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چکیده: در این مقاله، به بررسی ساختار جریان نشتی نوک در روتور یک کمپرسور محوری گذرصوت در شرایط عملکردی 
ناویر-استوکس،  با حل معادلات  نتایج بر اساس شبیه‌سازی عددی جریان لزج به صورت سه‌بعدی  مختلف پرداخته می‌شود. 
پیوستگی و انرژی و با استفاده از نرم‌افزار تجاری انسیس سی. اف. ایکس ارائه گردیده است. در ابتدا، به منظور اعتبارسنجی 
نتایج حاصله، منحنی عملکردی با استفاده از شبیه‌سازی حاضر استخراج و با نتایج تجربی مقایسه گردیده است که تطابق خوبی 
مشاهده می‌شود. در ادامه، نتایج برای سه دبی عملکردی شامل شرایط طراحی، شرایط خفگی و شرایط نزدیک به استال استخراج 
و با یکدیگر مقایسه گردیده‌اند. نتایج نشان می‌دهند که با کاهش نرخ دبی جرمی از شرایط خفگی به شرایط نزدیک استال، 
جریان نشتی نوک تقویت گردیده و در مقابل جریان اصلی مقاومت کرده و منجر به ایجاد افت بیشتر می‌گردد. به علاوه با توجه 
به رخداد شوک در نزدیکی نوک، مشاهده می‌گردد که با کاهش دبی جریان، موقعیت رخداد شوک به سمت بالادست حرکت 
می‌کند. برخورد جریان نشتی‌ نوک، شوک و جریان اصلی ساختار پیچیده‌ای را در شرایط نزدیک استال ایجاد می‌کند که موجب 

افزایش شدید آنتروپی، رخداد جریان‌های گردابی و انسداد در مسیر جریان می‌گردد.
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مقدمه-11
جریان در کمپرسورهای محوری ذاتاً سه‌بعدی است و تداخل جریان‌های 
جریان‌  صوت  مادون  درکمپرسورهای  می‌افزاید.  آن  پیچیدگی  بر  مختلف 
دیواره‌های  و  پره‌ها  روی  بر  لایه‌مرزی  وقوع  نوک،  نشتی  جریان  اصلی، 
در  پیچیده  سه‌بعدی  جریان‌های  ایجاد  باعث  پره‌ها  چرخش  و  کمپرسور 
کمپرسور می‌گردد. در کمپرسورهای گذرصوت ایجاد امواج ضربه‌ای و تداخل 
آن با سایر جریان‌ها بر پیچیدگی جریان می‌افزاید. جریان‌های نشتی نوک و 
رخداد پدیده‌های استال1 و سرج2، عملکرد کمپرسور‌های محوری را محدود 
کرده و لذا تحلیل جریان در آنها را لازم و ضروری می‌نماید. تحقیقات زیادی 
به صورت عددی و آزمایشگاهی به منظور درک تأثیرگذاری شرایط مختلف 

