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ABSTRACT  

Compressors are integral components in various industrial systems, ranging from standalone units in 

process plants to essential parts of gas turbines. Given the widespread application of compressors, improving 

their performance and expanding their operating range are of great importance, leading to extensive studies on 

this subject and the factors affecting it. In this study, the effect of blade tip clearance on the performance of a 

transonic multistage compressor was investigated using numerical simulation. First, a baseline NASA 

compressor was simulated and validated using available data. Additionally, a single-stage simulation of each 

compressor stage was conducted and validated by comparison with the multi-stage simulation results. 

Subsequently, the impact of increasing rotor clearances to 1.5 and 2 times the baseline level was examined in 

three different scenarios: increasing clearance for all rotors, only the first rotor, or only the second rotor. The 

results indicate that among these two rotors, the one with the larger clearance is the primary source of 

instability. Furthermore, the operating range of the compressor remains almost unchanged compared to the 

scenario where the clearance of all rotors is increased uniformly. 
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1. Introduction 

The operating range of compressors is 

fundamentally limited by two main phenomena: surge 

and stall. [1-5] Since 1978, numerous studies have 

investigated the causes and effects of stall on 

compressor performance. Koch (1981) demonstrated 

that optimizing design parameters can improve pressure 

rise and help prevent stall. [6] Puterbaugh and Brendel 

(1997) showed that tip leakage flows alter shock 

location and intensity, reducing compressor 

performance, while minimizing tip clearance can 

mitigate these adverse effects [7] 

Further research by Vo (2001) and Zhang et al. 

(2012) examined how tip leakage vortices impact axial 

compressor stability, indicating that increased tip 

clearance diminishes compressor stability and increases 

leakage vortices, which decrease overall efficiency[8,9]. 

More recent investigations by Hah (2010) and Ostad 

and Kamali (2018) focused on the effects of tip 

clearance in high-speed, multistage compressors. Their 

findings showed that increased clearance induces 

pressure fluctuations and efficiency drops, with 

differing impacts across stages, including reduced choke 

flow and altered flow angles[10,11]. Control methods, 

both active and passive, targeting flow momentum near 

the blade tip have been proposed to delay stall and 

extend compressor operating ranges. Passive methods, 

such as introducing grooves or flow channels[12,13], 

and active tip flow injection have been experimentally 

demonstrated to improve stability and performance[14]. 

In this study, the effects of varying blade tip 

clearance on the operating range of a validated 

multistage axial compressor are numerically 

investigated. Unlike most previous studies focusing on 

single-stage compressors or uniform clearance changes 

across all rotors, this research examines multistage 

behavior with clearance increases applied either 

uniformly to all rotor blades or selectively to a single 

rotor stage identified as critical for initiating instability. 

This approach reflects practical scenarios where 

manufacturing defects, casing contact, or tip damage 

may locally alter clearance and impact compressor 

stability. The findings provide valuable insights into 

how specific rotor clearance variations influence overall 

compressor performance and operating range. 

2. Methodology 

The numerical study utilized a validated geometric 

model of the NASA five-stage transonic axial 

compressor, developed in a CAD environment based on 

publicly available profile data. Computational domains 

were created with periodic boundaries and extended 

inlet/outlet regions to ensure stability and realistic 

boundary conditions. 

 Structured meshes with three levels of refinement 

(coarse, medium, and fine) were tested for grid 

independence, with the medium grid (10 million cells) 

selected due to its optimal balance between accuracy 

(error < 1%) and computational cost. Turbulence was 

modeled using the k−ω SST RANS approach, suitable 

for capturing shock-boundary layer interactions in 

transonic flow. Boundary conditions included total 

pressure and temperature at the inlet and average static 

pressure at the outlet. 

Simulations were performed for the baseline 

clearance and two increased clearance levels (1.5x and 

2x). These increments were applied in three 

configurations: all rotors, only the first rotor, and only 

the second rotor. For each case, performance curves, tip 

leakage flow rates, Mach contours, and reversed flow 

zones were analyzed near stall and choked flow 

conditions. 

3. Results and Discussion 

Validation and Baseline Behavior  

The baseline simulation closely matched 

experimental performance curves from NASA[15,16], 

verifying the model’s accuracy. Key flow features such 

as shock positioning, stage by stage performance 

curves, efficiency trends, and stall onset were accurately 

captured. 

Impact of Increased Tip Clearance 

Increasing tip clearance uniformly across all rotors 

led to significant performance decline: at 1.5x clearance, 

the compressor's operating range decreased by ~14%, 

and at 2x, by ~24%. The reductions were linked to 

enhanced leakage vortex strength and the expansion of 

reversed flow zones near the rotor tips. Figure 1 shows 

the comparison of compressor performance curves 

between the baseline case and the 2x clearance 

condition for all rotors. 
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Figure 1 Comparison of compressor performance 

curves between the baseline case and the 2x 

clearance condition for all rotors 

When clearance increases were applied only to rotor 

1 or rotor 2, the operating range reductions were only 

slightly smaller (~11% and ~22%, respectively), 

suggesting these rotors independently serve as critical 

components for flow stability. Flow visualizations 

revealed that the rotor with increased clearance 

exhibited larger reversed flow areas, earlier stall onset, 

and stronger interactions between tip leakage flow and 

main flow, especially near the suction surface. Figure 2 

presents the comparison of compressor performance 

curves between the baseline case and the 2x clearance 

conditions. 

 

Figure 2 Comparison of compressor performance 

curves between the baseline case and the 2× 

clearance conditions of the first and second rotors 

 

Shock and Vortex Dynamics 

In all increased clearance scenarios, shock waves at 

rotor blade tips weakened and moved downstream. This 

reduced the compression effectiveness but allowed 

stronger tip leakage vortices to form, leading to larger 

low-momentum zones and more extensive flow 

separations. Detailed velocity and Mach number 

contours confirmed these findings, particularly in rotors 

1 and 2. The strength of tip leakage flows scaled 

roughly linearly with the clearance increase, with 

secondary flow structures such as tip vortices becoming 

more dominant in destabilizing the compressor flow 

field. The contour shown in Figure 3 illustrates the 

blade tip Mach number near stall conditions for the 

baseline case and the 2x clearance conditions of the 

first-stage rotor. Similar contours for the second-stage 

rotor are also shown in Figure 4. The shock region is 

indicated by red lines. 

2x_R1

     

2x_full base 

  

Figure 3 blade tip Mach number near stall conditions 

for the baseline case and the 2x clearance conditions 

of the first-stage rotor 

2x_R1

     

2x_full base 

  

Figure 4 blade tip Mach number near stall conditions 

for the baseline case and the 2x clearance conditions 

of the second-stage rotor 

 

4. Conclusion 

This study presents a comprehensive analysis of tip 

clearance effects in a multistage transonic axial 

compressor. The primary conclusions are: 
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• Critical Rotor Identification: Rotors 1 and 2 are 

identified as critical for stability. When either 

experiences increased clearance (≥1.5x), it becomes the 

limiting factor for overall compressor performance. 

• Tip Leakage Flow and Instability: Increased 

clearance, promotes tip leakage flow, which interacts 

with shock waves and contributes to early stall through 

low-momentum flow zones. 

• Stage-Specific Sensitivity: While full-rotor 

clearance increases cause greater efficiency and 

pressure losses, even isolated increases in early-stage 

rotors result in comparable operating range decrease. 

• Design Implication: Minimizing tip clearance, 

especially in early compressor stages, is crucial for 

preserving performance and avoiding early instability. 

