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چکیده: طراحان توربوماشین همیشه به دنبال کاهش وزن کمپرسورها بوده‌اند و لازمه کاهش وزن علاوه بر بکار بردن مواد 
مناسب، استفاده از طبقات کمپرسور با نسبت فشار بالا و راندمان مناسب می‌باشد. برای داشتن طبقه‌ای با نسبت فشار بالا درحالی 
که راندمان حفظ شود، نیاز به کنترل لایه مرزی روی پره می‌باشد. تاندم یکی از روش‌هایی است که می‌تواند لایه مرزی روی پره 
را درحالی که چرخش پره زیاد باشد، کنترل کند و مانع جدایش جریان شود. در این مقاله یک طبقه تاندم به صورت سه بعدی 
مورد تحلیل قرار گرفته است و با استفاده از روش تبدیل زمان، طبقه تاندم به صورت گذرا حل شده است. ابتدا نتایج حل گذرا با 
پایا مقایسه شده و نشان داده شده که حل گذرا محدوده عملکرد طبقه تاندم را در دور طراحی حدود %25 و در دور %80 حدود 
%28 بیشتر پیش‌بینی می‌کند، سپس مکانیزم‌ها وساختارهای آیرودینامیکی موجود در جریان و موثر بر ناپایا بودن جریان درون 
طبقه مطالعه شده است.در این مطالعه مشاهده شده است که حل گذرا بر خلاف حل پایا گردابه‌ها، جریان نشتی و واماندگی گوشه 

ریشه‌ی روتور را از قاب بین روتور و استاتور عبور داده و باعث شده که استاتور جریان متفاوتی نسبت به حل پایا داشته باشد.
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مقدمه-11
تولیدکنندگان موتورهای توربین گازی پیوسته به دنبال تولید موتورهای 
سبک‌‌تر و کوچکتر، در عین حال با عملکرد بهتر بوده‌‌اند. با افزایش بارگذاری 

طبقات ضمن حفظ عملکرد هر طبقه، این هدف حاصل می‌گردد.
در یک مرحله کمپرسور، جدایش لایه  فشار  افزایش  اصلی  محدودیت 
روش‌‌های  از  یکی  می‌‌باشد.  پوسته  و  طوقه  پره،  مکش  روی سطح  مرزی 
با  پره‌‌هایی  بکاربردن  روی سطح مکش،  مرزی  دهندۀ جدایش لایه  بهبود 
ایرفویل تاندم می‌‌باشد. هدف اساسی این نوع ایرفویل این است که مومنتوم 
تزریق شده از سطح فشاری پره اول مانع جدایش لایه مرزی از روی سطح 

مکش پره دوم شود ]1[.
پارامترهای هندسی ایرفویل‌‌‌های تاندم در‏ شکل 1 نشان داده شده است 
که شامل پارامترهای عمومی در ایرفویل‌‌های معمولی )تک ایرفویل‌‌ها( مانند 
و  محوری1  همپوشانی  و  می‌باشد  پره  میزان صلبیت  و  وتر  مقدار چرخش، 

درصد گام2، پارامترهای خاص ایرفویل‌های تاندم می‌باشد.
وتر پره مؤثر، فاصله بین دو پره مؤثر و صلبیت مؤثر به صورت عبارت‌‌هایی 

1Axial overlap
2Percent pitch

tousi@aut.ac.ir :نویسنده عهده‌دار مکاتبات

 شکل 1 : پارامترهای هندسی ایرفویل تاندم )دو بعدی( ]1[
Fig. 1. Tandem airfoil geometric parameters (2D) [1]
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از همپوشانی محوری تعریف می‌‌شوند، البته فرض می‌‌شود که فاصلۀ بین دو 
پره برای پره‌‌های جلویی و عقبی برابر باشد.

دو پارامتر مهم ایرفویل‌‌های تاندم یعنی درصد گام و همپوشانی محوری 
به ترتیب با استفاده از روابط )1( و )2( بدست می‌آید.
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Ceff یا وتر مؤثر توسط رابطه )3( حاصل می‌شود.

)3(( ) / (1 )eff FA AAC C C AO= + +
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سری تاندم برای روتورها و استاتورها در محدوده زیرصوت، گذرصوت 
و حتی مافوق صوت بکار می‌‌روند. یکی از کاربرد‌های اصلی این نوع آرایش 
سرعت  با  جریان  که  می‌‌باشد  محوری  جریان  کمپرسورهای  آخر  طبقه  در 
تبدیل  محوری  جریان  به  این چرخش  باید  و  می‌‌شود  وارد  زیادی  چرخش 
شود. بنابراین زاویه چرخش جریان نسبتاً زیاد است و آخرین ردیف استاتور با 
بارگذاری بالا در خطر جدایش جریان می‌‌باشد. یک استفاده مشابه از سری 
تاندم وجود دارد که پره تاندم به عنوان پره راهنمای خروجی از بخش محوری 
کمپرسور جریان مخلوط بکار برده می‌‌شود که در آن هم چرخش زیاد جریان 

مورد نیاز می‌‌باشد.
در مورد پره‌های تاندم و پره‌‌های دو ایرفویلی تحقیقات متفاوتی انجام 
شده است که به اختصار به مواردی اشاره خواهد شد. یوسوکی ساکایی ]2[ 
را  تاندم، یک مرحله کمپرسور گذرصوتی  روتور  از  استفاده  ایده  تأیید  برای 
طراحی و سپس آزمایش کرد. نتایج آزمایش کمپرسور نشان داد که نسبت 
فشار تقریبا 2/3 را می‌توان با استفاده از یک مرحله کمپرسور بدست آورد. 
نتایج این آزمایش تأیید می‌کرد که با استفاده از روتور تاندم می‌توان با تعداد 
مراحل کمتری در مقایسه با روتور معمولی به نسبت فشار مورد نظر دست 

یافت.
سامیت ترهان ]3[ برای بهینه کردن فاصله بین دو پره تاندم و همین 
طور بهینه کردن مقدار چرخش کل پره تاندم با استفاده از روش‌‌های عددی 
نازل  مانند  پره  دو  بین  فاصله  که  مشاهده شد  بررسی  این  در  کرد.  تلاش 
همگرا - واگرا عمل می‌کند و باعث مکش جریان روی سطح مکشی پره 
عقبی می‌‌شود و در نتیجه مانع جدایش جدی و بزرگ جریان می‌‌شود ولی 
در صورت افزایش زاویه چرخش پره، جدایش جریان افزایش می‌‌یابد و در 

