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ABSTRACT 
This research focuses on the design and optimization of the compression section of a low bypass ratio turbofan engine. 
The engine employs a three-stage axial fan and a ten-stage axial compressor for compression. Initially, a commercial 
software was used to conduct a preliminary design of the engine’s compression section based on engine cycle analysis 
results. The design’s performance was then modeled using computational fluid dynamics. This allowed for the evaluation 
of the software’s design performance and the calculation of its deviation percentage from the desired cycle analysis. 
Subsequently, insights from previous studies were utilized to optimize the initial design. The goal was to achieve the 
desired flow rate and pressure ratio by minimizing performance deviations. The findings indicate that the commercial 
software can generate designs that are within 20-30% of the desired design point. Moreover, it is feasible to reduce the 
design error to less than 20% through optimization. During the optimization process, the fan’s flow rate increased from 74 
to 86 kg/s, while the compressor’s flow rate rose from 57 to 59 kg/s. The pressure ratio of the fan also increased from 
2.46 to 2.54, and the compressor’s pressure ratio rose from 5.24 to 6.34. By leveraging previous research for 
optimization, the study managed to enhance the fan’s efficiency by 0.7% and the compressor’s efficiency by 1.5%. This 
increase was attributed to the reduction in shock waves in the fan and compressor chamber. 
Keywords: Axial Compressor, Axial Fan, Turbofan Engine, Aerodynamic Optimization 

 يا    مرحله 3و فن  يا    مرحله 10کمپرسور  یکینامیرودیآ يساز  نهیو به یطراح
موتور توربوفن با نسبت کنارگذر کم کی  

 )01/05/1403: انتشار، 16/04/1403 :یرشپذ، 18/03/1403: بازنگري، 16/02/1403: یافت(در

 دهیکچ
و  يا مرحله سه يفن محور کیموتور از  نیشده است. ا نهیو به یموتور توربوفن با نسبت کنارگذر کم طراح کیمطالعه، بخش تراکم  نیدر ا

سپس عملکرد طرح، با  ده،یقسمت تراکم موتور به انجام رس یمقدمات ی. ابتدا، طراحبرد یتراکم بهره م يبرا يا مرحله ده يکمپرسور محور کی
محاسبه شده است. به  کلیس لیدرصد انحراف آن از مطلوب تحل نیچن نیشده است. ا يساز مدل یمحاسبات الاتیس کینامیاستفاده از د

نشان  جی. نتادیو نسبت فشار موردنظر به دست آ یدب ،يات عملکردگشته تا با کاهش انحراف نهیبه هیسپس طرح اول ،یقبل قاتیکمک تحق
 يخطا توان یم نیموردنظر است. همچن ینقطه طراح يدرصد 30تا  20 هیدر حاش ییها طرح دیبه تول درقا يافزار تجار که نرم دهد یم

 شیافزا هیبر ثان لوگرمیک 86به  74از  فن یجرم یدب ،يساز  نهیدرصد کاهش داد. در طول به 20به کمتر از  يساز  نهیبه قیرا از طر یطراح
و نسبت فشار  54/2به  46/2از  زیاست. نسبت فشار فن ن داشته شیافزا هیبر ثان لوگرمیک 59به  57کمپرسور از  یکه دب یدر حال افت،ی

درصد و راندمان  7/0توانست راندمان فن را  ،یقبل يها افتهیبر اساس  يساز  نهیمطالعه با به نی. ااست افتهی شیافزا 34/6به  24/5کمپرسور از 
 .است شده یشیافزا نیدر محفظه فن و کمپرسور موجب چن يا    ضربه واجدهد. کاهش قدرت ام شیدرصد افزا 5/1کمپرسور را 
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 فهرست علائم و اختصارات  

Asp_Ratio نسبت نمود  
D_factor  فاکتوردیفیوژن 

div  دیورژانس 
ETA_ts_poly تروپیک کل به استاتیک بازدهی پلی 
ETA_tt_poly تروپیک کل به کل بازدهی پلی 

grad گرادیان 
K  ،ضریب هدایت حرارتیW/mK 
k شمارنده 

mb ،دبی کنارگذر Kg/s 
Mrel ماخ نسبی 

p فشار ،pa 
P01  ،فشار کل وروديkPa 
P2 ،فشار استاتیک خروجیkPa    

PR_tt  کل به کلنسبت فشار 
PR_ts نسبت فشار کل به استاتیک 

R ثابت گاز ،J/mol.K 
𝑅ℎ  هابشعاع ،mm 
𝑅𝑠  شرودشعاع ،mm 

Solidity صلبیت 
T دما ،K 

T01 ورودي، دماي کل K 
TR_tt نسبت دماي کل به کل 

U ،سرعت m/s 
U(h) ،سرعت مماسی پره در ریشه m/s 
U(t) ،سرعت مماسی پره در نوك m/s 

x  ،مکانm 
 علائم یونانی 

ρ  kg/m3چگالی،  
𝜇 ،ویسکوزیته دینامیکی Kg/ms 
𝜑𝜑 1 ،تابع استهلاك/s2 

 مقدمه -1

موتـور   يفـن و کمپرسـور محـور    ی آیروترمودینامیکطراح
، در چندین مرحلـه  نهیهزبه عنوان یک فرایند پر ییهوا يها

محاسـبات در   .اسـت  طراحی مقدماتی و ثانویه قابل بررسـی 
مرحله مقدماتی، اغلب بر مبناي روابط یک بعدي، دو بعـدي  

پـذیرد. چراکـه بـه علـت تعـدد       و دانش سیالات صورت مـی 
تـوان در   پارامتر هاي هندسی و هزینه محاسباتی گزاف، نمی

سـازي هـاي دقیـق      ها و بهینه   سازي  مرحله مقدماتی از شبیه
جـه حاصـل از طراحـی    بعـدي اسـتفاده کـرد. گرچـه نتی     سه  

شـده از دقـت کـافی برخـوردار          مقدماتی با کـد هـاي سـاده   
نیست، اما زمینه را جهت مطالعات ثانویه براي افزایش دقـت  

پـذیر در   کند. لازمـه یـک طراحـی توجیـه     محصول مهیا می
مرحله مقدماتی، علاوه بر شناسایی انواع روش هاي طراحی، 

ول است. براي وصـول  شناسایی معیار هاي یک طرح قابل قب
بایست بتواند با به کـارگیري   به چنین معیار هایی، طراح می

روش درست طراحی، مفروضات خود را در ارتباط با فیزیـک  
جریان آشفته کمپرسور، به خوبی انتخاب نماید. لذا شناخت 
ساختار هاي جریانی و پارامتر هـاي هندسـی تاثیرگـذار بـر     

ي، لادیمــ 60از دهــه  عملکــرد واحــد تــراکم الزامــی اســت.
 تحقیقات تجربی و عددي در زمینـه طراحـی ادوات تـراکم   

موجب توسعه روابط طراحی و شناخت ساختار هاي  ]4–1[
و  ]5[است. امروزه حل هاي عددي  ها شده   جریانی کمپرسور

آشـفته   انیاز جر نگرش عمیقی را  ]6[آزمایش هاي تجربی 
 .دهـد  قرار میراحان ط در اختیار بعدي درون کمپرسور سه  و 

موضوع  هب يا مقاله ی] ط7[همکاران و  يتقو 1392در سال 
 يمجموعـه فـن و کمپرسـور محـور     یکینـام یرودیآ یطراح

 يهـا  ها اعلام داشتند کـه روش  موتور توربوفن پرداختند. آن
جهت  انیخطوط جر يالمان محدود و انحنا محدود،تفاصل 

اسـت.   قابل اسـتفاده ها به  ها و فن در کمپرسور انیجر لیتحل
اعـلام   ،انی ـخطـوط جر  يروش انحنـا ضمن طراحی به  آنها

بـر   يبارگـذار در طول فرایند طراحـی، بایسـتی   داشتند که 
. آنهـا  فـرض شـود  متفـاوت   ،ها در طبقـات مختلـف   پره يرو

که در  بر طراحی اعمال نمودند را ی به صورت سهومی عیتوز
ارتقا درصد  5 فشار درصد و نسبت 2 کیزنتروپیآ یبازده ،آن

 يهـا  مشخصـه  نیتـر  هـا را از مهـم   تعداد پره نی. همچنیافت
نشان کردند که بـا   اعلام داشته و خاطر يساز نهیو به یطراح

