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تحلیل مکانیک شکست و  ANSYSافزار المان محدود  در این پژوهش، به کمک نرم

 بخش کمپرسور توربین گاز 11دار ردیف  مانده پره ترک تخمین عمر خستگی باقی

های مکانیکی و حرارتی ناشی از دوران، توزیع فشار و دما در  تحت تنش V94.2 زیمنس

سازی  راستا، با مدل گیرد. در این درصد در حالت پایا مورد بررسی قرار می 144بار 

های  ، اعمال بارگذاری01به  1طاع مجموعه دیسک و پره با نسبت تقارن محوری ق

های بالایی  هایی از پره که دارای تنش مکان ،ترمومکانیکی، شرایط مرزی و شرایط اولیه

سازی ترک با ابعاد مختلف در دو ناحیه بر روی  اند. سپس، با مدل هستند شناسایی شده

ها  ضرایب شدت تنش برای ترک ANSYSافزار  ایرفویل پره کمپرسور به کمک نرم

آیند. همچنین، با استفاده رابطه پاریس و استخراج نمودار نرخ رشد ترک  دست می به

هایی با  مانده در رشد ترک خستگی برای ترک برحسب ضریب شدت تنش، عمر باقی

شوند. در پایان، با انجام تحلیل مودال  ابعاد مشخص در این دو ناحیه تخمین زده می

دست آمده و با استخراج دیاگرام کمپل، فرکانس تداخل  های کاری پره به سفرکان

دهنده آن است که برای دو ناحیه ترک  است. نتایج نشان دست آمده ارتعاشی پره نیز به

مانده  اول و دوم بر روی سطح فشاری با افزایش فاصله از ریشه پره کمپرسور عمر باقی
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 1/ شماره 18/ دوره 1411مکانیک هوافضا/ سال 

 مقدمه -1

 یدرون سوز است که انرژ یموتور حرارت کیگاز  نیتورب

 یها نی. توربکند یم لیتبد یکیمکان یرا به انرژ یحرارت

هستند که استفاده  یانرژ دیتول تجهیزاتاز انواع  یگاز

در  تجهیز نیکاربرد ا نیدر صنعت دارند. مهمتر یادیز

و  یانوردیدر ،هوایی عی، صنا)تربوژنراتور( برق یها روگاهین

 یبراها و کمپرسورها  به عنوان درایور پمپنفت  عیصنا

ابتدا ( است. لازم به ذکر است که در ینفت یها انتقال فراورده

مورد استفاده  هوانوردیدر صنعت  عمدتاً یگاز یها نیتورب

در حال حاضر بخش عمده انرژی  ، اماگرفت یقرار م

سیکل های بخار، گازی،  الکتریکی مورد نیاز توسط نیروگاه

 های از زمان ورود توربین گردد. ای تولید می ترکیبی و هسته

جربه های مختلف صنعت، ت و کاربردهایشان در بخش گاز

یک  بخش کمپرسور های پره رایجی وجود دارد که شکست

از کارافتادگی و  .ها است دلیل اصلی از کار افتادن این ماشین

های گازی ناشی از عوامل مختلفی  یا شکست قطعات توربین

به صورت مجزا بررسی گردند.  دبای است که هرکدام می

و  ای زهساهای دوار و قطعات ثابت از لحاظ شرایط مواد  پره

 .( با هم متفاوت هستندفشارشرایط محیط کاری )دما و 

اطلاق  توربین گاز سرد دوار به بخش کمپرسور بخش

که از تعداد زیادی پره و دیسک در طبقات مختلف  شود یم

است. یکی  برای متراکم کردن سیال مورد نظر تشکیل شده

های متحرک هستند.  از قطعات مهم در بخش کمپرسور، پره

ها تحت بارهای حرارتی و مکانیکی بالایی قرار دارند  پره این

گازی به  ترین قطعات در توربین که از این نظر جز حساس

 ،یروگاهیدر صنعت ن جیاز مشکلات را یکروند. ی شمار می

 لیبه دلا نیتورب های بخش کمپرسور شکست در پره

پره، و آیرودینامیکی از مرکز  زیگر هایرویاز جمله ن یمتعدد

که این عوامل  باشد یم یزانیارتعاش و نام ال،یبرخورد س

تواند باع  ایجاد ترک در پره و شکست آن شود. در  می

های بخش داغ و سرد  های ترمومکانیکی پره زمینه تحلیل

است  های گازی تاکنون تحقیقات زیادی انجام شده توربین

 شود. که در ذیل به تعدادی از آنها اشاره می

، به بررسی قانون ]1[چاند و گارگ ساتیش  ،1110در سال 

انتشار ترک در مجاورت نوک ترک در یک منطقه پلاستیکی 

حلقوی با مفهوم بسته بودن ترک پرداختند و سپس قانون 

رشد ترک را توسعه داده و برای شانزده ماده مورد مقایسه 

 ،2441آمد. در سال  به دستقرار دادند و همبستگی خوبی 

، معادله رشد ترک خستگی پاریس را ]2[پاگنو و همکارانش 

ی برای ا افتهی میتعمیاب  توسعه دادند و همچنین رابطه درون

 ، کوبیاک و اورکیزا2441در سال  .ارائه کردند S-Nمنحنی 

های متحرک یک توربین گازی  ، خرابی و شکستگی پره]9[

خاموش بار  10ساعت کارکرد و  1144مگاواتی، بعد از  104

اما در محفظه احتراق، ؛ و روشن شدن را بررسی کردند

قطعات شکسته و سائیده شده مشاهده نکردند. شرکت 

سازنده ضمن توجه به کارکرد کم توربین و پس از آزمایشات 

سازی ترک، علت خرابی را خستگی کم  متالوگرافی و نمایان

یسک ها به د دارنده پره چرخه ناشی از ایجاد ترک در پین نگه

توربین اعلام کرد. همچنین با استفاده از روش المان محدود 

ترک در نزدیکی ریشه پره بر فرکانس طبیعی آن  تأثیر

، با انجام آزمایش ]0[، ویتک 2441بررسی شد. در سال 

خستگی، امکان شکست ناشی از ارتعاشات پره کمپرسور یک 

روی  هایی بر ی قرار داد. آزمایشموردبررستوربین هوایی را 

های کمپرسور تحت ارتعاشات شیکر انجام  ده نمونه از پره

شد. در حین انجام آزمایش خستگی، بروز ترک ناشی از 

در سال  آمد. به دستها  ارتعاشات خمشی ایرفویل پره

مگاواتی  92، یک توربین گاز ]0[، فرهی و همکارانش 2411

بخش کمپرسور دچار شکست  10و  11را که در ردیف 

ی قرار موردبررسه بودند به روش المان محدود شدید شد

های  در فصل مشترک دیسک و شفت ترک ها آندادند. 