These findings underscore the need for precise 

manufacturing and operational control of tip clearance, 

especially in transonic multistage designs. It also shows 

that changing the tip clearance of a single stage of 

compressor can have significant effects on its operating 

range. 
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 ايمطالعه عددي اثرات فاصله نوک پره بر عملکرد يک کمپرسور محوري چند مرحله

 گذرصوتی

  *حسین خالقی،  محمدجواد شهرياري ، علی حسن زاده بافقی

 رانیتهران، ا ر،یرکبیام یهوافضا، دانشگاه صنعت یدانشکده مهندس

 

  چکیده

ه و ممکن است ب بوده د در صنعت از اهمیت فراوانی برخوردارنگیرمورد استفاده قرار می گازکمپرسورها که به منظور افزایش فشار 

د. با نعنوان بخشی از یک ماشین بزرگتر مانند توربین گاز و یا به عنوان یک ماشین مجزا در واحدهای فرآیندی مورد استفاده قرار گیر

 و ها اهمیت فراوانی دارد و مطالعات زیادی در این زمینهتوجه به کاربرد فراوان کمپرسورها، بهبود عملکرد و افزایش بازه عملکردی آن

ا استفاده ب یگذرصوتچند طبقه کمپرسور  کی عملکردمطالعه، اثر فاصله نوک پره از پوسته بر  نیر اانجام شده است. د عوامل موثر بر آن

 شد. یسنجو صحت یسازهیموجود شب یهاناسا با داده مبنایکمپرسور  کی ابتدا قرار گرفته است. یمورد بررس یعدد یسازهیشباز 

ازی چند سکمپرسور و مقایسه آن با نتایج شبیه هر یک از طبقات سازی تک طبقهسنجی از طریق شبیههمچنین یک بررسی و صحت

 همه روتورها،افزایش لقی در در سه حالت مختلف ) ،مبنابرابر حالت  2و  5/1روتورها به  یلق شیافزا ریسپس تأث طبقه انجام شده است.

دهنده آن است که از بین این دو روتور، روتور با لقی بیشتر همان نتایج نشان. گردیده است یروتور دوم( بررستنها  ایروتور اول  تنها

همه روتورها به یک اندازه افزایش یابد عملکردی کمپرسور در مقایسه با شرایطی که لقی بازه  و همچنینروتور عامل ناپایداری است 

 تقریبا مشابه است.

 کلمات کلیدي

  يبازه عملکرد  ،يداريناپا ،یلق ،يعدد يسازهیشب گذرصوتی، کمپرسور چند طبقه،
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 مقدمه -1

توانایی  وری بالا وونقل، به دلیل بهرهها با نقش کلیدی در صنایع مختلف مانند تولید انرژی، نفت و گاز، هوافضا و حملتوربوماشین

سازی آنها ها مؤثرند و توسعه و بهینهسازی مصرف انرژی و کاهش هزینهها در بهینهای دارند. این دستگاهتبدیل انرژی اهمیت ویژه

ایی و ای برای افزایش کاروری در سطح جهانی کمک کند. به همین دلیل، تحقیقات گستردهپیشرفت فناوری و افزایش بهرهتواند به می

های فراوانی در خصوص عوامل موثر بر عملکرد آن، کمپرسورها نیز یکی از انواع توربوماشین است که پژوهش .انجام شده استبازده آنها 

 [1-3]ام شده است.بازده و بازه عملکردی آن انج

 1978مطالعات مختلفی که از سال در  [4-8].شود)واماندگی( محدود می محدوده عملکرد کمپرسور توسط دو پدیده سرج و استال

و  دیعوامل موثر ایجاد کننده چنین شرایطی مورد بررسی قرار گرفته شده است. انجام شده است، تاثیر واماندگی جریان و  کنونتا

و  ندبینی کردبا بررسی پدیده واماندگی جریان در کمپرسور عملکرد کمپرسور در شرایط واماندگی را پیش 1978در سال  [9]همکاران 

 با تحلیل پارامترهای طراحی 1981در سال  [10]کوخ همچنین بینی رفتار کمپرسور در شرایط واماندگی ارائه دادند.پیشیک مدل جهت 

 1982در سال  [11]تواند به بهبود افزایش فشار و جلوگیری از استال کمک کند. پیکاککمپرسور نشان داد که کنترل بهینه آنها می

توانند یها مهای آیرودینامیکی و کارایی کمپرسور را مورد بررسی قرار داد و نشان داد که این فاصلهها بر افتتأثیر فاصله لقی نوک پره

از  ینشت یهاانیکه جر دهدینشان م [12]همچنین مطالعه پیوتربا و برندل .تغییرات قابل توجهی در فشار و جریان هوا ایجاد کنند

کاهش فاصله نوک  به علاوهها شده و عملکرد کمپرسور را کاهش دهند. و شدت شوک تیدر موقع رییباعث تغ توانندیفاصله نوک پره م

 کمپرسور را بهبود بخشد. ییرا کاهش داده و کارا یتعاملات منف نیا تواندیپره م

های ناشی از به بررسی تاثیر جریان [14](2012و مقاله ژانگ و همکاران ) [13] (2001تحقیقات دیگر مانند رساله دکتری وو )

داری ها باعث کاهش پایش فاصله نوک پرهها بر پایداری کمپرسورهای محوری پرداختند. این مطالعات نشان دادند که افزایفاصله نوک پره

 [15](2005انجامد. همچنین ورنت و همکارانش )شود که به کاهش کارایی کلی کمپرسور میهای نشتی میکمپرسور و افزایش گردابه

ها و تأثیر آن بر پایداری کمپرسور را مورد بررسی قرار با استفاده از تکنیک تصویربرداری سرعت ذرات، رفتار جریان در نزدیکی نوک پره

 طیدر شرا انیجر یهایداریناپا و کندیم رییپره تغ یبارگذار شیو رفتار گردابه نوک پره با افزا تیکه موقع دهدینشان م جینتا .دادند

 .ابدییم شیافزا یبه واماندگ کینزد

ها در به بررسی تأثیرات فاصله لقی نوک پره [17](2018و استاد و کمالی ) [16](2010مانند مقاله هاه ) جدیدترمطالعات 

شار ها منجر به نوسانات فاند. نتایج این تحقیقات نشان داد که افزایش فاصله نوک پرهای پرداختهکمپرسورهای سرعت بالا و چندمرحله

ها تأثیرات متفاوتی ای، فاصله لقی نوک پرهشود. همچنین در کمپرسورهای چندمرحلههش کارایی در کمپرسورهای سرعت بالا میو کا

همچنین در خصوص کنترل محدوده عملکرد  .تواند به کاهش دبی خفگی و تغییر زاویه جریان منجر شوددر مراحل مختلف دارد و می

ها از طریق فعال و غیرفعال پیشنهاد شده و مورد آزمایش قرار گرفته است. بسیاری از این روش های مختلف با جریانکمپرسور روش

وش شوند. یکی از رهای نزدیک نوک پره موجب به تاخیر افتادن واماندگی و افزایش محدوده عملکرد کمپرسور میکنترل مومنتوم جریان

های غیرفعال نیز تزریق جریان موجب در خصوص روش [18, 19]دش جریان است.هایی برای گرهای غیرفعال رایج ایجاد شیارها و کانال

 [20]گردد.واماندگی و افزایش بازه عملکردی کمپرسور می افزایش مومنتوم جریان عبوری و به تاخیر افتادن

ه طبقه پرداخته شده است. روند بررسی ب یک کمپرسور محوری چند یعملکردبازه ها بر به بررسی اثرات تغییر لقی پرهدر این مقاله 

