ضربهمدل خنک سطح هدف  : توزیع ناسلت3-4شکل 

 توربولانسی اسپالارت آلماراس
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 ایهای ضربههای جتتوزیع جریان جرمی در نازل 3-4

مقایسه با کننده های خنکمدلکه اکثر  دانیم، میو محاسبات عددی گاهیآزمایش با توجه به مطالعات

به دلیل معرفی محفظه  .ان شرایط مرزی هستندیکسانی به عنو جرمی  دارای جریانیکدیگر 

در چهار  با توجه به این که د.بدست آوررا  هاجتواقعی  جرمی  جریانتوان توزیع ، میکنندهخنک

ها یکسان در نظر گرفته شده، مشاهده اخ جتمدل مورد بررسی اندازه مجموع قطر هیدرولیکی سور

مت جریان پایین به س های مورد بررسیتمامی مدلکه جریان جرمی خروجی از هر جت در شود می

ده بوکننده ثابت شار در محفظه خنکاین به این دلیل است که ف حالت افزایشی داشته است. دست

کاهش پایین دست به سمت خرو  امتداد جهت جریان در دف ، در حالی که فشار در محفظه هاست

 هانخروجی آ باعث افزایش جرم جریان ی جتهادر نتیجه، افزایش اختلاف فشار بین نازل .یابدمی

 د. شومی

 

 15000 و 1000 در رینولدز ها در مدل جت عمودیجت جریان جرمی خروجی از: 4-4شکل 

و  10000های جت عمودی در رینولدز 10هندسه دبی جرمی تغییرات نمودار دهنده  نشان 4-4شکل 

 10000خروجی جت دهم نسبت به جت اول برای رینولدز  جریان یباشد. تغییرات نرخ جرممی 15000

جرمی خروجی هر جت افزایش داشته است. و اختلاف جریان  درصد 38و   40برابر به ترتیب   15000و 

ر سرعت و دهنده کانتونشان 5-4شکل درصد نیز افزایش داشته است.  11به جت مجاورش در حدود 
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𝑦خطوط جریان در 
𝐷⁄ = باشد. که به انتخاب چهار مقطع در خرو  از نازل جت به کانال هدف می 2

 از جت  این مقطعپرسرعت در  ست. واضح است که ناحیهشیده شده اهای عمودی به تصویر کاز جت

یان جرمی تر نیز در حال کاهش است و جرپایین باشد. و ناحیه سرعتدر حال افزایش می 10تا  1

 کند.افزایش چشمگیری پیدا می

در  و عمودی های مماسیجتترکیب  جریان جرمی خروجی ازتغییرات نمودار دهنده نشان 6-4شکل

های به طوری که قطر جت، بوده است عدد 19ها برابر باشد. تعداد این جتمی 15000 و10000رینولدز  

های های مماسی نصف جتاما مساحت جت .باشدمی 8/3mmبرابر  و مماسی یکسان و  عمودی

تقریبا برابر  مجاور همدیگر مماسیعمودی و  هاییرات جریان جرمی خروجی از جتتغی عمودی است.

و با شیب خیلی جزئی به سمت جریان خروجی از جت کانال هدف  حالت افزایشی داشته است. اما 

 

N.9 N.7  N.5 N.3 

 15000رینولدز  و خطوط جریان در خروجی جت مقاطع مختلف دربعد کانتور سرعت بی: 5-4شکل 
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ای داشته است. های عمودی و مماسی در نزدیک خروجی افزایش قابل ملاحظهاین مقدار برای جت

های عمودی و مماسی جت ذکر است که در این مدل میزان اختلاف جریان جرمی خروجی ازلازم به

 باشند. درصدی نسبت به یکدیگر می 6/53یکسان نبوده و دارای اختلاف

 

 3/8 های عمودی و مماسی با قطر یکسانها در مدل ترکیبی جتجریان جرمی خروجی از جتمقادیر : 6-4شکل 

 15000و  10000در رینولدز  مترمیلی
 

 

 

N.8 N.5 N.2 

N.17  N.14 

  

N.13  

 درمقاطع مختلفهای مماسی و عمودی و خطوط جریان در خروجی جت بعدسرعت بیکانتور  :7-4شکل 

 15000 رینولدز
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𝑦کانتور سرعت و خطوط جریان در   نیز نمایانگر 7-4شکل 
𝐷𝑛

⁄ = ها در قسمت خروجی جت  2/41

ها در طول مسیر میزان گردد که با افزایش جتهمانند حالت عمودی مشاهده میبه کانال هدف است. 