مکانیزم خستگی  لهیوس بهمتعددی را مشاهده کردند که 

ها تحت بارهای  رشد کرده بودند و باع  شکست دیسک

، ترابی و 2412بودند. در سال   ای شده و ضربه حد از  شیب

 توربین ای دوره های بازرسی فرآیند خلال ، در]1[بیاتی 

 و ها اندازه با ترک 91 تعداد ری، نیروگاه 91 واحد گازی

مشاهده  کمپرسور 11 شماره در دیسک مختلف جانمایی
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 روتور های پره اتصال محل از ها ترک تمامی شروع که کردند

 ها مشخص شد علت بود. در بررسی دیسک به کمپرسور

ها  آن اتصال محل در دیسک و ها سایش پره ها، ترک شروع

سایشی اتفاق  خستگی اثر پدیده در ها ترک رشد و بوده

، پره ]0[، پورسعیدی و بختیاری 2410. در سال افتاده است

را در شرایطی که دو ترک  GE-F6کمپرسور توربین گاز 

ی قرار دادند و به موردبررسبیضوی در آن وجود داشت  نیم

ی بر روی شدت تنش ثیراتاین نتیجه رسیدند که ترک دوم 

روند رسیدن به طول بحرانی را  حال نیا بانهایی ندارد، ولی 

 ، به]1[همکارانش  ، بویسن و2410در سال  کند. تسهیل می

 پایین فشار ردیف توربین پره خستگی عمر تخمین بررسی

 آزمایش انجام طریق ازها  آن .پرداختند تحت رزونانس

 ( راS-N) تنش عمر نمودار و آورده دست به را ماده خواص

 های پره در که رسیدند نتیجه این به ها آنکردند.  رسم

 در تغییر کمترین با شرایط رزونانسی، تحت توربین

دامنه  استهلاک و ضریب پایا، حالت تنش مانند فاکتورهایی

 گردد. می خستگی عمر درملاحظه  قابل تغییر باع  تحریک،

، تحلیل ]1[رانش ، پلزیوتشنیگ و همکا2411در سال 

مکانیک شکست در ریشه پره یک توربین بخار از جنس 

را با استفاده از روش المان محدود  X20Cr13فولاد آلیاژی 

انجام دادند و مشاهده کردند بیشترین حالت تنش در 

های ریشه پره توربین ایجاد شده و ترک در همین نقاط  لبه

کند. سپس، عمر رشد ترک خستگی را  شروع به رشد می

آمده را با روش تجربی مقایسه  به دستتخمین زدند و نتایج 

، 2411آمد. در سال  دست بهکردند که تطابق خوبی 

، تحلیل مکانیک شکست و تخمین ]14[مامندی و رجبی 

در رشد ترک خستگی پره توربین گاز  مانده یباقعمر 

Ruston TA-1750  را با استفاده از روش المان محدود

انجام دادند و نتایج به دست آمده از روش غیرخطی را با 

در سال  ادند.تحلیل خطی رابطه پاریس مورد مقایسه قرار د

، یک روش برای تحلیل ]11[، فرناندس و همکارانش 2411

بعدی بر  بعدی ارائه کردند. سپس، یک ترک سه ترک سه

روی پره کمپرسور توربین گاز مدل کردند و در نهایت اثرات 

اندازه ترک در لبه پره و همچنین سرعت دورانی را بر روی 

تحلیل  ( درJپارامترهای شکست )شدت تنش، انتگرال 

ها به این نتیجه  شکست استاتیکی را به دست آوردند. آن

رسیدند که افزایش عمق ترک باع  کاهش فرکانس طبیعی 

، ]12[، رانی و همکارانش 2411در سال  .شده استدر پره 

 94گاز  نیتوربدر پره ردیف اول یک  شکست یبررس به

 زیآنال ،چشمی یشامل بازرس قاتی. تحقی پرداختندمگاوات

با استفاده از  تنش یابیو ارز زساختاریر زیآنال ،ییایمیش

دلیل به  پره. مشخص شد که شکست بود ANSYSافزار  نرم

و  حد از  شیگرم کردن ب ون،یداسیاکس ش،یفرسا مااثر تو

، یاکویی و 2411در سال  .داغ اتفاق افتاده است یخوردگ

، تاثیر عمر خستگی ترکیبی چرخه پایین با ]19[شوجیانگ 

 موردمطالعهرخه بالا را بر عملکرد خستگی پره کمپرسور چ

های ترکیبی عمر  قرار داده و به این نتیجه رسیدند که چرخه

 طور بهپره را در مقایسه با عمر خستگی کم چرخه خالص 

، ژنگ و 2411دهد. در سال  ی کاهش میا ملاحظه قابل

، رشد ترک بر روی یک پره کمپرسور را ]10[همکارانش 

ی قرار دادند و به این نتیجه رسیدند موردبررسرتعاش تحت ا

های آیرودینامیکی تاثیر بیشتری در رشد ترک در  که نیرو

نیروی گریز از مرکز بر  که یدرحالی پایین دارند ها سرعت

های بالا تاثیر بیشتری خواهند داشت.  رشد ترک در سرعت

به تحلیل  ،2441، در سال ]10[  شموسوی و همکاران

کننده ژنراتور توربین گاز  های فن خنک شکست در پره

نشان داد که حداکثر تنش  در پره تحلیل تنشتند. پرداخ

در اما  از حد دوام ماده خیلی کمتر است وارده بر قطعه

 که تمام صفحات ریشه پره در تمام جهات ثابت شده یحالت

ن نتیجه ها به ای در نهایت آن. داشتحالت تشدید وجود  بود

در حالت تشدید مقدار تنش کششی در ریشه از رسیدند که 

حد دوام ماده بیشتر بوده و نشان از کاهش عمر پره دارد که 

 .شود طی چند دوره بارگذاری شکسته می

های گاز صنعتی و  لازم به ذکر است از آنجایی که، توربین

هوایی جز تجهیزات دارای تکنولوژی بالا و بسیار گران قیمت 

بوده، بررسی عوامل واماندگی هر نوع و مدلی از این 
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 1/ شماره 18/ دوره 1411مکانیک هوافضا/ سال 