برابر  2برابر و  5/1در دو مقدار جدید لقی ) ،سنجی شده استکه عملکرد آن با نتایج آزمایشگاهی صحتاینصورت است که یک کمپرسور 

ده ت یک طبقه بوهای انجام شده در خصوص فاصله نوک پره کمپرسور به صورعموم بررسیشود. سازی می( شبیهحالت مبنامقدار لقی 

ها به صورت همزمان بوده است؛ افزایش لقی تمامی پرههای محدود انجام شده روی کمپرسورهای چند طبقه نیز شامل است و بررسی

 ،سازی چند طبقه انجام شده است و علاوه بر در نظر گرفتن افزایش یکسان لقی تمامی طبقات روتورشبیهدر حالی که در این پژوهش 

ز پره منظور ا شود( نیز مورد بررسی قرار گرفته است.در یک ردیف پره )که به عنوان پره بحرانی احتمالی در نظر گرفته میلقی تنها 

ه کمپرسور ناخواسته با پوست، برخورد زنیو سنگ به دلایل مختلفی مانند ایرادات تولید ای است که شروع کننده ناپایاری است.بحرانی پره

های آسیب دیده ممکن است فاصله نوک پره یک ردیف پره در کمپرسور چند طبقه تغییر کند. ز سطح نوک پرهو برش و حذف بخشی ا
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بگذارد  قانمحقتواند اطلاعات کافی در خصوص عملکرد کمپرسور و تاثیر این تغییر بر بازه عملکردی آن در اختیار بررسی این پدیده می

 ده است.که پژوهش حال حاضر در همین راستا نگاشته ش

 معرفی کمپرسور پنج طبقه ناسا -1-1

برای موتورهای توربوجت متمرکز بوده است. این  گذرصوتیهای گذشته بر توسعه کمپرسورهای مرکز تحقیقاتی لوییس ناسا در دهه

رهای طراحی یکی از این کمپرسو .ای منجر شد که بازدهی و نسبت فشار کمپرسور را بهبود دادندهای پیشرفتهپرهتحقیقات به طراحی 

رغم وجود اختلاف علی [21]در تمام طبقات منحصر به فرد است. گذرصوتیشده کمپرسور پنج طبقه ناسا است که با داشتن روتورهای 

بین  بود، توانست در سرعترخ داده ها اطلاعات در زمان طراحی محدودیتهای آزمایشگاهی با طراحی اولیه که به علت تست جزئی بین

 با بازده بهینه داشته باشد که این شرایط به عنوان شرایط عملکردی انتخاب شد. یدرصد سرعت طراحی عملکرد 90تا 80

های و داده گذرصوتیهای این کمپرسور به علت وجود پره نمایش داده شده است. 1جدول  طراحی کمپرسور درمشخصات 

های در این پژوهش انتخاب شده است. با توجه به نتایج بدست آمده در آزمایشات و منحنی مبناآزمایشگاهی مناسب به عنوان کمپرسور 

دور بر دقیقه به عنوان سرعت مورد بررسی در نظر گرفته شده است. در  5/11344درصد طراحی یعنی  90عملکردی کمپرسور، سرعت 

این سرعت عملکرد کمپرسور به شرایط ماکزیمم بازدهی نزدیک است. همچنین بازه عملیاتی منحنی کمپرسور در شرایط طراحی بسیار 

ها شود. با توجه به نتایج اعلام شده در ا از منحنیب ایجاد خطا در هنگام اخذ دیتجتواند موکوتاه بوده و فاصله نقاط روی منحنی نیز می

ها درصد طراحی امکان رسیدن به نقطه سرج دقیق وجود داشته است و در سایر سرعت 80و  70، 50های های ناسا، تنها در سرعتگزارش

 [22]اند.ز شرایط ناپایداری متوقف شدههایی بالاتر ادمای اتاق احتراق و نوسانات بیش از حد مجموعه آزمایشات در دبی به دلیل محدودیت
 

 [21]کمپرسور پنج طبقه یمشخصات طراح: 1جدول 

Table 1: Design specifications of the five-stage compressor[21] 

 دبی جرمی پارامتر
نسبت 

 فشار

نسبت شعاع  قطر خارجی روتور آدياباتیکبازده 

هاب به نوک 

 پره

 سرعت دورانی

کیلوگرم بر ثانیه 62/30 مقدار  دور بر دقیقه 12600 5/0 اینچ 20 85/0 5 

 

 تنظیمات حلگر تولید هندسه، شبکه و -2

 طراحیهای ناسا موجود است، در نرم افزار های پره و همچنین هاب و شورد که در گزارشهندسه کمپرسور با استفاده از نقاط پروفیل

درجه تولید و سپس به منظور  360دامنه سیالاتی ابتدا به صورت  تولید و دامنه سیالاتی نیز روی آن تولید شده است. 1و مدلسازی

ور که مشاهده طهمان شده است.نمایش داده  1 شکلاین دامنه در  ورت تک پره از آن استخراج شده است.کاهش تعداد شبکه به ص

 شود دامنه سیالاتی در ورود و خروج به منظور ایجاد جریان مناسب و همگرایی مناسب گسترده شده است.می

                                                           
1 CAD 
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 يک نیمه حلزونی( به صورت )نمايش در کمپرسور چند طبقه انيدامنه حل جر: 1 شکل

Figure 1: Flow solution domain in the multistage compressor (shown as a semi-annular section) 

ضخامت لایه اول روی  +Yامتر مناسب شبکه تولید شده روی دامنه سیالاتی از نوع سازمان یافته است که با در نظر گرفتن مقدار پار

نمایش  2 شکل روتور و استاتور طبقه اول درشرود ای از شبکه تولید شده در نزدیکی نمونه سطح پره بدست آمده و اعمال شده است.

 داده شده است.

 
 

 1روتور  1استاتور 
 روتور و استاتور طبقه اول روي: شبکه محاسباتی تولید شده 2 شکل

Figure 2: Generated computational mesh on the rotor and stator of the first stage 

در   SST K-ωزین یمدل توربولانسحل شده است.  RANSبه صورت ویر استوکس احل میدان جریان به صورت پایا و معادلات ن

 شوک گذرا، انیفشار معکوس و جر انیگراد یحاو یهاانیهمانند جر هاانیاز جر یعیدسته وس یمدل برا نیا راینظر گرفته شده است. ز

 . نوشته شده است 2جدول تنظیمات عمومی حلگر در  [23-25].باشدیو مطمئن م قیدق اریبس
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 تنظیمات عمومی حلگر: 2جدول 

Table 2: General solver settings 

RANS نوع معادلات 

Total Energy انتقال حرارت 

k-ω SST  توربولانسیمدل  

Air Ideal Gas سیال 

High Resolution روش انتقال 

High Resolution توربولانس یعدد یهاروش  

ها شرط همچنین روی دیواره در خصوص شرایط مرزی در ورود فشار و دمای سکون و در خروج فشار استاتیک اعمال شده است.