نتیجه باعث افزایش ضریب اتلاف فشار کل می‌‌شود. لی کیوشی و همکاران 
]4[ به مطالعه جریان مافوق در کسکید تاندم پرداختند و از یک سری تاندم 
از  ایرفویل جلویی  برای  آنها  استفاده کردند.  استاتور یک فن  برای طراحی 
با چرخش خیلی کم استفاده کردند تا جریان را  ایرفویل‌‌های مافوق صوت 
از مافوق صوت به زیرصوت با اتلاف بسیار کم تبدیل کنند، چرا که در این 

حالت اتلاف ناشی از شوک‌ها کم می‌‌شود.
هوئگر و همکاران ]5[ یک منحنی تاندم و یک منحنی تک پره برای 
جریان گذرصوتی با استفاده از منحنی CDA طراحی و به صورت عددی 
سازوکار  دارند.  یکسانی  جریان  چرخش  زاویه  پره  دو  هر  کردند.  مطالعه 
شکل‌‌گیری شوک و گردابه‌‌های حاصل از لبه فرار برای هر دو پره مطالعه 
شد و مشاهده شد که گردابه‌‌های حاصل از موج شوک در لبه فرار تک پره 

گسترده‌‌تر بوده و درنتیجه ضریب اتلاف تک پره بیشتر می‌‌باشد.
شن و همکاران ]6[ یک سری تاندم با چرخش جریان بالا با استفاده از 
منحنی DCA طراحی کردند و به صورت عددی- تجربی مطالعه کردند 

و در نهایت اثر تغییر پارامترهای هندسی بر میدان جریان را مطالعه کردند.
هرتل و همکاران ]7[ به بررسی تجربی و عددی یک کسکید تاندم با 
عدد ماخ ورودی 0/175 پرداختند. با تغییر زاویه ورودی جریان، نتایج توزیع 
فشار، ضریب اتلاف، مقدار چرخش جریان و افزایش فشار را ارائه دادند. نتایج 
تجربی و عددی برای محدوده زیادی از زاویه برخورد مقایسه شدند. همچنین 
در ادامه این مطالعه شارلوت و همکاران ]8[ همین نتایج را در طول ارتفاع 
پره )سه بعدی( بدست آوردند. یعنی با تغییر زاویه ورودی جریان توزیع فشار، 
ضریب اتلاف، مقدار چرخش جریان و افزایش فشار را به صورت عددی و 
تجربی مطالعه کردند. همچنین تأثیر نازل بین دو پره را بر روی دیواره پره 

عقبی برای همه زوایای برخورد بررسی کردند.
پایاپالی و شاین ]9[ با مطالعه دو بعدی به مقایسه سری تاندم با سری 
و  گام  درصد  برای  مقایسه  این  پرداختند.  ایرفویل(  )تک  متناظر  معمولی 
این  در  شد.  انجام  متفاوت  برخورد  زوایای  در  مختلف  محوری  همپوشانی 
پژوهش مشاهده شد که جریان از طریق نازل بین دو پره، تأثیر قابل توجهی 
روی اتلاف سری می‌‌گذارد و محدودۀ زاویه برخورد مناسب برای سری تاندم 

برتر از سری معمولی می‌‌باشد.
کمپرسور  روی یک سری  بر  مطالعه  ادامه  در   ]10[ و همکاران  هرتل 
تاندم با ماخ ورودی کم، به بررسی این سری با استفاده از تکنیک اندازه‌‌گیری 
و  ورودی  نواحی  بررسی،  مورد  نواحی  پرداختند.  ذره1  تصویر  سرعت‌‌سنجی 
خروجی می‌باشند و این بررسی با سه زاویه مختلف ورودی صورت گرفت. 

تمام نتایج یک توزیع سرعت همگن را نشان داد.
در دانشگاه صنعتی امیرکبیر هم مطالعاتی بر روی سری و روتور تاندم 

صورت گرفته است. که در ادامه به دو نمونه اشاره می‌شود.
در پژوهش انجام شده توسط سلطانی ]11[ قابليت چرخش بالاي جريان 

1Particle Image Velocimetry (PIV)
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پره‌‌هاي تاندم با مقطع ايرفويل ناسا 165 با همپوشاني محوري و درصد فاصله 
ثابت در زواياي برخورد 10- تا 5+ درجه بررسي شده است. سپس با تغيير 
زاويه نشست پره جلويي به اندازه 5- تا 5+ درجه، ضريب اتلاف در زواياي 

برخورد 10- تا 5+ مورد بررسي قرار گرفته است.
تحلیل جامع‌‌تری توسط اشراقی ]12و13[ صورت گرفته است. اشراقی 
ابتدا نسبت به تدوین یک روش سه بعدی جهت طراحی طبقه کمپرسور با 
بارگذاری بالا اقدام نمود. سپس با استفاده از این روش سه مورد طبقه تاندم با 
مشخصات هندسی متفاوت و یک مورد طبقه متعارف طراحی کرد و عملکرد 
این طبقات را در دورهای طراحی و خارج از طراحی، توسط تحلیل عددی 
بر منحنی عملکرد طبقه  متغیر  استاتور  اثر  داد. همچنین  قرار  ارزیابی  مورد 
تاندم نیز مورد مطالعه قرار داد که نشان داده شد با استفاده از متغیر تاندم 
بهبود  ناپایداری طبقه در دور 60% طراحی  می‌توان حدود 63% در حاشیه 
ایجاد نمود. در ادامه با استفاده از سکوی آزمون کمپرسور، عملکرد روتور در 

سه دور استخراج نمود و با نتیجه تحلیل عددی مقایسه کرد.
در مطالعات انجام شده بر روی تاندم، بنا بر اطلاع نگارنده تاکنون تحلیل 
گذرایی صورت نگرفته است و اثر جریان روتور بر روی استاتور با این روش 
بعدی مورد  به صورت سه  تاندم  این مقاله یک طبقه  مدل نشده است. در 
به  تاندم  طبقه  زمان2،  تبدیل  روش  از  استفاده  با  و  است  قرارگرفته  تحلیل 
صورت گذرا حل شده است، به گونه‌ای که ابتدا نتایج حل گذرا با پایا مقایسه 
شده و نشان داده شده است که حل گذرا محدوده عملکرد طبقه تاندم را در 
دور طراحی حدود 25% و در دور 80% حدود 28% بیشتر پیش‌‌بینی می‌‌کند، 
سپس سازوکار‌‌ها و ساختارهای آیرودینامیکی موجود در جریان و مؤثر بر ناپایا 
بودن جریان درون طبقه مطالعه شده است. این مطالعه در قالب بیان تفاوت 
حل گذرا با حل پایا صورت گرفته است و در این مطالعه مشاهده شده است 
واماندگی گوشه  و  نشتی  پایا گردابه‌‌ها، جریان  بر خلاف حل  که حل گذرا 
ریشۀ روتور را از قاب بین روتور و استاتور عبور داده و باعث شده که استاتور 
جریان متفاوتی نسبت به حل پایا داشته باشد، در نتیجه عملکرد طبقه تحت 
تأثیر قرار گرفته و باعث افزایش محدوده عملکرد طبقه و همینطور افزایش 
راندمان حاصله می‌شود. علاوه بر این منحنی عملکرد روتور به تنهایی ارائه 
شده است و نشان داده شده حل گذرا، محدوده عملکرد روتور را حدود %16 
ساختارهای  بودن  نوسانی  اختلاف،  این  عامل  که  می‌‌کند  پیش‌‌بینی  بیشتر 

آیرودینامیکی مانند جریان نشتی نوک و گردابه‌ها می‌‌باشد.