های گاز در کارکرد دارای اهمیت بوده و توسط  توربین

های سازنده و محققین شاغل در صنعت و  شرکت

ای در طی سالیان  پژوهشگران دانشگاهی تحقیقات گسترده

است. به  متمادی بر روی این عوامل و فرایندها انجام شده

های جهانی و  قالات چاپ شده در کنفرانسعنوان نمونه به م

و گزارشات  GTCبین المللی سالیانه توربین گاز با عنوان 

 NASAصنعتی )مانند-متعدد فنی توسط مراکز علمی

technical reportsتوان اشاره  های سازنده می ( و شرکت

کرد. از این منظر به عنوان زمینه نوآوری پژوهش پیش رو 

دار  ست و تخمین عمر پره ترکبرای تحلیل مکانیک شک

انجام  V94.2 زیمنس توربین گاز 11کمپرسور ردیف 

 است. شده

در این پژوهش، با استفاده از روش المان محدود تحلیل 

 زیمنس توربین گاز 11مکانیک شکست پره کمپرسور ردیف 

V94.2 های مکانیکی و حرارتی ناشی از دوران،  تحت تنش

درصد در حالت پایا مورد  144توزیع فشار و دما در بار 

سازی تقارن  گیرد. در این راستا، با مدل بررسی قرار می

، 01به  1محوری قطاع مجموعه دیسک و پره با نسبت 

های ترمومکانیکی، شرایط مرزی و شرایط  اعمال بارگذاری

های بالایی هستند  هایی از پره که دارای تنش اولیه مکان

سازی ترک با ابعاد مختلف  اند. سپس، با مدل شناسایی شده

 ANSYSافزار  در دو ناحیه بر روی ایرفویل پره به کمک نرم

آیند. سپس، با  دست می ها به ضرایب شدت تنش برای ترک

استفاده رابطه پاریس و استخراج نمودار نرخ رشد ترک 

یب شدت تنش، عمر باقیمانده در رشد ترک برحسب ضر

هایی با ابعاد مشخص در این دو ناحیه  خستگی برای ترک

شوند. در پایان، با انجام تحلیل مودال  تخمین زده می

دست آمده و با استخراج دیاگرام  های کاری پره به فرکانس

 است. دست آمده کمپل فرکانس تداخل ارتعاشی پره نیز به

سدايي المدا     دي و مددل مشخصات كاركر -2

كمپرسدور ودوربیگ گداي     11محدود پره رديف 
V94.2 

با توان مکانیکی تقریباً  V94.2 زیمنس یگاز های نیتورب

MW 114 واحد در شبکه برق  صدوپنجاهبه  کیبا تعداد نزد

برق  دیتول یبدنه اصل یبیساده و ترک کلیکشور در س

 یفناور لیبه دل ها نیتورب نیا دهند. یم لیرا تشک یحرارت

در صنایع  متیگران ق زاتیکه دارند از تجه ای شرفتهیپ

 .شوند یمحسوب م بالادستی نفت و گاز و نیروگاهی کشور

یک توربوماشین تک محوره است که محور از توربین گاین 

. روتور در است یا شفت آن بین توربین و کمپرسور مشترک

کند. توان  دوران می یاتاقانروی دو بر ی پرفشار ا محفظه

در انتهای کمپرسور به  تولیدی از طریق یک شفت میانی

. بخش کمپرسور این توربین از شود یک ژنراتور منتقل می

هوا را به عنوان  ردیف دیسک و پره تشکیل شده که 11

دمای خروجی از کمپرسور در  نماید. سیال عامل متراکم می

خش کمپرسور و سرعت دورانی ب C° 994حدود برابر با 

است. هوای محیط پس از  rpm9444توربین در بار کامل 

با سوخت محفظه احتراق متراکم شدن در کمپرسور در دو 

گردد. هریک از این  و سپس محترق میترکیب شده 

به  گرما افزودنبه منظور  مشعل هشتها شامل  محفظه

داغ با دمای  هایگازسپس، د. نباش هوای ورودی توربین می

وارد توربین  m/s14  و با سرعت حدود C° 1144 تقریبی

توربین منبسط شده  بخش ردیف پره چهاربا عبور از  شده و

 ،1 در شکل .گردد و با فشار اتمسفر به محیط تخلیه می

 زیمنس گاز نیتورب کیاز  یا برش خورده نمونه ینما

V94.2 است آن نشان داده شده یو اجزا. 

 

 V94.2 زیمنس گاز نیبرش خورده از تورب ینما :1 لشک
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 سوار روتور های دیسک روی کمپرسور متحرک های پره

 انرژی را به دریافتی انرژی که است این آنها وظیفه و هستند

 تبدیل کمپرسور ورودی هوای روی فشار افزایش و جنبشی

 تا کنند هدایت های ثابت پره سمت به را آنها سپس و کنند

 ثابت به های پره همراه به را فشرده هوای پتانسیل انرژی

 با مطابق ها پره های پروفیل .نمایند تبدیل هوا فشار افزایش

 نسبت گرفتن نظر در با و بهینه شده جریان های مشخصه

 شامل کمپرسور مرحله هر .گردند می طول تقویت به عرض

 ثابت های پره ردیف یک سپس و متحرک های پره ردیف یک

 هوای روی فشار افزایش باع  مرحله مجموع هر در که است

 دارد را ابعاد کمترین ها پره این ریشه شکل .شوند می عبوری

شده نصب  تعبیه روتور دیسک بر روی که شیارهایی روی و

 دیسک روی که هایی کننده ثابت و واشرها وجود شوند. می

 دیسک روی شیارهای ها پره طولی حرکت از شوند می نصب

 زدن جا یا و تعویض امکان روش کنند. این می جلوگیری

 آورده بیرون خود جای روتور از حتی که هنگامی در را ها پره

ترتیب  بهب -2الف و -2 های در شکل .آورد می فراهم را نشده

های کمپرسور ردیف  نمای واقعی از مجموعه دیسک و پره

سازی شده از  توربین گاز مورد بررسی و نمای مدل 11

در این پژوهش  CATIAافزار  ها در نرم دیسک و پرهمجموعه 

 است. نشان داده شده

كمپرسور  11رديف  سکيپره و د يساي مدل -2-1

 ووربیگ گاي

ب -9و در شکل  ایرفویل پره بعدی مدل سه الف-9 در شکل

نشان  CATIAافزار  هندسه ایجاد شده پره و دیسک در نرم

 11پره در ردیف  01است. با توجه به این که  داده شده

سازی  بخش کمپرسور توربین گاز وجود دارد برای ساده

محوری پره همراه با دیسک،  تحلیل و با استفاده از تقارن

افزار  در نرم ب-9مطابق شکل  01به  1قطاعی با نسبت 

CATIA در پژوهش لازم به ذکر است که  .است ایجاد شده

به کمک  توربین کمپرسورپره  بعدی سه مدل هندسی نونیک

دست آمده از اسکن نوری و ایجاد مقاطع متعدد  ابر نقاط به

 است. ایجاد شده CATIAافزار  نرم دردر راستای طول پره 

 خواص ماده پره كمپرسور -2-2

کنند که متغیرهای  در شرایطی کار می گاز های توربین پره

عوامل اثر گذار در کارکرد آن دما، فشار و جریان سیال 

 هستند.

 
 )الف(

 
 )ب(

و  کمپرسور 11مدل واقعی دیسک و پره ردیف  -)الف(: 2شکل 

سازی شده  کمپرسور مدل 11مجموعه دیسک و پره ردیف  -)ب(

 CATIAافزار  در نرم
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 )ب( )الف(

بعدی هندسه پره کمپرسور ردیف  مدل سه -)الف(: 3 شکل

مدل تقارن محوری قطاع دیسک و پره کمپرسور  -)ب(و  11

 01به  1با نسبت  11ردیف 

از فولاد  11ماده مورد استفاده در پره کمپرسور ردیف 

است. این فولاد آلیاژی در  X20Cr13 آلیاژی زنگ نزن

ستفاده صنایع مختلفی کاربرد دارد. از جمله کاربردهای آن ا

های توربین گاز و روتور  ها، پره در موتور موشک

در این پژوهش رفتار ماده ای است.  سانتریفیوژهای هسته

عنصر پایه در این فولاد  .شود همسانگرد در نظر گرفته می

آلیاژی، آهن بوده و ترکیبات شیمیایی فولاد آلیاژی 

X20Cr13  خواص است. همچنین،  ارائه شده 1در جدول

 ارائه 2در جدول این فولاد آلیاژی  و فیزیکی مکانیکی

 است. شده

 X20Cr13ی فولاد آلیاژی یدرصد ترکیب شیمیا :1جدول 

 V94.2توربین گاز  11استفاده شده در پره کمپرسور ردیف 

 )برحسب %( X20Cr13وركیبات شیمیايی آلیاژ 

P 
≤ 400/4  

Si 
≤ 1 

Mn 
≤ 1 

C 
20/4-10/4 

Cu 
≤ 11/4  

Ni 
≤ 99/4  

Cr 
10-12 

S 
≤ 49/4  

 یاژیفولاد آلی کیمکانو  فیزیکیخواص  :2جدول 
X20Cr13 

 مقدار كمیت

 E GPa 240مدول الاسیسیته 

 ν 290/4نسبت پواسون 

 ρ kg/m3 0044 چگالی

 Sy MPa 114مقاومت تسلیم 

 Sut MPa 104مقاومت نهایی کششی 

 K J/Kg.K 014ظرفیت گرمایی ویژه 

دورانی پره و  يی، فشاردما يبارگذار طيشرا -2-3

 كمپرسور در حالت كاركرد پايا در بار كامل

 144های پیش رو، فشار و دمای حالت پایا در بار  در تحلیل

است. همچنین،  بعدی پره اعمال شده درصد بر روی مدل سه

برای پره در شرایط کاری  rpm 9444سرعت دورانی برابر با 

ست. لازم به ذکر است که ا در حالت پایا در نظر گرفته شده

پس از شروع به دوران روتور توربین گاز مدت زمانی لازم 

است تا روتور به سرعت دورانی در بار کامل برسد و سپس 

رسند. در این زمان،  ها در چرخش پره به حالت پایا می تنش

پره به حداکثر شرایط دمای کاری خود در حالت پایا 

ه ترتیب کانتور توزیع دما ، بب-0 و الف-0رسد. در شکل  می

مدل تقارن از  یینماپ -0و فشار بر روی ایرفویل و در شکل 

 01محوری قطاعی از مجموعه پره و دیسک با نسبت یک به 

)برای  yحول محور  rpm 9444با اعمال سرعت دورانی 

( در حالت بار از مرکز وارده بر پره زیگر یروینسازی  مدل

اند. بیشینه دمای پره توربین در شرایط  کامل نشان داده شده

باشد. توزیع دما به شکلی است  می C° 994کاری پایا برابر با 

دارد و دما در  C°104-04که ریشه پره دمایی در حدود 

یابد و اکثر سطح  راستایی محور طولی پره افزایش می

باشند. همچنین، مقدار  میایرفویل دارای بیشترین مقدار دما 

کمپرسور  11میانگین فشار هوا بر روی ایرفویل پره ردیف 

 باشد. می MPa 1( =bar 14برابر با )