 شیبرخـورد افـزا   هی ـانحراف و زاو هیزاو ،ها تعداد پره شیافزا
. در کنـد  یم ـ دیرا تشـد  يداری ـکه احتمال وقـوع ناپا  دیبا یم

 یاقدام به طراح ]8[ همکارانو  شاهیعل یحضرت 1395سال 
معادلات  حیو ضمن تشر نموده 137مرحله ناکا کمپرسور تک
اعـلام نمودنـد کـه     ،کمپرسور کینامیرودیآ یحاکم بر طراح

 
1 NACA 
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در گـذر   ياست تا سرعت محـور  نیا بر یدر اغلب موارد سع
 يهـا بـرا   بمانـد. آن  یبـاق  ریی ـاز محفظه کمپرسور بـدون تغ 

را  1شـارپ  یزبـان س ـ  هب ـ يوتریپکام يا روتور، برنامه یطراح
] 9[ او یقـات یتحق میو ت ـ یسیک 1383. درسال ندتوسعه داد

 يکمپرسـور محـور   یمراحـل طراح ـ  حیبه تشر يا مقاله یط
 حیآن توض ـ يمهم عملکـرد  يها هپرداخته و در باب مشخص

کمپرسور پرداخته و  يساز نهیمقاله به به نیاند. آنها در ا داده
 شیرا افـزا  کی ـزنتروپیآ یفشـار و بـازده   توانستند تا نسـبت 

مشخصه را  10و  لیپروف يمشخصه را بر رو 10دهند.  آنها 
. اند مختلف اتخاذ نموده یبه صورت ضخامت در گستره شعاع

 2يا يد یس ـ لی ـرا به پروف 65ناکا لیموفق شدند تا پروفآنها 

افـت در   بیها منجر بـه کـاهش ضـر    آن تیارتقا دهند. فعال
بهبود رفتار جریان  آنرا لیدلشد که مختلف  يها حمله هیزاو
ــه در  ــه حمل ــال   3لب ــد. در س ــلام کردن ــاریل 1391اع و  نگ

جانبـه   چنـد  يسـاز  نـه یمراحل به حی] به تشر10[ همکارش
خـود، ضـمن    قاتیپرداختند. آنها در تحق يکمپرسور محور

، بـر  یتجرب ـ يسـاز  نـه یو به یمقـدمات  یروند طراح ـ حیتشر
نمودند و  دیتاک یطراح يها مشخصه حیانتخاب صح تیاهم

لبـه   یبـا تمرکـز بـر نـواح     حیصح یاعلام داشتند که طراح
 ورتپـره و محفظـه ص ـ  نـوك  حدفاصل  و 4یحمله، لبه پشت

بـه کـاهش    ینمودند که اگـر بـازطراح   دیآنها تاک .ردیپذ یم
بهینه، گفت طرح  توان یختم شود، م یکینامیرودیآ يها افت

هـا را بـا کـاهش     افـت  نی ـ. کـاهش ا اسـت  تر نیز شـده  پایدار
پـره و  نـوك  کـاهش نشـت از حدفاصـل     ان،ی ـجر يها شوك

 قی ـدر لبـه حملـه، بـه تعو    انی ـمحفظه، کاهش انحـراف جر 
دو ســطح  انیــفشــار م فو کــاهش اخــتلا افتــادن جــدایش

ــره دانســتند یو مکشــ يفشــار ــگ و  1400. در ســال پ ژان
 وهیبه طور مفصل در مورد ش ـ، ]11[ يا مقالهطی ش نهمکار
آن  يارتقـا  تمیو الگـور  يکمپرسور محـور  یمقدمات یطراح
را نسـبت   یطراح ـ یاصـل  يهـا  د. آنها مشخصـه دندا حیتوض
 8مـاخ  ،یدوران، سرعت 7تی، صلب6العمل نسبت عکس ،5نمود

 
1 C Sharp 
2 Controlled Diffusion Airfoil (CDA) 
3 Leading edge 
4 Trailing edge 
5 Aspect Ratio 
6 Reaction 
7 Solidity 

نمودند.  یمعرف يو نسبت شعاع در ورود یدر خروج يمحور
 يبــر رو ياســتفاده از کــد دوبعــد  را بــا  يســاز نــهیبه

طبقه انجـام داده و موفـق شـدند     7و  6، 5، 3 يها کمپرسور
و  56/0 ،44/2 ،8/0بـه مقـدار    بی ـآنهـا را بـه ترت   یتا بازده

 شیکه بـا افـزا   دنددهند. آنها اعلام نمو شیدرصد افزا 34/1
 رییتغ 58/1تا  44/1 انیتعداد طبقات مقدار نسب نمود در م

 بیکـه ضـر   شـود  یم حاصل یهنگام یبازدهحداکثر و کرده 
 نی. همچن ـقـرار گیـرد   49/0تـا   44/0 انیالعمل در م عکس

 ـ   شیافزودند که با افزا  نـه یبه یتعداد طبقـات، سـرعت دوران
بـوده و عـدد مـاخ     ریمتغ قهیدور بر دق 6125تا  4053 انیم

نسب  ااست. آنه بوده 34/0در حدود  نهیدر حالت به یخروج
 نیشـتر یکـه در آن ب  یا به عنوان نسبتر 3/0 يورود یشعاع
، 1402در سـال  کردنـد.   یمعرف ـ شـود  یحاصـل م ـ  یبازده

سـازي    به توسعه روشی براي بهینـه  ]12[سیوگرن و یارانش 
چندجانبه و پارامتریک پره فن بر مبناي روش احناي جریان 

سـازي    پرداختند. آنها اعـلام داشـتند کـه بـراي یـک بهینـه      
ر پارامتر هـاي عملکـردي فـن ماننـد     کارآمد، بایستی در کنا

بازدهی، ماخ ورودي، حاشیه سرج، نسـبت نمـود، بارگـذاري    
سازي وزن و صرف سوخت را نیز   مرحله و عدد جریان، بهینه

ســازي  مـدل  ]13[و همکــارش علیرضــا ربیعـی  لحـاظ کـرد.  
ترمودینامیکی یک موتـور توربـوفن دو محـوره، بـا کنارگـذر      

 را  مجزا در شرایط نقطه طراحـی و خـارج از نقطـه طراحـی    
دهد که حساسـیت خفـه شـدن     نتایج نشان می دادند.انجام 

جریان کانال کنارگذر در صورت افزایش ماخ ورودي جریـان  
و  رفیعـی یاسـر   .به موتور، بیشتر از هسـته اصـلی آن اسـت   

مطالعه آزمایشگاهی توزیع فشارهاي محـوري   ]14[همکارش
 انجـام دادنـد.   و شعاعی در یک کمپرسور محوري گذر صوت

دهند که فشار کـل در هریـک از   ها نشان می نتایج آزمایش 
طبقات از ناحیه خط مرکزي به سمت پوسته و طوقه کاهش 

شـبیه سـازي عـددي     ]15[و همکاران طیبی رهنی .یابد می
خنک کاري لایه اي سه بعدي آشـفته غیـر قابـل تـراکم بـا      

نتایج  را انجام دادند. LESو  RANSاستفاده از رهیافت هاي 
در زاویـه تزریـق   در این تحقیق نشان دادکـه  به دست آمده 

نتایج تجربی همخوانی بسیار نتایج بدست آمده  با درجه  90

                                                                         
8 Mach 
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 ]16[در تحقیق دیگـري محمـودي و همکـارش    .داردخوبی 
بررسی عددي اثرات نـرخ جریـان تزریقـی از لبـه فـرار پـره       

ده از با اسـتفا را توربین گازي روي توزیع عدد ماخ سطح پره 
مقایسـه نتـایج مـدل    انجام دادنـد.   RNG.k-εمدل آشفتگی 

را بانتایج آزمایشگاهی دقت مدل مذکور  RNG.K-ε آشفتگی
براي نشان دادن افت عدد ماخ در لبه فـرار ناشـی از گردابـه    

 داد.هاي ایجاد شده در انتهاي آن نشان 
موتور یک تراکم  بخش ی مقدماتی پژوهش به طراح نیا در

افزار تجاري  براي این کار، نرم پرداخته خواهد شد.توربوفن 
NREC AXIAL قیطر نیبد. گرفته استقرار  مورداستفاده 