جریان گذرا و روش تبدیل زمان-22
مطالعات عددی پیرامون تاندم تاکنون درحالت پایدار انجام شده است، 
از این‌رو برای شبیه‌‌سازی تغییرات مشخصات جریان در عبور از قاب روتور 
ناپذیر است  اجتناب  پیرامونی  از متوسط‌‌گیری در جهت  استفاده  استاتور،  به 
کل  دمای  و  فشار  نظیر  جریان  متغییرهای  زمانی  متوسط  روش،  این  در 

1NACA65
2Time transformation

حاصل می‌‌شود، اما اثر فرکانسی دنباله‌‌های روتور بر عملکرد استاتور به دلیل 
متوسط‌‌گیری یاد شده قابل آشکارسازی نیست. برای پیش‌‌بینی دقیق‌‌تر نقطه 
و  استاتور  رفتار  بر  روتور  دنباله‌‌های  فرکانسی  اثر  مطالعه  ناپایداری،  شروع 
همچنین مشخصات نوسانی جریان خروجی از استاتور، لازم می‌‌باشد. بنابراین 

لازم است که عملکرد طبقه توسط حل گذرا بررسی شود.

ساختارهای )پدیده‌های( آیرودینامیکی در یک کمپرسور-22-22
در یک کمپرسور، چند پدیده اصلی آیرودینامیکی مسئول عدم پایا بودن 
جریان هستند: گردابه‌‌ها، اثرات متقابل روتور و استاتور، جریان نشتی نوک و 
لایه مرزی‌‌های در حال توسعه روی دیواره‌‌های ریشه3 و پوسته4. همچنین 
جریان  بر  نیز  ریشه5  گوشه  استال  همانند  آیرودینامیکی  پدیده‌‌های  دیگر 

مؤثرند.

روش تبدیل زمان ]14[-22-22
حل گذرا روش‌های مختلفی دارد که هر کدام در میزان دقت، زمان و 
فضای ذخیره با هم تفاوت دارند. روش مورد استفاده در این گزارش، تبدیل 
متناوب  مرز  است  لازم  زمان  تبدیل  روش  تشریح  از  قبل  می‌باشد.  زمان 
)پریودیک( تأخیری توضیح داده شود. روش تبدیل زمان از مرزهای متناوب 

تاخیری برای مدل سازی جریان استفاده می‌‌کند.
مرزهای  از  می‌توان  باشد،  برابر  استاتورها  و  روتورها  تعداد  که  زمانی 
اینکه منحنی جریان  بدون  استفاده کرد،  برای کل کانال  استاندارد  متناوب 
مرزهای  برای  می‌توان  را  زیر  معادلۀ  مورد  این  در  شود.  فشرده  یا  کشیده 

محیطی )جانبی( روتور و استاتور بکار برد.
)6(( , , ) ( , , )U x y t U x y P t= +

در این رابطه تابع U مقدار خواص جریان روی مرز محیطی می‌باشد. 
همانطور که مشاهده می‌شود در مرزهای متناوب استاندارد، خواص روی دو 
مرز محیطی برابر می‌باشد. این معادله بدون متغییر زمان برای حالت پایا هم 
استفاده می‌شود. اما زمانی که تعداد روتورها و استاتورها برابر نباشد )نسبت 
محیطی  مرز  در  طبقه  کل  در  ساده  مکانی  تناوب  نباشد(،  واحد  برابر  گام 
برای جریان وجود ندارد و این موضوع تا حد زیادی شرایط مرزی متناوب را 
پیچیده کرده است.‏ شکل 2 یک روتور- استاتور را نشان می‌دهد که در آن 
گام استاتور بزرگتر از گام روتور است. در‏ شکل 2 در لحظۀ اول روتور پایین 
با استاتور پایین هم راستا می‌‌باشد و در لحظۀ بعدی روتور بالا با استاتور بالا 
هم راستا است. اختلاف زمانی بین دو لحظه برابر با اختلاف گام تقسیم به 

سرعت روتور می‌باشد.

)7(( )s rP PT
V
−

∆ =

كه در آن:

3Hub
4Shroud
5Hub corner stall
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Ps: گام استاتور )متر(

Pr: گام روتور )متر(

V: سرعت پره روتور )متر بر ثانیه(
با استفاده از این اختلاف زمانی، حالا می‌‌توان حالت جریان روی سطح 
متناوب پایینی را، که یکی از مرزهای محیط محاسباتی است، برابر با سطح 
بالایی در زمانی بعدی قرار داد. بنابراین شرط مرزی متناوب تأخیری برای 

استاتور به صورت رابطه )8( می‌‌‌باشد:
)8(( , , ) ( , , )U x y t U x y P t Ts= + + ∆

همچنین شرط مرزی متناوب تأخیری برای روتور به صورت رابطه )9( 
می‌باشد:

)9(( , , ) ( , , )rU x y t U x y P t T= + + ∆

مشکل حاضر نحوه فرمول بندی ریاضی این مسأله می‌‌باشد. روش‌‌های 
مختلفی برای پیاده‌‌سازی این نوع شرایط مرزی به وجود آمده‌‌اند. از مهمترین 

آنها روش تبدیل زمان و تبدیل فوریه می‌‌باشد.
روش تبدیل زمان از یک شبکه محاسباتی شیب‌‌دار با زمان، با مقدار شیب 
ΔT/P استفاده می‌‌کند که به طور خودکار شرایط مرزی متناوب تأخیری ارضا 
می‌‌شود. برای حل مسأله نیاز به یک دستگاه تبدیل می‌‌باشد تا بتوان از محیط 
محیط  مختصات  که  صورتی  در  شد.  منتقل  محاسباتی  محیط  به  فیزیکی 
 )xʹ,yʹ,tʹ( محاسباتی  محیط  مختصات  همچنین  و  باشد   )x,y,t( فیزیکی 