طبقه ها نیز از نوع اعمال شده و اینترفیس 1ط تناوبیمرزهای تکرارپذیر نیز شرنتقال حرارت اعمال شود. در عدم لغزش و عدم وجود ا

 نوشته شده است. 3جدول شرایط مرزی در ورود و خروج در  در نظر گرفته شده است. 2)صفحه اختلاط(
 شرايط مرزي داده شده به دامنه حل کمپرسور مولتی استیج: 3جدول 

Table 3: Boundary conditions applied to the multistage compressor solution domain 

 پارامتر مقدار واحد

5/11344 دور بر دقیقه  سرعت دورانی 

 ورودی

 شرط ورودی شرایط سکون

 پارامتر 1 اتمسفر

 مولفه محوری 1  

 مولفه شعاعی 0  

 مولفه مماسی 0  

 دمای سکون 288 کلوین

 خروجی

 شرط خروجی فشار استاتیک متوسط

1  اتمسفر ~  فشار استاتیک  4

 

 سنجی نتايجاستقلال از شبکه و صحت بررسی -3

 استقلال از شبکه -3-2

ولید های درشت، متوسط و ریز تهای شبکه، سه شبکه محاسباتی با المانسازی از تعداد المانبه منظور بررسی استقلال نتایج شبیه

لی ماکزیمم بازده( انجام شده اتمسفر، حوا 6/3سازی در یک فشار استاتیک خروجی یکسان )فشار استاتیک خروجی شده است. با شبیه

 با یکدیگر مقایسه شده است.  4جدول و  3 شکل مطابقاست و نتایج 

                                                           
1 Rotational Periodicity 
2 Stage(Mixing Plane) 
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 هاي شبکهجرمی بر اساس تعداد سلول : منحنی دبی3 شکل

Figure 3: Mass flow curve based on the number of mesh cells 

 
 هاي متفاوتعددي روي شبکه با اندازهسازي مقايسه نتايج بدست آمده از شبیه: 4جدول 

Table 4: Comparison of numerical simulation results on grids with different sizes 

دبی جرمی خروجی بر  نسبت فشار تعداد المان )میلیون( شبکه

اساس گزارش ناسا )پوند بر 

 ]22[ثانیه( 

دبی جرمی 

محاسبه شده )پوند 

 بر ثانیه(

درصد خطای دبی 

 جرمی

 108878/3 80826976/60 75938213/62 968797/3 6 درشت

 651864/0 25538233/62 66386555/62 9813/3 10 متوسط

 402006/0 39825734/62 65011459/62 9831/3 16 ریز

 

دبی جرمی شبکه متوسط و شبکه ریز تا حد زیادی به یکدیگر نزدیک بوده در حالی که دبی جرمی شبکه دهد که نتایج نشان می

درصد است، در  3سازی عددی در شبکه درشت حدود خطای شبیهدرشت اختلاف نسبی با مقادیر متوسط و ریز دارد. مطابق جدول 

. با توجه به اهمیت دقت محاسبه دبی جرمی در هنگام یابدکاهش میدرصد  1های متوسط و ریز به کمتر از حالی که این خطا در شبکه

شود. شبکه ریز نیز نظر میدرصدی مطلوب نیست و لذا از شبکه درشت صرف 3بررسی اثر لقی بر بازه عملکردی کمپرسور، مقدار خطای 

نیست. لذا شبکه متوسط به عنوان شبکه  رغم کاهش مناسب خطا به علت هزینه محاسباتی و زمان اجرای قابل توجه چندان مناسبعلی

 اصلی انتخاب شده است.

 +Yپارامتر  -3-3

پارامتر  ردیگیقرار م یمورد بررس یسازهیصحت انجام شب یبررس یبرا ،یکه با توجه به مدل توربولانس یمهم یاز پارامترها یکی

Y+ یاز مدل توربولانس هایسازهیکه در شب نیاست. با توجه به ا انیسطح عبور جر یرو k-ω SST  استفاده شده است، لازم است

ها و سطوح هاب و سازی و بررسی مقدار وای پلاس روی سطوح پرهپس از انجام شبیهباشد.  5تا  1 نیب حپلاس سطو یمقدار پارامتر وا

 هیاول لا هیکمتر است که نشان دهنده مناسب بودن اندازه سلول لا 5از  سطوح این یپلاس رو یمقدار پارامتر وا 4 شکلمطابق  ،شرود

 مورد استفاده است. یمدل توربولانس یبرا یمرز
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 ب( الف(

 

 راست ، ب: ديد از چپ( کمپرسور سطوح )الف: ديد از Y+: کانتور مقدار پارامتر 4 شکل

Figure 4: Y⁺ parameter contour on surfaces (a: right view, b: left view) of the compressor 

 سنجی نتايج حل عددياعتبار -3-4

و مقایسه با حل  [22]های آزمایشگاهیاز حل عددی لازم است با استفاده از تستبه منظور اطمینان از صحت نتایج بدست آمده 

که نشان دهنده منحنی نسبت فشار و بازده کمپرسور در شرایط  5 شکلمطابق قرار گیرد. های حل عددی مورد بررسی عددی دقت پاسخ

 درصد سرعت طراحی است، نتایج بدست آمده دارای دقت مناسبی هستند. 90سرعت 

  
 ب( الف(

بازده بر  یمنحن :ب، جرمی ینسبت فشار بر حسب دب یمنحن :الف) [22]سازي و تست آزمايشگاهیاز شبیههاي عملکردي آمده منحنی: 5 شکل

 (جرمی یحسب دب

Figure 5: Performance curves obtained from simulation and experimental test [22] (a: pressure ratio versus mass 

flowrate, b: efficiency versus mass flow rate) 

 سازي تک طبقهمقايسه با نتايج شبیه -3-4-1

های آزمایشگاهی، کمپرسور به صورت طبقه به طبقه نیز ها علاوه بر مقایسه با نتایج تستسازیبه منظور بررسی صحت شبیه

در هر یک از طبقات به منظور حفظ جریان در شرایط مناسب در ورود و پایداری حل، دامنه حل در ورود و خروج ازی شده است. سشبیه

گردد. سازی عددی با دما و فشار استاتیک شرایط اتمسفریک انجام میشبیه سپس شبکه روی دامنه مورد نظر تولید شده و، گسترش یافته

نمایش داده شده است. همانطور که  6 شکلدر  پنجمبرای طبقات اول تا  بر حسب دبی اصلاح شده های عملکردی کمپرسورمنحنی

قه سازی چند طبها از تطابق نسبتا خوبی برخوردار هستند. علت محدود بودن منحنی عملکردی هر طبقه در شبیهگردد دادهملاحظه می

سازی ه ترتیب چوک و ناپایداری کلی کمپرسور است. بیشترین اختلاف بین شبیهنسبت به منحنی مشخصه هر طبقه از راست و چپ ب

 چند طبقه و تک طبقه در طبقه دوم رخ داده است.
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Stage 3 Stage 2 Stage 1 

 

  
 Stage 5 Stage 4 

 طبقه سازي تک طبقه و چندمنحنی عملکردي بدست آمده از شبیه: مقايسه 6 شکل

Figure 6: Comparison of performance curves obtained from single-stage and multi-stage simulations 

 سازی چند طبقه و تک طبقه بدستفشار هر طبقه در شبیه همچنین در سه نقطه نزدیک چوک، میانی و نزدیک خفگی مقدار نسبت

مقدار دبی اصلاح شده مشخص است و مقدار نسبت فشار در هر یک از نقاط  نمایش داده شده است. 5 جدولکه نتایج آن در  آمده است

ضرب این نسبت فشارها با حاصل ضرب نسبت فشار بدست سازی چند تک طبقه بدست آمده است. حاصل از منحنی عملکردی شبیه

شود خطای محاسبات در هر سه سازی چند طبقه مقایسه شده است. همانطور که ملاحظه میآمده در نقطه متناظر هر طبقه در شبیه

 سازی هاست.دهنده صحت شبیهاین نتایج نیز به خوبی نشان حالت کمتر از سه درصد است.