اي است که مسیر طراحی مقدماتی     این پژوهش اولین مطالعه
افزار  فن و کمپرسور را در داخل کشور با استفاده از این نرم

اتی در ي طراحی مقدمپارامترها که ییازآنجاکند.  تدوین می
ها را    افزار بسیار متعدد است، این مطالعه برخی از پارامتر نرم
دهد و نتیجه طراحی را  افزار قرار می پیشنهادي نرم صورت به

نماید. در این  بعدي گزارش می سه  سازي   با استفاده از شبیه
، دقت آمده دست بهمرحله، با مقایسه هدف طراحی و عملکرد 

ابی خواهد شد. این ارزیابی روشن افزار تجاري ارزی نرم
 يها فرضافزار تجاري، با  سازد که طراحی با این نرم می

افزار، چه مقدار به هدف نهایی نزدیک است. در  پیشنهادي نرم
شده و یا       مرحله بعد، با ایجاد اصلاحاتی در هندسه ایجاد

، آیرودینامیک مجموعه تراکم افزار نرمپیشنهادي  يپارامترها
سازي طرح  سازي قرار خواهد گرفت. هدف بهینه د بهینهمور

 مدنظرمقدماتی نزدیک نمودن عملکرد طرح اولیه به عملکرد 
سازي بر پایه  در تحلیل سیکل موتور است. این بهینه

در این مطالعه،  است؛ لذا دهیرسپیشین به انجام  يها افتهی
فن و کمپرسور  یمقدمات یطراح هاي لازم جهت نیاز پیش

درك بهتر  يسپس برا مورد بررسی واقع شده و وريمح
 ارائه خصوص نیدراتوضیحاتی ، افزار تجاري ی نرمروش طراح
 خواهد شد. 

مکانیزم هاي آیرودینامیکی -پیش نیازهاي طراحی -2
 واحدتراکم

ــواردي ــوج   م ــون م ــربههمچ ــدا ،1يا ض ــت ش،یج ــا اف  يه
ــامیرودیآ ــوج ضــربه   ،یکین ــلااي و     تــداخل م و  يمــرز هی

کـه   ییها دهیپد نیزتریبرانگ چالش عنوان به هیثانو يها انیجر

 
1 Shcok wave 

بـا آنهـا مقابلـه کننـد،      دی ـفراصوت با يها طراحان کمپرسور
این پدیـده  طراح از  روشن ].  فهم17،18[ شده است یمعرف
 خواهد شد.   یدقت طراح شیو افزا عیموجب تسر ها،

در اي     کنتـرل مـوج ضـربه   طراحی،  اصلی يها چالشیکی از 
اي بـه دو علـت       . موج ضربهنقاط خارج از نقطه طراحی است

سـاختار   کی ـ. دی ـآ یم ـ  دی ـپد یو برخـورد ناگهـان   2وژنیفید
ممکن است در طول محفظـه تـراکم    ي،ا منسجم موج ضربه

 نی؛ بنـابرا شده و ایجاد افت محلی نمایـد مجزا  ییها به شاخه
 دجوو انیاز دامنه جر ییشوك در هر جا لایهامکان مشاهده 

 نقطــهاي ممکــن اســت در هــر     مــوج ضــربههمچنــین دارد. 
در  مشـاهده شـود.   یسـرج تـا خفگ ـ   هی ـناح انیم يعملکرد

هـاي   به علت واماندگی جریان، اغلب موج سرنزدیکی شرایط 
در  کـه  یدرحـال . 3دهنـد  اي در مختصات مطلق رخ مـی     ضربه
مـوج   ریتأث تحتکمپرسور بیشتر  هاي نزدیک به خفگی، دبی

. افت حاصل از امواج ]19[اي در مختصات نسبی است     ضربه
، به علت سرعت بیشـتر سـیال   ها نوك پره یکیدر نزدشوك 

ــواحی،  ــلدر آن ن ــر توجــه قاب ــاهاســت.  ت ــات یگ ــوج  اوق م
 یسـطح مکش ـ  يرو يمرز هیلا انیبا جردر نوك  گرفته شکل

 .گـردد  یم ـ  يمرز هیلا شیو موجب جدا کند یم ها تداخل  پره
اي در     موج ضربه ياز سو یاعمال دیشد انیگرادعلاوه بر این، 

 حبـاب تحـت عنـوان   اي     هیناح دارشدنیپدموجب  لبه حمله
ختم  به تشدید جدایش در لبه حملهکه  گردد نیز می جدایش

مقدار . ي استریگ اندازه قابلاي با عدد ماخ     موج ضربه .شود می
بـالا   یکه منجر به بـازده  4ماخ نوك پره روتور يقبول برا قابل

تـلاش بـر ایـن    زده شده است.  نیتخم 1,3در حدود  شود یم 
 نیدر حـدود چن ـ  المقـدور  یبتوان حتها  يساز نهیبهاست تا با 

قبـول در   و عملکـرد قابـل   یبه نسبت فشار، بـازده  ییماخ بالا
نشـان   قـات یتحق .افـت ی دسـت  ینقطـه طراح ـ  خـارج از نقاط 

سـرعت   در طبقـه اول،  1,8تـا   1,7در نسـبت فشـار    ،دهد یم 
تحمل اسـت و   قابل هیمتر بر ثان 450در حدود  رنوك پره روتو

 است.انجام  قابلپذیر  توجیه يا گونه به یطراح
اي است که شـدت وقـوع       جدایش لبه حمله، دیگر پدیده

است.  رگذاریثتأآن بر عملکرد حرارتی و پایداري واحد تراکم 
پـره   ياز لبه فـرار بـر رو   شیشده پ     جدا انیجر که یدرصورت

را موجب خواهد شـد کـه افـت     یبزرگ 5کیو هیناح ند،یننش
 
2 Diffusion 
3 Surge 
4 Rotor 
5 Wake 



 135             ي و همکارانمحمود یمصطف: موتور توربوفن با نسبت کنارگذر کم کی يا    مرحله 3و فن  يا    مرحله 10کمپرسور  یکینامیرودیآ يساز  نهیو به یطراح

 

از وقــوع  پــس. کنــد یم ـ  لیــرا بــه کمپرســور تحم يدیشـد 
 يبـر رو  2به شرود 1بها   وارهیرانش از سمت د کی جدایش،

 انـات یکـه موجـب تجمـع جر    شود یم مشاهده  یسطح مکش
 شیتجمـع بـه افـزا    نی. اگردد یم    بها  در مجاورت يانرژ کم

 و زنـد  یم ـ دامـن   ویـک  هیو گسترش ناح يمرز هیلاضخامت 
     .دهد یم سوق  یکینامیرودیآ يداریبه ناپا راکمپرسور 

پـره   يو فشـار  یسطح مکش ـ انمی موجود فشار اختلاف
 وارهی ـبـه نشـت از حدفاصـل پـره و د     انیجر بیموجب ترغ

]. 20،21اسـت [   همراه يدیشد یآنتروپ دیکه با تول شود یم 
 داًیشدها    که عملکرد کمپرسور ]22[دهد  مطالعات نشان می
حسـاس اسـت و    وارهی ـحدفاصـل پـره و د  نسبت بـه میـزان   

شـود.   افزایش آن موجـب افـت عملکـرد آیرودینـامیکی مـی     
را افـزایش   نشـت شـده  افزایش این حدفاصل، مومنتوم جت 

نوك  هاي پره، گردابه نوكبا  بر همکنش اثردر  تجدهد.  می
که از لبه پره شـروع بـه توسـعه کـرده و در      دکن یم  ایجادرا 

امکـان تشـکیل    گونـه  نی ـا .دنشو یم منتشر  یخروج يراستا
نشـت   انی ـجر يها ساختار شود. استال تقویت می يها سلول

. آنهـا  دنشـکن  یم اي در هم     با موج ضربه بر همکنشنوك در 
خـتم  مـرتعش   ینواحتشکیل  بهبلکه  یموجب بلوکگ تنها نه

 زی ـن ییهـا  گردابـه  نیچن ـ حضـور . کمپرسور در خواهند شد
استال  ارتعاش آنها عمل کند، مگر يداریپا صورت به تواند یم 

 .را موجب شود یدوران
به  یبا حداکثر بازده يهر چه کمپرسور از نقطه عملکرد

کمپرســور  انیــجر کنــد، یم ـ اســتال حرکــت   هیــسـمت ناح 
رشد کرده  هیثانو يها انیبه خود گرفته، جر ییگذرا تیخاص