 باشد.های عمودی و مماسی در حال افزایش میمتوسط سرعت خروجی از جت

 

در رینولدز   با قطر مختلف های ترکیبی عمودی و مماسیجت جریان جرمی خروجی ازمقادیر : 8-4شکل 

 15000و10000

گرفتن مجموع های عمودی و مماسی در مدل سوم با در نظر بمنظور بررسی میزان قطرهای جت

 075/2و  8/9یب های عمودی و مماسی را به ترتکننده، مقدار قطر جتهای خنکمساحت جت

های مماسی و ها همانند مدل ترکیب جتمتر در نظر گرفتیم. تعداد و محل قرار گیری جتمیلی

ها به کانال جت بیانگر مقدار کمی جریان جرمی خروجی از 8-4باشد. شکل عمودی با قطر یکسان می

𝑦را در صفحه هدف 
𝐷𝑛

⁄ = های جرمی گذرنده از جتباشد. همانند مدل قبل مقدار جریان می  2/04

این میزان  .باشدعمودی و مماسی مجاور یکدیگر تقریبا با مقدار شیب جزئی اندکی در حال افزایش می

های های مماسی نسبت به جتقطر جت به دلیل کوچک بودن درصد است.4/0افزایش جزئی برابر 

نشان دهنده  9-4دارند. شکل  با یکدیگرها اختلاف بسیار زیادی جریان جرمی خروجی از آن عمودی،

 باشد.های مماسی و عمودی با یکدیگر میکانتور سرعت و خطوط جریان آرایش و ترکیب جت
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های مماسی به صورت غیرخطی نسبت به یکدیگر در دو طرف کانال هدف قرار در مدل چهارم جت

ای با یکدیگر در ان حالت نیز ها در حالت مقایسهگرفته است. بنا به یکسان بودن مجموع مساحت جت

 3/8ای برابر های مماسی نیم دایرهباشد. قطر جتعدد می 20مماسی در مجموع برابر های تعداد جت

ین باشد. در اهای مماسی میدهنده جریان جرمی گذرنده از جتنشان 10-4باشند. شکل متر میمیلی

های تخلیه شونده به کانال هدف در جریان کننده مورد بررسی جتهم همانند سه مدل خنکمدل 

این میزان افزایش ست مقدار جریان جرمی بیشتری به جت مجاور خود در بالادست دارند. پایین د

به  حالت نوسانی خواهند داشت. 20تا  13های البته این دبی خروجی از جتدرصد است 5/0جزئی برابر 

های مقدار جریان جرمی کمتری نسبت به ردیف ب دارد. کانتور 11-4شکل  طوری که ردیف الف در

تا آخرین جت در این ردیف را  14ن جت مماسی در ردیف ب نیز میزان سرعت بیشتری از جت جریا
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 اند. داشته

 

 15000و  10000متر در رینولدز میلی 3/8های مماسی با قطر جت مقادیر جریان جرمی خروجی از :10-4شکل 
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 عملکرد جریان داخلی و افت فشار  4-4

کننده ، چهار مدل خنکZ=0بعد در صفحه متقارن خطوط جریان و کانتور بی نشان دهنده 12-4شکل

باشد، سیال طوری کلی در مدلی که دارای جت عمودی میدهد. بهمورد بررسی را نشان می

کننده به صورت عمودی و کاملا مستقیم بر سطح هدف پاشیده خواهد  کننده از محفظه تامینخنک

همانطور که از دیدن  گردد.ی خلاف جهت هم در کانال هدف میایجاد دو گردابه شد و  موجب 

شود و اثرات جت بر روی صفحه هدف کمتر می دستگردد، در جریان پایینیان عرضی مشخص میجر

های به بعد در جت 4 جت جریان اصلی بر جریان جت هر نازل غلبه خواهد کرد. این حالت از نازل

 ، خطوط جریان از نازله دلیل افزایش سرعت جریان متقاطعب یگر. به عبارت دعمودی مشهود است