باشد، معادلات انتقال به صورت رابطه )10( تعریف می‌‌‌شوند:

)10(
x x
y y
t t yλ

′ =
′ =
′ = −

که در این معادلات λ=ΔT/P می‌‌باشد. همچنین معادلات انتقال یافته با 
این معادلات انتقال را به صورت روابط )11( و )12( به ترتیب برای استاتور 

و روتور می‌توان نوشت:

)11(( , , ) ( , , )sU x y t U x y P t′ ′ ′ ′ ′ ′= +

)12(( , , ) ( , , )rU x y t U x y P t′ ′ ′ ′ ′ ′= +

حفظ  محاسباتی  محیط  در  زمان  از  لحظه  هر  در  تناوب  ترتیب  بدین 
می‌‌شود. برای درک بهتر این موضوع می‌‌توان به‏ شکل 3 مراجعه کرد. در‏ 
شکل 3 خطوط سبز مرزهای استاتور و خطوط قرمز مرزهای روتور را )با گام 
کمتر(، درحالی که با زمان جابه‌جا می‌‌شوند، نشان می‌دهند. همانطور که در 
این شکل مشاهده می‌‌شود در لحظۀ اول مرزهای جانبی سمت چپ روتور 
و استاتور هم راستا می‌‌باشند و با گذشت ΔT زمان، مرزهای جانبی سمت 
راست روتور و استاتور هم راستا می‌‌شوند. با وصل کردن دو نقطه تقاطع این 
مرزهای جانبی، محیط محاسباتی که با خط آبی مشخص شده است، حاصل 
می‌‌شود. این محیط محاسباتی اختلاف گامی بین روتور و استاتور مشاهده 
نمی‌‌کند، یعنی نسبت گام روتور-استاتور برابر واحد می‌‌باشد؛ بنابراین نیازی 

به کشیدن یا فشردن منحنی جریان در قاب بین روتور- استاتور نمی‌‌باشد.
محدودیت‌‌‌های تبدیل زمانی ]14[:

1. فقط برای جریان تراکم پذیر معتبر می‌‌باشد.
2. نسبت گام مدل شده بین دو بخش دورانی و ساکن نباید از مقدار یک 

خیلی فاصله داشته باشد و به طور کلی بین 0/7 تا 1/5 باید باشد.

 شکل 2 : ایجاد مرز متناوب تأخیری
Fig. 2. Phase Shifted Periodic Boundary Conditions

 شکل 3 : محیط محاسباتی در نمودار مکان- زمان
Fig. 3. Computational space in space-time
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توسعه مدل عددی و اعتبارسنجی مدل-33
با شبکه‌‌بندی و اطلاعات  این بخش طبقه مورد نظر همراه  ابتدای  در 
طراحی ارائه خواهد شد، سپس معادلات حاکم بر جریان درون کمپرسور بیان 
به  انتها  اعمال می‌‌گردد و در  برای شبکه  می‌‌شود و همچنین صحه‌‌گذاری 

اعتبارسنجی روش مورد استفاده پرداخته خواهد شد.

ارائه اطلاعات طراحی طبقه مورد مطالعه-33-33
طبقه کمپرسور تاندم با بارگذاری بالا که در مرجع ]12[ روش طراحی آن 
بیان شده است، جریان ورودی را بدون چرخش دریافت می‌‌کند و مثلث‌‌های 
سرعت تکرارپذیر می‌‌باشند. مشخصات طراحی در ‏جدول 1 مشاهده می‌‌شوند. 

در این جدول پارامترهای بی ‌‌بعد برای شعاع میانی گزارش شده‌‌اند.
تاندم  دوتایی  مجموعه  صورت  به  پره  هر  پره‌‌ها،  تعداد  بیان  در  توجه: 

می‌‌باشد.
منحنی‌‌های این پره بر روی مرکز منحنی انباشته شده‌‌اند و خط انباشتگی 
به صورت خطی مستقیم می‌‌باشد که بر محور کمپرسور عمود است. پره‌‌ها از 
خانواده ناسا 65 می‌‌باشند و با بیشترین ضخامت به طول برابر 10% در تمام 
طبقه بکار برده شده است. توزیع همپوشانی محوری، درصد گام در شعاع‌‌های 

ریشه، میانه و نوک پره در ‏جدول 2 گزارش شده است.

معادلات حاکم-33-33
جهت مدل‌سازی سه بعدی جریان، از معادلات تراکم پذیر متوسط‌گیری 

شده رینولدز ناویر استوکس ]15[ استفاده شده است. با فرض:

)13(
, , ,u u u H H H p p p ρ

ρ ρ
′′ ′′ ′= + = + = +
′= +





معادلات بقای جرم، ممنتوم و انرژی به ترتیب ارائه شده‌‌اند.
- جرم:

)14(( ) 0j
j

u
t x
ρ ρ∂ ∂
+ =

∂ ∂


- ممنتوم:

)15(
( ) ( )

( )

j i j
j

ij i j
i j

u u u
t x

p u u
x x

ρ ρ

τ ρ

∂ ∂
+ =

∂ ∂

∂ ∂ ′′ ′′− + −
∂ ∂

  

- انرژی:

)16(
( )

( )

j j j
j j

i ij i ij
j

TH u H u H k
t x x

p u u
t x

ρ ρ ρ

τ τ

 ∂ ∂ ∂′′ ′′+ + − =  ∂ ∂ ∂ 
∂ ∂ ′′+ +
∂ ∂

 





كه در آن:
: تنش ناشی از لزجت سیال ijτ

k: ضریب پخش حرارت
ijτ در معادله ممنتوم و انرژی به صورت رابطه )17( بدست می‌آید. ترم 

جدول 1 : مشخصات طراحی طبقه کمپرسور ]12[
Table 1. Design specifications for compressor stage [12]

مقدار کمیت

)rpm( 7300 nd

0/89 ψ

0/91 φ

0/57 Λ

)cm( 19/5 rh

)cm( 24/5 rtip

1/6-1/66 σeff,r,s

)cm( 8/87-9/16 Ceff,r,s

)cm( 5-5 Cr,s

25-26 Nr,s

)mm( 1 لقی لبه

جدول 2 : توزیع پارامترهای هندسی ویژه تاندم در طول ارتفاع پره ]12[
Table 2. Changes of geometrical parameters due to the 

radius change [12]

استاتور روتور

%P %AO %P %AO

79 5 77 7 ریشه

80 5 70 5 میانه

81 4 65 2 نوک
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)17(

2
3

2
3

ji k
ij ij

i j k

ji k
ij

i j k

uu u
x x x

uu u
x x x

τ µ δ

µ δ

  ∂∂ ∂
= + − +   ∂ ∂ ∂   
  ′′∂′′ ′′∂ ∂

+ −   ∂ ∂ ∂   



 