 به کی. در نقاط نزدابدی یم  شیافزا ها پره يبر رو يو بارگذار
کـار   يبـالاتر  نسبت فشـار به علت آنکه کمپرسور در  ،استال 
 شیبازگشت به سـمت ورود افـزا   يبرا انیجر لیتما کند، یم 
در مجاورت شرود را  یبازگشت يها انیجر دیتشدکه  ابدی یم 

 يهـا  سـلول  لیاز تشک یبه همراه خواهد داشت. استال دوران
سـرعت   بـیش از  یبا سـرعت که  دیآ یم  دیپد استاتیک استال

]. 23،24[ کننـد  یم ـ روتور در داخل دامنه کمپرسـور دوران  
بـوده و   پره همـراه  يبر رو يبارگذار شیبا افزا استال دورانی

 یشگاهیآزما جی. نتادهد یم سوق  بیرا به سمت تخر نیماش
به طـور کامـل    انیجر که یم به هنگا،  ]25[ داده استنشان 

ــت  ــ بازگش ــورد، یم ــد داد. همچنـ ـ  خ ــتال رخ خواه  نیاس

 
1 Hub 
2 Shroud 

نشت نـوك در جهـت    انیکه توسعه جر شده است داده نشان
بــه  ،لبــه حملــه يگــذرا انیــو تــداخل آن بــا جر یطــیمح
 ].26[ دیهد انجاماستال خوا يداریناپا

 طراحی و بهینه سازي پره -3

هــاي محــوري  ســازي مقــدماتی کمپرســور بهینــه طراحــی و 
 ،یمقـدمات  یهدف از طراح ـ. است دهیچیپفراصوت فرایندي 

حـدود  بـه   یابیدسـت  منظـور  بـه هـا   هندسه خام پره یطراح
 نیـی تع شیپاز  یکینامیو ترمود یکینامیرودیآ يها مشخصه

ــت  ــده اس ــدفی،  . ش ــین ه ــراي چن ــراح آب ــنامیرودیط  کی
ــاربردتر ــرد  نیپرک ــه عملک ــور را  ينقط ــن  موت ــر روي ای ب

 ینقطـه طراح ـ  عنـوان  بههاي عملکردي واحد تراکم،  منحنی
نقطـه   هـاي  مقـادیر مشخصـه   پس از انتخاب .دینما یاتخاذ م

بــا  ،و ســرعت دوران) نســبت فشــاردبــی جرمــی، (طراحــی 
 يایابعاد و زوا ،دوار آلات نیماشاستفاده از معادلات حاکم بر 

. در انجــام گیــرد مــورد محاســبه قــرار مــی یطــرح مقــدمات
 بیو ضـرا  یتجرب ـ يهـا  طراح از نمودار ،يبعد کیمحاسبات 

تا بتوانـد تخمـین درسـتی از شـرایط      ردیگ یبهره م حیتصح
 ،يدوبعـد  يهـا  . در صـورت وجـود کـد   داشـته باشـد   دئالیا

 دهـد  شیرا افـزا  یطراح ـسـرعت  تواند  میها  استفاده از آن

و  يبعـد  کی ـ اسـبات مح مرحلـۀ هـر دو   دییتأ]. پس از 10[
طراح عملکرد  ان،یجر يبعد با ابزار حل سه یستیبا ،يدوبعد

در محاسـبات   قـرار دهـد.   يمورد واکـاو  تر قیدق صورت بهرا 
 يهـا  در دور يعملکـرد  يهـا  ی، منحن ـ3تک لحظه يبعد سه

هـا در   تمـام افـت   ریتـأث کـه در آن   دی ـآ یم به دستمختلف 
طـراح   ي،بعـد  مشـهود اسـت. در مرحلـه سـه     یواقع طیشرا

. پـس از حـل   ابـد یدسـت  اسـتال   خفگـی و به مرز  تواند یم
 عملکرده و شد راجاستخ يها یمنحن دییتأو  انیجر يبعد سه

بـه   جیو نتـا  دهیرس ـ انی ـبه پا یمرحله طرح مقدمات ،حرارتی
 ].  10[ شود یم منتقل هیثانو یطراح
تواند براي ارتقاي یک طرح مقـدماتی بـه    سازي می بهینه 

 ازقــرار گیــرد.   مورداســتفاده هیــتوج قابــلیــک طــرح  
 توان یم کمپرسور  يها پره يبر رو انجام قابل يها يساز نهیبه

ایـن روش   .] اشـاره نمـود  29–27[ بعـدي  سه   يساز نهیبه به
 يامر يا انهیرا یتوان محاسبات شیبا افزاسازي  پرهزینه بهینه

 
3 Single chamber 
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  يسـاز  نهیبهاین ]. از اهداف مدنظر در 30[ شده استممکن 
و  یپـره، افـت بـازده    يبارگذارماخ، عدد به کاهش  توان یم 

 يسـاز  نـه یکـرد. به  اشـاره  یجرم یو دب نسبت فشار شیافزا
 یبازده شیدرصد موجب افزا 5/1تا  تواند یم ها  بعدي پره سه  

را به همراه کمپرسور پایدار  هیحاش شیو افزا شدهکمپرسور 
ــد ــته باش ــاتی]. تحق31،32[ داش ــان  ق ــتنش ــه  داده اس ک

و  لی ـشـکل پروف  ،1یانی ـتـار م  يای ـزوادر  راتییتغ نیکمتر
 بـر  یتـوجه  قابـل بـه طـور    هـا در هـر مقطـع    توزیع ضخامت

 جـاد ی]. ا33[ است رگذاریتأثفراصوت  يها عملکرد کمپرسور
کاهش  2/1به  4/1 حدود عدد ماخ را ازد توان یم  یقوس منف

شـود  درصـد   1,75به مقدار  یبازده شیمنجر به افزا دهد و
ضـخامت  تـوان   مـی  ،يا ضربهکاهش قدرت موج  ي]. برا30[

کرد کـه  اتخاذ  2درصد طول کورد 2در حدود را پره در نوك 
نیـز خـتم    یینهـا  موتور، و مصرف سـوخت تر شدن  سبکبه 

بـر عملکـرد    رگـذار یتأث یندس ـه يها . از مشخصهخواهد شد
تـار   يکمپرسور فراصوت، مکان حداکثر ضخامت پـره بـر رو  

کـه   دهـد  یم ـ نشـان   یشگاهیو آزما يعدد جیکورد است. نتا
تا  55 نیماب يها مکان حداکثر ضخامت پره مکان نیتر نهیبه

 يها لیپروف رییتغ ].34[ شود یم درصد طول کورد فرض  60
معکـوس باعـث    4کمبـر  يهـا  لیبه پروف 3يرویچند کمانه دا

 شیدرصـد و افـزا   77/1 هانداز به کیزنتزوپیآ یبازده شیافزا
 انـدازه  بـه  نسـبت فشـار  درصد و کـاهش   15/0 اندازه به یدب

   ].35[ شود یم درصد  08/0

 روش عددي -4

 طراحی مقدماتی و بهینه سازي-1-4

در این پژوهش، طراحی مقدماتی فـن و کمپرسـور محـوري    
 NRECافـزار تجـاري    یک موتور هـوایی بـا اسـتفاده از نـرم    

AXIAL  افـزار از چنـدین    . ایـن نـرم  اسـت  دهیرس ـبه انجام
گیرد. اما در  الگوریتم مختلف براي طراحی مقدماتی بهره می

م هاي الگوریت هاي آن با ورودي اینجا از الگوریتمی که ورودي
مطابقـت   ]36[ی فرخ ـ دیدر کتاب سـع  شده حیتشر یطراح

است. قابل ذکر اسـت کـه طراحـی فـن و      شده دارد، استفاده 
کمپرســور بــه صــورت مجــزا مــورد طراحــی قــرار گرفتــه و 

 
1 Meanline 
2 Chord 
3 Multiple circular arc (MCA) 
4 Camber 

ي  ي ارتقـا یافتـه   افـزار، نمونـه   الگوریتم مورد استفاده در نرم
افزارفـزارا بـراي    اسـت. در الگـوریتم نـرم    ]36[ یفرخ ـروش 

سبه بازدهی و حاشیه پایدار عملکـردي، از روابـط نیمـه    محا
افـزار را   هـاي نـرم   ورودي 1است. جدول  شده تجربی استفاده 