بر عملکرد و پایداری کمپرسور‌های محوری انجام شده است.
اینو و همکاران ]1[ دو اندازه‌ متفاوت درز نوک در یک کمپرسور محوری 
را مورد مطالعه قرار دادند. آن‌ها به این نتیجه رسیدند که در هر اندازه درز 
نوک، جریانی در مقابل جریان اصلی به وجود می‌آید که از حرکت جریان 
1Stall
2Surge
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اصلی ممانعت می‌کند. در شرایط با درز نوک کوچک‌تر، جریان نشتی نوک 
در کنار لبه‌‌حمله به شدت بر جریان اصلی تأثیر گذاشته و باعث ایجاد انسداد 
و مزاحمت برای جریان پایین‌دست می‌شود؛ با افزایش اندازه درز نوک، شدت 
گرداب‌ها بیشتر شده و بخش بیشتری از جریان پایین دست را تحت تأثیر 
قرار می‌دهد و برگشت جریان ناشی از آن به طور قابل ملاحظه‌ای گسترش 
می‌یابد؛ همچنین یک گرداب کوچک در سطح فشار نزدیک لبه فرار پره در 
در   ]2[ همکاران  و  لیو  باوجی  گردید.  مشاهده  نوک کوچک  درز  با  شرایط 
آزمایشگاه یک کمپرسور محوری با سرعت پایین را مورد مطالعه و بررسی 
قرار دادند. نتایج آن‌ها به خوبی مراحل تشکیل و انتشار گرداب‌های نشتی 
نوک پره را نشان می‌داد. در کمپرسور سرعت پایین آنها مشخص گردید که 
در شرایط نزدیک استال، در مقایسه با شرایط طراحی، گرداب‌های نشتی نوک 
زودتر تشکیل و مضمحل می‌گردند. همچنین تأثیر بیشتری بر جریان اصلی 
داشته و افت بیشتری ایجاد می‌کنند. جوشا کامرون و همکاران ]3[ مطالعه‌ای 
بین  رابطه  بررسی  منظور  به  بالا  محوری سرعت  کمپرسور  بر یک  عددی 
آزمایشگاهی  نتایج  با  را  نتایج خود  انجام دادند. آن‌ها  انسداد نوک و استال 
مقایسه و ارائه دادند. چونیل ]4[  تأثیر درز نوک بزرگ بر کمپرسور محوری را 
مورد مطالعه قرار داد. وی به این نتیجه رسید که با افزایش مقدار درز نوک، 
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انسداد ناشی از جریان نشتی نوک، از منشا تشکیل خود فاصله گرفته و به 
سمت درز نوک پره مجاور در طبقه بعد حرکت می‌کند. سید نومان دانیش و 
همکاران ]5[ از طریق شبیه‌سازی عددی به مطالعه تأثیر اندازه‌ درز نوک و 
فاصله‌ بین روتور و استاتور بر بازده کمپرسور محوری پرداختند. آن‌ها برای 
بررسی صحت مدل خود، نتایج به دست آمده را با نتایج آزمایشگاهی مقایسه 
کردند. همچنین به این نتیجه رسیدند که درز نوک با اندازه ی زیاد، تأثیرات 
مضر و زیان‌آور بر نسبت فشار و بازده کمپرسور دارد؛ علاوه بر آن توانستند 
فاصله‌ای بین روتور و استاتور پیدا کنند که عملکرد کمپرسور در آن بهترین 
حالت را دارد. سودر و همکاران ]6[ از روش‌های تجربی و عددی به منظور 
با  استال  به  نزدیک  و  طراحی  عملکردی  شرایط  در  جریان  انسداد  بررسی 
سرعت چرخش روتور متفاوت استفاده کردند. آن‌ها به این نتیجه رسیدند که 
در سرعت طراحی و حضور تداخل شوک و گرداب‌ها، اثر شعاعی جریان درز 
نوک تا 20 برابر ارتفاع درز نوک گسترش می‌یابد؛ اما هنگام چرخش روتور با 
درصد کمتری از سرعت طراحی و غیبت شوک، اثر شعاعی جریان درز نوک 
فقط تا 5 برابر ارتفاع درز نوک گسترش می‌یابد؛ همچنین در زمان چرخش با 
سرعت کمتر از طراحی، گرداب دومی که ناشی از درز نوک نیست، تشکیل 
می‌شود. شیادونگ رن و همکاران ]7[ ساختار جریان در درز نوک یک پره 
از روتور کمپرسور محوری و انسداد جریان در آن را مورد مطالعه قرار دادند. 
آنها از به هم ریختگی ساختار جریان کمپرسور ناشی از جریان نشتی نوک 
در شرایط مختلف عملکردی خبر دادند. تامسون و همکاران ]8[ با بررسی 
در  جریان  ساختار  بر  آن  تأثیر  و  نوک  درز  متفاوت  اندازه‌های  آزمایشگاهی 
روتور کمپرسور محوری، اندازه‌های بهینه‌ای جهت بهبود نسبت فشار و بازده 
در شرایط مختلف برای استفاده طراحان و محققین ارائه دادند. شیکیانگ ون 
و همکاران ]9[ تأثیر منحنی جریان ورودی به کمپرسور بر رخداد‌های نوک 
پره را مورد مطالعه قرار دادند. آن‌ها به این نتیجه رسیدند که در جریان‌های 
ورودی متفاوت، رخداد شوک و شدت آن نیز متفاوت است که خود تأثیر به 
سزایی بر ساختار جریان درز نوک پره روتور دارد. سودر و همکاران ]10[ تأثیر 
زبری پره روتور بر عملکرد کمپرسور محوری را بررسی کردند. نتایج آن‌ها 
نشان می‌داد که زبر شدن پره موجب تشکیل یک لایه مرزی ضخیم‌تر شده 
و اثرات تداخل این لایه مرزی ضخیم در سطح مکش در پره، باعث افزایش 
انسداد جریان و کاهش عملکرد کمپرسور می‌شود. عباسی و همکاران ]11[ 
به بررسی عددی وقوع ناپایایی در جریان نشتی نوک روتور یک کمپرسور 
در  با سرعت کم  به وجود جریان  توجه  با  پرداختند.  پایین  محوری سرعت 
روتور مورد بررسی آنها، اثرات رخداد شوک و تداخل آن با جریان نشتی نوک 

بر عملکرد روتور و ساختار جریان مورد بررسی قرار نگرفته است.
در  مطالعات  اکثر  که  دارد  آن  از  حکایت  تحقیقات  تاریخچه  بررسی 
از  ناشی  پیچیدگی‌های  که  است  گرفته  صورت  کم  سرعت  با  روتورهای 
وقوع امواج ضربه‌ای و تداخل شوک و جریان نشتی در آنها وجود ندارد. این 
در حالی است که عمده کمپرسورها )به خصوص کمپرسورهای هوایی( در 
شرایط گذرصوت کار می‌کنند و پیچیدگی‌های ناشی از رخداد امواج ضربه‌ای 