که در این معادله δij تابع دلتای کرونکر می‌باشد.
این ضریب برای i و j برابر، دارای مقدار یک و در غیر این صورت دارای 

مقدار صفر می‌‌باشد.
استفاده  توربولانس  مدل‌‌سازی  برای  هم   k-ε توربولانسی  معادله  دو 
حالت  معادله  با  باید  داده‌‌شد،  توضیح  که  استوکس  ناویر  معادلات  می‌‌شود. 
معادله حالت  بسته شود.  معادلات  تا دستگاه  ایده‌‌آل تکمیل شود  گاز  برای 

برای یک گاز کامل به صورت رابطه )18( می‌‌باشد:
)18(p RTρ=

توسعه مدل عددی-33-33
آنالیز عددی جریان سه‌‌ بعدی با نرم‌‌افزار تجاری سی. اف. ایکس انجام شده 
است. این نرم افزار یک حلگر همه منظوره می‌‌باشد که معادلات تراکم‌‌پذیر، 
تراکم‌‌ناپذیر، پایا و گذرای ناویر استوکس را با استفاده از روش حجم محدود 
حل می‌‌کند. سی. اف. ایکس برای گسسته‌‌سازی محیط محاسباتی، از روش 
راس سلول استفاده می‌‌کند، یعنی متغیر‌‌های پایه مانند بردارهای سرعت، دما، 
فشار و غیره در نقاط گوشه اجزا ذخیره می‌‌شوند. با استفاده از تئوری گاوس 
انتگرال حجمی به انتگرال سطحی تبدیل می‌‌شود و معادلات ناویراستوکس 
متوسط‌گیری شده رینولدز در این سطح با انتگرال‌‌گیری به معادلات جبری 

تبدیل می‌شوند که با روش ضمنی حل می‌‌شوند.
شرایط مرزی که در ادامه بیان خواهد شد، برای همه‌‌ شبیه‌‌سازی‌‌های این 

مطالعه استفاده شده است:
• برای ورودی طبقه از فشار و دمای کل استفاده شده است که فشار کل 
برابر 1 اتمسفر، دمای کل برابر 288 کلوین می‌‌باشد. در ضمن جهت جریان 

محوری و شدت اغتشاشات 5% می‌‌باشد.
گرفته  درنظر  زبری  بدون  ریشه  و  پوسته  پره،  یعنی  دیواره‌‌ها  تمامی   •

می‌‌شود.
استفاده  شده  میانگین‌‌گیری  استاتیک  فشار  شرط  از  هم  خروجی  در   •

می‌شود.
معادلات  است.  استاتور مدل شده  از  کانال  و یک  روتور  از  کانال  یک 
هم به صورت گذرا با استفاده از روش تبدیل زمان و هم به صورت پایا حل 
پیوسته  خروجی  فشار  طبقه،  عملکرد  منحنی  آوردن  بدست  برای  شده‌‌اند. 
افزایش می‌‌یابد تا زمانی که ناپایداری عددی مشاهده شود. معیار همگرایی 
برای مانده آر. ام. اس برابر با 5-10 می‌‌باشد و مدل توربولانسی مورد استفاده 
روش k-ε استاندارد با تابع دیواره مقیاس‌پذیر می‌‌باشد. نسبت فشار و راندمان 

آیزنتروپیک بر حسب دبی جرمی ترسیم می‌‌شود.

ارائه شبکه محاسباتی و صحه گذاری بر شبکه مورد نظر-33-33
درون  در   H نوع  ساختار  از  استفاده  با  محاسباتی  محیط  بندی  شبکه 
کانال و ساختار نوع O در لایه مرزی برای دقت بیشتر استفاده شده است. به 
منظور مطمئن شدن استقلال نتایج از شبکه محاسباتی، سه مجموعه شبکه 

محاسباتی درشت، متوسط و ریز تولید شده است.
تعداد گره‌‌های موجود در هر شبکه در ‏جدول 3 بیان شده است. در این 
جدول نتایج حاصل شده از حل گذرای این سه شبکه ارائه شده است. این 

نتایج در دور اصلی و نقطه حداکثر راندمان حل پایا بدست آمده است.
ریز  و  متوسط  شبکه  دو  برای  نتایج  می‌‌آید،  بر  نتایج  از  که  همان‌‌طور 
کاملًا  درشت  شبکه  نتایج  بودن  متفاوت  ولی  ندارند،  هم  با  چندانی  تفاوت 
محسوس است.‏ شکل 4 عدد ماخ را در طول ارتفاع پره در خروجی از استاتور 

را در سه شبکه مقایسه میکند.
‏ شکل 4 هم همان نتیجه قبلی را بیان می‌‌کند که نتایج شبکه ریز و 
برای  رو  این  از  و  است  بوده  مشابه  نتایج شبکه درشت،  بر خلاف  متوسط 

 شکل 4 : توزیع عدد ماخ در طول ارتفاع پره در خروجی از استاتور برای 
سه شبکه

Fig. 4. Distribution of Mach number along the blade height 
at the stator output

جدول 3 : نتایج مطالعه سه شبکه
Table 3. Grid study results

درشت متوسط ریز

134612 313178 627719 تعداد گره‌ها

1/266791 1/272907 1/27308 نسبت فشار

0/853967 0/882492 0/886859 راندمان
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کاهش هزینه محاسباتی از شبکه متوسط برای تحلیل استفاده می‌‌شود، چرا 
که نتایج حاصل از این شبکه، مستقل از تعداد گره محاسباتی است.

