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 کمپرسور طبقه یک عملکرد روتور بر پره سوییپ تأثیرحل عددی بررسی 

 صنعتی گاز توربین از صوتی گذر

 3میثم یوسفی، 2رضا آقایی طوق 1عبدالله اسدالهی قهیه
 گروه تعمیر و نگهداری

 دانشکده صنعت هواپیمایی ایران

 ،مهندسیفنی دانشکده گروه مهندسی هوافضا، 

 ، تهران، ایرانتحقیقاتو علوم حد وا آزاد اسلامی دانشگاه

 (22/31/1331تاریخ پذیرش:  ؛33/13/1331)تاریخ دریافت: 

 چکیده

که با توجه به این .دارد بر عهدهافزایش فشار در سیکل توربین گازی را  که وظیفه باشد میهای گازی اجزای توربین ترین مهمسور یکی از پرکم

طراحی  ،رو ایناز  است؛باشد و طبیعت جریان در کمپرسور بسیار پیچیده  فشار مثبت می گرادیان تأثیرجریان در کمپرسور تحت 

حداکثر  تأثیربرای اولین بار  مقالهدر این  .استبسیار مهم  ؛های کمپرسور که وظیفه انتقال کار به جریان را داردپره دقیقآیرودینامیکی 

و  بازدهشامل آن، های عملکردی بر روی منحنییک کمپرسور ترانسونیک خاص  توررو پره سوییپ رو به جلویو  سوییپ رو به عقب تغییرات

از دانش دینامیک سیالات  ،سازی سه بعدی میدان جریان پیچیده کمپرسور محوریبرای شبیه .نسبت فشار مورد بررسی قرار گرفته است

با نتایج  افزاری نرمنتایج محاسبات استفاده شده است.  باشد می نقادر به حل معادلات مربوط به جریاکه سی اف ایکس  افزاری نرممحاسباتی و 

 تأثیرو  شدهاعمال  بر روی روتور طبقه اولسپس تغییرات مورد نظر گردیده است،  تأییدصحت آن  وقرار گرفته  مقایسهمطالعات قبلی مورد 

گفته در این مورد خاص اگر دهد که اعمال تغییرات پیشمی . نتایج نشانتغییرات بر روی پارامترهای عملکردی مورد بررسی قرار گرفته است

 شود لکن در صورتی که هدف صرفاً افزایش نسبت فشار باشد کارآیی قابل توجهی دارد.می بازدهچه باعث کاهش 

 ، حل عددی، دینامیک سیالات محاسباتیسوییپ رو به جلو، سوییپ رو به عقبکمپرسور محوری،  :های کلیدیواژه
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ABSTRACT  
Compressor Is One Of The Most Parts Of Gas Turbines That Increase The Pressure In The Cycle Of Gas Turbine. 

In Regard To The Fact That Flow In Compressor Is Influenced By Positive Pressure Gradient And Nature Of Flow 

At Compressor Is Very Complicated, So Exact Aerodynamic Design Of Compressor Blades (That It's Task Is 

Transmission Work To Flow) Is Vital. In This Project Effects of Maximum Changes of Backward Sweep and 

Forward Sweep of a Rotor Blade of Special Transonic Compressor over The Performance Curves Include the 

Efficiency and Pressure Ratio Has surveyed.  For 3D Simulation of Complex Flow field Of Axial Compressor 

Utilized by Numerical Fluid Dynamics and Cfx Software That They Are Capable to Solve the Flow Equations. 

Results of Software Calculations Compared With prior Activities and Soundness of That Was certified Then 

Changes That above Mentioned Was Exerted over the First Stage Rotor and Change Effects on Performance 

Parameters Has Surveyed. Results Show Us Exert of Changes That above Mentioned causes To Reduction of 

Efficiency but If Just the Increase of Pressure Ratio Intended the Efficiency Rises Obviously. 

Keywords: Axial Compressor, Backward Sweep, Forward Sweep, CFD, Numerical Solution 

 

  Asadollahi@catc.ac.ir: پاسخگو( سندهی)نواستادیار  -1

  Reza_Tog@srbiau.ac.irاستادیار:  -2

 Meissam.Yousefi@gmail.com کارشناس ارشد:  -9



  1938، بهار و تابستان 1، شماره 8دوفصلنامه علمی مکانیک سیالات و آیرودینامیک، جلد                                                                           144

 

 مقدمه  -1
      مسئله انرژی، به بشر روزافزون نیاز و تیجمع رشد

 تولیدکننده تجهیزات سازیبهینه همچنین و جوییصرفه

 نیز نیروگاهی صنایع. است کرده اهمیتپر بسیار را انرژی

 فسیلی های سوخت صنایع نتریپرمصرف از یکی عنوان به

 کاهش با سو یک از تا است داشته قرار توجه مورد همواره

 از و شود کاسته زیست محیط آلایندگی از ،سوخت مصرف

 ها آن وریبهره میزان تجهیزات، بازده افزایش با دیگر طرف

 یابد. افزایش

 تولیدکننده عنوان به گاز توربین دانیم می که طور همان

   همچنین و هوایی صنایع ها،نیروگاه در برق انرژی

. گیرد می قرار استفاده مورد گاز فشار تقویت هایایستگاه

 عامل و مجموعه قلب عنوان به گاز توربین در نیز کمپرسور

 ،باشد می مطرح گاز توربین مجموعه بازده تعیین در اصلی

 روتور هندسی پارامترهای بررسی به مقاله این در لذا

 کمپرسور از صوتی گذر طبقه بود عملکرد یکبه منظور به

 پرداخته شده است.