و تداخل آنها با جریان نشتی نوک و جریان اصلی وجود دارد. به علاوه در 
تحقیقات صورت گرفته شرایط خاصی از عملکرد کمپرسور مورد تحلیل قرار 
تا  )از خفگی  عملکردی  مختلف  شرایط  در  جریان  ساختار  بررسی  و  گرفته 
استال( و مقایسه آنها انجام نشده است. این در حالی است که درک عمیق‌تر 
یک  در  موجود  پیچیده  جریان‌های  ساختار  و  محوری  کمپرسور  عملکرد 
کمپرسور محوری گذرصوت در شرایط عملکردی مختلف از شرایط خفگی 
بهبود  جهت  مناسب  کنترلی  راهکار‌های  کارگیری  به  و  ارائه  در  استال  تا 
عملکرد و جریان نشتی نوک امری لازم و ضروری می‌باشد. بر این اساس، 
در مقاله حاضر به تحلیل جریان در یک روتور کمپرسور محوری گذرصوت 
پرداخته شده و جزئیات ساختار جریان در شرایط مختلف عملکردی استخراج 
جریان  و  مرزی، شوک  تداخل لایه  بررسی  می‌گردد.  مقایسه  یکدیگر  با  و 
نشتی نوک در شرایط مختلف عملکردی و اثرگذاری آنها بر پارامتر‌هایی نظیر 
فشار، عدد ماخ و آنتروپی به درک عمیق‌تری از پدیده‌های مختلف موجود در 

کمپرسور محوری گذرصوت می‌انجامد.

شبیه‌سازی عددی-22
هندسه محاسباتی-22-22

هندسه مورد استفاده در تحقیق حاضر، هندسه ناسا روتور 37 است که 
ناسا  تحقیقات  مرکز  در  که  است  گذرصوت  محوری  کمپرسور  یک  روتور 
طراحی و آزمایش شده است. این روتور مورد مطالعه بسیاری از محققان قرار 
گرفته است ]16-12[. هندسه و نتایج آزمایشگاهی این نوع روتور از کمپرسور 

جدول 1: مشخصات روتور 37 ]16[
Table 1. Rotor 37 characteristics [16]

36تعداد پره‌ها

17188/7 دور بر دقیقهسرعت چرخش روتور

455 متر بر ثانیهسرعت نوک روتور

0/356 میلیمتردرز نوک روتور

1/19نسبت منظری

2/15بیشترین نسبت فشار

0/876بیشترین بازده آدیاباتیک

2/056نسبت فشار در بیشترین بازده

20/74 کیلوگرم بر ثانیهدبی در بیشترین بازده
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محوری توسط ناسا طی گزارش‌های مختلفی ارائه شده است ]16[. در جدول 
1، برخی مشخصات ناسا روتور 37 نشان داده شده است. با توجه به عدد ماخ 

جریان در این کمپرسور، موج ضربه‌ای در دور عملکرد طراحی رخ می‌دهد.
به منظور کاهش هزینه محاسباتی و زمان حل، تحليل‌هاي عددي جريان 
براساس مدل‌سازي یک گذرگاه صورت گرفته است. هر گذرگاه شامل سه 
قسمت ورودی روتور، پره روتور و خروجی روتور است. ابعاد دامنه‌ها و هندسه 
بخش‌های مختلف پره‌ها براساس اطلاعات گزارش‌های ناسا ]15[ استخراج 

شده است. در شکل 1 نمای کلی از ناسا روتور 37 نشان داده شده است.

شبکه‌بندی-22-22
براي توليد شبکه از يک شبکه‌بندي سازماني‌افته استفاده شده است. هر 
گذرگاه به 100 قسمت در راستاي محوري، 30 قسمت در راستاي شعاعي 
و 69 قسمت در راستاي مماسي تقسيم شده و فاصله درز نوک، 12 قسمت 
شده است. چگالی شبکه در نزديکي ديواره‌ها طوري مي‌باشد که y+>5 بوده 
آدياباتيک،  و  لغزش  اعمال شرط عدم  با  و  ديواره  توابع  از  استفاده  بدون  تا 
ميزان شار لزجت در مجاورت ديواره ارزيابي شود. ميدان محاسباتي براي یک 

گذرگاه شامل 290514 سلول محاسباتي مي‌باشد.
به منظور اطمینان از شبکه‌بندی و تعداد شبکه‌های در نظر گرفته شده، 
است.  گردیده  بررسی  شبکه  تعداد  از  نتایج  استقلال  حاضر،  شبیه‌سازی  در 
بدین منظور شبکه‌بندی جریان در شش نوع مختلف انجام شده و عملکرد 
 2 جدول  در  است.  گرفته  قرار  بررسی  مورد  آنها  از  یک  هر  در  کمپرسور 
در هر  فشار حاصله  نسبت  مقادیر  به همراه  حالت‌های مختلف شبکه‌بندی 
یک از حالت‌ها ارائه گردیده است. در شکل 3 مقادیر نسبت فشار در تعداد 
شبکه مختلف ترسیم گردیده است. مشخص است که با افزایش تعداد شبکه 
نسبت  مقادیر  محاسباتی  سلول   290000 تا  محاسباتی  سلول   150000 از 
فشار تغییر می‌کنند. اما با افزایش تعداد شبکه از 290000 سلول محاسباتی 

عملکردی  در مشخصه‌های  تغییر محسوسی  محاسباتی  تا 390000 سلول 
کمپرسور ایجاد نمی‌گردد. بنابراین تعداد 290000 شبکه برای تحلیل حاضر 

مناسب بوده و از این شبکه بندی استفاده شده است.