به سمت  نازل جت با افزایش. شوندمی کمی دریج در جهت جریان عرضی منحرفها به تجت

تر باشد تاثیر هر چقدر قطر هیدرولیکی جت بزرگ .، خطوط جریان انحراف بیشتری دارنددستپایین

 جت عمودی  الف(

 

 متر میلی 3/8ترکیب جت عمودی و مماسی با قطر یکسان  ب(

 متر میلی 075/2و  8/9ترکیب جت عمودی و مماسی به ترتیب با قطر   (

 جت مماسی  د(

𝑧در صفحه  کننده چهار مدل مورد بررسیبعد و خطوط جریان سیال جت خنککانتور سرعت بی :12-4شکل  = 0  
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ها در پذیری جت عمودی بر کانال و سطح مقعر هدف نیز بیشتر خواهد شد و جریان متقاطع جت

شود جریان دیده می 12-4مماسی، همانطور که از شکل کانال هدف قدرتمندتر شده است. در حالت 

های عمودی دارند. همچنین روند افزایشی های مماسی قدرت کمتری به نسبت جتمتقاطع جت

های صرفا عمودی و حالت های مماسی با روند کندتری به نسبت جتسیال در جتسرعت توده 

 ترکیبی در جریان است. 

های گازی میزان افت فشار و ضریب اصطکاک از کاری داخلی توربینهای خنکجهت طراحی سیستم

مقادیر افت فشار و ضریب اصطکاک در  2-4و  1-4ول اهمیت فراوانی برخوردار است. در جد

  آورده شده است. 15000و  10000رینولدزهای 

 10000های مورد بررسی در رینولدز : میزان اختلاف فشار و ضریب اصطکاک در هندسه1-4جدول 

 𝑃 𝑓∆ هندسه

 3446/1 77/452 عمودی جت 

 2836/1 22/432 مترمیلی 3/8عمودی و مماسی با قطر یکسان ترکیب جت 

 3311/1 22/448 متر میلی 075/2و  8/9ترکیب جت عمودی و مماسی با قطرهای 

 3566/1 82/456 جت مماسی 

 

های مورد بررسی کننده با جت مماسی بالاترین میزان افت فشار و اصطکاک را در بین مدلمدل خنک

متر کمترین میلی 3/8دهد و هندسه ترکیب جت عمودی و مماسی با قطر یکسان میاز خود نشان 

ق افتاده تفاا 15000و  10000کند. این حالت برای هر دو رینولدز فشار در کانال را ایجاد می تمیزان اف

متری، از میلی 3/8و مماسی با قطر یکسات  یعمود ترکیب و یمماس یهاجت یهندسه دو بجزاست. 
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ی مختلف در رینولدزهای مورد بررسی هااصطکاک هندسه یبافت فشار و ضر یرمقادبررسی نتایج 

های مماسی گردد که تفاوت چشمگیری وجود ندارد. میزان افت اصطکاک و افت فشار جتمشاهده می

های عمودی و مماسی با یکدیگر بیشتر است. که با افزایش رینولدز از ترکیب جتدرصد  6در حدود 

 این اختلاف تغییری ندارد. 

 15000های مورد بررسی در رینولدز : میزان اختلاف فشار و ضریب اصطکاک در هندسه2-4جدول 

 𝑃 𝑓∆ هندسه

 3528/1 03/1024 عمودی جت 

 2866/1 94/973 مترمیلی 3/8ترکیب جت عمودی و مماسی با قطر یکسان 

 3344/1 16/1010 متر میلی 075/2و  8/9ترکیب جت عمودی و مماسی با قطرهای 

 3595/1 10/1029 جت مماسی 

 

خطوط جریان و کانتور عرضی هر نازل  ،به صورت مقطعی برای مشاهده بهتر جزئیات جریان داخلی

𝑋 در  جت  𝐷⁄  کانتور سرعت متقارن  15-4تا  13-4های در شکلنشان داده شده است. های مختلف

با  هاآنهای عمودی و مماسی و ترکیب کننده جریان و نازل جتجریان اصلی در کانال هدف و تامین

. در این اشکال به صورت دقیق موقعیت هر شده است به تصویر کشیده 15000در رینولدز  یکدیگر

𝑋
𝐷⁄ ها مشخص شده است. از آنجایی در ای توسط جتکاری ضربههای مختلف خنکبرای هندسه

-4، در شکل یکسان بوده استمماسی و عمودی با یکدیگر  هایجت ترکیبی موقعیت قرارگیری حالت