 کار معادله از صوت مافوق های پره در کهاین دلیلبه

 تغییرات با تواند می ورودی کار شرایط شود، می استفاده اویلر

 نسبی جریان در کمی انحراف و چرخشی سرعت کوچک

 در. وردآ وجودبه کاری شرایط در بزرگی تغییرات ها پره روی

 مطلق سرعت تغییرات است ممکن پذیرتراکم جریان یک

 هایپره گرفته شکل جریان الگوی مسیر در را تغییری هیچ

 اثرات کاهش مستلزم ها این تمام که باشد نداشته متحرک

. است شده داده نشان 1 شکل در که است محوری سرعت

 با معمولاً پره دو بین  ناحیه از گذر در نسبی سرعت کاهش

 های پره دیگر ویژگی ،بنابراین. است همراه شوک چند یا یک

. است کم خیلی ها آن در انحنا که است این صوتی مافوق

 حدود در که است کم بسیار ها پره نوع این در نیز ضخامت

 صوتی گذر فن یک برای پره نوک قسمت از وتر طول% 2

 دادن نشان برای واقعی طرح یک ایجاد تقریباً. باشد می

 پره انحنای و ضخامت در مبالغه بدون طراحی اهداف

 تلفیق از صوتی مافوق هایجریان بررسی. نیست پذیر امکان

          جریان این که است، شده گرفته النهاری نصف جریان یک با

 مقطع سطح و متوسط جریان سطح تغییرات النهارینصف

 پره ردیف از گذر در را النهاری نصف جریان یافته کاهش

 دو بین جریان در که رود می انتظار ادامه در، دهد می نشان

 و دانسیته تغییرات بر که شود ایجاد چرخشی و افت پره

 جریان در تغییراتی باعث ادامه در و باشد اثرگذار فشار

 دو بین ناحیه در جریان مشابه رفتار این. شود النهاری نصف

 و افت با چگالی تغییرات بین  رابطه اما است، یرصوتیز پره

 است. تر قوی بسیار صوتی مافوق های جریان در چرخش

 

 .[1] صوت مافوق کسکید یک در سرعت مثلث (:1) شکل

هدف  ینتر گاز، مهم های ینتورب یدر کمپرسورها

شکل  یلدل ینبالاتر است. به هم بازده یشبه افزا یدنرس

که حداقل افت را داشته و  باشد، یا به گونه یستیها با پره

 ینتر و مشکل ینباشد. دوم شده کنترل یمرز یطشرا

که در  باشد، یهاب م یکیکردن افت در نزد کمینهقسمت، 

. بروگلمانز و آید یم وجودبه یهثانو جریانافت  یجهنت

پره را در  1سوییپانحنا و  تأثیرات، 1384همکاران در سال 

رو به جلو  سوییپند که و متوجه شدنموده  یتونل باد بررس

پره و   یشهانداختن استال ر یرتأخبه مثبت پره در  یو انحنا

پژوهشگران  ینا یجمؤثر است. نتا یهثانو یانجر یفتضع

 یجرو به جلو نتا سوییپاز پره با   که استفاده دهد ینشان م

استال به دنبال دارد و   یهو حاش بازده یشرا در افزا یبهتر

را کاهش  یوارهد یمرز  یهشوک و لاموج  ینکنش ببرهم

  .[2] دهد یم

پره و دو  سوییپپره، از  یسه بعد یمهندس یطراح در

کمک  یهثانو یانها جهت کنترل جر کمانه کردن پره

 یالو از برگشت س یافتهتا استال کنج پره کاهش  گیرند یم

 ید. ساساکنکن یریها جلوگ پره یفدر رد یینبا مومنتوم پا

 یبعدفوق را با حل سه ذکرشده یدهدپ 1338در سال 

 یشافزا ی،نموده است. دب بینییشاستوکس پ یرناو  معادله

 یوارهپره و د یمرز   یهلا سازییهشدت به شبه، ببازدهفشار و 

دارد. کاهش  یبستگ (شود یشدچار جدا تواند یکه م)

 
1- Sweep 



 141                                       کننده نوسانی موج مربعیای پره توربین با جریان هوای خنککاری لایهبر اثربخشی خنک بررسی عددی تاثیر چرخش

 

 یشترینب یوارهپره و د یا گوشه یدر نواح یشو جدا یانجر

  .[9دارند ] سازی  یهشب یقدق یها جواب را در تأثیر

و  سوییپاثرات  یبا بررس 2662در سال  دنتون

 تأثیراثبات کرد که  ی،فن گذر صوت یک  پره 1شدگی خم

 یشترب یاربس بازدهشدن پره در بهبود عملکرد و کاهش خم

 .[4پره است ] سوییپاز 

در سال  یوبر عملکرد فن، توسط دنتون و ز سوییپ تأثیر

  پره، بار پره را در لبه سوییپبررسی شده است.  2662

. دهد یم یشفرار، بالعکس افزا  حمله کاهش داده و در لبه

که در خط نشست پره  یزمان ه کهملاحظه شدهمچنین 

فشار ثابت  یدانم یکمقاطع پره در  شود یم یجادا ییراتیتغ

به عمود  یدیشد یلموج شوک تماضمناً . کند یحرکت م

  صرف نظر از هندسه ینجداره دارد که ا یبر روماندن  یباق

 .[1پره است ]

را در  بازده یش، افزا2669و همکاران در سال  اویاما

آن  یلکردند، که دل گیرییجهنت یآنتروپ یدتول یزانکاهش م

  .[0پره بوده است ] سوییپ  وسیله بههندسه پره  ییردر تغ

 وییپس سازی بهینه، 2661مان و همکاران در سال چون

 هایبا هدف کاهش افت یپره در روتور کمپرسور گذرصوت

 یسازینهبه یجهنمودند. در نت یاز شوک را بررس یناش

رو به عقب حاصل  سوییپپره با  ینهشکل به ،گرفتهانجام

 21/1تا  آمیزی موفقیت صورت به یاباتیکآد بازدهو  یدگرد

 .[7داشته است ] یشدرصد افزا

رو  سوییپبا  یها ، پره2661ل و همکاران در سا هوگر

قرار دادند و معلوم شد  یبه جلو و رو به عقب را مورد بررس

 یها رو به عقب، نسبت به پره شدهیدهکش یها که در پره

    .[8کاهش داشته است ] یخفگ یشده رو به جلو، دبیدهکش

شده یدهپره کش یک 2661و همکارانش در سال  برگنر

قرار دادند و  یپرسور مورد بررسکم یکجلو را در سمت به 

استال   یهپره، حاش یرو به جلو سوییپمتوجه شدند که با 

 .[3] یابد یم یشافزا

را جهت  هایی آزمایش 2660و همکاران در سال  واد

با  یکمپرسور محور یروتورها بازدهعملکرد و نسبت  یبررس

 یرناپذتراکم یانجر یرو به جلو و رو به عقب برا سوییپ

 
1- Lean  

 یزرعملکرد، ل یکل یششامل آزما ها آزمایش یندادند. ا انجام

 یبرا ینکها یجهفشار سکون بوده است. نت گیریداپلر و اندازه

بار  یشافزا یابه کاهش  یلپره، تما یمنف یامثبت  سوییپ

 یها انیجر نرخوجود دارد. در  یوارهد یپره در مجاورت انتها

 بازدهتال و رو به جلو در بهبود منطقه اس سوییپ یین،پا

 .[16بوده است ] یدمف

را  یعدد سازیینهبه 2667و همکاران در سال  سئو

با روش  یمحور یانجر پره 2خط نشست یطراح یبرا

 شدگی خمو  سوییپ یانعکاس سطح انجام دادند و به بررس

پس از انجام  یعملکرد کل یت،فن پرداختند و در نها پره

است  یافتهود بهب خط نشست یطراح بعدیمحاسبات سه

[11]. 