تنظیمات حل-22-22
حلگر انتخاب ‌شده در تحقيق حاضر، نرم‌افزار انسیس سی. اف. ایکس1 
است که قابليت تحليل جريان سه‌‌بعدي و لزج را دارا مي‌‌باشد. اين نرم‌افزار از 
1Analysis System Computational Fluid Dynamics (Ansys 
CFX)

شکل 1: هندسه و شرایط مرزی روتور 37
Fig. 1. Geometry and boundary conditions of NASA Rotor 37

جدول 2: حالت‌های مختلف شبکه بندی به منظور بررسی استقلال 
نتایج از شبکه

Table 2. Different grids to study results independence of 
meshing

نسبت فشارتعداد گره‌هاتعداد سلول‌هاردیف

11584741723182/023

22047782212952/0269

32508982699462/0292

42905143103862/0373

53446563682922/0368

63934404190432/037
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روش حجم محدود براي حل معادلات حاکم شامل تکانه، پيوستگي و انرژی 
رينولدز و تخمين لزجت گردابه‌ای،  استخراج تنش‌‌هاي  بهره مي‌‌برد. جهت 
است.  شده  استفاده  تی1  اس.  اس.  کا-امگا  معادله‌‌اي  دو  آشفتگی  مدل  از 
1k-ω Shear Stress Transport (SST)

شبیه‌سازی به صورت پایا انجام شده است. سیال عامل هوا به صورت گاز 
ایده‌آل در نظر گرفته شده است. در شکل 1 شرايط مرزي اعمال شده در این 
تحلیل نشان داده شده است. در تحليل حاضر، دستگاه‌های مختصات‌ مرجع 
چرخان مورد استفاده قرار گرفته است. در مرز ورودی، فشار و دمای کلی به 

شکل 2: شبکه‌بندی پره روتور )الف( در ناحیه پایه، )ب( در ناحیه نوک پره و )ج( سه‌بعدی کل پره

Fig. 2. Rotor blade meshing in (a) hub region, (b) blade tip and (c) all 3D Blade
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ترتیب 1 اتمسفر و 15 درجه سانتی‌گراد و در مرز خروجی، فشار ایستا اعمال 
گردیده است. توزيع فشار ایستا با به کارگیری شرط تعادل شعاعي در خروج 
استفاده قرار گرفته است. در طرفين  به عنوان شرايط مرزي خروجي مورد 
ميدان حل، شرط مرزی تناوبی اعمال شده است. شرط عدم لغزش بر روي 
تمام ديواره‌هاي جامد لحاظ شده است. پایه دامنه پره روتور، متحرک در نظر 
گرفته شده است در حالی که پایه و پوسته دامنه‌های ورودی و خروجی ثابت 
در نظر گرفته شده‌اند. به منظور تحلیل شرایط عملکردی مختلف کمپرسور، 
مطابق اطلاعات مندرج در مرجع، در هر تحلیل فشار ایستا خروجی متفاوت 
اعمال گردیده است. به نحوی که فشارهای ایستا کمتر در شرایط خفگی در 
نظر گرفته شده و به تدریج فشارهای ایستا افزایش می‌یابد تا شرایط نزدیک 

استال شبیه‌سازی گردد.

نتایج و بحث-33
استخراج منحنی عملکرد و اعتبارسنجی نتایج-33-33

به منظور بررسي عملکرد کلي کمپرسور گذرصوت، تحليل جريان روتور 
تحليل  براساس  است.  گرفته  صورت  میلی‌متر   0/356 نوک  درز  اندازه  در 
عددي جريان، نمودار‌های عملکردی کمپرسور به صورت منحنی‌های نسبت 
فشار–نرخ دبی جرمی و بازده آدیاباتیک–نرخ دبی جرمی، نمایش داده شده 
در شکل 4   ]16[ آزمايشگاهي  نتايج  با  مقايسه  در  تحليل  اين  نتايج  است. 

نشان داده شده‌اند.
راستای شعاعی  تغییرات نسبت فشار در  به منظور مقایسه  در شکل 5 
در شرایط مختلف عملکردی )خفگی، طراحی و نزدیک استال( نتایج حاصل 
از تحلیل عددی استخراج و با نتایج تجربی ]16[ مقایسه گردیده است که 

تطابق خوبی مشاهده می‌شود.
نتایج، مقادیر نسبت فشار، راندمان  همچنین به منظور مقایسه دقیق‌تر 
گردیده‌است.  ارائه   3 در جدول  در شرایط مختلف عملکردی  میزان خطا  و 
بررسی نتایج شکل 4 و شکل 5 و جدول 3 نشان می‌دهند که نتايج عددي 