اعتبارسنجی مدل-33-33
در پژوهش حاضر، جهت اعتبارسنجی مدل عددی مورد استفاده از نتایج 
تجربی منتشر شده حاصل آزمایش روتور و طبقه ناسا-67 استفاده شده است. 
فاصله  مقدار  پوسته، همچنین  و  ریشه  هندسه  پره‌‌ها،  روی  نقاط  مختصات 
نوک پره روتور تا پوسته و همچنین میدان جریان و کانتورهای سرعت و عدد 
ماخ برای روتور و استاتور این طبقه در برخی از شعاع‌‌‌ها در ]16و17[ تهیه و 
گزارش شده است. اطلاعات عملکردی روتور ناسا-67 به طور خلاصه در 

جدول ‌4 ارائه شده است.
زمان  تبدیل  گذرای  روش  شد  بیان  قبلًا  که  همان‌‌طور  شود  توجه 
محدودیت نسبت گام دارد. در اینجا با توجه به اینکه طبقه ناسا-67 دارای 
22 روتور و 34 استاتور است، نسبت گام برابر 0/647می‌‌شود. این مقدار خارج 
از محدوده مجاز می‌‌باشد و برای حل این مشکل مانند‏ شکل 5 از دو کانال 
روتور و سه کانال استاتور استفاده می‌‌شود که در این حالت نسبت گام برابر 

0/97 می‌باشد و این عدد در محدوده مجاز قرار دارد.
‏ شکل 6 منحنی عملکرد طبقه ناسا-67 را در سه منحنی نشان می‌‌دهد، 
گذرا  حل  و  پایا  حل  شده،  گزارش  تجربی  نتایج  شامل  منحنی  سه  این 
در‏  است. همانطور که  آمده  بدست   ]17[ از مرجع  می‌‌باشد. منحنی تجربی 
شکل 6 مشاهده می‌شود حل پایا که توسط اشراقی ]12[ بدست آمده است 
نتیجه تجربی دارد و  با  در پیش‌‌بینی کردن نقطه واماندگی اختلاف زیادی 
محدوده عملکرد پیش‌‌بینی شده توسط حل پایا حدود 45% محدوده عملکرد 
تجربی می‌‌باشد، درحالی که محدوده عملکرد پیش‌‌بینی شده توسط حل گذرا 
حدود 75% درصد محدوده عملکرد تجربی می‌‌باشد؛ یعنی حل گذرا حاصل از 
این پژوهش اختلاف محدوده عملکرد را به مقدار 30% بهبود بخشیده است 
که نشان از عملکرد بهتر حل گذرا می‌‌باشد، ولی برای بررسی دقت محاسبه، 

اکتفا به این نمودار کافی نیست.
‏ شکل 7 کانتور عدد ماخ روتور ناسا-67 بدست آمده در پژوهش ]16[ را 

با نتیجه پژوهش حاضر مقایسه می‌کند.
‏ شکل 8 کانتور سرعت مماسی حاصل از تجربی را با کانتور لحظه‌‌ای 
با مقایسه کانتور  از پژوهش حاضر مقایسه می‌‌کند.  سرعت مماسی حاصل 
ماخ و کانتور سرعت مماسی درون روتور و استاتور این نتیجه حاصل می‌‌شود 
که روش عددی بکار رفته در پژوهش حاضر، دقت کافی برای نشان دادن 

خطوط ماخ، سرعت و شوک را دارد.

تحلیل نتایج حل گذرا-44
به منظور ارائه بهتر نتایج، ابتدا نتایج حاصل از حل پایا و گذرا برای دور 
طراحی ارائه شده است، سپس به توضیح سازوکار‌‌هایی پرداخته شده که باعث 

اختلاف بین نتایج پایا با گذرا شدهاند.
‏ شکل 9 منحنی عملکرد نسبت فشار کل را برای یک طبقه کمپرسور 
مورد نظر، در دور طراحی یعنی 7300 دور بر دقیقه نشان می‌‌دهد. این منحنی 
توسط افزایش مقدار جزئی فشار استاتیک خروجی در هر نقطه بدست آمده 

جدول 4 : اطلاعات عملکردی روتور ناسا-67 ]16[
Table 4. Performance parameters in the NASA rotor 67 [16]

)rpm( 16042/8 دور طراحی

)kg/s( 33/25 دبی جرمی

1/63 نسبت فشار

92% راندمان

 شکل 5 : تغییر نسبت گام طبقه ناسا-67
Fig. 5. Workaround using standard periodicity in the 

NASA rotor 67

 شکل 6 : مقایسه منحنی عملکرد طبقه ناسا-67 در سه حالت
Fig. 6. Comparison of total to total pressure ratio vs. 

mass flow rate of compressor stage
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است. در این شکل منحنی حاصل از حل پایا و حل گذرا مشاهده می‌شود.
همان‌‌طور که در‏ شکل 9 مشاهده می‌‌شود، حل گذرا نسبت به حل پایا 
نقطه سرج یا همان نقطه نزدیک به استال را برای طبقه تاندم مورد نظر در 
دبی جرمی کمتری پیش‌‌بینی می‌‌کند و این یعنی محدوده عملکرد طبقه، در 

واقع حدود 25% بیشتر از آنچه که حل پایا گزارش می‌کند، می‌‌باشد.
‏ شکل 10 منحنی مشخصه راندمان آیزنتروپیک را برای طبقه تاندم مورد 

نظر برای دو حل گذرا و پایا نشان می‌‌دهد.
توسط حل  آمده  بدست  آیزنتروپیک  راندمان  نشان می‌‌دهد،  این شکل 
گذرا از حل پایا در بخشی از محدوده کاری بیشتر می‌‌باشد. باید بیان کرد، 
که بیشتر بودن راندمان نشان داده شده توسط حل گذرا قابل پیش‌‌بینی بود، 
چرا که حل پایا با میانگین‌‌گیری در قاب بین روتور و استاتور باعث افزایش 
از میانگین‌‌گیری در  نتیجه حل گذرا که  اتلاف محاسبه شده می‌‌شود و در 
قاب بین روتور و استاتور استفاده نمی‌‌کند، راندمان بیشتری را نشان می‌‌دهد. 
البته نکته دیگری که این شکل نشان می‌‌دهد این است که با افزایش دبی 
جرمی به بالاتر از دبی جرمی نقطه طراحی یا نقطه بیشترین راندمان، نرخ 
افت راندمان حاصل شده توسط حل گذرا بیشتر از نرخ افت راندمان حل پایا 

می‌‌باشد، تا جایی که در دبی جرمی‌‌های بالا )نزدیک چوک( حل گذرا راندمان 
کمتری نشان می‌دهد.

 شکل 7 : مقایسه کانتور عدد ماخ تجربی ]16[ با نتایج عددی پژوهش 
حاضر در ارتفاع 30% روتور

Fig. 7. Comparison between experimental and numerical 
results of rotor relative Mach number contours in70% 

span from tip [16]

 شکل 8 : مقایسه کانتور سرعت مماسی تجربی ]17[ با نتایج عددی 
پژوهش حاضر در ارتفاع 50% استاتور

Fig. 8. Comparison between experimental and numerical 
results of Stator Tangential velocity magnitude contours 

in 50% span [17]

 شکل 9 : منحنی مشخصه فشار در دور %100
Fig. 9. Comparison of total to total pressure ratio, results 

of unsteady and steady analysis
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سازوکار‌‌هایی  باید  پایا،  و  گذرا  حل  نتایج  اختلاف  دلیل  فهمیدن  برای 
را بررسی کرد که باعث ناپایا بودن جریان درون طبقه کمپرسور می‌باشند.