الما  بندي پره و ديسک به روش الما   -2-4

 محدود

 0بندی پره کمپرسور توربین گاز از المان  ، مش0در شکل 

نشان داده  Hypermeshافزار  ای در نرم گره 14وجهی 

 است. شده

دست آمده از  دقت نتایج به وهش کنونی، برای بررسیژدر پ

، همگرایی برای تأیید کیفیت شبکه روش المان محدود و

هایی با اندازه  در مش e)فون مایزز( تنش معادل جواب

ترین مقدار تنش  بیشاست.    متفاوت مورد بررسی قرار گرفته

ی برای فون مایزز در هر یک از اجزا به عنوان معیارمعادل 

زیرا این تنش معادل،  .گردد همگرایی انتخاب می مقایسه در

، روشدر این  های تنش است. مؤلفه اثر تمامی  بردارنده در
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  ترین شبکه با درشت بندی فضای محاسباتی فرآیند شبکه

ابد ی ها تا جایی ادامه می ممکن شروع شده و افزایش المان

تغییر نکند  بندی شبکهتنش فون مایزز در  بیشینهکه مکان 

با  .و مقدار آن در همسایگی یک عدد مشخص قرار گیرد

توجه به مطالب فوق پره تحت بارگذاری عملکردی قرار 

در برای پره بدون ترک مقادیر تنش فون مایزز گرفته و 

 یبررسبا  .است شده المان ارائه  ه ازای تغییر اندازهب 9 جدول

شود که  مشاهده می 9دست آمده در جدول  به جینتا

دست آمده برای تنش معادل در  بیشترین اختلاف به

با اختلاف  MPa 14های مورد بررسی در حدود  بندی شبکه

درصد است. این مطلب نشان دهنده  9نسبی در حدود 

همگرایی حل المان محدود بوده و همگرایی قابل قبولی از 

دهد.  پره در مدل ایجاد شده را نشان میتنش وارده بر 

 mm 1اندازه المان  بنابراین، در ادامه تحلیل نتایج از مش با

 است. استفاده شده برای کل مدل

وحلیل الما  محدود مکانیک شکست و  -3

اي گدار ووربیگ  مانده پره ورك اقیر بوخمیگ عم
V94.2 

ترک  در این بخش، ابتدا به تحلیل تنش پره کمپرسور بدون

های مستعد ایجاد ترک شناسایی  پرداخته شده تا موقعیت

شوند. سپس، با مدل سازی ترک در دو موقعیت احتمالی بر 

روی پره، مقادیر شدت تنش در مود اول شکست ارزیابی 

شده و با ایجاد مدل ترک پیش رونده مراحل رشد ترک 

سازی شده تا از روی روند آن با تخمین ضریب شدت  شبیه

تخمین عمر باقی مانده رشد ترک خستگی انجام شود. تنش، 

در انتها با انجام تحلیل مودال و استخراج دیاگرام کمپل 

دست  پارامتر تاثیر گذار فرکانس تشدید کاری نیز به

است. لازم به ذکر است برای اطمینان یافتن از فرایند  آمده

سازی المان محدود در تحلیل ترک و تخمین عمر باقی  مدل

افزار با  ده پره ترک دار و ارزیابی نتایج، کالیبراسیون نرممان

 است. انجام شده ]0[نتایج گزارش شده در مرجع 

 ووربیگ گاي  وحلیل ونش پره بدو  ورك -3-1

، ناشی از سرعت دورانیفون مایزز تنش ، توزیع 1در شکل 

بر هر دو سطح فشاری و مکشی پره نشان فشار و توزیع دما 

. بیشترین تنش فون مایزز ایجاد شده در پره است شدهداده 

ملاحظه  الف-1 در شکلاست.  MPa 00/919برابر با 

لبه حمله سطح فشاری و  درشود که بیشترین تنش  می

در  ب-1مطابق شکل  سطح مکشی بیشترین مقدار آن روی

وسط سطح مکشی و در ناحیه اتصال آن با ریشه رخ 

 دهد. می

به این دلیل است که تنش فون  ارائه نتایج تنش فون مایزز

مایزز همواره به عنوان یک پناهگاه امن برای طراحی در نظر 

بیشینه تنش  شود شود و همانطور که مشاهده می گرفته می

های اعمالی خیلی کمتر از  فون مایزز ایجاد شده توسط تنش

تنش تسلیم ماده تشکیل دهنده پره است. همچنین با توجه 

 MPa 11/210تنش برشی برابر ، بیشترین 0به شکل 

باشد که در سطح مکش پره در نزدیکی ریشه پره اتفاق  می

 است. افتاده

 

 )الف(

 

 )ب(
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 )پ(

 -)ب(کانتور توزیع دما بر روی ایرفویل،  -)الف(: 4شکل 

سطح فشار در پره بخش کمپرسور توربین گاز بدون ترک 

نمایی از  -)پ()نمای روبرو از سمت فشار ایرفویل پره(، 

 yنیروی گریز از مرکز وارده بر پره حول محور 

 

بندی شده در  نمایی از پره بخش کمپرسور المان :5شکل 

 Hypermeshافزار  نرم

 ها بررسی همگرایی مش: 3 جدول

شماره الما 
 

ي
بند

 

نوع الما 
اندايه الما   

(m
m

)
 

وعداد الما 
 

وعداد گره
 

        

m
a

x
 

m
in

 

1 
0 

 وجهی
1/4 

1221124
 1000211
 

11
/

911
 

1-
e

120
/1

 

2 
0 

 وجهی
1 

1109219
 1111040
 

00
/

919
 

1-
e

100
/1

 

9 
0 

 وجهی
0/1 

101110
 1221401
 

21
/

910
 

1-
e

114
/1

 

0 
0 

 وجهی
2 

012402
 1141911

 

00
/

911
 

1-
e

144
/2

 

اعتبارسنجی نتايج وحلیل مکانیک شکست  -3-2

 افزار مانده و كالیبراسیو  نرم و وخمیگ عمر باقی

در این پژوهش، جهت اعتبارسنجی نتایج در تحلیل مکانیک 

شکست برای محاسبه ضرایب شدت تنش و تخمین عمر 

باقی مانده در پره کمپرسور، از نتایج آزمایش خستگی در 

است.  بهره گرفته شده ]0[انتشار ترک انجام گرفته در مرجع 

تحلیل خستگی و عمر  ]0[لازم به ذکر است که در مرجع 

ک در پره طبقه اول کمپرسور توربین گاز هوایی رشد تر

، 1است. در شکل  کوپتر بررسی شده متعلق به یک هلی

و مدل پره طبقه اول  ]0[هندسه مورد مطالعه در مرجع 

کمپرسور توربین گاز و مکان مقطع در نظر گرفتن ترک بر 

 است. روی آن نشان داده شده

 