در تطابق خوبي با نتايج آزمايشگاهي مي‌باشند و بیشترین خطای نتایج حاضر 
در مقایسه با نتایج تجربی، 3/75 درصد است که بسیار مطلوب است. بررسی 
دقت نتایج حاصله حکایت از آن دارد که با کاهش دبی جریان از حالت خفگی 
به سمت استال میزان خطای شبیه‌سازی افزایش یافته است و بیشترین خطا 
در شرایط نزدیک استال رخ داده است. با کاهش دبی جریان از حالت خفگی 
به سمت استال میزان نوسانات موجود در ساختار جریان افزایش می‌یابد و این 

شکل 3: استقلال حل از تعداد سلول‌هاي محاسباتي
Fig. 3. Solving independence of calculation elements 

number

شکل 4: نمودار‌های عملکردی کمپرسور؛ )الف( نسبت فشار–نرخ دبی 
جرمی، )ب( بازده آدیاباتیک–نرخ دبی جرمی

Fig. 4. Compressor Performance Curves (a) Pressure 
Ratio-Mass Flow Rate (b) Adiabatic Efficiency-Mass 

Flow Rate
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امر تحلیل جریان به صورت پایا را با خطای بیشتری مواجه می‌کند. این عامل 
موجب خطای بیشتر نتایج با نزدیک شدن به شرایط نزدیک استال می‌گردد. 
البته همانطور که ذکر گردید میزان بیشینه خطا 3/75 درصد است که حکایت 

از دقت نتایج حاصله دارد.

نتایج بررسی جزئیات ساختار جریان-33-33
به منظور بررسی جزئیات ساختار جریان در کمپرسور محوری، نتایج در 
سه حالت عملکردی شامل شرایط خفگی، طراحی و نزدیک استال استخراج 
و با یکدیگر مقایسه گردیده است. در شکل 6 خطوط جریان در 0/97 فاصله 
شعاعي در شرایط مختلف عملکردی کمپرسور نشان داده شده است. مشخص 
است که با کاهش دبی جرمی به سمت شرایط استال، خطوط جریان در منطقه 

درز نوک، ساختاری گردابی پیدا می‌کنند. این موضوع در شرایط عملکردی 
مسیر  در  گرداب‌هایی  چنین  رخداد  می‌شود.  دیده  وضوح  به  استال  نزدیک 
جریان منجر به ایجاد انسداد گردیده که در صورت تداوم، عملکرد کمپرسور 
را دچار مشکل می‌نماید. مشخص است که سلول‌های استال در منطقه نوک 
و در شعاع‌های بالا ناشی از تقابل جریان نشتی نوک و جریان اصلی ایجاد 
گردیده و در مناطق با شعاع کمتر پیشروی می‌کنند. این در حالی است که 
در شرایط طراحی و خفگی هیچ جریان برگشتی و گردابی مشاهده نمی‌گردد. 
شرایط  سمت  به  خفگی  شرایط  از  جرمی  دبی  چه  هر  که  است  مشخص 

نزدیک استال کاهش می‌یابد مقادیر ماخ نسبی جریان نیز کاهش می‌یابد.
به منظور دستي‌ابي به مرز مشترک جريان نشتي نوک و جريان ورودي 
اصلي، از کانتور ضريب فشار کل نسبي استفاده مي‌شود. جريان قبل از فصل 
مشترک متعلق به جريان اصلي ورودي و جريان بعد از آن متعلق به جريان 
نشتي نوک است. در شکل 6 کانتور فشار کل نسبی در 0/97 فاصله شعاعي 
در شرایط مختلف عملکردی نشان داده شده است و خطوط جریان نیز بر آن 
الحاق گردیده است. محل فصل مشترک جریان اصلی و جریان نشتی نوک 
در این کانتور‌ها با خطوط سیاه رنگ نشان داده شده ‌است. مشخص است که 
در نرخ دبی جرمی خفگی )شکل 6 )الف(( این خط در نزدیکی لبه فرار پره 
روتور دیده می‌شود. اما با کاهش نرخ دبی جرمی در نزدیکی شرایط طراحی 
)شکل 6 )ب(( این خط به سمت بالادست حرکت می‌کند. با کاهش بیشتر 
قدرت جریان  از  )ج((،   6 استال )شکل  نزدیکی  در شرایط  دبی جرمی  نرخ 
افزایش  با  همراه  جرمی  دبی  کاهش  دیگر  از سوی  می‌شود.  کاسته  اصلی 
نسبت فشار در کمپرسور می‌باشد که جریان نشتی نوک قوی‌تری را ایجاد 
می‌کند. با افزایش قدرت جریان نشتی نوک و کاهش قدرت جریان اصلی، 
خط فصل مشترک این دو جریان به سمت بالادست جریان حرکت کرده و 

در سمت لبه حمله روتور دیده می‌شود.
در شکل 7 کانتور ماخ نسبی در 0/97 فاصله شعاعي در شرایط مختلف 
عملکردی نشان داده شده است. همانطور که مشخص است جریان نسبی 
ورودی به روتور کمپرسور محوری مافوق صوت است و با راستای پره زاویه 