 پره سوییپ یجنتا یبا بررس 2663در سال  خواهکویتی

اگر در  یحت ییراتتغ ینمربوط به روتور نشان داد که ا

 یانکل جر ؛کوچک مربوط به نوک پره باشد ای یهناح

 یجوجود نتا ینبا ا دهد، یقرار م تأثیررا تحت  یرودینامیکیآ

روتور  یملکرد کلدر ع یهندسه بهبود قابل توجه ییراتتغ

 .[12نداشته است ]

رو  سوییپدو پره با  2612در سال  یترهان و رو راچل

 یبرو به عقب را جهت ترک سوییپبه جلو و دو پره با 

شده که  یدهد یبررس این در ،انداستفاده نموده یدکسک

 یابد میرو به جلو کاهش  سوییپنوک پره با اعمال  هایافت

[19]. 

گذرنده از  یانجر یهانسبت 2612 واد در سال جانوس

فن  یک یینپاسرعت یمحور یدر روتورها یبعدسه پره

و  شدگی خم با یهر کدام از حالات طراح تأثیرتحت  یصنعت

نموده  یدو را بررس ینا یبپره و ترک یرو به جلو سوییپ

نشان  شدگیخمو بدون  شدگیخمبا  یطراح یسهاست. مقا

 یشسطح مکش پره افزا یرزم یهدر لا یانجر که دهدیم

 گرددیم یلمتما یرونبه سمت ب یشعاع یو در راستا یافته

 یافته و یشنوک پره افزا یهدر ناح یانانسداد جر یجه،و در نت

افت در نوک پره  یلتعد یلدلپره به یرو به جلو سوییپ

 یسهدر مقا شدگیخمبا  یطراح التپره در ح یتواند برایم

 .[14بهتر باشد ] یشدگخمبدون  یبا طراح

 
2- Stacking Line 
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سوییپ  زمان هماثرات  2611مکاران در سال و ه نشاط

 یکمپرسور گذر صوت یکها را بر عملکرد پرهشدگی خم و

     ی،نموده و سپس به کمک روش حل عدد یبررس

شده که یبهساز دو نمونه هندسه یبر رو یالس هاییانجر

 واکاویو  یلو تحل تجزیه را اندبرگرفته شده یاصل از نمونه

داده است که در هر دو حالت )پره با  اننش یجنمودند. نتا

رو به  سوییپکمتر و پره با  شدگیخم رو به عقب و سوییپ

کرده و  یداپ یشمرحله افزا یی( کارآیشترب شدگی خمجلو و 

شده جرم خفه یاننسبت فشار و نرخ جر ،در حالت اول

جرم  یانکاهش و در حالت دوم نسبت فشار و نرخ جر

 .[11] یابدیم یشافزا شده خفه

پره  سوییپاثر  2611هالدر و عبدالصمد در سال  پارش

نمودند )پره  یخاص بررس ینتورب نوع پره یک یرا بر رو

 یزده درجه رو به عقب( و آنال سوییپو پره با  سوییپبدون 

 1انسیس افزار نرمبا هر دو پره توسط  یزرا ن یانجر یعدد

 سوییپموضوع استنباط شد که  ینا یتنهاانجام دادند و در 

 .[10است ] تأثیرگذاراستال پره  یهناح یبر رو یاًپره، قو

 یعدد یسهمقا 2611هائو و همکاران در سال  چانگ

 یرا برا یدبه کسک یورود یانجر یپره بر رو سوییپاثرات 

با  یدکسک تعدادی و اندنموده یبررس یمحور یکمپرسورها

 یانو فهم شکل جر یسهن را جهت مقاپره و بدون آ سوییپ

که با توجه  اندیدهرس یجهنت ینانتخاب نمودند و به ا یورود

در  ،سوییپاعمال  یجهدر نت یسرعت محور ییرتغ هب

 .[17حاصل نشده است ] ییریتغ یمعادلات شعاع

و  یطراح یطشرا 2610و همکاران در سال  دانیل

لت پره با را در حا یمرحله فن محور یک یمحاسبات عدد

مورد  یکمطلوب آکوست یجبه نتا یدنجهت رس سوییپ

رو به جلو پره و  سوییپبا  یت،قرار دادند و در نها یبررس

که  یدندرس یجهنت ینبه ا یگرد ییراتیآن و انجام تغ یشافزا

 جادای پره یبرا یکو آکوست یرودینامیکآ یایپره مزا سوییپ

 .[18خواهد نمود ]

پره در  سوییپاثرات  2617و همکاران در سال  ماسی

 افزارشده توسط نرمسازی مدل ایپره را در پرهنوک یهناح

 
1- Ansys  

است که  یناز ا یحاک یجنمودند که نتا یبررس 2سی اف دی

 یشرو به جلو، افزا سوییپ ایدرجه شش یشافزا

 [.13نموده است ] یجادا بیشینه بازدهدر فشار و  یریچشمگ

 ور توربین گاز یکی ازکمپرسسازی عملکرد امروزه بهینه

ای دارد. گسترده های فعال تحقیقی بوده که کاربردزمینه

سازی افزایش سود و کاهش هزینه است هدف از این بهینه

 صورت بهمهندسی  یک مسئله که هنگامیبدین ترتیب که 

شده و تابع هدف  سازی مدلافزارهای موجود نرم ریاضی یا با

ه یا بیشینه نمودن تابع ها مشخص گردد، کمینو محدودیت

 ای گونه بهگیرد و متغیرهای طراحی هدف مورد نظر قرار می

های مسئله نقض آیند که هیچکدام از محدودیتدست میبه

 نشوند.