 يعملکرد یچند طبقه و تک طبقه در سه نقطه منحن يسازهیشب سهيبدست آمده از مقا جينتا: 5 جدول

Table 5: Results obtained from the comparison of multi-stage and single-stage simulations at three points on the 

performance curve 

 

درصد خطاي 

حاصل ضرب ها

حاصل ضرب 

فشار هر طبقه
طبقه 5 طبقه 4 طبقه 3 طبقه 2 طبقه 1

مقادیر بدست آمده از 

چند طبقه )نسبت 

فشار حاصل ضرب 

نسبت فشار طبقات(

نقطه

0/0018 0/0022 0/0028 0/0037 0/0048 0/0048 دبی اصلاح شده

1/1995 1/2651 1/3146 1/4279 1/3641 3/9035 نسبت فشار

0/0017 0/0021 0/0027 0/0036 0/0047 0/0047 دبی اصلاح شده

1/2206 1/2910 1/3376 1/4462 1/3663 4/0680 نسبت فشار

0/0016 0/0020 0/0025 0/0034 0/0043 0/0044 دبی اصلاح شده

1/2391 1/3071 1/3544 1/4531 1/3461 4/2060 نسبت فشار نزدیک استال

نتایجچند طبقه

3/8856

4/1649

4/2906

0/4579 نزدیک چوک

2/3837 نقطه میانی

2/0116

تک طبقه
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 سازي عددينتايج شبیه -4

 لقی مبناچند طبقه حالت  يعدد يسازهیشب -4-5

0سازی، منحنی عملکردی کمپرسور بدست آمده است که دبی جرمی آن با استفاده از فرمول پس از انجام شبیه

0

m T

P
اصلاح شده  

رسم  7 شکلمطابق  شرایط بهینه بازده و نزدیک استال درصد برای 99نوک پره در اسپن است. همچنین کانتورهای جریان برگشتی 

 شانن آبی رنگ است. این نواحی با شده منفی یا صفر محوری سرعت آنها در که است نواحی دهنده نشان کانتور این واقع درشده است. 

عت سر دارای خاکستری رنگ به نواحی. است اصلی جریان مسیر از پیروی عدم و سیال برگشت دهنده واقع نشان در که است شده داده

هدف تنها نمایش مناطق دارای جریان برگشتی  و شودنمی صحبتی سرعت اندازه خصوص در کانتورها این در البته. هستند مثبت محوری

ور جریان برگشتی روی روت شود گسترش ناحیههمانطور که ملاحظه می است که در بررسی شرایط نزدیک ناپایداری بسیار اهمیت دارد.

های متفاوت، نتایج مورد بررسی و در ادامه و با بررسی عملکرد کمپرسور در لقی شود.اول و دوم در نزدیکی استال به خوبی مشاهده می

 شود.مقایسه می لقی مبناهای متفاوت، نتایج بدست آمده با نتایج حالت سازی در لقیشبیه در ادامه با گیرد.مقایسه قرار می

 
 الف(

 
 ب(

 
شرايط نزديک به  :ب، شرايط ماکزيمم بازده: الف) ها در شرايط ماکزيمم بازده و نزديک به استالجريان برگشتی روي نوک تمام پره: 7 شکل

 (استال

Figure 7: Reversed flow on the blade tips under maximum efficiency and near-stall conditions (a: maximum efficiency 

condition, b: near-stall condition) 
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 مبنابرابر حالت  5/1 یحالت لق يبرا انيجر يسازهیشب -4-6

برابر  5/1برابر تنها در روتور اول و لقی  5/1برابری در همه روتورها، لقی  5/1در سه حالت لقی  هاسازیجهت بررسی اثر لقی شبیه

داده شده  نمایش 8 شکلبرابری تمام روتورها در  5/1کمپرسور در شرایط لقی های عملکردی منحنی تنها در روتور دوم انجام شده است.

بازه عملکردی کمپرسور و افت نسبت فشار قابل ملاحظه است. در خصوص بازده افت جزئی  گردد کاهشهمانطور که مشاهده می است.

 گردد.مشاهده می

  
 ب( الف(

، ب: منحنی جرمی منحنی نسبت فشار بر حسب دبی)الف:  هابرابري در تمام روتور 5/1هاي عملکردي کمپرسور در حالت لقی منحنی: 8 شکل

 (جرمی بازده بر حسب دبی

Figure 8: Compressor performance curves with 1.5x clearance in all rotors (a: pressure ratio versus mass flow rate, b: 

efficiency versus mass flow rate) 

برابری تنها در روتور اول است، افت بازه عملکردی  5/1های عملکردی کمپرسور در شرایط لقی که نشان دهنده منحنی 9 شکلمطابق 

، مبنابرابر  5/1دهنده آن است که با افزایش لقی به برابر است. این مسئله نشان 5/1ها دارای لقی تقریبا مشابه حالتی است که تمام پره

بازده با توجه به اینکه تنها لقی روتور اول در خصوص افت فشار و افت  روتور اول روتور بحرانی شده است و عامل شروع ناپایداری است.

ده شده نشان دا 10 شکلدر خصوص روتور دوم که منحنی عملکردی در  گردد.افزایش یافته است افت فشار و بازده کمتری مشاهده می

. یعنی افت فشار و بازده بسیار جزئی است و یکسان بودن دبی ناپایداری نیز نشان دهنده آن است، نیز نتایج مشابهی ملاحظه شده است

 برابری تغییر کرده است. 5/1است که در این حالت روتور بحرانی به روتور دوم با لقی 

  
 ب( الف(

، ب: منحنی جرمی )الف: منحنی نسبت فشار بر حسب دبی برابري تنها در روتور اول 5/1هاي عملکردي کمپرسور در حالت لقی منحنی: 9 شکل

 (جرمی بازده بر حسب دبی

Figure 9: Compressor performance curves with 1.5x clearance only in the first rotor (a: pressure ratio versus mass flow 

rate, b: efficiency versus mass flow rate) 
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 ب( الف(

، ب: منحنی جرمی )الف: منحنی نسبت فشار بر حسب دبی برابري تنها در روتور دوم 5/1هاي عملکردي کمپرسور در حالت لقی منحنی: 10 شکل

 (جرمی بازده بر حسب دبی

Figure 10: Compressor performance curves with 1.5x clearance only in the second rotor (a: pressure ratio versus mass 

flow rate, b: efficiency versus mass flow rate) 

گردد همانطور که ملاحظه مینمایش داده شده است.  6جدول برابری در  5/1کاهش بازه عملکردی کمپرسور در شرایط مختلف لقی 

ال بیشتر ودن دبی استاست. علت این امر با توجه به یکسان ب با افزایش لقی تمامی روتورها، بازه عملکردی کاهش بیشتری را تجریه کرده

 های آخر کمپرسور رخ داده است.به علت کاهش دبی چوک کمپرسور است که به علت کاهش دبی چوک در ردیف
 برابري 5/1مقدار کاهش بازه عملکردي کمپرسور در شرايط مختلف لقی : 6جدول 

Table 6: Reduction in compressor operating range under different 1.5x clearance conditions 

  دبی جرمی استال درصد کاهش بازه عملکردي

 حالت مبنا 0158/26 0

 برابري تمام روتورها 5/1لقی  4778/26 96/13

 برابر تنها روي روتور اول 5/1لقی  4507/26 43/11

 روي روتور دومبرابر تنها  5/1لقی  4701/26 43/11

 

رسم شده است. با مقایسه این  مبنابرابری در مقایسه با حالت  5/1های مختلف لقی کانتورهای جریان برگشتی حالت 11 شکلدر 