شکل 5: نمودار توزیع شعاعی نسبت فشار کل روتور
Fig. 5. Radial distribution curve of blade total pressure 

ratio

جدول 3: مقایسه نتایج تجربی و عددی )نسبت فشار و بازده( در شرایط مختلف عملکردی
Table 3. Experimental and numerical results (total pressure and efficiency) comparison in different performance conditions

دبی اصلاح شرایط عملکردی
شده

نسبت فشار
خطا )%(

بازده
خطا )%(

عددیتجربیعددیتجربی

11/7841/784084/30284/480/21خفگی

0/99172/0562/0630/3487/80485/9642/09طراحی

0/96042/2132/133/7586/49884/8361/92نزدیک به استال
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شکل 6: کانتور توزیع فشار کل نسبی )P/Pa( در 97% فاصله شعاعي به همراه خطوط جریان در سه نرخ دبی جرمی )الف( خفگی، )ب( طراحی و )ج( نزدیک استال
Fig. 6. Total pressure ratio distribution contour (P/Pa) in span 0.97 with streamlines in three mass flow rates (a) choke, 

(b) design and (c) near stall

شکل 7: کانتور توزیع ماخ نسبی در 97% فاصله شعاعي به همراه خطوط جریان در سه نرخ دبی جرمی )الف( خفگی، )ب( طراحی و )ج( نزدیک استال
Fig. 7. Relative mach number distribution contour in span 0.97 with streamlines in three mass flow rates (a) choke, (b) 

design and (c) near stall
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دارد. لذا به منظور چرخش جریان از این گوشه محدب، امواج انبساطی در 
ورودی روتور ایجاد می‌گردند. این امر موجب افزایش ماخ نسبی در ورودی 
روتور می‌گردد. لذا تغییرات کم سرعت در ورودی پره‌های کمپرسور ناشی از 
رخداد امواج انبساطی ضعیفی در این ناحیه می‌باشد. این تغییرات در کانتور 
شکل 7 در قسمت ورودی پره‌ها، با نقطه‌چین قرمز رنگ، نشان داده شده 
است. همچنین در این کانتور‌، وقوع شوک )امواج ضربه ای تراکمی( و تغییر 
ناگهانی عدد ماخ مشاهده می‌گردد. در نرخ دبی جرمی خفگی )در شکل 7 
)الف(( امواج ضربه‌ای در نزدیکی لبه فرار روتور قابل مشاهده است. با کاهش 
امواج  رخداد  )ب((   7 شکل  )در  طراحی  شرایط  سمت  به  جرمی  دبی  نرخ 
ضربه‌ای از لبه فرار به سمت بالادست حرکت کرده و به لبه حمله نزدیک 
می‌شود. به همین ترتیب با کاهش بیشتر نرخ دبی جرمی به سمت شرایط 
نزدیک به استال )در شکل 7 )ج(( رخداد شوک زودتر اتفاق می‌افتد. با توجه 
به اینکه ایجاد موج ضربه‌ای منجر به ایجاد افت در میدان جریان و افزایش 
آنتروپی می‌گردد، مشخص است که در شرایط نزدیک استال، با کاهش دبی 
جرمی جریان، میزان سرعت نسبی ورودی به پره‌های روتور افزایش یافته و 
بر این اساس رخداد شوک زودتر اتفاق می‌افتد. با توجه به رخداد جریان نشتی 
نوک قوی‌تر در شرایط نزدیک استال که منجر به پیشروی فصل مشترک 
جریان اصلی و جریان نشتی نوک به سمت بالادست و رخداد شوک منجر به 

ایجاد افت در بالادست لبه حمله پره می‌گردد.
بررسی بارگذاری فشار بر روی سطوح فشار و مکش پره‌ها که به عنوان 
منشا رخداد جریان نشتی نوک می‌باشد از اهمیت زیادی برخوردار است. در 
برای شرایط  فشار و مکش  بر روی سطوح  فشار  بارگذاری  توزیع  شکل 8 
منحنی   ،۸ شکل  در  است.  گردیده  ترسیم  کمپرسور  عملکردی  مختلف 
با  پایینی  منحنی  و  فشار  سطح  به  مربوط  جرمی،  دبی  نرخ  هر  در  بالایی 
فشار کمتر مربوط به سطح مکش می‌باشد. مشخص است که هر چه دبی 

)از شرایط خفگی به شرایط نزدیک استال( اختلاف  جریان کاهش می‌یابد 
افزایش  با  این اساس و  بر  بیشتر می‌شود.  بین سطوح فشار و مکش  فشار 
اختلاف فشار بین سطوح فشار و مکش، جریان‌های نشتی نوک دارای قدرت 
بیشتری می‌گردند. این جریان در تقابل با جریان اصلی منجر به شکل‌گیری 
نشتی  پره‌ می‌گردد. وقوع گرداب‌های  نوک  برگشتی در منطقه  جریان‌های 
نوک در شرایط عملکردی نزدیک استال به این دلیل قابل توجیه می‌باشد که 