رسی مختلفی در خصوص کمپرسور مورد بر های پروژه

کنون بررسی خاصی لکن تا ،تعریف و اجرا شده است

روتور  توان به پرهکه می یسوییپحداکثر  تأثیرپیرامون 

طبقه اول داد )به سمت عقب و جلو( انجام نگردیده است؛ 

تواند در صورت بهبود عملکردهای مورد می لذا انجام این امر

سازی عملکرد مورد استفاده قرار گیرد و بهینه عنوان به، نظر

موع از در آتی با بسط و گسترش این موضوع در مج

 بهره برد.تر کمپرسوری با عملکرد مطلوب

مواد مورد  در زمینه شده انجامهای توجه به پیشرفتبا

توربین گاز، سازندگان توربین گاز  استفاده در ساخت پره

یا  ها، نسبت فشارهای بالاترپره توانند با تغییر هندسهمی

تواند با دست آورند. این تغییر هندسه میبهتری را به بازده

دست آمدن وتور باعث بهر بهبود موج شوک بر روی پره

کمپرسور شود. در ادامه با  نسبت فشار بالاتر یک طبقه

کمپرسور، کم شدن  افزایش سهم نسبت فشار هر طبقه

تعداد مراحل کمپرسور و در نتیجه کاهش وزن کمپرسور 

حاصل خواهد شد. حال برای بهبود عملکرد موج شوک، 

شوک، باشد که موج  ای گونه بهروتور بایستی  هندسه

کمترین افت پارامترهای مورد نظر را در عملکرد کمپرسور 

دست به بالاتری از کمپرسور هبازدداشته باشد تا در نهایت 

 آید.

 
2- CFD 
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کمپرسور مورد مطالعه گذر  که طبقهبا توجه به این

پره بر عملکرد آن حائز  سوییپ تأثیرصوتی است، بررسی 

با تغییر  تغییر عملکرد طبقه تأثیراتاهمیت است؛ زیرا 

شناخت  ،نیز مقالههندسه امری ثابت شده است. در این 

باشد. از تغییر هندسه بر عملکرد کمپرسور جالب توجه می

دیگری را نیز بر  تأثیراتتواند طرفی تغییر هندسه می

دست آوردن جریان و عملکرد کمپرسور داشته باشد؛ لذا به

اهمیت این تغییرات باعث ضرورت  شناخت کامل و بهینه

تغییر هندسه خواهد شد و چنانچه این  تأثیربررسی 

تواند خوبی را بر عملکرد داشته باشد می تأثیراتتغییرات، 

کمپرسور تلقی  طبقه هندسهسازی در یک بهینه عنوان به

 شود.

اول به  طبقهبدیهی است اهمیت بررسی رفتار جریان 

جی دلیل تعیین میزان دبی سایر طبقات )که تابع دبی خرو

شدید  تأثیرپذیریاول است( و همچنین  طبقهاز روتور 

های سایر طبقات )که تابع ویژگی بازدهمیزان افت و 

باشد. اول است( می طبقهسینماتیکی و ترمودینامیکی 

ها تا به حال در مقالات پره سوییپتوجیه و توضیح اثرات 

بسیاری مورد بررسی قرار گرفته است اما تعریف کلی و 

روی روتور ) سوییپحداکثر تغییرات ممکن  تأثیرز جامعی ا

 ارائهبر رفتار جریان و عملکرد کلی  (این کمپرسور خاص

 نشده است.

بررسی پارامترهای هندسی در توربین گاز همواره 

یک موضوع جالب مطرح بوده است و طراحان  عنوان به

توربین گاز با اعمال تغییرات هندسی سعی در بهبود 

    روتور  پره سوییپ تأثیر. اند داشتهگاز  عملکرد توربین

تواند در طبقات مختلف کمپرسور، دورهای مختلف می

گوناگونی  تأثیراتچرخشی و شرایط ترمودینامیکی مختلف، 

این  تأثیرخاص طبقه؛ بررسی  داشته باشد. لذا در این نمونه

تغییر  باشد تا علاوه بر مشاهدهتغییر هندسه جالب توجه می

در  جادشدهیاکمپرسور، بر شرایط  طبقهبر عملکرد  هندسه

 جریان نیز اطلاع حاصل شود.

 تغییراتحداکثر  تأثیربرای اولین بار  مقالهدر این 

یک کمپرسور  روتور پره سوییپ رو به جلو و عقب

شامل آن، های عملکردی بر روی منحنیترانسونیک خاص 

برای  .و نسبت فشار مورد بررسی قرار گرفته است بازده

 کمپرسور سازی سه بعدی میدان جریان پیچیدهشبیه

 افزاری نرممحوری از دانش دینامیک سیالات محاسباتی و 

 قادر به حل معادلات مربوط به جریانکه  1سی اف ایکس

افزاری با نتایج محاسبات نرماستفاده شده است.  باشد می

صحت آن  وقرار گرفته  مقایسهنتایج مطالعات قبلی مورد 

بر روی روتور سپس تغییرات مورد نظر گردیده است،  تأیید

تغییرات بر روی پارامترهای  تأثیرو  شدهاعمال  طبقه اول

 .عملکردی مورد بررسی قرار گرفته است

 های هندسیپارامتر -2

 

که اساس کار کمپرسورهای گذر صوتی هوایی با توجه به این

 پرهایرفویل  هوایی دارد، نوع است و کمپرسور مورد بحث پایه

ایرفویل  2که در شکل  باشد می 2دو کمانه روتور نیز از نوع

 3کتیا افزار نرمترین مقطع متصل به هاب پره در نزدیک

 نمایش داده شده است.

 

 

 .ترین مقطع متصل به هاب(ایرفویل پره )نزدیک (:2)شکل 

ده است نشان داده ش 2و  3 هایشکلکه در  طور همان

و طول وتر متر میلی 128/29841با  پره برابر ارتفاع بیشینه

 باشد.می 813/16921 پره برابر با

اولیه و موجود  پره هندسهوجود در ادامه با توجه به

جایی پره با توجه به شکل هبودن میزان حداکثری امکان جاب

اند. ایجاد شده مربوطههای ، هندسهمورد بررسی کمپرسور

 
1- CFX 

2- Multiple circular arc blade 

3- CATIA 
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های پره اصلی در راستای ها با تغییر پروفیلدسهاین هن

ایجاد  ای گونه بهدو  محوری و با گذراندن یک تابع درجه

بعدی را در فضای سه سوییپاند که حداکثر میزان شده

 روتور ایجاد کنند.

 

 .طول وتر پره مورد نظر (:3)شکل 
 

 

 .ارتفاع پره مورد نظر یشینهب (:2)شکل 

 تابع درجه دو در نظر گرفته شده با مقید گرفتن ریشه

 نمایش داده شده است. 5 شکلدر پره 

های رو به جلو و های پره پس از اعمال سوییپشکل

 نمایش داده شده است. 6عقب در شکل 

 ،در ادامه با ایجاد تعداد نقاط مناسب بر روی هر پروفیل

را از طریق یک فایل با ها امی پروفیلمجموعه نقاط تم

تا با  نموده 1توربوگرید افزار نرمبعدی وارد مختصات سه

بعدی یافته سهبندی سازمانافزار یک شبکه کمک این نرم

 انجام شود.