شده است. در تمامی اشکال اده نمایش دهای مماسی و عمودی با قطرهای مختلف ترکیب جت 15

های شود که همواره مقادیر سرعت در جریان پایین دست با ادغام جریان جتمورد بررسی دیده می

. در گرددوارده شده و برخورد به سطح مقعر هدف، به میزان جریان اصلی درون کانال هدف افزوده می
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کند و به طور مستقیم بر برخورد می های اولیه، سیال با سرعت به سطح مقعربرای جت 13-4شکل 

گذارد. و باعث به وجود سطح تصویر خود بر روی سطح مقعر هدف برخورد کرده و تاثیر خود را می

دما این عامل باعث کاهش و افزایش موضعی به ترتیب گردد. ی کانال هدف میآمدن گردابه در ناحیه

های دیگر و تخلیه به کانال هدف جریان با اضافه شدن جت گردد.نیز میو ضریب انتقال حرارت 

های بعدی جتجریان گردد که شود این جریان باعث میها حاکم میای علاوه بر جریان جتثانویه

ها بر روی سطح مقعر  اثر نکرده و کمی این اثر ی تصویر جتتاثیرشان به صورت مستقیم در ناحیه

ها جریان اصلی به وجود آمده ناشی از تجمیع جریان جرمی جت گذاری نسبت به آن فاصله بگیرد.

سرعت در کانال حالت یکنواخت و بیشتری را داشته باشد که باعث یکنواختی در گردد میزان باعث می

 10تا  4شود. این پدیده به صورت واضح از جتمیزان انتقال حرارت بر روی صفحه مقعر هدف می

 باشد. بسیار مشهود می
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 15000های عمودی در رینولدز کننده توسط جتبعد سرعت جریان خنککانتور سرعت بی :13-4شکل 
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 15000در رینولدز های مماسی کننده توسط جتبعد سرعت جریان خنککانتور سرعت بی:14-4شکل 

 



84 

 

 

 

 

 

 

و عمودی در رینولدز  های مماسیکننده توسط ترکیب جتبعد سرعت جریان خنک:کانتور سرعت بی15-4شکل 

15000  



85 

 

باشد. این جت ها در دو طرف کانال هدف به صورت میهای مماسی نشان دهنده جت 14-4شکل 

ها هایی دقیق آنهر دو ردیف با موقعیت 14-4شود. در شکل به سطح مقعر هدف پاشیده میمماسی 

𝑋در صفحه 
𝐷⁄ صفحه هدف تاثیر  هندسه نیز هر جت بیشتر بر نیمی از مشخص شده است. در این

یر غسرعت به صورت آید. به همین خاطر های نامتقارنی بوجود میی دیگر گردابهگذارد و در نیمهمی

ها به داخل کانال هدف قدرت جریان اصلی گردد. اما با تخلیه بیشتر جتدر کانال توزیع مییکنواخی 

کانتور سرعت جریان  15-4د. شکل گردتوزیع سرعت می نبیشتر شده و موجب یکنواختی و بیشتر شد

بی با رکیهد. در حالت تدهای مماسی و عمودی را نشان میدر صفحات مختلف هندسه ترکیبی جت

ها پرداخته شده است. با کاهش قطر جت عمودی های عمودی و مماسی به مقایسه آنتغییر قطر جت

و میزان  شودهای عمودی کمتر گردد که قدرت جتهای مماسی موجب میبه جتن و اضافه کردن آ

ف به های مختل. جریان در مقطعکاری کاهش یادره کمتر و عمل خنکانتقال حرارت در نوک پیشرو پ

ت که حتی جریان نازل جت به سطح هدف برخورد نکرده و این جریان توسط جریان اصلی ای اسگونه

ها به جریان که با پیش روی کردن جت گردد.کانال هدف به مقدار قابل توجهی تضعیف می

  باشد.این پدیده بیشتر قابل دیدن می دستپایین

 YZی های خطوط جریان و کانتور سرعت در صفحهبرای درک عمیق و توصیفی از ساختار و ویژگی

مودی و ای به صورت عاستوانهای و نیم های مختلف استوانهکننده که توسط نازلدرون کانال تامین