 )الف(
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 )ب(

 11توزیع تنش فون مایزز در پره بدون ترک ردیف : 1شکل 

 یتوزیع تنش فون مایزز روی سطح فشار -)الف(کمپرسور، 

 پره یتوزیع تنش فون مایزز روی سطح مکش -)ب( پره و

 

 
 توزیع تنش برشی در پره بدون ترک: 7شکل 

 
هندسه پره طبقه اول کمپرسور توربین گاز هوایی : 8شکل 

 ]0[و مکان ترک بر روی آن 

، مقطع شکست ناشی از رشد ترک خستگی در 1در شکل 

آزمایش خستگی ناشی از بار رزونانسی پره طبقه اول 

. لازم ]0[است  کمپرسور توربین گاز هوایی نشان داده شده

، ]0[به ذکر است که در آزمایش تشریح شده در مرجع 

پدیده خستگی و ایجاد و رشد ترک خستگی ناشی از شرایط 

( shakerکاری در حالت رزونانس پره توسط دستگاه شیکر )

است. در این مرجع،  در آزمایشگاه مورد مطالعه قرار گرفته

 است. گزارش شده Hz 000رزونانس اول پره برابر با 

دست آمده از تحلیل  برای اطمینان از صحت نتایج به

مکانیک شکست توسط روش المان محدود، ابتدا لازم است 

و مقطع نزدیک  1که مدل هندسی پره مطابق با ابعاد شکل 

 الف-14ایجاد گردد. شکل  1به ایرفویل ارائه شده در شکل 

بندی شده از نوع تتراهدرال پره طبقه اول  مدل المان

دهد. همچنین، در  توربین گاز هوایی را نشان می کمپرسور

سازی  شرایط مرزی گیردار در پره جهت شبیه ب-14شکل 

قرارگیری پره در دستگاه شیکر بر انتهای ریشه پره نشان 

 است. داده شده

 
شماتیک مقطع نمونه شکست در رشد ترک  :9 شکل

 ]0[خستگی پره طبقه اول کمپرسور توربین گاز هوایی 

  
 )ب( )الف(
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شرط مرزی  -ببندی پره کمپرسور و  المان -الف :11شکل 

 گیردار در پره

برای بررسی رشد ترک خستگی در حالت کاری و در شرایط 

رزونانس، تحلیل تنش المان محدود ترک در مقطعی به 

 Doveترین سطح مربوط به ریشه  از پایین mm 14فاصله 

Tail  0[بر روی پره کمپرسور توربین گاز هوایی مرجع[ 

است. این مقطع در منطقه قرارگیری در بیشترین  انجام شده

های خمشی پره واقع است که این وضعیت امکان بروز  تنش

ترک و پیشروی آن در این مقطع را بسیار بیشتر از مناطق 

دیگر در سطح ایرفویل پره خواهد نمود. از سوی دیگر امکان 

کست در این مناطق بر روی ایرفویل پره طبقه اول ش

  های کمپرسور بر اساس حوادث گزارش شده و واماندگی

های ردیف اول  آمده برای تعدادی از پره واقعی پیش

کننده و  های هوایی، که دچار ترک پیشروی کمپرسور توربین

اند، نیز وجود دارد. در منطقه دارای  در نهایت شکست شده

ر روی پره متحرک کمپرسور توربین گاز هوایی در تنش بالا ب

سازی ترک و ایجاد مدل رشد ترک  با مدل ]0[مرجع 

دست  خستگی، نتایج تحلیل تنش مکانیک شکست نیز به

های انجام گرفته برای تعیین  اند. سپس نتایج تحلیل آمده

نرخ رشد ترک خستگی پره در بارگذاری رزونانسی با نتایج 

است. با در نظر گرفتن  مقایسه شده ]0[ آزمایش در مرجع

در مقطع  ]0[بیضوی بر روی سطح ایرفویل پره  های نیم ترک

با خواص   اشاره شده در بالا تحلیل مکانیک شکست برای پره

انجام  ANSYSافزار  مکانیکی درنظر گرفته شده در نرم

بیضوی،  سازی سه ترک نیم است. برای این منظور با مدل شده

تنش المان محدود تحلیل المان محدود برای  نتایج تحلیل

اند.  سازی ترک در پره ارائه شده در مدل KImaxتوزیع پارامتر 

این سه ترک مرتبط با شرایط کاری در رزونانس با دامنه 

 ]0[ثابت بوده و نتایج مربوط به نرخ رشد ترک آن در مرجع 

باشد. سپس، بر اساس ضریب  برای مقایسه در دسترس می

در نوک ترک، منحنی تغییرات شدت  KImaxشدت تنش 

تنش برحسب عمق ترک استخراج شده و معادله حاکم بر 

گیری از معادله  است. در ادامه، با بهره دست آمده آن به

پاریس و محاسبه کامپیوتری به محاسبه عمر رشد ترک 

هایت بر است. در ن خستگی و نرخ رشد ترک پرداخته شده

 ]0[اساس تحلیل المان محدود و نتایج آزمایش در مرجع 

دست  ای بین این دو انجام شده تا صحت نتایج به مقایسه

آمده از روش المان محدود حاضر با نتایج آزمایش تایید 

 گردد.

ترتیب مدل المان محدود و  به ب-11و  الف-11در شکل 

کمپرسور دار طبقه اول  مش ایجاد شده برای پره ترک

توربین گاز هوایی و نمای بزرگ شده از مدل مش در محل 

 است. وجود ترک در پره نشان داده شده

با توجه به نوع ماده اشاره شده و بکار رفته در توربین هوایی 

، ضرایب معادله پاریس در رابطه کلی به صورت ]0[در مرجع 

=C(KI)m da/dN  باC=10.2 و m=2  درنظر گرفته شده که

بیشینه  KImaxنرخ رشد ترک خستگی و  da/dNدر آن 

. لازم به ذکر ]11[ باشد مقاومت در برابر شکست ماده می

 log(KImax) برحسب log(da/dN) است که منحنی خطی

 .]11[شود  در مراجع به عنوان رابطه پاریس شناخته می

هایی نیم بیضوی با سه اندازه  سازی ترک در ادامه با مدل

(a/c) افزار المان محدود  مختلف در نرمANSYS  نتایج

تحلیل مکانیک شکست در رشد ترک خستگی در پره ترک 

دار طبقه اول کمپرسور با خواص مکانیکی و اعمال بارگذاری 

دهنده نصف  نشان cاست. لازم به ذکر است که  دست آمده به

، ابعاد 0باشد. در جدول  عمق ترک می aطول ترک و 

محاسبه شده  KImaxسازی سه ترک و مقدار  هندسی در مدل

برای پره  ANSYSافزار  از تحلیل المان محدود به کمک نرم

 است. دار در مقطع نمونه پره ارائه شده ترک
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 )ب( )الف(

مش در محل  -بمدل المان محدود و مش،  -الف :11شکل 

 وجود ترک در پره کمپرسور

در گام بعدی، با استفاده از مقادیر محاسبه شده از تحلیل 

های مختلف، منحنی  با عمق ترک KImaxالمان محدود برای 

KImax  برحسب عمق ترکa 12آید. در شکل  به دست می-

در  9و  2، 1های شماره  ترتیب برای ترک ، بهپو  ب، الف

نشان داده  KI پره طبقه اول کمپرسور توربین هوایی، توزیع

 است. شده

 KImaxابعاد هندسی ترک و مقدار محاسبه شده  :4جدول 

 دار در مقطع نمونه پره برای پره ترک

 c (mm) a (mm) KImax (MPa√m) شماره ورك

1 0/4 0/4 141/1 

2 20/1 20/1 909/19 

9 20/2 20/2 000/10 

 