یکی از مهمترین دلایل این اختلاف، میانگین‌‌گیری از داده‌‌های موجود 
در قاب بین روتور و استاتور در هر شعاع در حل پایا می‌‌باشد، درحالی که در 
به  از روتور  بازه‌‌های زمانی کوتاه، داده‌‌ها بدون میانگین‌‌گیری  حل گذرا در 
استاتور انتقال داده می‌‌شوند. این میانگین‌‌گیری باعث می‌‌شود که استاتور از 
پدیده‌های گذرایی که از خروجی روتور ایجاد شده است، تأثیر نپذیرد.‏ شکل 
11 کانتور فشار میانگین زمانی جریان ورودی به استاتور را توسط حل گذرا 
نشان می‌‌دهد در‌‌حالی که در‏ شکل 12 همین کانتور فشار بدست آمده توسط 
حل پایا مشاهده می‌‌شود. این کانتورها در نقطه بیشترین راندمان ایزنتروپیک 

بدست آمده توسط حل پایا مقایسه شده اند.
همان‌‌طور که از این شکل‌‌ها مشخص است، استاتور در حل پایا جریان 
یکنواختی مشاهده می‌‌کند، درحالی که در حل گذرا با جریان غیریکنواخت 

روبرو است.

و  روتور  بین  قاب  در  میانگین‌‌گیری  این  توسط  پدیده‌‌هایی که  از  یکی 
استاتور در حل پایا از بین می‌‌رود، گردابه‌‌های منتشر شده از روتور می‌‌باشند. 
با دقت در‏ شکل 11 کانتور فشار حل گذرا، می‌‌توان اثر گردابه‌‌های پره جلویی 
و عقبی را مشاهده کرد.‏ شکل 13 کانتور عدد ماخ میانگین زمانی را در همین 
نقطه بیشترین راندمان نشان می‌‌دهد، این شکل هم اثرات گردابه‌‌های پره 
جلویی و عقبی را نشان می‌‌دهد با این تفاوت که نشان می‌‌دهد اثر گردابه‌‌ پره 
جلویی بیشتر می‌‌باشد و گردابه‌‌های منتشر شده از پره جلویی، بزرگتر است. 
دلیل این هم واضح است؛ چرا که پره جلویی، جریان را بیشتر می‌‌چرخاند و 
در نتیجه تمایل به جدایش جریان و ایجاد گردابه‌‌های قوی‌‌تر در پره جلویی 
بیشتر می‌‌باشد. در این شکل ناحیه شماره 1 اثر گردابه‌‌ای پره جلویی و ناحیه 
اثر  این  که  شود  توجه  می‌‌دهد.  نشان  را  عقبی  پره  گردابه‌‌ای  اثر   2 شماره 
گردابه‌‌ای در تمام طول ارتفاع پره وجود دارد، و همان‌‌طور که مشاهده می‌‌شود 
این دو ناحیه در جهت افزایش شعاع از هم فاصله می‌‌گیرند و این به دلیل از 

هم فاصله گرفتن دو پره در طول شعاع می‌‌باشد.

 شکل 10 : منحنی مشخصه راندمان آیزنتروپیک در دور %100
Fg. 10. Comparison of total to total isentropic 

efficiencies, results of unsteady and steady analysis

 شکل 11 : کانتور فشار میانگین زمانی در ورودی به استاتور حل گذرا
Fig. 11. Static Pressure time average Contours at inlet 

stator in transient simulation

 شکل 12 : کانتور فشار در ورودی به استاتور در حل پایا
Fig. 12. Static Pressure Contours at inlet stator in steady 

simulation

 شکل 13 : کانتور ماخ لحظه‌‌ای در ورود به استاتور در حل گذرا
Fig. 13. Mach number Contours at inlet stator in 

transient simulation



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 51، شماره 2، سال 1398، صفحه 399 تا 411

408

با توجه به مطالب گفته شده می‌‌توان دریافت که گردابه‌‌ها یکی از عواملی 
گردابه‌‌ها  اما  شده‌‌اند.  کمپرسور  عملکرد  محدوده  افزایش  باعث  که  هستند 
چگونه باعث افزایش این محدوده شده‌‌اند، دلیلی که می‌‌توان ذکر کرد این 
است که گردابه‌‌های منتشر شده از روتور باعث افزایش اغتشاشات درون لایه 
مرزی روی سطح مکش استاتور شده‌‌اند و جدایش در این ناحیه را به تأخیر 
می‌‌اندازند. برای درک بیشتر این موضوع می‌‌توان توپ گلف را مثال زد که با 
ایجاد فرو رفتگی )زبری( بر روی سطح توپ، اغتشاشات جریان درون لایه 
مرزی افزایش می‌‌یابد و در نتیجه جدایش جریان دیرتر رخ می‌‌دهد. البته با 
این تفاوت که در اینجا همان‌‌طور که بیان شد، عامل افزایش اغتشاشات لایه 
مرزی زبری پره نمی‌‌باشد، بلکه گردابه‌‌های منتشر شده از روتور عامل این 

اتفاق می‌‌باشند.
را  پدیده‌‌های دیگر  بنابراین  تفاوت نمی‌‌باشند،  این  تنها عامل  گردابه‌‌ها 
هم باید بررسی کرد. با بررسی‌‌های انجام شده مشاهده شد که پدیده‌‌هایی 
مثل جریان نشتی نوک و واماندگی گوشه ریشه درون روتور در دو حل گذرا 

و پایا تفاوت چندانی نمی‌‌کنند، ولی این پدیده‌‌ها با تأثیر بر روی استاتور بر 
عملکرد طبقه تأثیر می‌‌گذارند. با نگاه کردن دوباره به کانتور ماخ در خروجی 
روتور در‏ شکل 14 می‌‌توان اثر واماندگی گوشه ریشه و نشتی نوک را دید. 
همان‌‌طور که در شکل دیده می‌‌شود، ناحیه 2 واماندگی گوشه ریشه پره عقبی 
و ناحیه 3 واماندگی گوشه ریشه پره جلوی را نشان می‌‌دهد. همچنین ناحیه 
4 اثر جریان نشتی پره جلویی و ناحیه 5 اثر جریان نشتی پره عقبی را نشان 
می‌‌دهد. بر طبق آنچه که قبلا بیان شد در حل پایا از این پدیده‌‌ها میانگین 
گرفته می‌‌شود و استاتور این پدیده‌‌ها را مشاهده نمی‌‌کند؛ ولی بر خلاف حل 