انسداد جریان را به همراه دارد.
مختلف  شرایط  برای  جریان  راستای  در  آنتروپی  نمودار   9 شکل  در 
عملکردی نشان داده شده است. مشخص است که در هر سه نرخ دبی جرمی، 
آنتروپی اولیه جریان تا قبل از رسیدن به پره روتور با یکدیگر برابر است. اما 
با رسیدن جریان به روتور، آنتروپی به یکباره افزایش می‌یابد. همان‌طور که 
در شکل 7 مشاهده گردید وقوع امواج ضربه‌ای منجر به افزایش آنتروپی در 
جریان می‌گردد. ایجاد افزایش ناگهانی در میزان آنتروپی در تمامی شرایط 
پدیده  این  استال  نزدیک  شرایط  در  اما  است.  یکسان  کمپرسور  عملکردی 
زودتر از شرایط طراحی و در شرایط طراحی زودتر از خفگی رخ می‌دهد. به 
علاوه مقدار این افزایش نیز بیشتر است. موارد ذکر شده با توجه به رخداد 
جریان نشتی نوک قوی‌تر و بالتبع ایجاد افت‌های بیشتر در شرایط نزدیک 
استال نسبت به حالت‌های دیگر قابل توجیه می‌باشند. به عبارت دیگر افزایش 
آنتروپی علاوه بر رخداد امواج ضربه‌ای، ناشی از وقوع گرداب‌های نشتی نوک 
در اثر تداخل جریان نشتی نوک و جریان اصلی می‌باشد. طبیعتا گرداب‌های 
قوی‌تری در شرایط نزدیک استال ایجاد می‌گردند که با ایجاد انسداد در مسیر 
جریان اصلی افزایش آنتروپی را به دنبال دارند. با توجه به جابجایی فصل 
مشترک جریان اصلی و جریان نشتی نوک و همچنین خط شوک جریان به 
سمت بالادست در شرایط نزدیک استال محل افزایش آنتروپی نیز به سمت 
روتور  پره  موقعیت   9 در شکل  اینکه  به  توجه  با  می‌کند.  بالادست حرکت 
بین 0/4 تا 0/6 می‌باشد بعد از عبور جریان از روتور، به واسطه نبود روتور، 

شکل 8: نمودار بارگذاری فشار )P/Pa( در سطوح فشار و مکش پره در 
شرایط عملکردی کمپرسور در 97% فاصله شعاعی 

Fig. 8. Pressure loading curve (P/Pa) in pressure and 
suction sides of rotor in compressor performance 

conditions and span 0.97

شکل 9: نمودار آنتروپی استاتیک در جهت جریان در شرایط عملکردی
Fig. 9. Static entropy curve in streamwise and 

performance conditions
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افت‌های مرتبط با آن )نظیر افت مقطعی، افتهای جریان نشتی نوک و غیره( 
از بین می‌رود. این امر منجر به کاهش بی‌نظمی موجود در ساختار جریان و 

بالتبع کاهش آنتروپی می‌گردد که در شکل 9 مشاهده می‌گردد.
پخش  چگونگی  و  استال  سلول‌های  رخداد  نحوه  بررسی  منظور  به 
محیطی و شعاعی آن، کانتور سرعت محوری در شرایط مختلف عملکردی و 

در صفحات مختلف در راستای جریان )از پایه تا نوک( در شکل 10 ترسیم 
گردیده است. به منظور درک بهتر ساختار جریان، خطوط جریان بر روی این 
کانتورها الحاق گردیده است. مشخص است که در شرایط عملکردی طراحی 
هیچ گونه جریان برگشتی و رخداد گرداب مشاهده نمی‌گردد و فقط در منطقه 
بسیار کوچکی در نزدیکی نوک پره در اثر جریان نشتی نوک، کاهش سرعت 

شکل 10: کانتور نسبت سرعت محوری به سرعت نوک پره و خطوط جریان در 5 مکان پره در سه نرخ دبی جرمی )الف( خفگی، )ب( طراحی و )ج( نزدیک استال

Fig. 10. Axial and blade tip velocity ratio contour with streamlines in five blade location in three mass flow rates (a) 
choke, (b) design and (c) near stall



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 51، شماره 2، سال 1398، صفحه 471 تا 481

480

محوری جریان ایجاد می‌گردد. در شرایط خفگی ساختار جریان در نوک پره 
مشابه حالت طراحی بوده و هیچ‌گونه برگشت جریان و رخداد گرداب مشاهده 
مشاهده  پره  فرار  لبه  نزدیکی  در  و  پره  در طول  پیشروی  با  اما  نمی‌گردد. 
می‌گردد که سرعت محوری جریان و گرداب‌هایی در نزدیکی پایه پره رخ 
داده است. بررسی کانتور سرعت محوری در شرایط نزدیک استال از رخداد 
گرداب نشتی نوک و کاهش سرعت محوری جریان در مناطق نزدیک لبه 
حمله خبر می‌دهد. سلول استال ایجاد شده در نزدیکی درز نوک در حالت 
استال نیز در شکل 10 )ج( و در محل 1/4 طول وتر پره کاملًا مشخص است.