 

 )الف(

 

 )ب(

 

 )پ(

در محل ترک در پره طبقه اول  KI توزیع: 12شکل 

ترک  -ب، 1ترک شماره  -الفکمپرسور توربین هوایی، 

 .9ترک شماره  -پو  2شماره 

گیری  شده در انتگرال  به کمک برنامه محاسباتی نوشته

عددی برای محاسبه نرخ رشد ترک خستگی و تخمین عمر 

مانده در رشد ترک خستگی بر حسب سیکل، در جدول  باقی

دست آمده از تحلیل المان محدود با نتایج مرجع  به، نتایج 0

اند. مقایسه نتایج،  )نتایج آزمایش( مقایسه شده ]0[

دهنده تطابق بسیار خوب بین نتایج تحلیل المان  نشان
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 ]0[محدود و کدهای کامپیوتری با نتایج آزمایش در مرجع 

 باشد. می

مقایسه نتایج عمر خستگی و نرخ رشد ترک  :5جدول 

)رابطه  FEMو  ]0[دست آمده از آزمایش  خستگی به

 پاریس( برای پره کمپرسور توربین هوایی

اختلاف 

 ]4[نسبی 

 FEMو 

برحسب 

 درصد

Nf (cycle) 

KImax 
(MPa√m) 

a 
(mm) 

Nf 

آيمايش 

در مرجع 

]4[ 

FEM 

4 4 4 141/1 0/4 

1/9 40e1 11092 909/19 20/1 

0/1 40e2 110111 000/10 20/2 

سايي و وحلیل مکانیک شکست و  مدل -3-3

دار  وخمیگ عمر رشد عمر خستگی پره ورك

 V94.2ووربیگ گاي 

های حادثه دیده و گزارش  طبق مشاهدات واقعی از توربین

ای انجام شده بر روی توربین گازهای  های دوره بازرسی

های بخش  های پره ها و لبه ها در گوشه مختلف، اغلب ترک

ها به داخل  گردند. این ترک کمپرسور توربین گاز ایجاد می

نها را توان آ کنند به طوری که می قطعه نفوذ کرده و رشد می

به صورت ربع بیضوی یا نیم بیضوی در نظر  19مطابق شکل 

 گرفت.

، دو ترک نیم بیضوی با ابعاد مختلف در دو 10در شکل 

در نزدیکی اتصال ایرفویل به  -موقعیت )محل( شامل الف

 ANSYSافزار  بالاتر از ریشه پره، که در نرم -ریشه و ب

اند. شواهد تجربی و نتایج  سازی شده نشان داده شده مدل

های  دهد که بیشتر پره تحلیل تنش المان محدود نشان می

شوند و در  بخش کمپرسور از این نقاط دچار شکست می

ها بیشتر از نقاط دیگر مستعد ایجاد و رشد  نتیجه این مکان

 .]14[ترک هستند 

 
 )الف(

 
 )ب(

های  های ایجاد شده در قسمت هندسه ترک: 13شکل 

 -)ب(بیضوی،   ترک نیم -)الف(، ]0[مختلف پره توربین گاز 

 ترک ربع بیضوی

دو ناحیه مذکور در در  10مطابق شکل ابتدا  ،در این تحقیق

 =mm 910/4a بیضوی به ابعاد نیم با هندسه ترک اولیه بالا

)نصف طول ترک( در نظر  =mm 914/4c)عمق ترک( و 

مرحله تا شکست  نهسپس ترک اولیه در است.  گرفته شده

و در نهایت ضرایب شدت  ]14[ نهایی پره رشد داده شده

است.  محاسبه شده ANSYSافزار  تنش بیشینه توسط نرم

و  1های در نظر گرفته شده در تحلیل در جدول  ابعاد ترک

سازی  پس از مدلاند.  در ادامه مقاله ارائه شده 0جدول 

های نیم بیضوی در دو ناحیه مذکور در بالا بر روی پره  ترک

کمپرسور توربین گاز و سپس رشد ترک خستگی تا طول 

ترک بحرانی ضرایب شدت تنش به عنوان نمونه برای 

 10را ببینید( در شکل  1)جدول  1و  0، 9های مرحله  ترک
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 10کل است. همانطور که از ش در ناحیه اول ارائه شده

شود در مراحل اول که ترک اندازه کوچکتری  مشاهده می

 KIدارد بیشترین مقدار پارامتر شدت تنش مود اول شکست 

آید. اما با پیشروی ترک  روی پیشانی ترک به وجود می

شود که توزیع شدت تنش به مرور به مرکز ترک  مشاهده می

 .]14[شود  منتقل می

 
 )الف(

 
 )ب(

های ایجاد شده در دو ناحیه مختلف بر  ترک -الف: 14 شکل

هندسه ترک  -ب، 1روی پره بر روی پره کمپرسور ردیف 

افزار  سازی شده در نواحی مختلف در نرم نیم بیضوی مدل
ANSYS 

مود  تغییرات ضریب شدت تنش بیشینه، نمودار 11در شکل 

ناحیه مورد مطالعه بر روی  دوبرحسب طول ترک برای  اول

همانطور است.  سطح فشاری پره توربین گاز نشان داده شده

دو ناحیه شود با افزایش طول ترک برای هر  حظه میلاکه م

 .یابد افزایش می KI بیشینه ضریب شدت تنش مقدار

شود که با افزایش فاصله از ریشه پره  می مشاهده همچنین،

 .یابد کاهش مییب شدت تنش اضربیشینه مقادیر 

 

 

 

های شماره  توزیع ضرایب شدت تنش برای ترک: 15شکل 

 11در ناحیه اول بر روی پره کمپرسور ردیف  1 و 0، 9

crack area 1 

crack area 2 
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هاي رابطه پاريس و محاسبه  وعییگ ثابت -3-4

 رونده نرخ رشد ورك پیش

نشان داده شده نمودار نثرخ رشثد ، 11که در شکل  همانطور

ترک خستگی برحسب دامنه ضریب شدت تثنش شثامل 

 یا ناحیه رشد ترک حد آسثتانه I ناحیه باشد، سثه ناحیه می

که در این حالت جابجایی سطح ترک عمود بر سطح ترک 

که در این یثا ناحیه رشد ترک پایدار  II، ناحیثه باشد می

حالت جابجایی سطح ترک در صفحه ترک اما عمود بر لبه 

کثه ناحیثه رشثد تثرک  IIIناحیثه در آخر  وباشد،  ترک می

شود که در این ناحیه جابجایی سطح  یم دهیناپایثدار نام

 ترک در صفحه ترک ولی موازی با لبه ترک است.

 
تغییرات ضریب شدت تنش بر حسب طول ترک : 11شکل 

 11در دو ناحیه متفاوت بر روی پره کمپرسور ردیف 

، نمودار تغییرات ضرایب شدت تنش مود اول 10در شکل 

(KI( مود دوم ،)KII( و مود سوم )KIII برحسب طول ترک در )

ناحیه اول مورد مطالعه بر روی پره کمپرسور نشان داده 

رفتار ضرایب شدت تنش مود اول تا است. با بررسی  شده

شود که مقادیر شدت تنش  سوم در این نمودارها مشاهده می

در مود اول شکست در مقایسه با مود دوم و سوم بسیار 

توان اینگونه دانست که نیروهای  باشد علت را می بزرگتر می

گردند.  گریز از مرکز باع  تحریک مود اول شکست می

ن نتیجه دست یافت که عامل اصلی توان به ای بنابراین می

های کمپرسور توربین گاز مقدار بالای  رشد ترک در پره

 نیروی گریز از مرکز است.