پایا در حل گذرا استاتور این پدیده‌‌ها را مشاهده می‌‌کند.
با دقت در‏ شکل 14 نکات قابل توجهی را می‌‌توان دریافت، همان‌‌طور که 
در شکل هم مشخص است با اینکه اثر گردابه‌‌ای پری جلویی بیشتر است؛ 
ولی اثر واماندگی گوشه ریشه پره عقبی قوی‌‌تر )ناحیه 2( می‌‌باشد. همچنین 

اثر نشتی نوک مربوط به پره جلویی )ناحیه 4( قوی‌‌تر از پره عقبی می‌‌باشد.
آمده  بوجود  تفاوت  تمام  ظاهراً  که  آمده  بدست  نتیجه  این  اینجا  به  تا 
میانگین‌‌گیری  به  مربوط  و گذرا،  پایا  دو حل  از  منحنی عملکرد حاصل  در 
از پدیده‌‌های ایجاد شده در درون روتور در حل پایا می‌‌باشد. این نتیجه این 
نکته را به ذهن متبادر می‌‌کند که حل پایا و گذرا جریان درون روتور نتیجۀ 
یکسانی خواهد داشت. برای بررسی این موضوع، منحنی عملکرد روتور تاندم 
مورد نظر را به تنهایی با روش‌‌های پایا و گذرا بدست آمده که در‏ شکل 15 

و‏ شکل 16 مشاهده می‌شود.
پیش‌‌بینی محدوده عملکرد  در  و 16 حدود %16  دو شکل 15  مطابق 
روتور توسط دو روش حل اختلاف وجود دارد و این مقدار تفاوت می‌‌تواند، 
ناشی از نوسانات پدیده‌‌های ناپایای درون روتور باشد. مثلًا جریان نشتی نوک 
نوسانات  این  پایا  نوساناتی هستند که در حل  دارای  و همین‌‌طور گردابه‌‌ها 
مشاهده نمی‌‌شوند و در اینجا می‌‌توان اثر فرکانسی پدیده‌‌های ناپایای درون 

روتور را مشاهده کرد.
یکی‌‌دیگر از سازوکارهای مؤثر بر ناپایا بودن جریان، عکس‌العمل متقابل 

 شکل 14 : کانتور ماخ در خروجی روتور با حل گذرا
Fig. 14. Mach number Contours at outlet rotor in 

transient simulation

 شکل 15 : منحنی مشخصه نسبت فشار روتور تنها
Fig. 15. Comparison of total to total pressure ratio, 

results of unsteady and steady analysis of compressor 
rotor

 شکل 16 : منحنی مشخصه راندمان روتور تنها
Fig. 16. Comparison of total to total isentropic efficiencies, 
results of unsteady and steady analysis of compressor rotor
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وجود  از  روتور  درون  جریان  پایا  حل  در  که  چرا  می‌‌باشد؛  روتور  و  استاتور 
را  استاتور  روتور  درون  جریان  گذرا  حل  در  که  درحالی  ندارد  خبر  استاتور 
مشاهده می‌‌کند و خود را با استاتور تطبیق می‌‌زند و همین موضوع می‌‌تواند 

مقداری در تفاوت حل پایا و گذرا دخیل باشد.
حال باید بررسی شود که در دورهای دیگر هم منحنی عملکرد افزایش 
می‌‌یابد یا غیر از این خواهد بود. برای بررسی این موضوع منحنی عملکرد 
این طبقه تاندم را در دور 80% دور طراحی، یعنی 5840 دور بر دقیقه ارائه 

شده است.‏ شکل 17 منحنی مشخصه فشار را در این دور نشان می‌‌دهد.
‏ شکل 18 دیگر منحنی عملکرد یعنی منحنی مشخصه راندمان را در 

دور 80% نشان می‌‌دهد.
شکل‌های 17و 18 این موضوع را بیان می‌‌کنند که اختلاف بین دو حل 

در دور 80% هم به همان شکل برقرار می‌‌باشد.

جمع‌بندي و نتيجه‌گيري-55
در پژوهش حاضر یک طبقه تاندم به صورت پایا و گذرا حل شد و منحنی 
با این دو روش با هم مقایسه شد، سپس  عملکرد بدست آمده برای طبقه 
برای درک اختلاف نتایج این دو روش ساختار‌‌های آیرودینامیکی موجود در 
جریان مطالعه شد. نتایج این پژوهش را می‌‌توان در چند مورد به صورت زیر 

خلاصه کرد:
1.جریان گذرا نقطه واماندگی را در دبی جرمی کمتری پیش‌بینی میکند.

2. راندمان پیش‌‌بینی شده توسط حل گذرا در نزدیکی نقطه واماندگی 
بیشتر از حل پایا و در نزدیکی نقطه چوک کمتر از حل پایا می‌‌باشد.

3. حل گذرای روتور تنها، با حل پایای آن مقداری تفاوت دارد و مقدار 
تفاوت بوجود آمده ناشی از طبیعت نوسانی پدیده‌‌‌های موجود در جریان روتور 

می‌‌باشد.
4. تفاوت اصلی حل پایا و حل گذرا از اینجا ناشی می‌‌شود که در حل 
پایا در قاب بین روتور و استاتور از جریان میانگین‌‌گیری می‌‌شود و در نتیجه 
پدیده‌‌های ناپایای جریان روتور در قاب بین روتور و استاتور از بین می‌‌روند 
و جریان ورودی به استاتور یکنواخت می‌‌باشد درحالی که در حل گذرا این 
میانگین‌گیری وجود ندارد و پدیده‌‌های موجود در جریان روتور مستقیماً وارد 

استاتور می‌‌شود.
حل  در  اختلاف  این  باعث  که  جریان  در  موجود  اصلی  پدیده‌‌های   .5
دو روش شده‌‌اند، عبارت‌‌اند از: جریان نشتی نوک، واماندگی گوشه ریشه و 

گردابه‌‌های منتشر شده از لبه فرار پره‌‌‌ها.
6. جریان نشتی و گردابه‌‌های ناشی از پره جلویی روتور نقش بیشتری در 
ناپایا بودن جریان دارند و برعکس واماندگی گوشه ریشه پره عقبی روتور در 
ناپایا بودن جریان مؤثرتر از واماندگی گوشه ریشه پره جلویی روتور می‌‌باشد.
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 شکل 17 : منحنی مشخصه نسبت فشار طبقه تاندم در دور %80
Fig. 17. Comparison of total to total pressure ratio, 

results of unsteady and steady analysis in 80% design 
speed

 شکل 18 : منحنی مشخصه راندمان طبقه در دور %80
Fig. 18. Comparison of total to total isentropic 

efficiencies, results of unsteady and steady analysis in 
80% design speed
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