 دهد. براي طراحی مقدماتی فن و کمپرسور نشان می

 .افزار (مفروضات طراحی) هاي نرم ورودي :)1( جدول
 نام طرح کمپرسور فن -

- Air-
ideal gas Air-ideal gas سیال کاري 

rpm 10000 13450 سرعت دورانی 
KPa 353/101 03/316 فشار کل ورودي 

K 167/298 37/422  يوروددماي کل 
Kg/s 102 61/62 دبی جرمی 

 طبقاتتعداد  10 3 -
 عدد جریان 5/0 5/0 -

Deg 0 0 زاویه ورودي جریان 

- 12/3 2/8 
کل به  نسبت فشار

 استاتیک
 بازدهی کل به کل 87/0 87/0 -

- 85/0 85/0 
کل به  بازدهی

 استاتیک
 دیفیوژن فاکتور 5/0 5/0 -

Kg/s - 4/3 یجرم یدب Bleed 
- MCA MCA نوع پروفیل پره 

اسـت کـه    یطراح ـ يهـا  پارامتر نیتر  از مهم انیعدد جر
 شـده اسـت   شـنهاد یپ 9/0تـا   3/0 نیمـاب  يآن مقدار يبرا

هـاي   در طراحی مقدماتی فن و کمپرسـور از پروفیـل   ]. 36[
شده      . سایر موارد آوردهشده استي استفاده رویچند کمانه دا

. در آمـده اسـت   دسـت  بـه از تحلیل سیکل موتور  1در جدول 
ــدون  ــه، ب ــن مطالع ــور ای ــتفاده از الگ ــا تمیاس ــچیپ يه ، دهی

عــدم اســتفاده از  .گرفتــه اســت انجــام ســازي تجربــی بهینــه
و هـا     شـدید در پـارامتر  اصـلاحات  تر، الزام  پیچیده يها روش

 لی ـدلهـا در مرحلـه مقـدماتی اسـت.        گستردگی بازه پارامتر
ماننــد  ییهــا تمیعــدم اســتفاده از الگــور يکــه بــرا يگــرید
 نـه یتـوان متصـور بـود، هز    یم ـ  چندمنظوره يها يساز نهیبه
 26سازي   هیجهت اعمال آنهاست. شب یمحاسبات يبالا اریبس

بـار   نیچنـد  يرا بـرا  یمحاسـبات  نـه یعضو بخش تـراکم، هز 
هـا   چه رسد به انجام صد کند، یم گران  اریعملکرد بس لیتحل
تعیـین   ؛ لذاحالت ممکن نیتر نهیبه افتنیسازي جهت   هیشب
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امکـان  کـه   همرحل ـ نیدر اهندسی بهینه  يپارامترهامقادیر 
بر  مبتنی یاست، با روش ادیخود ز نهیطرح از نقطه به يدور

انجـام   و اصلاح مکرر مقادیرشده در مقالات      گزارش اتیتجرب
 .است رفتهیپذ

 سازي دینامیک سیالات محاسباتی  شبیه -2-4

آیرودینامیـک مجموعـه فـن و کمپرسـور      يساز مدلجهت  
 1سیانس ـ افـزار  نـرم  سـتم یاز مجموعه توربو سطراحی شده، 

افـزار   میـان نـرم  ایجـاد ارتبـاط    يبرا. شده استبهره گرفته 
تا در ابتـدا   است  یم الزا ،طراحی مقدماتی و مجموعه انسیس

را به  يبعد کی یطراح افزار نرمشده در      دیتول هاي طرحبتوان 
 دی ـبل افزار نرمشده در      . طرح وارددادانتقال  جن دیبل افزار نرم
حلگـر   ،توربوگریـد مش  دیتول افزار نرمامکان استفاده از  جن

 .  دینما یم  جادیرا ا ایکس اف دینامیک سیالات محاسباتی سی
فـن در   يها پرهیکی از بعدي  سه   ریتصو دهندهنشان  1شکل 

مشاهده نمـود   توان یم شکل  نیاست. در ا بلیدجننرم افزار 
بوده و در مقـاطع مختلـف    چشیپ يشده دارا     یکه پره طراح

تـوان   مـی   دجنی ـبلبا نرم افـزار   مختلف است. يایزاوا يدارا
توزیع ضخامت پروفیل را در طول خط کورد و توزیع زوایاي 

. زاوبه بتا، زاویه پره نسبت بـه جهـت   داد تغییررا  ۳و تتا ۲بتا
محوري و زاویه تتا نشان دهنـده میـزان پـیچش نسـبت بـه      

 است.  محور مبناي پره

 
شده در نرم      یطراح يپره  ازبعدي  سه   ییشما ):1(شکل 

 .دجنیافزار بل
شـده  توربوگریـد اسـتفاده    افـزار  نرمبراي تولید شبکه از 

 نیو بـا کمتـر   کی ـاتومات کـاملاً  صورت به افزار نرم نی. ااست
 O و H ي از نوعها شبکه انواع دیتولتوانایی کاربر،  یدسترس

 يدارا افـزار  نـرم  نی ـشـده بـه واسـطه ا        دی ـ. شبکه تولدارد را

 
1 Ansys 
2 Beta 
3 Theta 

و  ای ـاح هی ـدر لبه حمله، لبه فرار، ناح یمناسب اریبس تیفیک
به انـواع   افزار نرم نیدر ا يمرز هیلا. مش استدارا  يمرز هیلا

 y+ آن روش يهـا  نیتـر  مهـم که از  ردیپذ یم مختلف صورت 
و مقـدار   ین ـیتخم نولدزیعدد ر به باتوجهروش  نیاست. در ا

+y شـبکه   دی ـتول. در شود یم  دیتول يمرز هیلا، شبکه مدنظر
و شـده        روش اسـتفاده  نی ـهر دو بخش فن و کمپرسـور از ا 

شــبکه  تیــفیک .شــده اســتقــرار داده  2 مــدنظر y+مقــدار
مشـاهده نمـود.    2 شـکل در  توان یم روش را  نیبا ا يدیتول

فـن و   يهـا  از بخـش  کی ـهر يبراهاي محاسباتی  تعداد گره
 2در جـدول   شده نهیشده و نمونه به     یکمپرسور نمونه طراح

هـا، مجمـوع    است که تعـداد گـره   ذکر قابل .شده استآورده 
هاي یک محفظه از هر طبقه اسـت. ایـن تعـداد پـس از      گره

و بـا بـیش از    شده استمطالعه استقلال حل از شبکه نهایی 
است. شکل  ]37[ شده در     محاسباتی پیشنهاد يها گرهتعداد 

بـراي طبقـه آخـر    دهد کـه   نتیجه این مطالعه را نشان می 2
 يعضـوها . بـه علـت تعـدد    اسـت  دهیرسکمپرسور به انجام 

بخش تراکم و حساسیت بالاي طبقه آخر به کیفیـت شـبکه   
محاسباتی، طبقه آخر براي مطالعه استقلال از شبکه انتخاب 

کـه در صـورت    شـده اسـت  . در این مطالعه فرض شده است
 مـش حاضـر،   تی ـفیباکاستقلال نتایج طبقه آخر کمپرسـور  

اي با همان کیفیـت هسـتند،       که داراي شبکه يعضوهاسایر 
خواهند داد. تعـداد  ارائه نتایجی مستقل از شبکه محاسباتی 

محاســباتی طبــق مطالعــه اســتقلال از شــبکه در  يهــا گــره
(نقطه تـوپر سـیاه) کـه افـزایش      شده استاي انتخاب     نقطه

دبـی  درصـد در   3تـر از   ها موجـب تغییراتـی کـم      بیشتر گره
 محاسباتی ایجاد کند.