جزئیات  نمایانگر 19-4الی  16-4اشکال  که به کانال هدف متصل شده است.ها مماسی و ترکیبی از آن

گردد. این اشکال موجب مطالعه دقیق ساختار جریان در موارد مورد بررسی می باشد.این جریانات می

جت  10که دارای  ،15000در رینولدز 16-4مربوط به شکل   های عمودیی جتدر تحلیل هندسه

کننده مستقیما به دیواره مقعر هدف سیال خنک x/d=1/5باشد. در مقطع عرضی جت اول عمودی می

ناشی از جت سیال بر سطح مقعر، سیال جت شده به طرفین  1کند و بر اثر کوآندابرخورد می

این پدیده  هدف جریان پیدا کرده و دو گرداب در مقیاس بزرگ تشکیل خواهد شد. های خمیدهدیواره

                                                 
1 Coanda effect 
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افتد و باعث خواهد شی از سرعت بالای جت اتفاق میبه دلیل کاهش فشار ناگهانی در نزدیک دیواره نا

ان همانند انحنای سطح مقعر شکل شد که سیال بر روی سطح مقعر حرکت کرده و خطوط جری

توان دریافت که با افزایش قدرت دست میها در جریان پایینبا بررسی تاثیر جتکنند. ری پیدا میپذی

توانند مستقیما به دیواره هدف ها نمیروجی، جتهای خجریان اصلی ناشی از جریان خروجی جت

های جتبرخورد کنند. و مقدار برآیند سرعت سیال در کانال هدف بیشتر خواهد شد. و برای 

x/d>5/16 های حاصل شده آرایش و شکل یکنواختی به خود شود که خطوط جریان و گردابهدیده می

های نبم مقاطع عرضی برای هندسه با جتکه بیانگر خطوط جریان در   17-4شکل گیرند. می

مشاهده کرد. این  x/d=1/5  توان پدیده کوآندا را به طور واضح در مقطعباشد. باز هم میای میاستوانه

پدیده منجر خواهد شد تا جریان به صورت مماسی تا بیش از نیمی از سطح مقعر هدف بدون انحراف 

در سمت راست کانال  ماسیگردد. اولین جت ماین ناحیه میسه گردابه در در بر گیرد. و موجب ایجاد 

قرار  نآمتری روبروی میلی 15با فاصله  در سمت چپ هدف قرار گرفته است و جت مماسی بعدی

 شود که جریان اصلی درون کانال هدف موجب خواهد شد سرعت افزایشیدیده میگرفته است. 

ه است. با قدرت گرفتن جریان اصلی و کمتر شدن مماسی بر روی سطح مقعر با انحراف و کاهش همرا

ملاحظه  x/dتاثیرات جریان جت مماسی، دو گردابه با مقیاس مختلف و خلاف جهت در مقاطع عرضی 

ها قدرت بیشتری های عمودی، نیز جریان اصلی با افزایش جتی جتگردد. و همانند هندسهمی

با قطرهای مختلف دیده است ی عمودی و مماسی هاخواهد گرفت. در حالت ترکیبی و استفاده از جت

تری و پیچیده های تحت تاثیر قرار خواهند گرفت و جریان غیر یکنواختکه خطوط جریان توسط جت

ها در حالت گیریآرایش قرار گیری جت ها شاهد هستیم.را نسبت به حالت استفاده تکی از جت

 باشند. گر متفاوت میو مماسی با یکدیهای عمودی باشند. و تنها قطر جتترکیبی همانند یکدیگر می
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x/d=1/5 x/d=4/5 x/d=7/5 

x/d=10/5 x/d=13/5 x/d=16/5 

x/d=19/5 x/d=22/5 x/d=25/5 

 x/d=28/5  

 

 15000در رینولدز  برای مقاطع مختلف YZ های عمودی در صفحه بعدو خطوط جریان جتسرعت بی: کانتور 16-4شکل 

x/d=1/5 x/d=6 x/d=7/5 

x/d=9 x/d=13/5 x/d=15 

x/d=19/5 x/d=21 x/d=25/5 

x/d=27 x/d=28/5 x/d=30 

 

 15000در رینولدز  برای مقاطع مختلف YZ های عمودی در صفحه بعدو خطوط جریان جتسرعت بیکانتور  :17-4شکل 
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x/d=3 