ه جریان برگشتی داخل کانال جریان ، ناحیمبنابرابر حالت  5/1که با افزایش لقی روتورهای اول و دوم به گردد کانتورها ملاحظه می

گسترش یافته است. این گسترش ناحیه جریان برگشتی عامل شروع کننده ناپایداری است و لذا در هر حالت روتوری که لقی آن به 

 آید.درصد اسپن رسیده است روتور بحرانی به حساب می 5/1
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 ب( الف(

  
 ت( پ(

 
 

افزايش برابري )ب:  5/1)الف( و لقی لقی مبنا براي حالت شرايط نزديک استال  در هاي اول و دومکانتور جريان برگشتی نوک پره روتور: 11 شکل

 روتور دوم(روي تنها  افزايش لقی روتور اول، پ: افزايش لقی تنها رويتمامی روتورها، پ: لقی روي 

Figure 11: Blade tip reversed flow contours of the first and second stage rotors near stall conditions for the baseline 

clearance (a) and 1.5x clearance cases (b: increased clearance on all rotors, c: increased clearance only on the first rotor, 

d: increased clearance only on the second rotor) 

که  دهدینشان م 7جدول در  به جریان اصلی مقدار دبی جریان نشتی نسبت و همچنین 12 شکلخطوط جریان نوک پره مطابق 

 زی. در روتور دوم نشودیتر شدن گردابه نوک لبه حمله مپره و کوچک یاز بالا یعبور ینشت انیجر درصد شیباعث افزا یلق شیافزا

در هر دو  ینشت انیجر یعبور یجرم یدبدرصد  ن،یشده است. همچنتر بزرگ یاما گردابه نوک پره کم شود،یم دهید یمشابه راتییتغ

 شیچار افزاهمه روتورها د ایروتور  کیکه تنها  یحالات سهی. در مقاابدییم شیافزا هابا نسبتی نزدیک به نسبت لقی یلق شیاروتور با افز

 مشابه هستند. باًیتقر کسانی یهایها با لقپره نشتی به دبی جریان اصلی یدبدرصد اند، شده یلق
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 ب( الف(

 )ب(برابر 5/1 یو لق )الف(مبناحالت  ياستال نوک پره برا کينزد انيخطوط جر سهيمقا: 12 شکل

Figure 12: Comparison of blade tip flow streamlines near stall for the baseline case (a) and 1.5x clearance case (b) 

 يبرابر 5/1 یدر حالات مختلف لق درصد دبی جريان نشتی نوک پره به جريان اصلی: 7جدول 

Table 7: Percentage of tip leakage flow rate relative to main flow in different 1.5x clearance conditions 

 نسبت دبی جریان نشتی به دبی جریان اصلی )درصد(

 1روتور  2روتور  3روتور  4روتور  5روتور  نزدیک استال

25/1  42/1  60/1  47/1  26/1  حالت مبنا 

80/1  08/2  50/2  29/2  00/2  برابر روی تمام روتورها 5/1لقی  

25/1  43/1  60/1  48/1  90/1  برابر تنها روی روتور اول 5/1لقی  

22/1  44/1  63/1  28/2  28/1  برابر تنها روی روتور دوم 5/1لقی  

 

 لیتشک یتریشوک قو ،مبنادر حالت های متفاوت است، در لقی شرایط نزدیک استال که کانتور عدد ماخ نوک پره 13 شکلمطابق 

ال های عملکردی ارائه شده استبا توجه به این که با افزایش لقی مطابق منحنی است. افتهی یشتریب شده و سرعت پشت شوک کاهش

های تشکیل شده با خطوط شوک هایی است که لقی افزایش یافته است.زودتر رخ داده است دبی جرمی در حالت پایه بیشتر از حالت

وک در حوالی لبه حمله تشکیل شده است و جریان شود، در تمام حالات لقی، یک شاند و همانطور که ملاحظه میقرمز مشخص شده

 شود. در خصوصها تشکیل میتر در کانال پرهپشت آن با حرکت روی سطح ایرفویل به مرور سرعت گرفته و مجددا یک شوک ضعیف

 یلق یها داراکه همه پره یحرکت کرده است، هرچند که در حالت دستنییشده و به پا ترفیشوک ضع ،یدرصد 5/1 یدر لق شوک اول،

به  یدر جهت مماس نییبا مومنتوم پا انیردهنده حرکت جسرعت نشان یبردارها ن،یکمتر است. همچن فیتضع نیهستند، ا یبرابر 5/1

یک ناحیه مومنتوم پایین در پشت شوک تشکیل شده است. با توجه به این که وجود  مبنادر حالت  هستند. ینشت انیوجود جر لیدل

, 26]تواند جهت جریان در ناحیه پشت شوک را بیشتر تغییر دهد.تر میگردد وجود شوک قویموجب تقویت اثر جریان نشتی می شوک

 یکیها در نزدو گردابه انیجر یبررس یبرا ناحیه جدایش روی سطح پره و پشت شوک دوم تشکیل شده است. همچنین یک [12, 20

رسم شده است.  14 شکلدر  انیجر یدر راستا فاصله 80تا  40 صفحات مختلف یسرعت رو ی، کانتورهاو شرایط نزدیک استال نوک پره

همچنین تشکیل ناحیه جدایش  .شودیم نییبا سرعت پا یاهیناح جادیباعث ا یشوک قو ،مبنا یکه در حالت با لق دهدینشان م جینتا

است  تر شدهکوچک هیناح نیا ،یبرابر 5/1 یر حالت با لقد .با خط قرمز رنگ مشخص شده استروی سطح ایرفویل در راستای اسپن 

و  یلق شیکه با افزا شودیظاهر م انیدر وسط کانال جر که در اثر جریان نشتی یا، اما گردابهکه به علت کاهش قدرت شوک است

 .کندیاسپن پره نفوذ م یدر راستا شتریبافزایش جریان نشتی، 
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 برابر روتور طبقه اول 5/1 یلق يهاو حالت مبناحالت  شرايط نزديک استال کانتور عدد ماخ نوک پره سهيمقا: 13 شکل

Figure 13: Comparison of tip blade Mach number contours near stall conditions between the baseline case and the 

1.5x clearance conditions of the first-stage rotor 
 

 
 روتور اول يرو انيجر يدرصد راستا 80تا  40در صفحات فاصله  شرايط نزديک استال کانتور سرعت: 14 شکل

Figure 14: Velocity contours near stall conditions on planes located at 40% to 80% of the streamwise direction of 

the first-stage rotor 

نشان داده شده است. مشابه  یبرابر 5/1 یو لق مبناحالت  یبه استال برا کی، کانتور عدد ماخ نوک پره روتور دوم نزد15 شکلدر 

نوک پره  یرو ینشت انیسرعت جر یبردارها ن،ی. همچنشودیم دستنییشوک و حرکت آن به پا فیباعث تضع یلق شیروتور اول، افزا

شود و ناحیه مومنتوم تر روی روتور دوم در حالت پایه باعث افزایش اثر برهمکنش با جریان نشتی میشوک قوی. اندداده شده شینما

شود، میدهد. با افزایش لقی و تضعیف شوک این اثر کم دهد و جهت جریان اصلی را کاهش میبزرگی پشت شوک تشکیل میپایین 

روتور  یرو انیجر یدرصد 80تا  40صفحات  یسرعت رو یکانتورها، 16 شکلهمچنین مطابق  یابد.هرچند جریان نشتی افزایش می