 

تابع درجه دو در نظر گرفته شده جهت تولید  (:5)شکل 

 .های جدیدپره

 

اصلی و پره با  پرهپره با سوییپ رو به جو،  (:6)شکل 

 .سوییپ رو به عقب

 طبقه  هندسه -3

 نامی دور در که بوده صوتی گذر کمپرسور این اول  طبقه دو

 مورد صوتی گذر طبقه باشد.می 4/1  پره نوک ماخ دارای

  پره یک آناز  قبل که بوده اول  طبقه به مربوط مطالعه

 شده انجام بعدی سه تحلیل در. دارد قرار محور دور با راهنما

نهایی  دور درصد 30 به مربوط نامی دور ،طبقه این روی بر

 .دارد قرار دور این در کمپرسور کل  بهینه عملکرد زیرا ،است

   در مختصر طور به نظر مورد  طبقه  هندسه مشخصات

 .است شده آورده 1 جدول

 .کمپرسور تیصو گذر اول  طبقه مشخصات (:1) جدول

 
1- Turbogrid 

 جزئیات مشخصه
 48 پره راهنما
 91 پره روتور

 )دور بر دقیقه( 3776 سرعت دورانی

 )کیلوگرم بر ثانیه( 1/73 دبی ورودی

 7/1 نسبت فشار طبقه
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 تحلیل عددی -2

 قوانین هندسه نوع هر و جریان نوع هربدیهی است برای 

نتم از قوانین بقای جرم، بقای موم اند عبارت جریان بر حاکم

 د:نباشو بقای انرژی که به شرح ذیل می

 

 
  

 و است، دما و فشار از تابعی و کل آنتالپی  htotدر آن، که

 هایتنش  وسیله به شده انجام کار  دهندهنشان ∇.(U. 𝜏) ترم

 آمدن وجودبه باعث ترم این. است ویسکوزیته از ناشی

 اکثر در که شود می سیال  ویسکوزیته علت به داخلی حرارت

  دهنده نشان U.SM ترم. است نظر کردن صرف لقاب هاجریان

 . است ناچیز معمولاً که است خارجی منابع از وارده مومنتوم

 معادلات دستگاه یک قانون سه این کلی حالت در

 حل ها آن برای حال به تا که هستند 1غیرخطی  شدهجفت

 یک اعمال با تحلیلی روش در. است نشده پیدا تحلیلی

 غالباً هایهندسه و اجسام حول ندهکنساده فرضیات سری

 هاسازیساده این ولی. شوند می ساده معادلات این ،ساده

 چندانی کاربرد عمل در که هستند زیاد ای اندازه به اغلب

 .شوند می استفاده غیرمستقیم طور به و ندارند

      ،توربولانس سازی مدل در عمده مسائل از یکی

. است صاف سطوح از جریان جدایش دقیق بینیپیش

 بینیپیش اغلب ،استاندارد ایمعادله دو توربولانس های مدل

 شرایط در جریان جدایش مقدار و شروع از را نادرستی

 در مهم پدیده یک این. دهند می ارائه معکوس فشار گرادیان

 مربوط مسائل در خصوصاً است، فنی کاربردهای از بسیاری

 جریان جدایش با الاست هایمشخصه که آیرودینامیک به

 
1- PDE 

 برای توربولانس های مدل دلیل همین به. شود می کنترل

 های مدل عموماً. ه استشد ترپیشرفته کاربردها این

 را جدایش آغاز هستند ε معادلات اساس بر که توربولانسی

 میزان در ضعیفی بینیپیش و کنند می بینیپیش دیر بسیار

 . دارند آن از پس جدایش

 :جنبشی یانرژ  معادله

 

(1)  

 
     

   
  

 

   
        

 

     
    

  

  
   

  

   
       

                

 :توربولانسی فرکانس  معادله

 

(0) 

 
     

  
   

 

   
 (    )   

 

   
 [(  

  

  
)

  

   
]  

   
 

 
                             

 بعدی سه و بعدی دو حالت در جریان عددی حل برای

 طبقه حل. ه استشد گرفته کمک سی اف ایکس افزارنرم از

 دیواره اثرات اهمیت دلیلبه و انجام پایا حالت در کمپرسور

 استفاده 2امگاکی توربولانی مدل از ای پره نبی ی ناحیه و

 مدل ،امگاکی و 9اپسیلونکی روش  مقایسه در. ه استشد

 گرفتن نظر در دلیلبه این و دارد بیشتری مزیت امگاکی

 های افت و چرخش اثرات همچنین و مرزی  لایه تأثیرات

 خروجی و ورودی مرزی شرایط. است پذیری تراکم از ناشی

 و ورود در کلوین 288 دمای و اتمسفر یک فشار ترتیب به

 این .است شده گرفته نظر در خروج در استاتیکی فشار

 و راهنمای  پره ورودی میانگین مقطع در مرزی شرایط

 به زمانی گام، %1 توربولانس مقدار. باشد می روتور خروجی

در نظر گرفته  16-0 ماندهباقی همگرایی مقدار و 16-4 میزان

   .شده است

 بندی شبکه -5

 بندی شبکه عددی، سازی مدل های بخش ترین مهم از یکی

 بیشتری اهمیت از امر این حاضر سازی مدل در. باشد می

 شرایط و موجود امکانات به توجه با لذا. است برخوردار

ده شده است، نشان دا 1که در شکل  طور همانو  سازی مدل

 
2- k-w 

3- k-e 

 

(1)  
  

  
           

 

 

(2)        

  
                      𝜏     

 
         

   
  

  

  
                           

 (9)       𝜏          

(4)      =h+ 
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 مدل این یبرا بندی شبکه نوع بهترین تا شده آن بر سعی

 ،بررسی مورد بعدی سه  هندسه ایجاد از پس. شود اعمال

 و توربوگرید افزار نرم از محاسباتی شبکه ایجاد جهت

 تأثیرات مشاهده دلیلبه و هشد استفاده مرزی لایه تنظیمات

 y+ ، 1میزان و بوده ریز بسیار پره پیرامون مش ،مرزی  لایه

 1913242 مش تراکم ،مجموع درو  شده گرفته نظر در

 ه است.شد ایجاد طبقه  هندسه مجموع برای

 