 

 
به  کمپرسوراستاتور طبقه آخر   مش مربوط به ):2( شکل

 نتیجه استقلال از شبکههمراه 
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 شبکه محاسباتی بهاطلاعات مربوط  ):2( جدول
Number of Nodes Component 

4690912 Fan (3 Stage) 
4688393 Fan (3 Stage)-Optimized 
10964396 Compressor (10 Stage) 

11417824 Compressor (10 Stage)-
Optimized 

شـود.   ایکس اسـتفاده مـی   اف در این مطالعه از حلگر سی
ــن ــانگین  ای ــا روش می ــر، ب ــادلات   حلگ ــدز، مع ــري رینول گی

بـه  را حل نموده و میادین سـرعت و فشـار را    راستوکسیناو
جـرم   ،)1بقاي مومنتوم (آورد. با استفاده از معادله  می    دست

میدان دما نیز محاسـبه   )4( ، و معادله حالت)3( انرژي)، 2(
   ].38[ شودمی

)1(  div�ρ�U�iU�k� = −
∂p�
∂xi

+ div�µ grad U�i�

− div(ρ�Ui′Uk′) 
)2(  div(ρ�U�k) = 0 

)3(  div�ρ�iU�k� = −p�
∂U�k
∂xk

+ div(K grad T�) + φ 

)4(  p� = ρ�RT� 

پایه فشار است کـه نتـایج    حلگري براین کد محاسباتی، 
کند. معادلات  ها ذخیره می حل و مشخصات سیال را در گره

دو گسسـته   خطـاي مرتبـه    بادقتکیفیت بالا و  صورت بهرا 
سه  یابی دروننماید. حلگر جمله دیفیوژن را با استفاده از  می
خطـی   تـک  یابی ـ درونجملـه گرادیـان فشـار را بـا      و یخط

هاي  جمله تنش يساز مدلبراي نماید. همچنین  محاسبه می
دلیـل  کنـد.   ] اسـتفاده مـی  SST k-ω ]35از مـدل   ویسکوز

استفاده از این مدل آشفتگی به علـت توانـایی بـالاي آن در    
 بـا رینولـدز کـم اسـت     ییهـا  انی ـجر يهـا  مشخصهتخمین 

 یخوب بهتوان  . این بدان معناست که با این مدل می]36،37[
در دیـواره را مـدل کـرد.      يمرز هیلاجریان آرام لبه حمله و 

شـده  فـرض   دئالیا صورت بهاین مطالعه، سیال عامل، هوا و 
شـرایط مـرزي در ورود و    عنـوان  بـه . فشار و دماي کل است

و از   شده ، شرط مرزي در خروج در نظر گرفتهفشار استاتیک
هاي مشـترك روتـور و اسـتاتور     در مرز Frozen Rotorمدل 

، بخــش دوار Frozen Rotorروش در . شــده اســت اســتفاده
ساکن در نظـر گرفتـه شـده و سـرعت دورانـی بـه        صورت به

گردد. محاسبات درون هر سلول  جریان اطراف آن اعمال می
رسـد.   بر مبنی روش معادلات مختصات متحرك به انجام می

کـه بررسـی    شده اسـت استفاده از این مدل زمانی پیشنهاد 

اسـتاتور   -ر روتـو  مکـنش بـر ه ناپایدار حاصـل از   يها دهیپد
با فرض تقارن جریان در کـل محفظـه   . ]38[مدنظر نباشد   

کمپرسور و فن دامنه محاسباتی به تعداد هر پره از هر طبقه 
و  3شـکل  تقسیم گشته تا هزینـه محاسـبات کـاهش یابـد.     

شرایط مرزي حل دینامیـک سـیالات    دهنده نشان 3جدول 
فشـار خروجـی    کـه  ییازآنجادر این جدول،  .استمحاسباتی 

شده متفاوت است، سـلول مربـوط        نمونه اولیه و نمونه بهینه
، دبـی  mb. همچنـین  شـده اسـت  به فشار خـالی قـرار داده   

 جرمی خروجی میان مرحله است.
 

 
 مدل محاسباتی يمرز طیشرا ):3( شکل

 شرایط مرزي مربوط به فن وکمپرسور):3(جدول 
Fan 

 Outlet Inlet 

N [rpm] P2 
[kpa] mb [kg/s] T01 

[K] P01 [kpa] 

10000  - 298 353/101 

Compressor 

 Outlet Inlet 

N [rpm] P2 
[kpa] mb [kg/s] 

T01 
[K] P01 [kpa] 

13450  4/3 422 81/315 

 نتایج -5

 NREC AXIALخروجی  -نتایج طراحی مقدماتی -1-5

 يبعـد  کینتایج عملکردي در این بخش با استفاده از روابط 
ی شـعاع  عی ـتوز. شده اسـت طراحی محاسبه  افزار نرمتوسط 

طبـق  مشـاهده کـرد.    4توان در شـکل   میرا  طرح مقدماتی
و  450شکل، قطر ورودي فن و کمپرسور به ترتیب به اندازه 

کـه نـوع    افـت یدر توان یماست.  متر محاسبه شده میلی 300
هاب و شرود متغیر است. درحالیکه  فن از نوع منحنی  روتور

 است.   شده  یهاب ثابت طراح از نوع شعاع نوع روتور فن



 139             ي و همکارانمحمود یمصطف: موتور توربوفن با نسبت کنارگذر کم کی يا    مرحله 3و فن  يا    مرحله 10کمپرسور  یکینامیرودیآ يساز  نهیو به یطراح

 

  توزیع شعاعی فن محوري و کمپرسور پرفشار ):4( شکل

] هـر  36فشار و دمـاي کـل[   نشان دهنده نسبت 5شکل 
شـود   است. مشاهده می طبقه از فن و کمپرسور طراحی شده

 هر طبقـه فشار  که با نزدیک شدن به طبقات خروجی، نسبت
یابد. شیب کاهش در فن بیش از کمپرسور اسـت.   کاهش می

هاي سرعت در طبقـات   توان تغییر بیشتر مثلث دلیل آنرا می
دهـد   فن نسبت به طبقات کمپرسور دانست. نتایج نشان می

که روند تغییرات نسبت دماي کـل هـر طبقـه نیـز کاهشـی      
فشـار   به طور کلـی نسـبت  اما با روندي بسیار کند تر.  ،است
کنـد. درحالیکـه    تغییـر مـی   17/1تا  62/1از  طبقهیک کل 

در طبقه اول فـن   15/1طبقه از یک مقدار نسبت دماي کل 
 در طبقه آخر کمپرسور متغیر است.  05/1تا 
 

 
فشار و نسبت دمایی فن محوري و  نسبت ):5( شکل

 کمپرسور پرفشار 
در  ]36کمپرسـور [ مجموعـه فـن و   بازدهی هر طبقه از 

اســت. همــانطور کــه مشــاهده  شــده نمــایش داده  6شــکل 
کمپرسور و فـن در طبقـات    شود، کمترین میزان بازدهی می

. افت بازدهی در طبقات اولیه هـر دو  است شدهاولیه مشاهده 
بخش فن و کمپرسور به علت افزایش ناگهانی سرعت سـیال  

 . است رخ دادهدر لبه حمله 
این بدان معناست که ماخ نسبی در ورودي بیشتر بـوده  

ها کمتر اسـت. ایـن امـر موجـب      و چسبندگی جریان به پره
بـه جریـان منتقـل     یخـوب  بهشود تا کار مکانیکی موجود  می

بـازدهی کمپرسـور   طبق نتایج  نشده و افت بازدهی رخ دهد.
 از بازدهی فن کمتر است.  مراتب بهپرفشار 

 
 پرفشار  و کمپرسورهر مرحله از فن  بازدهی ):6(شکل 
تـا حـدود    بـار  کیدهد که فشار در فن از  نشان می نتایج

بار (فشار خروجی فـن)   5/3بار و در کمپرسور از حدود  5/3
 273دمـا در فـن از    .یابد بار افزایش می 25تا مقدار تقریبی 
 به 420و در کمپرسور از  ،درجه کلوین 436درجه کلوین تا 

بـا  روند خطی و فشار  یکبا دما  رسد. درجه کلوین می 849
. کنـد  در طول واحد افزایش پیدا می  روندي تقریبا لگاریتمی

دما در طول طبقـات بـا شـیب بیشـتري     در طبقات ابتدایی 
کـار  در طبقـات اولیـه،   یابـد.   نسـبت بـه فشـار افـزایش مـی     

، شود تا افزایش فشـار  بیشتر صرف افزایش دما می ،مکانیکی
که با تولیـد انتروپـی همـراه اسـت. طبقـات انتهـایی نقـش        

 این درحالیسـت کـه   .کنند بیشتري در افزایش فشار ایفا می
. در طول طبقـات تقریبـا ثابـت اسـت    افزایش دماي طبقات 

افزایش تاثیر طبقات انتهایی بر فشار به دلیل تقویـت پدیـده   
  ي دیفیوژن به علت افزایش سرعت نسبی سیال است.