 

x/d=4/5 

 

x/d=7/5 

x/d=15 x/d=16/5 x/d=18 

x/d=21 x/d=22/5 x/d=24 

 x/d=27  

 

برای مقاطع  YZ متر در صفحهمیلی 3/8های ترکیبی عمودی و مماسی با قطر بعدو خطوط جریان جتبیسرعت کانتور : 18-4شکل 

 15000در رینولدز  مختلف
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x/d=3 x/d=4/5 x/d=6 

x/d=15 x/d=16/5 x/d=18 

x/d=21 x/d=22/5 x/d=24 

 x/d=27  

 

متر در میلی 075/2و  8/9های ترکیبی عمودی و مماسی با قطر بعدو خطوط جریان جتسرعت بیکانتور  :19-4شکل 

 15000در رینولدز  برای مقاطع مختلفYZ صفحه
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های ترکیبی عمودی و مماسی در صفحه به ترتیب کانتور سرعت و خطوط جت 19-4و  18-4شکل 

YZ های مماسی و عمودی بر شود که جتها نمایش داده است. دیده میرا برای صفحه متقارن جت

های مماسی و قطر جت 18-4ستقیم دارد. در شکل موجود آمده هر یک تاثیر ساختار جریان به

اند های مماسی در ابتدای کانال هدف قرار گرفتهباشند. در این هندسه جتعمودی با یکدیگر برابر می

جت عمودی  x/d=4/5احیه در ندهد. بنابراین و جریان جت عمودی بعد از خود را تحت تاثیر قرار می

ه به دلیل تاثیر جت مماسی در پایین دست، برآیند جریان جت عمودی به سمت راست متمایل شد

 مقاطع مختلفسازمان در یبهای نامتقارن و های ترکیبی موجب ایجاد گردابهبطور کلی جت است.

 19-4کل های عمودی در شهای مماسی و افزایش قطر جتبودن قطر جت ککوچگردد. به دلیل می

  های مماسی بر خطوط و برآیند سرعت جریان کمتر خواهد شد.شود که تاثیر جتبطور واضح دیده می

 میزان و توزیع انتقال حرارت  5-4

شده  اسلت را برای ناحیه مشخصبررسی میزان انتقال حرارت بر روی مقدار متوسط و توزیع نجهت 

 برای تحلیل میزان انتقالرد بررسی موزاویه سطح مقعر بدست آورده شده است.  20-4در شکل 

 باشد. درجه می 90حرارت سطح مقعر برابر 

 

 

 : نمایش سطح هدف مورد بررسی در حالات مورد بررسی 20-4شکل 
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هر  .مختلف مورد بررسی را نمایش داده است دسههنیزان توزیع ناسلت را برای چهار م 21-4شکل  

یش سرعت لایه مرزی بالاتری به سطح هدف برخورد کند باعث افزا کننده با سرعتقدر سیال خنکچ

 با توجه گردد که افزایش میزان انتقال حرارت را در پی خواهد داشت.یا به اصطلاح شسته شدن آن می

های جتکه  کننده دیده شده استمختلف جت خنکهای توزیع ناسلت توسط آرایشبه بررسی 

آورند. این فراوانی ناسلت بیشتر در وجود میطح مقعر بهسلی بیشتری را در عمودی میزان ناسلت مح

تری ختتوزیع یکنواها در پایین دست با افزایش تعداد جتو همچنین وسط صفحه مقعر دیده خواهد 

های بیشتر در گوشهت مماسی هم تمرکز توزیع ناسلت جکند. در حالت ایجاد می در سطح مقعر هم

های مماسی و عمودی با قطرهای کناری سطح مقعر خواهد بود. توزیع ناسلت برای حالت ترکیب جت

کنیم  های عمودی اضافهر و به جترا کمتی مماسهای است که هر چقدر قطر جت مختلف، دیده شده

 ت متوسط برعلاوه بر توزیع ناسلت، مقدار ناسلوزیع ناسلت ییشتر و یکنواخت تری را خواهیم داشت. ت

ادیر مق 4-4و  3-4جداول در  روی سطح مقعر برای چهار هندسه مورد مطالعه قرار گرفته شده است.