 .طبقه هندسه شدهبندی شبکه نماهای (:1)شکل 

 سازی مدل بهبود هدف با شده انتخاب بندی شبکه بهبود

+کردن محدود با مرزی، لایه در توربولانس
y داعدا حدود به 

+مقدارصورت پذیرفته است.  96 و 26
y ( 7) معادله با نیز

 .شود می مشخص

 

(7)  

 

                   
 

 
  

   
 

   
   

  

 سرعت از بالا، رابطه در محاسباتی محدوده هر رینولدز

 . است آمده دستبه جریان انحنای حل

 مش از استقلال -6

 بررسی با عددی تحلیل صحت بررسی جهت نظر مورد نتایج

 و بررسی مورد بازده بیشینه نقطه در هندسه مش تغییرات

 با تغییر نحوهبه این صورت که . ه استگرفت قرار مشاهده

تعداد ، زنی متفاوت(مدل مش 1) اصلی هندسه زنیمش

در  2 جدولبه شرح در پنج بخش متفاوت های شبکه المان

که در جدول مذکور  طور همان. ه استنظر گرفته شد

و  یافته سازمان بندیشبکه از تفادهاس دلیلبه مشخص است

 از آمده دست به نتایج ،توربوگریدزنی بسیار قوی مش افزار نرم

 .است برخوردار قبولی قابل دقت

 
 .بندیاز شبکهنتایج استقلال  (:2)جدول 

 شرایط مرزی -1

ار زاف   جریان از نرم سازی مدلکه بیان گردید برای  طور همان

آوردن مق دمات آن نی ز از    وج ود ب ه ب رای  و  سی اف ایکس

. ب  ا اس  تفاده از ش  ده اس  تاس  تفاده  1انس  یس ورک ب  نچ

طبقه را یکج ا   هندسهتوان تمام  می افزار نرمهای این  قابلیت

داد. مرزهایی ک ه در ای ن    سی اف ایکسورودی به  عنوان به

گیرند شامل مرزهای فشار،  مورد استفاده قرار می سازی مدل

باشند. مرزه ایی ک ه ش امل     می دیوار، پریودیک و همپوشان

عب ارتی مرزه ای ب ین روتوره ا و      مش لغزنده هستند ی ا ب ه  

آیند. هاب، ش رود   شمار میهاستاتورها از نوع مرز همپوشان ب

ه ا از   پره دیوار هستند و مرزهای کناری فضاهای پ ره  و بدنه

نمای کل ی از ش رایط    1شکل اند. نوع پریودیک ساخته شده

 3ش  کل در در می دان ح ل و   ه ش ده  م رزی در نظ ر گرفت    

نم ایش داده   ت ر  ج زی صورت این شرایط مرزی بهبخشی از 

  شده است.

 
1- Ansys Workbench 

 ان شبکهالمتعداد  راندمان فشار طبقهت نسب

9841/1 3121/70 1913242 

9813/1 6914/77 1030810 

9803/1 0161/70 383146 

9827/1 130/70 013816 

9811/1 408/77 1308129 
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برای طبقه مورد  شده فیتعرشرایط مرزی  (:1)شکل 

 .بررسی

 

از بخشی از شرایط مرزی  یجزئنمایی  (:3)شکل 

 .شده فیتعر

 عددی حل نتایج -1

بعدی صورت پذیرفته با توجه به اثرات کلی حلیل سهت

دلیل گذر % انجام گرفته است زیرا به31جریان در مقطع 

شوک موج صوتی بودن طبقه، در مقاطع پایینی پره، الگوی 

مقدار کم عدد ماخ دلیل شود و این به کامل دیده نمی طور به

 در این نواحی است. 

، شود میمشاهده  (13 - 15) هایشکلکه در  طور همان

محل  .شود میهای مختلف دیده در هندسه 1شوک کمانی

های مورد نظر برخورد موج شوک به سطح مکش پره در پره

 ،عقب با سوییپی که در پره طور بهکمی متفاوت است، 

 حمله متمایل است. موج شوک به سمت لبه

مربوط به کانتورهای فشار سه پره های شکلدر  

های کشیده شده افزایش فشار وک در پرهمتفاوت، امواج ش

. از آنجایی دهد میناگهانی را پس از ایجاد موج شوک نشان 

در پره روتور رسیدن به نسبت فشار  سوییپوجود  که فلسفه

باشد لذا در این ور میکمتر کمپرس طبقهبالاتر در تعداد 

بین  ناحیهاین افزایش فشار ناگهانی در  توان میاشکال 

 مشاهده کرد.  را ای پره

متوجه شد  توان میها شکلهمچنین با توجه به این 

در حالتی است که موج شوک در لبه حمله  بازدهحداکثر 

موج شوک  گیری شکلپره قرار داشته باشد. چنانچه محل 

دلیل بر هم زدن زاویه ورود ازلبه حمله فاصله بگیرد به

یجه ، جدایش جریان و در نتای پرهبین  ناحیهجریان به 

وجود خواهد آمد که طبیعتاً مطلوب نظر ما استال و سرج به

 باشد. نمی

 
 

 .نمایی از پره با سوییپ رو به جلو (:13) شکل

 
1- Bow shock 
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و  بازده بیشینهکانتور فشار استاتیکی در حالت  (:11) شکل

 .)سوییپ رو به جلو( درصد 31اسپن 

 
 31 و اسپن بازده بیشینهکانتور ماخ در حالت  (:12) شکل

 .سوییپ رو به جلو() درصد

 

 .نمایی از پره با سوییپ رو به عقب (:13) شکل

 

 

و  بازده بیشینهکانتور فشار استاتیکی در حالت  (:12) شکل

 .درصد )سوییپ رو به عقب( 31 اسپن

 

 

 31 و اسپن بازده بیشینهکانتور ماخ در حالت  (:15) شکل

 .سوییپ رو به عقب(درصد )

ز مربوط به کانتور فشار استاتیکی نی (16-13) های شکل

 درصد اسپن 31و ماخ در حالت خفگی جریان در مقاطع 

باشند. در حالت خفگی جریان موج شوک به سمت می

جریان  دست پایینشود و از تغییرات انتهایی پره متمایل می

ودی و . در این حالت با تغییر فشار بین ورشود میمستقل 

کند و به اصطلاح جریان خفه خروجی پره، دبی تغییری نمی

موج شوک در طبقات گذر  تأثیر. برای استفاده از شود می

اتفاق بیفتد  ای پرهصوتی بایستی موج شوک در ناحیه بین 

 موج شوک بتوان استفاده کرد. تأثیرتا از 
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خفگی در  کانتور فشار استاتیکی در حالت :(16)شکل 