شوک  فیتضع ،یبرابر 5/1 ی. با لقشودینوک پره م کینزد یباعث افت سرعت در نواح یشوک قو ،مبناکه در حالت  دهدیدوم نشان م
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 انیکنش جربرهمآن  لیشده که دل جادیا پرهسطح فشار  یکیدر نزد نییبا سرعت پا یاهیافت سرعت را کاهش داده است، اما ناح نیا

 .است یاصل انیو جر ینشت

 
 دومبرابر روتور طبقه  5/1 یلق يهاو حالت مبناحالت  شرايط نزديک استالکانتور عدد ماخ نوک پره  سهيمقا: 15 شکل

Figure 15: Comparison of tip blade Mach number contours near stall conditions between the baseline case and the 

1.5x clearance conditions of the second-stage rotor 

 
 دومروتور  يرو انيجر يدرصد راستا 80تا  40در صفحات فاصله   شرايط نزديک استالکانتور سرعت : 16 شکل

Figure 16: Velocity contours near stall conditions on planes located at 40% to 80% of the streamwise direction of 

the second-stage rotor 

 مبنابرابر حالت  2 یحالت لق يبرا انيجر يسازهیشب -4-7

درصد اسپن عامل موثر  5/1برابر نیز در سه حالت انجام شده است. با توجه به این که لقی  2سازی برای لقی مطابق بخش قبل، شبیه

های درصد اسپن نتایج مشابهی ملاحظه شود که با بررسی منحنی 2رود با توجه به افزایش لقی به در تعیین روتور بحرانی است، انتظار می
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ها تقریبا گردد. دبی شروع ناپایداری در تمام حالتنیز این مسئله به خوبی ملاحظه می 19 شکلتا  17 شکلعملکردی کمپرسور در 

 برابری شاهد کاهش بیشتری در بازه عملکردی کمپرسور هستیم. 5/1یکسان است و در مقایسه با لقی 

  
 ب( الف(

، ب: منحنی جرمی )الف: منحنی نسبت فشار بر حسب دبی برابري در تمام روتورها 2هاي عملکردي کمپرسور در حالت لقی منحنی: 17 شکل

 (جرمی بازده بر حسب دبی

Figure 17: Compressor performance curves with 2x clearance in all rotors (a: pressure ratio versus mass flow rate, b: 

efficiency versus mass flow rate) 

  
 ب( الف(

، ب: منحنی جرمی )الف: منحنی نسبت فشار بر حسب دبی برابري تنها در روتور اول 2هاي عملکردي کمپرسور در حالت لقی منحنی: 18 شکل

 (جرمی بازده بر حسب دبی

Figure 18: Compressor performance curves with 2x clearance only in the first rotor (a: pressure ratio versus mass flow 

rate, b: efficiency versus mass flow rate) 
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 ب( الف(

، ب: منحنی جرمی )الف: منحنی نسبت فشار بر حسب دبی برابري تنها در روتور دوم 2هاي عملکردي کمپرسور در حالت لقی منحنی: 19 شکل

 (جرمی بازده بر حسب دبی

Figure 19: Compressor performance curves with 2x clearance only in the second rotor (a: pressure ratio versus mass 

flow rate, b: efficiency versus mass flow rate) 

گردد که کاهش نوشته شده است، مشاهده می 8جدول که در  مبنابرابر  2با بررسی درصد کاهش بازه عملکردی کمپرسور در لقی 

. البته با وجود یکسان بودن تقریبی دبی استال در سه حالت مورد بررسی، کاهش بازه عملکردی کمپرسور بازه عملکردی تقریبا مشابه است

های انتهایی کمپرسور است که موجب است که علت آن تغییر دبی خفگی روتورهای ردیف ها بیشتربرابری روی تمامی روتور 2در لقی 

 شود.کاهش دبی خفگی کلی کمپرسور می
 برابري  2مقدار کاهش بازه عملکردي کمپرسور در شرايط مختلف لقی : 8جدول 

Table 8: Reduction in compressor operating range under different 2x clearance conditions 

  دبی جرمی استال درصد کاهش بازه عملکردي

 حالت مبنا 0158/26 0

 برابري تمام روتورها 2لقی  8452/26 8912/23

 برابر تنها روي روتور اول 2لقی  8287/26 6214/22

 روتور دومبرابر تنها روي  2لقی  9461/26 4925/22

 

توان مشاهده میرسم شده است.  مبنابرابری در مقایسه با حالت  2های مختلف لقی کانتورهای جریان برگشتی حالت 20 شکلدر 

ال جریان گسترش یافته است. این ، ناحیه جریان برگشتی داخل کانمبنابرابر حالت  2که با افزایش لقی روتورهای اول و دوم به  کرد

در هر حالت روتوری که لقی آن  برابری، 5/1مشابه شرایط لقی  گسترش ناحیه جریان برگشتی عامل شروع کننده ناپایداری است و لذا

ی روتور ن برگشت، ناحیه جریامبناها به دو برابر با افزایش لقی تمامی پره آید.درصد اسپن رسیده است روتور بحرانی به حساب می 2به 

 ردیف سوم نیز افزایش قابل توجهی داشته است که نشان دهنده نزدیک شدن روتور سوم به ناپایداری است.
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 ب( الف(

  
 ت( پ(

 
 

افزايش لقی  برابري )ب:  2)الف( و لقی مبنا حالت  براي استال کينزد طيشرا درکانتور جريان برگشتی نوک پره روتورهاي اول و دوم : 20 شکل

 روتور دوم( روي تنهاافزايش لقی روتور اول، پ:  روي تنهاافزايش لقی تمامی روتورها، پ: روي 

Figure 20: Blade tip reversed flow contours of the first and second stage rotors near stall conditions for the baseline 

clearance (a) and 2x clearance cases (b: increased clearance on all rotors, c: increased clearance only on the first rotor, 

d: increased clearance only on the second rotor) 

داده شده است. در روتور اول، با  شینما مبناو حالت  یدو برابر یبه استال در حالت لق کینوک پره نزد انی، خطوط جر21 شکلدر 

کنش ز برهما یگردابه ناش نیاده است. اقرار د ریرا تحت تأث یاصل انیجر ریشده که مس لیتشک یبه دو برابر، گردابه بزرگ یلق شیافزا

از طول نوک پره را پوشش داده و  یبخش بزرگ ینشت انیجر ،یلق شینوک لبه حمله است. در روتور دوم، با افزا ابهو گرد ینشت انیجر

 سبتن همچنین افزایش تر شده است.بزرگ یکم مبناگردابه لبه حمله نسبت به حالت  ن،یبر گردابه لبه حمله غالب شده است. همچن

دبی جریان درصد توان ملاحظه کرد. افزایش نوشته شده است نیز می 9جدول ی که در یردارا از مقبه جریان اصلی دبی جریان نشتی 

 بت افزایش لقی مشابه است.تقریبا با نس به جریان اصلی نشتی
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 ب( الف(

)ب(برابر 2 یو لق )الف(مبنا حالت  ياستال نوک پره برا کينزد انيخطوط جر سهيمقا: 21 شکل  

Figure 21: Comparison of blade tip flow streamlines near stall for the baseline case (a) and 2x clearance case (b) 

 يبرابر 2 یدر حالات مختلف لقدرصد دبی جريان نشتی نوک پره به جريان اصلی : 9جدول 

Table 9: Percentage of tip leakage flow rate relative to main flow in different 2x clearance conditions 

 نسبت دبی جریان نشتی به دبی جریان اصلی )درصد(

 1روتور  2روتور  3روتور  4روتور  5روتور  نزدیک استال

25/1  42/1  60/1  47/1  26/1  حالت مبنا 

37/2  81/2  21/3  87/2  37/2  برابر روی تمام روتورها 2لقی  

23/1  41/1  59/1  47/1  52/2  اولبرابر تنها روی روتور  2لقی  

21/1  40/1  62/1  00/3  35/1  برابر تنها روی روتور دوم 2لقی  

 