منطقه  در  در شرایط خفگی  گردید که  به شکل 10 مشخص  توجه  با 
سرعت  کانتور  بررسی  است.  گردیده  ایجاد  گرداب‌هایی  پره  پایه  نزدیک 
محوری در فاصله شعاعی 0/01 که خطوط جریان نیز بر آن الحاق گردیده 
است از جدایش جریان در لبه فرار پره و ایجاد گرداب در این منطقه حکایت 

دارد )شکل ۱۱(.

نتیجه‌گیری-44
روتور کمپرسور محوری  در  مقاله حاضر، شبیه‌سازی عددی جریان  در 
انفیس سی.  نرم‌افزار  از  استفاده  با  مختلف  عملکردی  شرایط  در  گذرصوت 
اف. ایکس صورت گرفت. اعتبارسنجی نتایج از طریق مقایسه منحنی‌های 
عملکرد و توزیع شعاعی نسبت فشار کل در شرایط مختلف عملکردی انجام 
در  حاضر  نتایج  خطای  بیشترین  گردید.  مشاهده  خوبی  تطابق  که  گردید 
مقایسه با نتایج تجربی، 3/75 درصد است که بسیار مطلوب است. به منظور 
بررسی ساختار جریان در شرایط مختلف عملکردی، نتایج تحلیل در سه نرخ 
دبی جرمی متناظر با شرایط عملکردی مختلف استخراج و با یکدیگر مقایسه 
گردید. نتایج نشان دادند که در شرایط طراحی جریان به نحوی است که هیچ 
گونه برگشت جریان و گردابی در هیچ منطقه‌ای مشاهده نمی‌گردد. در شرایط 
خفگی، در منطقه نوک پره هیچ‌گونه گردابی رخ نداده اما وقوع گرداب‌هایی 

در منطقه پایه پره و در نزدیکی لبه‌فرار مشاهده می‌گردد. به عبارت دیگر در 
شرایط خفگی کمپرسور از ناحیه پایه مستعد برگشت جریان و وقوع ورتکس 
می‌باشد. با کاهش نرخ دبی جرمی، در شرایط نزدیک استال، خطوط جریان 
که  است  مشخص  می‌کنند.  پیدا  گردابی  ساختاری  نوک،  درز  منطقه  در 
سلول‌های استال در منطقه نوک و در شعاع‌های بالا ناشی از تقابل جریان 
نشتی نوک و جریان اصلی ایجاد گردیده و به مناطق با شعاع کمتر پیشروی 
می‌کنند. رخداد چنین گرداب‌هایی در مسیر جریان منجر به ایجاد انسداد و 
ایجاد افت در مسیر جریان گردیده که در صورت تداوم، عملکرد کمپرسور را 
دچار مشکل می‌نماید. بررسی توزیع فشار حول پره در منطقه نوک حکایت 
از افزایش اختلاف فشار بین سطوح فشار و مکش و بارگذاری پره در شرایط 
نزدیک استال دارد که منجر به افزایش قدرت جریان نشتی نوک در مقابل 
جریان اصلی گردیده و رخداد گرداب‌هایی قوی‌تر را ناگزیر می‌نماید. بررسی 
کانتور فشار کل نسبی حکایت از حرکت فصل مشترک جریان اصلی و جریان 
نشتی نوک به سمت بالادست جریان با کاهش نرخ دبی جرمی دارد. این امر 
نشان از افزایش قدرت جریان نشتی نوک در مقابل جریان اصلی با کاهش 
نرخ دبی جرمی دارد. همچنین بررسی توزیع ماخ نسبی جریان نیز از حرکت 
موقعیت رخداد شوک به سمت بالادست جریان از لبه فرار به سمت بالادست 
جریان  عملکردی  شرایط  در  آنتروپی  تغییرات  داد.  خبر  حمله  لبه  و  جریان 
نشان داد که در تمامی شرایط عملکردی، آنتروپی جریان تا قبل از رسیدن به 
پره روتور با یکدیگر برابر است. اما با رسیدن جریان به روتور، ناشی از وقوع 
امواج ضربه‌ای آنتروپی به یکباره افزایش یافته است. با توجه به رخداد شوک 
عملکردی،  شرایط  این  در  استال،  نزدیک  شرایط  در  حمله  لبه  نزدیکی  در 
این پدیده زودتر از شرایط طراحی و در شرایط طراحی زودتر از خفگی رخ 
می‌دهد. به علاوه مقدار افزایش آنتروپی نیز بیشتر است. رخداد جریان نشتی 
نوک قوی‌تر و بالتبع ایجاد افت‌های بیشتر در شرایط نزدیک استال نسبت 
به حالت‌های دیگر، میزان بیشتر افزایش آنتروپی در شرایط نزدیک استال را 

شکل 11: کانتور نسبت سرعت محوری به سرعت نوک پره و خطوط جریان در نرخ دبی جرمی خفگی در 1% فاصله شعاعی 
Fig. 11. Axial and blade tip velocity ratio contour with streamlines in choke mass flow rate in span 0.01
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توجیه می‌نماید.
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