، نرخ رشد ترک K∆ برای مقادیر بزرگ ناحیه دومدر 

برحسثب دامنثه ضثریب شدت تنش در مختصثات 

ه پاریس به صورت لگثاریتمی خطثی بثوده و توسثط معادل

 .]11[شود  زیر بیان می

(1) ( ) ,mdl
C K

dN
  

 
تغییرات ضرایب شدت تنش مود اول، مود دوم و : 17 شکل

مود سوم برای ترک در ناحیه اول بر روی پره کمپرسور 

 11ردیف 

 

نمودار شماتیک نرخ رشد ترک خستگی بر حسب : 18شکل 

 ]11[دامنه ضریب شدت تنش 

طول  lنشاندهنده نرخ رشد ترک،  dl/dN(، 1در رابطه )

( )و یا Iضریب شدت تنش مود اول شکست )مود  ∆Kترک، 

عرض از  Cدر حالت مود ترکیبی ضریب شدت تنش معادل(، 

هستند  IIشیب خط ناحیه  mو  IIمبدا خط مستقیم ناحیه 

برای تعیین نرخ رشد  آیند. های ماده به حساب می که از ثابت

های  ابتترک خستگی با استفاده از معادله پاریس، باید ث

، منحنی 11 شکل ماده مشخص شوند. در مکانیک شکست

برای ماده سیکل بارگذاری  نرخ رشد ترک برحسب تعداد

X20Cr13  درR1[است  های مختلف نشان داده شده[. 

crack area 2 

crack area 1 

KI 

KII KIII 
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های این  که بر روی منحنی Rلازم به ذکر است که پارامتر 

شکل عبارت است از نسبت تنش حداقل به تنش حداکثر در 

بارگذاری دینامیکی قطعه که با 
min max/R    بیان

تعیین شده  های ابتث(، مقادیر 2)  رابطهدر  .]14[شود  می

 .است نشان داده شده R=0 در برای رابطه پاریس

(2) 145.7 10 , 3.4C m   

 

نرخ رشد ترک برحسب فاکتور شدت تنش فولاد : 19شکل 

 ]X20Cr13  ]1آلیاژی

عبارت  X20Cr13فولاد آلیاژی بنابراین رابطه پاریس برای 

 :است از

(9) 14 3.45.7 10 ( ) ,
dl

K
dN

   

رابطه پاریس به  ای )ترک پیش رونده( مرحلهرشد ترک  برای

 .گردد زیر بازنویسی میصورت 

(0) ( ) ,ml
C K

N


 


 

ا توجه به اینکه ترک دوبعدی است، پس در دو راستای ب

یابد. در این تحقیق برای هر مرحله  طولی و عمقی رشد می

صورت دلخواه و مناسب افزایش  از رشد ترک، طول آن به

نهایت برای هر مرحله از رشد ترک تعداد  دراست.  داده شده

( 0)زم برای افزایش طول یا عمق آن مطابق رابطه لاسیکل 

 .آید دست می به

(0) 
( )m

l
N

C K


 

 

افزایش طول ترک در هر مرحله از رشد و  l∆ در آنکه 

زم برای لاانجام تعداد سیکل . سراست ∆2c مقدار آن برابر

 حاصل تا طول ترک نهایی برابررشد ترک از اندازه اولیه 

محاسبه  (1ها در هر مرحله مطابق رابطه ) سیکل تعداد جمع

 .شوند می

(1) 
1

,
m

i

N N


  

 KImax، مقادیر ضرایب شدت تنش 0و جدول  1در جدول 

های مختلف و میزان نرخ رشد  هایی با عمق و طول برای ترک

برای هر مرحله رشد از ترک اولیه تا طول  (dl/dN)ترک 

 11نهایی در دو ناحیه مورد بررسی بر روی پره ردیف 

ستون  0و جدول  1است. در جدول  کمپرسور ارائه شده

مربوط به متوسط نرخ رشد ترک در هر سیکل، بیانگر 

به  mm 204/1متوسط رشد ترکی به عنوان نمونه به طول 

ازای یک سیکل لازم برای رشد ترکی )افزایش طول ترک( 

باشد. به عنوان مثال  با اندازه اولیه مشخص در واحد طول می

توان مشاهده نمود که برای رسیدن طول  می 1از جدول 

به  mm 14/1به ترکی به طول  mm 204/1کی به طول تر

عبارت دیگر متوسط رشد یک ترک در افزایش طولی به 

 اندازه

mm 90/4  در هر سیکل کاری  1/1× 14-1برابر است با

باشد. لازم به ذکر است که در جداول فوق فرض شده که  می

کمپرسور  11در پره ردیف  mm 914/4ترکی به طول 

توربین گاز وجود دارد به طوری که عمر خستگی و مقادیر 

های پس از این  ارائه شده در این جداول برای رشد ترک

 .]14[اند  طول ترک موجود محاسبه شده

مانده و وخمیگ محاسبه وعداد سیکل باقی -3-5

 عمر خستگی پره ورك دار كمپرسور ووربیگ گاي

از جمله مهمترین مباح  مطرح شده  ماندهباقی عمرخمین ت

دست آوردن  باشد. برای به شکست می مکانیک در تحلیل
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عمر سازه باید مدت زمان یا تعداد سیکل کاری سازه را برای 

آنکه از طول ترک اولیه به طول بحرانی خود برسد، محاسبه 

نمود. با استفاده از نمودار تعداد سیکل کاری بر حسب طول 

. عمر سازه در دست آورد بهترک میزان طول ترک بحرانی را 

با استفاده از رابطه پاریس،  .یابد حین رشد ترک، کاهش می

( 0) از رابطهتوان تعداد سیکل کاری در طی رشد ترک را  می

لازم نشان دهنده تعداد سیکل کاری  24. شکل محاسبه کرد

از طول معین برای دو ناحیه مورد مطالعه بر  رشد ترک برای

 mm باشد. طول ترک اولیه، مقدار میروی سطح فشاری پره 

 24است. از نمودارهای شکل  هدر نظر گرفته شد 914/4

شود که با افزایش فاصله از ریشه پره، عمر  مشاهده می

طوری که در فاصله چند میلیمتر بالاتر از  یابد به افزایش می

شود. به  مانده در رشد ترک سه برابر میباقی ریشه عمر

تا حدود  mm 01/4عنوان مثال، عمر رشد ترک از طول 

mm 40/11  هزار سیکل  104برای ترک در ناحیه اول، برابر

هزار سیکل لازم است تا ترک  104باشد. یعنی  کاری می

 اولیه به طول ترک بحرانی برسد.