توانـد مـا را در طراحـی بهتـر بخـش       که می يها املاز ع 
 ازی ـهاي انتقال قدرت یاري کند، تـوان موردن  توربین و سیستم

جهت تحویل نسبت فشار و دبی موردنظر است. از شکل کلی، 
] 36[ است که هر طبقه از فـن محـوري تـوان    افتیدر قابل 7

بـه طـور    .کمپرسـور نیـاز دارد  هـر طبقـه   بیشتري نسبت بـه  
برابــر تــوان  8/1هــر طبقــه از فــن،  ازیــتــوان موردن ،یبــیتقر

 شـتر یبـه علـت تعـداد ب    گرچه در کمپرسـور،  کمپرسور است.
محاسـبه  برابر توان کـل فـن    8/1در حدود  یتوان کل ،طبقات

 رایز کند؛ یمهر طبقه از فن، توان بیشتري مطالبه شده است. 
 به گذر دبی بیشتري است. توان کلی بیشتر در کمپرسورملزم 

 بیشتر است. نسبت فشاربه علت تعداد بیشتر طبقات و ایجاد 

 
 قدرت مورد نیاز فن محوري و کمپرسور پرفشار ):7(شکل 
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بـر عملکـرد آیرودینـامیکی و     رگـذار یتأثهاي  از مشخصه
ایـن   .هـاي هـر طبقـه اسـت     اي بخش تراکم، تعداد پره    سازه
حدودي در بخش طراحی مقـدماتی تخمـین    صورت به تعداد

سـازي    ، در یکپارچـه ثانویـه شود و در بخش طراحـی   زده می
ــل  ــه   ســه  تحلی ــل ســازه، بهین بعــدي آیرودینامیــک و تحلی

دهد که در طول بخش تـراکم از   نشان می 8 گردد. شکل می
ها  طبقه ابتدایی فن تا آخرین طبقه کمپرسور، تعداد استاتور

تعداد  ).163تا  26 یابد (از می افزایشطی خ باًیتقر صورت به
بـه خروجـی بخـش تـراکم      شدن کینزدهاي روتور نیز با  پره

اما با رفتـاري متفـاوت در کمپرسـور و فـن.      ،یابد افزایش می
روندي خطی ها در فن  شود که افزایش تعداد پره مشاهده می
این رونـد  در کمپرسور  که است یدر حالکند. این  را طی می

. بـه زبـان دیگـر، طبقـات انتهـایی      لگاریتمی اسـت  کاهشی،
کمتـري   هایی بـا اخـتلاف تعـداد پـره     کمپرسور داراي روتور

هــاي روتــور از  هسـتند. همچنــین در کمپرســور تعــداد پــره 
هـاي روتـور    در فن تعداد پـره  که یدرحالاستاتور کمتر است 

حساسیت بیشتر کمپرسور بـه ناپایـداري سـرج     .استبیشتر 
 این تفاوت است. دلیل احتمالی

 
هاي  فن محوري و کمپرسور پرفشار  تعداد پره ):8( شکل

 موتور
هـاب،    دهد که میـان توزیـع شـعاعی در    نتایج نشان می

تارمیانی، و شرود و تغییرات زاویه پره در همـین مقـاطع، در   
اي مسـتقیم وجـود دارد. ایـن بـدان         طول واحد تراکم، رابطه

 يای ـزوامعناست که با تغییرات شعاعی در طول واحد تراکم، 
ي تغییـر  النهـار  کند که سرعت نصف تغییر می يا گونه بهپره 

سـرعت  چندانی را در طول واحد متحمل نشود. طبق نتایج، 
به علت دبـی  که  در فن بیش از کمپرسور است يالنهار نصف

میـانگین در طبقـات    يالنهـار  نصـف . سرعت استبیشتر آن 
متـر بـر    185و در فـن در حـدود    130کمپرسور در حدود 

 شیبـه افـزا   الیسرعت س ـ شیافزا .شده استمحاسبه ثانیه 
درگ  يروی ـن واره،ی ـاز حدفاصل نوك پره و د یناش يها افت

هــا از  فاصــله میــانی پــره .انجامــد یمــ يمــرز هیــلا و وارهیــد
هاي هندسی است که مقـدار آن بـه طـور دقیـق از      هصمشخ

نیسـت. در   محاسبه قابلطراحی مقدماتی  يبعد کیمعادلات 
حـدودي   انـدازه  بـه ] کـه ایـن فاصـله    36[ آمده استمراجع 
برابر طول کـورد پـره اسـت. تغییـرات      25/0تا  23/0 مابین

شـده   داده نشـان  9اي در شـکل      طول کورد و فاصله میان پره
این نسبت را در هر بخـش روتـور    افزار نرمطبق نتایج، . است

کنـد. مشـاهده    طول کورد لحـاظ مـی   3/0یا استاتور معادل 
شود که با کاهش طول کـورد در طـول طبقـات، فاصـله      می

 یابد. اي نیز کاهش می    پره میان

 
هاي هر طبقه از  فاصله میان پره و طول کورد پره):9( شکل

 فن محوري و کمپرسور پرفشار 

هاي هندسی و  است که مشخصه یالزام طراحیپس از 
آیرودینامیکی طـرح جهـت بررسـی اجرایـی بـودن آن بـا       

مقایسه شـود. همـانطور    ]36شده در منابع [     هاي ذکر معیار
هاي بدست آمـده   تر گفته شد، بسیاري از خروجی که پیش

در طراحی مقدماتی در مراحل بعدي، یعنی طراحی دقیق، 
هاي حرارت و سـازه انجـام    که در سیکلی یکپارچه با آنالیز

پذیرد، دچار دگرگونی خواهند شـد. بنـابراین عـدول از     می
شـده در منـابع کـه ویـژه طـرح نهـایی            هـاي ذکـر   هاي مرز
اي کـه بسـیار       اولین مشخصـه  قابل انتظار است. ،باشند می

دهد،  هاي فراصوت را تحت تاثیر قرار می عملکرد کمپرسور
تـوان بـه    ماخ نسبی جریان است. از مقدار این مشخصه می

اي و حتی میـزان بارگـذاري روي پـره یـا         شدت موج ضربه
. میـزان حـداکثري کـه بـراي ایـن      بردجدایش جریان پی 

. همانطور کـه از  است  7/1است، کمتر از  ذکر شدهمشخصه 
قابل دریافت است، مقدار این مشخصـه در هـیچ     10شکل 

 7/1شـده بـه مقـدار         یک از طبقات بخـش تـراکم طراحـی   
 باشد. نزدیک نمی
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توزیع ماخ نسبی هر طبقه از فن محوري و  ):10( شکل
 کمپرسور پرفشار 

 ، عدد جریان استشده محدودیت دیگري که بدان اشاره 
کـه مقـدار عـدد     شـده اسـت   دی ـتأکاست.   و عدد بارگذاري

و عـدد بارگـذاري مـابین     بوده 9/0تا  3/0جریان باید مابین 
در تمــام  ،11 شــکل بــر اســاسآیــد.  بــه دســت 5/0تـا   2/0

 .شده استرعایت این حدود  ،هاي طبقات بخش تراکم روتور
 

بارگذاري در هر طبقه توزیع عدد جریان و عدد  ):11( شکل
 از فن محوري و کمپرسور پرفشار

عنـوان یـک مشخصـه هندسـی پـره       نسبت نمود پره که به
بـر   1شود، برابر نسـبت مجـذور طـول واقعـی اسـپن      معرفی می

]. مقـدار حـدودي بـراي میـانگین     36[ مساحت سطح پره است
اسـت کـه    اعـلام شـده   4تـا   1مابین این مشخصه در هر طبقه 

دهـد کـه در تمـام     نشان مـی  12. شکل است 2از معمولا کمتر 
و میـانگین   کـرده اي از ایـن محـدوده تجـاوز ن       طبقات هیچ پـره 

 .است آمدهمقادیر براي استاتور و روتور در مقادیر معمول بدست 

توزیع نسبت نمود پره در هر طبقه از فن  ):12( شکل
 محوري و کمپرسور پرفشار 

 
1 Span 

هـاي هندسـی همچـون     مشخصـه  اهمیـت در منابع بـه  
. حـدودي کـه   شده استو نسبت شعاعی نیز اشاره  صلبیت 

کـه   حـدودي  اسـت.   2تا  1براي صلبیت تعیین شده، مابین 
مقـداري در حـدود    ،شـده اسـت  نسبت شعاعی معرفی  براي