 .سوییپ رو به عقب() درصد 31 اسپن

 

 31 خفگی در اسپن کانتور عدد ماخ در حالت (:11) شکل

 .سوییپ رو به عقب(درصد )

 

 در یخفگ حالت در یکیاستات فشار کانتور (:11) شکل

 .سوییپ رو به جلو() درصد 31 اسپن

 

 31اسپن  در یخفگ حالت در عدد ماخ کانتور (:13) شکل

 .سوییپ رو به جلو() درصد

 را ورودی دبی اب طبقه فشار نسبت تغییرات 23 شکل

 پره نمونه دوم شود می مشاهده که طور همان. دهد می نشان
 افزایش نظر از هم را عملکرد بهترین )روتور با سوییپ عقب(

 1% میزان به که است، داشته فشار نسبت هم و خفگی دبی
کیلوگرم بر  7/4حدود خفگی  دبی و افزایش فشار نسبت در

با  روتور) نمونه سوم رهپ مورد در. است یافته بهبود ثانیه
 به طبقه فشار نسبت اگرچه (سوییپ به سمت جلو

 میزان به خفگی دبی ولی است، داشته بهبود 4% مقدار
 داشته کاهش نسبت به نمونه اصلی کیلوگرم بر ثانیه 19/2

  .است

 

 
بر حسب  طبقه فشار نسبت تغییرات نمودار (:23) شکل

 .دبی ورودی

تی بر حسب دبی ورودی را طبقه گذر صو بازده 21 شکل

بیشینه دهد که  . نتایج مربوطه نشان میدهد مینشان 
مربوط به روتور اولیه بوده است و هر دو تغییر بازدهی 

 بازدهی تغییر یافته باعث کاهش ها پرهصورت گرفته در 
ی کشیده شده است و ها پره. البته این مشکل در شود می
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یش فشار بایستی بهایی است که برای افزا بازدهیکاهش 
کشیدگی  دهد میکه در نمودار نشان  طور همانداده شود. 

بیشتری نسبت به پره کشیده شده به  بازدهبه سمت جلو 
 سمت عقب دارد.

 

 مورد نظر بر حسب دبی طبقه بازده نمودار (:21) شکل

 .ورودی
 

فرار از هاب تا شرود را  جریان در لبه توزیع زاویه 22شکل 

که در  طور هماندهد. بازدهی نشان می نهبیشیدر حالت 

دهد زاویه جریان شکل مشخص است و مشاهدات نشان می

اصلی است لکن در هندسه  پرهمنطبق با  در لبه فرار تقریباً

داری تغییر قکشیده شده به سمت عقب در ناحیه نوک پره م

باشد. ضمناً نمی مطلوب نظر ما عتاًیطبداشته است که 

ص است پره کشیده شده به سمت جلو که مشخ طور همان

کمترین انحراف زاویه جریان را نسبت به جریان پره اصلی 

 داشته است.
 

 

فرار از هاب تا شرود  جریان در لبه توزیع زاویه (:22) شکل

 .بیشینه بازدهیدر حالت 

 
 بیشینهدر حالت  حمله جریان در لبه زاویه (:23)شکل 

 .بازده

تغییر یافته قابل  های هندسهه در یکی دیگر از نکاتی ک
که  طور همانباشد، توجه است، مربوط به زاویه جریان می

زاویه جریان در لبه حمله  شود میمشاهده  23در شکل 

 اصلی تغییر زیادی نداشته است. پرهنسبت به 

النهاری مربوط به دید نصف 21تا  22 کانتورهای اشکال

   بازدهی    بیشینهدر حالت  استاتیکیو مربوط به فشار 
النهاری  باشد. چنانچه به کانتورهای مربوط به نمای نصفمی

شویم که نوع شکل پره در  دقت کنیم متوجه این نکته می
داشته و باعث تغییر در الگوهای  تأثیرمربوطه کانتورهای 

 مربوط به فشار شده است.

موج  بازده بیشینهگونه که مشخص است در حالت همان
لت بحرانی و نزدیک به لبه حمله قرار دارد. با شوک در حا

شود که در حالت کشیدگی توجه به کانتور فشار، دیده می
در مقایسه با  تری یکنواخترو به عقب، توزیع فشار نسبتاً 

 کشیدگی به سمت جلو بر روی پره وجود دارد.

 
مربوط به فشار استاتیکی در  النهاری نصفدید  (:22)شکل 

 .(اصلی پره) ازدهیبیشینه بحالت 
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مربوط به فشار استاتیکی در  النهاری نصفدید  (:25)شکل 

 .()سوییپ رو به جلو بیشینه بازدهیحالت 

 
مربوط به فشار استاتیکی در  النهاری نصفدید  (:26)شکل 

 .()سوییپ رو به عقب بیشینه بازدهیحالت 

حمله روتور در  تغییرات ماخ نسبی جریان در لبه 21شکل 

که در این  طور همان. دهد مینشان  بازدهلت بیشترین حا

مقدار ماخ نسبی جریان در این  شود مینمودار مشاهده 

و در مقاطع بالا بیشتر از یک  باشد میحالت نزدیک به یک 

موج شوک  بازده. از آنجایی که در حالت بیشترین باشد می

بررسی این نمودار  شود مینزدیک به لبه حمله تشکیل 

حائز اهمیت است. تغییر در خط نشست پره باعث  بسیار

تغییرات ماخ در لبه حمله روتور شده است. بیشترین انحراف 

نسبت به هندسه اولیه در پره با کشیدگی به سمت عقب 

% به خوبی 46. این افزایش ماخ در مقاطع بالایباشد می

نتیجه گرفت کشیدگی به سمت عقب  توان میمشهود است 

 1ایپرهبین خ بالاتر به داخل گذرگاهن با ماباعث ورود جریا

د افزایش بیشتر نسبت فشار طبقه توان میخواهد شد که این 

داشته باشد. در خصوص هندسه پره کشیده شده  به دنبالرا 

به سمت جلو تغییر چندانی نسبت به هندسه اولیه نداشته 

 است.