 15000و  10000 هاینولدزهای مختلف را در ریها با آرایش و نوع جتعددی ناسلت متوسط هندسه

اد هندسه با جت عمودی بیشترین مقدار متوسط را در کانال ایج گرفته است.مورد بررسی قرار 

متر، کمترین ناسلت را داشته میلی 3/8و ترکیب جت عمودی و مماسی با قطرهای یکسان . کندمی

ای با میزان مقایسهبه صورت  10000در رینولدز  های عمودیاست. میزان عددی ناسلت کانال با جت

در  های مماسی به ترتیبقطر متفاوت و جت مماسی با-عمودیهای ترکیبی با جت ناسلت کانال

های مماسی و باشد. میزان متوسط ناسلت متوسط در کانال با جتدرصد بیشتر می 56و  16حدود 

اما توزیع ناسلت در ماسی با قطر یکسان تقریبا یکسان است. م-های ترکیبی عمودیحالت کانال با جت

توسط مدر محدوده مورد بررسی با افزایش رینولدز حالت مماسی از یکنواختی بهتری بهرمند است. 

 درصد افزایش داشته است.  37های عمودی برابر میزان ناسلت برای جت
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 10000های مورد بررسی در رینولدز سطح مقعر هندسه : مقادیر کمی ناسلت متوسط بر روی3-4جدول 

 𝑁𝑢 هندسه

 35/98 عمودی جت 

 23/92 مترمیلی 3/8ترکیب جت عمودی و مماسی با قطر یکسان 

 30/94 متر میلی 075/2و  8/9ترکیب جت عمودی و مماسی با قطرهای 

 22/86 جت مماسی 

 الف( جت عمودی 

 

 ب( جت مماسی 

 ( ترکیب جت 

مماسی  و عمودی 

 3/8با قطر 

 مترمیلی

د( ترکیب جت 

مماسی  و عمودی با 

  075/2و  8/9قطر 

 مترمیلی

 15000های مورد بررسی در رینولدز : کانتور توزیع ناسلت جت21-4شکل 
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 15000های مورد بررسی در رینولدز مقادیر کمی ناسلت متوسط بر روی سطح مقعر هندسه :4-4جدول 

 𝑁𝑢 هندسه

 49/46 عمودی جت 

 31/16 مترمیلی 3/8ترکیب جت عمودی و مماسی با قطر یکسان 

 41/96 متر میلی 075/2و  8/9ترکیب جت عمودی و مماسی با قطرهای 

 30/98 جت مماسی 
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 هاشنهادیپگیری و نتیجه :5فصل
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 مقدمه  1-5

جت  جریانکاک عددی میزان انتقال حرارت و ضریب اصطبعدی سهسازی در این مطالعه به شبیه

ای از یک کانال کاری جت ضربهخنک گاز پرداخته شده است.ی توربینی حمله پرهکننده در لبهخنک

با توجه به  است. یل شدهبه کانال هدف متصل شده، تشک های جتکننده جریان، که توسط نازلتامین

ای، چهار کاری با جت ضربهی خنکهای اساسی در زمینههای عمودی و مماسی به عنوان فرآیندجت

و عدد در دهای مختلف را با هدف بررسی ساختار جریان و توزیع انتقال حرارت آرایش و نوع جت

 ایاستوانه هایمورد مطالعه قرار گرفته است. نوع و ساختار آرایش این نازل 15000و  10000رینولدز 

های جته صورت غیر خطی، ترکیب های مماسی روبروی هم بتهای عمودی، ججت شامل جت

باشد. لذا در این فصل نتایج حاصل می با آرایش غیرخطی طر یکسان و غیر یکسانقمماسی با -عمودی

هتر سیستم سازی و عملکرد باز این مطالعه به همراه پیشنهادهایی جهت کارهای آینده بمنظور بهینه

 ارائه شده است. ایضربه کاریخنک

 نتایج و دستاوردها   2-5

انتقال  ای اسپالارت آلماراس با خطایی مناسب پیشبینی دقیقی از میزانمدل آشفتگی یک معادله

داشته است. میزان خطای عددی در این  های عمودی در مقایسه با نتایج آزمایشگاهیحرارت جت

های توربولانسی دو مدلدرصد گزارش شده است.  7/12مدل نسبت به نتایج آزمایشگاهی برابر 

دیر ناسلت و مقا ای بررسی شده در این پژوهش اختلاف قابل توجهی با نتایج آزمایشگاهی داشتهمعادله