تنش و نرخ مقادیر محاسبه شده ضریب شدت  :1جدول 

 رشد ترک برای ترک در ناحیه اول

ك
شماره ور

 

a 
(mm) 

c (m
m

)
 

a/c 

 
 
 

 
  

  
 
 
√
 

 
  

dl/dN 
(mm/cycle) 

1 910/4 914/4 114/4 09/119 4 

2 021/4 144/4 114/4 11/220  

9 491/1 204/1 191/4 00/211  

0 191/1 14/1 014/4 02/201  

0 291/1 11/1 101/4 40/211  

1 091/1 00/2 029/4 41/941  

0 149/1 00/9 001/4 10/929  

1 111/1 00/0 901/4 11/999  

1 011/1 02/0 914/4 9/909  

وحلیل مودال و وعییگ فركانس وشديد  -3-1

 كاري پره كمپرسور

ها، خستگی ناشی از ارتعاشات  یکی از دلایل شکست پره

کاری است. از این رو بررسی و تحلیل رفتار ارتعاشی در پره 

های  هایی که بر روی پره بسیار مهم است. از جمله تحلیل

دست آوردن  گیرد تحلیل مودال برای به توربین گاز انجام می

، نتایج تحلیل 21های طبیعی پره است. در شکل  فرکانس

بخش  11مودال برای شش مود اول پره بدون ترک ردیف 

)دور  rpm 9444کمپرسور توربین گاز در سرعت دورانی 

های طبیعی آن در جدول  درحالت پایا( انجام شده و فرکانس

 است. ارائه شده 1

مقادیر محاسبه شده ضریب شدت تنش و نرخ  (:7جدول )

 رشد ترک برای ترک در ناحیه دوم
ك
شماره ور

 

a
 (m

m
)

 
c 

(mm) a/c 

 
 
 

 
  

  
 
 
√
 

 
  

dl/dN 
(mm/cycle) 

1 910/4 914/4 114/4 9/222 4 

2 021/4 144/4 114/4 4/211 4444192/4 

9 491/1 204/1 191/4 0/911 4444101/4 

0 191/1 14/1 014/4 9/911 4444114/4 

0 291/1 11/1 101/4 0/929 4444110/4 

1 091/1 00/2 029/4 4/990 4444210/4 

0 149/1 00/9 001/4 2/902 4444290/4 

1 111/1 00/0 901/4 0/901 4444204/4 

1 011/1 02/0 914/4 4/901 4444201/4 

 

 
لازم برای رشد ترک در دو   نمودار تعداد سیکل: 21شکل 

 کمپرسور 11ردیف ناحیه مورد مطالعه بر روی پره 

65 / 7246 10

51/0067 10

51/1691 10

51/ 3279 10

51/ 6664 10

51/9402 10

52/ 7139 10

52/ 3832 10

crack area 2 

crack area 1 
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دیاگرام کمپل نموداری است که تغییرات فرکانس طبیعی 

دهد. این  سیستم را برحسب سرعت دورانی پره نشان می

های بحرانی در  دست آوردن سرعت نمودار همچنین برای به

گیرد، به این صورت که محل  سیستم مورد استفاده قرار می

طبیعی آن  های های تحریک پره با فرکانس تقاطع فرکانس

به عنوان سرعت بحرانی یا فرکانس رزونانس شناخته 

شوند. این دیاگرام عموماً برای طراحی روتورهایی که  می

های گاز و  دیسک و پره روی آنها قرار گرفته، مانند توربین

گیرد. در مورد توربین گاز مورد  ها مورد استفاده قرار می پمپ

های ردیف  ه تعداد پرهبررسی در این پژوهش، با توجه به اینک

باشند، فرکانس  عدد می 01شانزدهم بخش کمپرسور 

 .آید دست می ( به0های ردیف شانزدهم از رابطه ) تحریک پره

(0) 
 تعداد پره در هر ردیف  ×تعداد دوران روتور در ثانیه 

 Hzفرکانس تحریک پره بر حسب  =

 بنابراین

= 79×50=3950 Hz  شانزدهمفرکانس تحریک پره ردیف 

بخش  آخر کمپل پره بدون ترک ردیف ، نمودار22در شکل 

 نمودار کمپل در رنگی خطوط است. کمپرسور ارائه شده

 ای زاویه سرعت برحسب که هستند های طبیعی فرکانس

همچنین خط مشکی رنگ در  روتور مقادیر متغیری دارند.

نمودار کمپل نشانگر فرکانس تحریک پره بدون ترک ردیف 

 رسور است که مطابق این نمودار در سرعت دورانیکمپ 11

rpm 9444  میان فرکانس طبیعی در مود ششم و فرکانس

شود که نشان دهنده ایجاد تشدید  تحریک تداخل ایجاد می

 یا رزونانس در کارکرد است.

های طبیعی پره بدون ترک در سرعت  فرکانس: 8جدول 

rpm 9444 در مودهای ارتعاشی مختلف 

 Hzفركانس طبیعی پره برحسب  شماره مود

1 19/920 

2 1/1210 

9 1/1901 

0 0/2011 

0 2/2104 

1 2/9291 

 

 
دست آمده از پره بدون ترک  دیاگرام کمپل به: 22شکل 

 بخش کمپرسور توربین گاز 11ردیف 

 

ف(
)ال

- 
مود اول
- 

ی
ش
خم

 

 

ب(
(

- 
مود دوم

– 
ی
ش
خم
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پ(
(

- 
مود سوم

– 
ی
ش
پیچ

 

 

ت(
(

- 
مود 

چهارم
- 

ی
ش
خم

 

 

ث(
(

- 
جم
مود پن

–
ی
وركیب

 

 

ج(
(

- 
شم

مود ش
– 

ی
وركیب

 

های طبیعی پره  شکل شش مود اول و فرکانس: 21شکل 

 rpm 9444بدون ترک در سرعت  11کمپرسور ردیف 

 گیري نتیجه -4

در این پژوهش، نتایج تحلیل رشد ترک خستگی برای پره 

تحت   V94.2بخش کمپرسور توربین گاز  11ردیف 

های حرارتی و مکانیکی با استفاده از روش المان  تنش

ای از  ارائه شد. خلاصه ANSYSافزار  محدود به کمک نرم

 دست آمده عبارتند از: نتایج به

دست آمده برای دو ناحیه ترک اول  مانده به در عمر باقی -1

و دوم روی سطح فشاری پره کمپرسور مشاهده شد که با 

یابد به  یشه پره، عمر به شدت افزایش میافزایش فاصله از ر

متر بالاتر از ریشه تقریباً  صورتی که عمر در فاصله چند میلی

 .شود سه برابر می

دست  با توجه به نتایج تحلیل مودال و دیاگرام کمپل به -2

 rpm 9444آمده برای پره ردیف آخر کمپرسور در سرعت 

نس بین فرکانس طبیعی و فرکا Hz 9104در فرکانس 

است که باع  تشدید و  تحریک پره تداخل ایجاد شده

 شود. رزونانس در پره می

های توربین گاز نیروی گریز از  عامل اصلی رشد ترک پره -9

مرکز است. در تحلیل مکانیک شکست، ضریب شدت تنش 

در مود اول شکست در مقایسه با مود دوم و سوم بسیار 

باع  تحریک مود اول باشد و نیروی گریز از مرکز  بزرگتر می

 گردد. می
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 The main cause of the crack growth of 

gas turbine blades is the centrifugal 

force. 

 The coefficient of stress intensity in 

the first mode is much larger than the 

second and third modes. 

 The centrifugal force stimulates the 

first mode. 
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In this study, the fracture mechanics analysis for the 16th stage of a 
Siemens V94.2 gas turbine compressor blade under mechanical and 
thermal stresses due to rotation, pressure and temperature distributions 
in the full load steady state condition is studied using ANSYS finite 
element software. Modeling a symmetric sector of a balde-disk assembly 
with a ratio of 1 to 79 with applying thermomechanical loading, boundary 
conditions and initial conditions, locations with high stress levels on the 
blade airfoil are recognized. Then, using ANSYS software to model cracks 
with different sizes in two specified locations on the airfoil, the stress 
intensity factors are calculated. Moreover, by applying Paris relation, 
crack growth rate with respect to the stress intensity factors are obtained 
to estimate remaining life in the fatigue crack growth for the cracks with 
initial dimensions in these two locations. Finally, doing modal analysis, the 
operating frequencies of the blade have been calculated and according to 
obtained Campbell diagram, the interacting frequencies for the blade are 
also specified. The obtained results show that for these two cracks 
locations on the pressure side of the blade airfoil, by increasing the 
distance from the root of the compressor blade, the remaining life of the 
cracked compressor blade increases, accordingly. 
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