 

 
ر تغییرات ماخ نسبی جریان در لبه حمله روتو (:21)شکل 

 .بیشینه بازدهیدر حالت 

تغییرات سرعت نسبی جریان در لبه فرار پره  21شکل 

. تغییرات دهد میرا نشان  بازدهروتور در حالت بیشترین 

سرعت نسبی بیشترین اختلاف را در ناحیه میانی پره تجربه 

 دشدهیتولو سرعت در این ناحیه در هر دو هندسه  کند می

 ده است.نسبت به هندسه اولیه بیشتر بو

 

 

تغییرات سرعت نسبی جریان در لبه فرار پره  (:21)شکل 

 .بازدهی بیشینهروتور در حالت 

تغییرات ماخ نسبی جریان در حالت بیشترین  23 شکل

 1 . همانند شکلدهد میدر لبه فرار پره را نشان  بازده

بیشترین اختلاف مربوط به پره با کشیدگی به سمت عقب 
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در  خصوص بهخ نسبی در این هندسه و بیشترین ما باشد می

 مقاطع بالای پره وجود دارد.

 
تغییرات ماخ نسبی جریان در لبه فرار پره  (:23)شکل 

 .بازدهروتور در حالت بیشترین 

تغییرات ماخ جریان در لبه حمله روتور در حالت  33شکل 

. همانند حالت بیشترین دهد میخفگی جریان را نشان 

نیز بیشترین مقدار ماخ در پره با ، در حالت خفگی بازده

 .باشد میکشیدگی به سمت عقب 
 

 
تغییرات ماخ نسبی جریان در لبه حمله روتور (: 33شکل )

 .در حالت خفگی جریان
 

تغییرات سرعت نسبی جریان در لبه فرار روتور در حالت 

نشان داده شده است. نمودار  31 خفگی جریان در شکل

به سمت جلو بیشترین انحراف مربوط به روتور با کشیدگی 

. این انحراف دهد میرا خصوصاً در مقاطع پایینی پره نشان 

شدید ضعف پره با کشیدگی به سمت جلو در شرایط خفگی 

 .دهد می جریان را نشان

 

تغییرات سرعت نسبی جریان در لبه فرار روتور (: 31شکل )

 .در حالت خفگی جریان

ر لبه فرار پره روتور تغییرات ماخ نسبی جریان د 32شکل 

. میزان تغییرات ماخ دهد میدر حالت خفگی جریان را نشان 

در هندسه پره روتور با کشیدگی به سمت جلو نسبت به 

حالت اولیه بسیار زیاد است. پره با کشیدگی به سمت عقب 

 مطابقت بیشتری با پره اولیه دارد.

 

 
ره تغییرات ماخ نسبی جریان در لبه فرار پ(: 32شکل )

 .روتور در حالت خفگی جریان

 خطوط جریان -3

 1دومینمربوط به نمودارهای خطوط جریان در  33 شکل

 .باشد می (2روتور و آی جی وی)در نظر گرفته شده 
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مورد  نمودارهای خطوط جریان در دومین (:33) شکل

 .نظر

 اعتبار سنجی حل -13

   ظرافزار مورد نحصول اطمینان از عملکرد نرم منظور به

بلی مورد مقایسه قرار با نتایج ق لبایست نتایج حاصمی

و نسبت فشار  بازدههای منظور نیاز است منحنیگیرد؛ بدین

قبلی که توسط آزمایش  اصلی )بدون تغییر( با نمونه پره

   که در  طور همانارزیابی گردیده است مقایسه شود. 

شود نتایج حاصل با مشاهده می 35و  32 هایشکل

 گیرد.قرار می تأیید( مورد %1)درحد  جزئیطایی خ

 
های اصلی با داده پره بازدهمقایسه نمودار  (:32) شکل

 .قبلی موجود

 
های قبلی مقایسه نمودار نسبت فشار با داده (:35) شکل

 .موجود
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بررسی عددی حداکثر میزان مجاز سوییپ رو مقاله در این 
 صنعتیاول یک کمپرسور  طبقهوتور ر پره 2و عقب 1به جلو
. ه استانجام شدبر روی عملکرد آن هوایی(  )با پایه خاص

با در نظر و  9پره با تغییر خط نشست پره هندسهاین تغییر 

 
1- Forward sweep 

2- Backward sweep  

3- Stacking line 
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سپس با استفاده از  گردیده،انجام  رفتن یک تابع درجه دوگ
اولیه  های تولید شده با نمونههندسه ،سی اف ایکس افزار نرم

روتور این  پرهدر  سوییپکه  دادشدند. نتایج نشان  مقایسه
شود اما باعث افزایش نسبت فشار طبقه می کمپرسور خاص

به سمت  سوییپدهد. از طرفی می طبقه را کاهش بازده
 با سوییپ بهجلو افزایش فشار کمتری را نسبت به پره 

کمپرسور در پره  طبقه بازدهاما  ؛نمایدمی ایجادسمت عقب 
به  با سوییپ روبه سمت جلو در مقایسه با پره  پبا سویی

به سمت با سوییپ  عقب بیشتر است. دبی خفگی نیز در پره
سمت عقب افزایش با سوییپ به  در پره و جلو کاهش یافته

 داشته است.

 نظر در شدهایجاد های پره این فرد به منحصر ویژگی
 هندسه دو در که است پره سوییپ تأثیر حداکثر گرفتن

یکسان  کشیدگی مقدار کاررفته به قیود به توجه با جادشدهیا
 .باشندولی در جهت عکس یکدیگر می

 با سوییپ رو به عقب توزیع فشار نسبتاً پرهدر 
نسبت به پره با سوییپ  ایبین پره ناحیهتری در یکنواخت

در پره با سوییپ به سمت رو به جلو وجود دارد. همچنین 
جریان در لبه فرار در حالت  تغییرات سرعت نسبی جلو

اصلی و پره با  پرهانحراف شدیدتری نسبت به  ،خفگی
 دارد.سوییپ رو به عقب 

مربوط به موج  این مقاله آمده دست بهیکی دیگر از نتایج 
بین دو پره است که نشان  ناحیهدر  جادشدهیاهای شوک

تر باشد پره نزدیک حمله دهد هر چه موج شوک به لبهمی
کند تا جایی که در حالتی که موج نیز افزایش پیدا می بازده

اتفاق  خفگیشود حالت فرار پره نزدیک می شوک به لبه
 افتد.می

 در اعمال سوییپ که رسد می نظر به طور این ادامه در

برای  را بهتری عملکرد ،این کمپرسور خاصروتور  پره

ه طبق بازدهدنبال دارد ولی هافزایش نسبت فشار طبقه ب

با تری در مجموع عملکرد مطلوب، ضمناً یابدکاهش می

در این کمپرسور مشاهده شده سوییپ به سمت عقب  اعمال

 است.
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