در شرایط نزدیک  روتور اول که به ترتیب کانتورهای عدد ماخ نوک پره و کانتور سرعت در راستای جریان 23 شکلو  22 شکلمطابق 

در خصوص  اند.که با خطوط قرمز مشخص شده دو شوک روی سطح پره تشکیل شده است کهشود دهد، ملاحظه میرا نشان می استال

رده پره حرکت ک دستنییشده و به سمت پا لیتشک مبنانسبت به حالت  یترفیشوک ضع ،یدو برابر یدر حالت لق ها،قدرت شوک

ه موجب است ک یبزرگ ینشت انیوجود گردابه جر لیگلوگاه شکل گرفته که به دل انهیدر م نییپا تبا سرع هیناح کی ن،یاست. همچن

شود ناحیه نمایش داده شده است، ملاحظه می 15 شکلبرابری که در  5/1در مقایسه با لقی  شده است. انیمومنتوم جر دیکاهش شد

ومنتوم اثر افزایش نفوذ ناحیه م افزایش جریان نشتی رخ داده است.تر شده است که به دلیل مومنتوم پایین در حالت لقی دو برابری بزرگ

ا جریان کنش آن بهای جریان نشتی و بر همتور سرعت قابل ملاحظه است که نشان دهنده تشکیل گردابهپایین در راستای اسپن در کان

 اصلی است.

در این حالت تنها یک شوک روی پره تشکیل  رسم شده است. 25 شکلو  24 شکلدر خصوص روتور دوم نیز کانتورهای مشابهی در 

وک همچنین با تضعیف ش است.تضعیف شوک و حرکت آن به پایین دست پره قابل مشاهده  با افزایش لقی، مشابه روتور اول،شده است. 

که علت آن برهمکنش جریان نشتی با جریان اصلی است که افزایش قدرت شوک  تر شده استناحیه مومنتوم پایین پشت شوک کوچک

ر دیک گردابه در نزدیکی سطح فشار پره و بر اثر جریان نشتی نوک پره تشکیل شده است که  با افزایش لقی دهد.اثر آن را افزایش می

تی دهنده افزایش جریان نشکه به خوبی نشان گردابه به میزان بیشتری در راستای اسپن نفوذ کرده استاین برابری  5/1قایسه با لقی م

 روی نوک پره است.
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 برابر روتور طبقه اول 2 یلق يهاو حالتمبنا حالت  شرايط نزديک استال کانتور عدد ماخ نوک پره سهيمقا: 22 شکل

Figure 22: Comparison of tip blade Mach number contours near stall conditions between the baseline case and the 

2x clearance conditions of the first-stage rotor 
 

 
 روتور اول يرو انيجر يدرصد راستا 80تا  40در صفحات فاصله   شرايط نزديک استالکانتور سرعت : 23 شکل

Figure 23: Velocity contours near stall conditions on planes located at 40% to 80% of the streamwise direction of 

the first-stage rotor 

2x_R1

     

2x_full base 

 

base

    

2x  

 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



21 

 

 
 دومبرابر روتور طبقه  2 یلق يهاو حالت مبناحالت  شرايط نزديک استال کانتور عدد ماخ نوک پره سهيمقا: 24 شکل

Figure 24: Comparison of tip blade Mach number contours near stall conditions between the baseline case and the 

2x clearance conditions of the second-stage rotor 

 

 
 دومروتور  يرو انيجر يدرصد راستا 80تا  40در صفحات فاصله  شرايط نزديک استالکانتور سرعت : 25 شکل

Figure 25: Velocity contours near stall conditions on planes located at 40% to 80% of the streamwise direction of 

the second-stage rotor 

 گیرينتیجه -5

یک درصد پرداخته شده است و با استفاده از  مبناسازی کمپرسور محوری پنچ طبقه با لقی در طی این پژوهش ابتدا به شبیه

سازی هر طبقه به صورت جداگانه نیز همچنین شبیهسنجی نتایج انجام شده است. های بدست آمده از نتایج آزمایشگاهی صحتمنحنی

د حالت کمپرسور در چنهای روتورهای سپس با تغییر مقدار لقی پرهسازی چند طبقه مقایسه شده است. انجام شده است و با نتایج شبیه
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های ها، تنها روتور اول و تنها روتور دوم( منحنیهای تغییر لقی تمام پره، حالتمبنات و دو برابر حال 5/1و چند مقدار مختلف )مقادیر 

 عملکردی کمپرسور بدست آمده است.

 توان موارد زیر را اشاره کرد:در خصوص نتایج بدست آمده می

  شود و عامل محدود کننده عملکرد کلی درصد و یا بیشتر باشد زودتر دچار واماندگی می 5/1روتور اول در شرایطی که لقی آن

شود و به بالا زودتر دچار واماندگی می 5/1کمپرسور است. در خصوص روتور دوم نیز مشابهاً شرایط یکسانی دارد و برای لقی 

منحنی عملکردی کمپرسور نشان دهنده همین محدودکنندگی عملکرد است.  است. عامل محدود کننده عملکرد کمپرسور

 گردد نقطه ناپایداری تقریبا در یک دبی جرمی قرار گرفته شده است.زیرا با تغییر لقی روتورهای اول و دوم ملاحظه می

 ها و خطوط ها، کانتوروسیله منحنیها و جریان نشتی به های نوک پره، شوک، گردابهسازی شده جریاندر تمامی موارد شبیه

 جریان مورد بررسی و تحلیل قرار گرفته شده است.

 درصد کاهش و با تغییر لقی تنها  14درصد اسپن پره، بازه عملکردی کمپرسور به اندازه تقریبا 5/1ها به با تغییر لقی تمام روتور

گردد. در خصوص تغییر تنها روتور دوم نیز کاهش به می درصد کاهش ملاحظه 5/11روتور طبقه اول بازه عملکردی به اندازه 

 درصد مشاهده شده است. 11اندازه 

 درصد کاهش و با تغییر لقی تنها  24درصد اسپن پره، بازه عملکردی کمپرسور به اندازه تقریبا  2ها به با تغییر لقی تمام روتور

گردد. در خصوص تغییر تنها روتور دوم نیز کاهش به حظه میدرصد کاهش ملا 5/22روتور طبقه اول بازه عملکردی به اندازه 

 درصد مشاهده شده است. 5/22اندازه 
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ABSTRACT  
Compressors are integral components in various industrial systems, ranging from standalone units in process 

plants to essential parts of gas turbines. Given the widespread application of compressors, improving their 

performance and expanding their operating range are of great importance, leading to extensive studies on this 

subject and the factors affecting it. In this study, the effect of blade tip clearance on the performance of a transonic 

multistage compressor was investigated using numerical simulation. First, a baseline NASA compressor was 

simulated and validated using available data. Additionally, a single-stage simulation of each compressor stage was 

conducted and validated by comparison with the multi-stage simulation results. Subsequently, the impact of 

increasing rotor clearances to 1.5 and 2 times the baseline level was examined in three different scenarios: 

increasing clearance for all rotors, only the first rotor, or only the second rotor. The results indicate that among 

these two rotors, the one with the larger clearance is the primary source of instability. Furthermore, the operating 

range of the compressor remains almost unchanged compared to the scenario where the clearance of all rotors is 

increased uniformly. 
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1 Corresponding Author: Email: khaleghi@aut.ac.ir 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T