های مورد بررسی ن حالات و آرایشاند. در بحث سنجش بیبینی کردهی واقعی پیشرا بیش از اندازه

ای عمودی علاوه بر ساختار جریان یکنواخت در کانال های استوانههای عمودی و مماسی، نازلجت

وان لبه پیشرو پره هدف، مقدار و توزیع ناسلت را به صورت محلی و متوسط بر روی سطح مقعر به عم

مماسی -های عمودیهای مماسی و ترکیب جتتوربین، بیشتر از سه کانال مورد بررسی با آرایش جت

های عمودی در در دو طرف شده است. بطوری که مقدار متوسط ناسلت سطح مقعر ناشی از تاثیر جت
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به ترتیب در حدود  مماسی-های عمودیهای مماسی و بهترین نوع آرایش ترکیبی جتمقایسه با جت

های عمودی و مماسی با داشته است. نتایج نشان داده که در ترکیب جتدرصد افزایش  16و  56

های مماسی کمتر باشد توزیع انتقال حرارت با مقدار بیشتری آرایش مورد بررسی هر چقدر قطر جت

ایجاد شده درون افتد. در بررسی میزان افت فشار و ضریب اصطکاک بر روی سطح هدف اتفاق می

 گیری نداشته است. ها، تاثیر چشمها، دیده شده است تفاوت یا آرایش جتکانال

 برای کارهای آینده ییهاشنهادیپ 3-5

ای به عنوان یکی از کاری داخلی توسط جت ضربهجهت ادامه پژوهش بمنظور بهبود خنک

های ذکر شده توان از پشنهادمی غ پره، مخصوصا لبه پیشرو،های موثر در نقاط داتاثیرگذارترین روش

 استفاده کرد.

 های چرخان توربین و رای پرههای عمودی و مماسی بمطالعه و بررسی آرایش و نوع جت

 گذارد.تاثیراتی که نیروی کوریولیس بر جریان و انتقال حرارت می

 ماسی بر روی سطح هدف مهای عمودی و بررسی تاثیر شکل هندسی نازل جت. 

 فین و های حرارتی همانند دیمپل، پینو افزایش سطح حرارتی به وسیله افزاینده ایجاد زبری

 .برآمدگی

  گردددو گانه سیال در کانال هدف میاستفاده از سطوح مقعری که باعث چرخش. 

 کاری خارجی و بهبود اثر های خروجی سیال در سطح هدف به منظور خنکاستفاده از سوراخ

 . [33]ایکاری ضربهخنک

 بینی دقیق جریان و انتقال حرارت های توربولانسی پیچیده تر جهت پیشاستفاده از مدل

 .(LESهای بزرگ)سازی گردابهآشفته همانند مدل توربولانسی تنش رینولدزی و شبیه
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Abstrac 
  

One way to increase the efficiency of gas turbines is to raise the inlet flow temperature 

to them. Increasing temperature due to the temperature limit of the alloy material of the 

turbine blades will endanger its operational life, which with  Cooling different areas of 

the blade will eliminate excessive heat load. Cooling of jet impingement with the 

highest potential increases the local heat transfer coefficient, reduces the effects of 

Stagnation Point, and also reduces the heat transfer rate at the leading edge as the most 

critical area of the blade against the collision of hot fluid flow. In this study, three-

dimensional numerical simulation of four concave channels with arrangement, number 

and shape of multiple tangential and vertical jets in combination and individually with 

the aim of comparing the amount and distribution of total channel pressure drop and 

heat transfer on the target surface in Reynolds range 10000 and 150000 in stationary. In 

all cooling channels, the total area of all spray jet holes is equal to the target surface. To 

validate the numerical results, several turbulence models have been used, which has 

provided the best numerical result according to the laboratory results of the Spalart 

Almaras turbulence model. It has been observed in the study that the flow rate from the 

jet holes is increasing from the upstream to the downstream in all the studied cases. 

Considering the constant temperature for the target surface, the Nusselt rate of vertical 

cylindrical jets was the highest and in comparison with tangential jets as well as the 

combination of vertical tangential jets with different diameters were about 57% and 

16%, respectively. Also, the tangential-vertical hybrid jet with the same diameters had 

the lowest Nusselt distribution in the concave plane. The amount of pressure drop and 

friction in the studied channels were not significantly different from each other. 

Keywords:  
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