مفهـوم اسـت کـه نتـایج      13. از نتـایج شـکل   باشـد  می 9/0
اما آنهـا را   ،شده استطراحی مقدماتی نزدیک به حدود ذکر 

این انحراف باید اشاره کرد که مقادیر  موردکند. در  ارضا نمی
هاي هر طبقـه در طـول فراینـد طراحـی      شعاعی و تعداد پره

انحـراف در هـر    کـه  ییازآنجـا  .دقیق دچار تغییر خواهند شد
تـوان ایـن انحـراف را     در ایـن مرحلـه مـی    ،یک اندك اسـت 

 دانست. قبول قابل

توزیع نسبت شعاعی و صلبیت پره در هر طبقه  ):13( شکل
 از فن محوري و کمپرسور پرفشار 

مهم که در مراجع به اهمیت آن اشـاره   هاي مشخصهیکی از 
، سرعت مماسی پره اسـت کـه حـدودي کمتـر از     شده است

هاب بـراي    متر بر ثانیه در 380متر بر ثانیه در نوك و  450
اسـت. مشخصـه بسـیار مهـم دیگـر، مقـدار        آنها تعیین شده

اسـت کـه معـرف تمایـل جریـان بـه        ]36[دیفیوژن فکتـور  
باشد. حـدود دیفیـوژن فکتـور مقـداري      استال میناپایداري 
هـاي   است. با دقت در شـکل  در نظر گرفته شده 6/0کمتر از 

احـی  شده طر     هاي ذکر توان دریافت که مشخصه می 15و  14
شده قرار دارد (جـز مقـدار        هاي تعیین مقدماتی در داخل مرز

فکتور در روتور طبقه آخر کمپرسور که بـه مقـدار    دیفیوژن
 .شده و قابل چشم پوشی است)     اندکی از محدوده خارج

 
دیفیوژن فکتور در هر طبقه از فن محوري و  ):14( شکل

 کمپرسور پرفشار 
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توزیع سرعت مماسی ریشه و نوك پره در هر  ):15( شکل

 طبقه از فن محوري و کمپرسور پرفشار

 CFDخروجی  –عملکرد طرح مقدماتی و طرح بهینه  -2-5

 شـده  نـه یو نمونـه به  )PD( هی ـطرح اول النهاري نصفشماي 
)OPTعملکـرد   .اسـت  شـده  نشـان داده   16شـکل  در  ) فن

ــدول   ــک در ج ــامیکی هری ــه  4آیرودین ــده خلاص ــت. ش  اس
، بـه  اولیـه شـده       شود، نمونه طراحی می همانطور که مشاهده 

درصـد در   21و   درصـد در دبـی جرمـی    27میزان حدودي 
از هدف طراحـی (نتیجـه تحلیـل     فشار حاوي انحراف نسبت

شـده بـه    است. این انحرافات براي نمونه بهینه سیکل موتور)
فشـار   صد در نسـبت در 19و   درصد در دبی جرمی 16مقدار 

عدد جریـان   سازي، مقدار بهینهاست. جهت  کاهش داده شده
تغییـر داده شـده و سـپس     46/0بـه   5/0 فن در نرم افزار از

اسـت. همـانطور کـه در     تغییرات شعاعی بدان اعمـال گشـته  
بزرگتر دهانه فن در نمونه بهینه، شود،  می مشاهده  4جدول 

نمـوده و متعاقبـا، در   ب و شـرود تغییـر   ها  شده، فرم منحنی
اسـت. از   هـا بـا افـزایش همـراه بـوده      تمام طبقات طول پـره 

، اسـت  تغییـرات شـعاعی   ی ازآنجایی کـه توزیـع زوایـا تـابع    
دچـار   نیز شده توان دریافت که زوایاي پره ي نمونه بهینه می 

تغییر عدد جریان  واسطۀاست. این تغییرات به  تغییرات شده
ه و برخلاف اصلاحات شعاعی کـه  در نرم افزار صورت پذیرفت

، کـاملا اتوماتیـک محاسـبه     اعمال شـده  افزار بلیدجن در نرم
 924شـده نهـایی داراي قطـر دهانـه      . طـرح بهینـه  انـد  شده
متر (بدون تغییرات دستی)  میلی 333متر و قطر ریشه  میلی

باشد. این در حالیست که در نسخه طراحـی اولیـه قطـر     می 
اسـت.   متر بـوده  میلی 380طر ریشه میلی مترو ق 900دهانه 

قطر ریشه در تمام طبقات (جز روتور طبقه اول) بـه میـزان   
قطـر نـوك    کـاهش و به صورت دستی  ،متر میلی 10تقریبی 

متر افـزایش داده   میلی 10به میزان تقریبی ، در تمام طبقات
 20عملکـردي بـا کمتـر از     با اعمال این تغییـرات  .است شده

. قطر نـوك  است شدهدریافت  یدرصد انحراف از هدف طراح

 583و  784و قطر ریشه خروجی طراحی اولیـه بـه ترتیـب    
متـر تغییـر    میلـی  523و  791که بـه مقـادیر     متر بوده میلی
متـر بـه    میلـی  570سازي، طول فن از  است. طی بهینه کرده
تغییـر عـدد جریـان،    و بـا   کـاهش داده شـده  متر  میلی 520

 ازنشـان   ایـن  .است ها به صورت تقریبی نصف شده تعداد پره
 کاهش وزن محصول به صورت قابل توجهی دارد. 

 

 

 
 (PD) 

 

(OPT) 

و نمونه   (PD)هیطرح اول يالنهار نصف يشما -):16( شکل
 فن  (OPT)شده نهیبه

و   )PD( هیطرح اولعملکرد آیرودینامیکی  ):4( جدول
 فن ) OPT( شده نهینمونه به

Fan (PD) )OPT( 

Mass Flow Rate [kg s^-1] 25/74 86 

Total Pressure Ratio 46/2 54/2 

Total Temperature Ratio 37/1 38/1 

Polytropic Efficiency (t-t) % 34/83 84 

شـده بـه مقـدار     دهـد کـه طـرح بهینـه     مـی  نتایج نشان 
نسـبت  درصد داراي بازدهی بیشـتري اسـت و    7/0حدودي 

 ماخ نسـبی ایجاد کند. از تغییرات  تواند را میبیشتري  فشار
در طـرح   ثانویههاي  توان دریافت که جریان می  17در شکل 

طبـق نتـایج،    .اسـت  افتـه ی کاهشبهینه نسبت به طرح اولیه 
بـار افـزایش    3/2بار به  2فشار فن در نسخه بهینه از حدود 

 .کرده استپیدا 

 
 هیدر طول طبقات طرح اول یماخ نسب عیتوز ):17( شکل

(PD)  شده نهیو نمونه به (OPT)  فن 

220
270
320
370
420

U(t).in_Rotor [ms^-1]
U(h).in_Rotor [ms^-1]
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که بیشترین ارتقاي بـازدهی در فـن    دهد نتایج نشان می
هـاي   بـردار  18. در شـکل  اسـت بهینه معطوف به طبقه اول 

و  5/0 ،02/0سرعت بر روي خطوط جریـان در سـه مقطـع    
دهـد کـه    می است. شکل نشان  درصد اسپن رسم شده 98/0

تر و درهم  هاي نوك در روتور طرح اولیه بسیار انباشته گردابه
اسـت.   شـده  هاي نوك در روتور نمونه بهینه تر از گردابه تنیده

ها بیشتر به علت درهمکنش جریان لایه مرزي بـا   این گردابه
 . اند یافتهاي توسعه     موج ضربه
ها در پشـت   دهد که گردابه می وضوح نشان به  18شکل 
اي (مکان هندسی نقاطی بـا مـاخ نسـبی بـیش از         موج ضربه

انـد) انباشـت    هایی که با رنگ قرمز مشخص شده حجم -یک
هـاي   است که گردابه نشان داده شده  18شوند. در شکل  می 

اند و موجب بلوکگی جریـان   نوك در آن ناحیه از پره وامانده
هاي بنفش رنـگ کـه معـرف مکـان هندسـی       حجماند.  شده

در برگیرنـده   ،نقاطی بـا مـاخ مطلـق بـیش از یـک هسـتند      
شود که  می مشاهده  18  باشند. در شکل می هاي نوك  گردابه
 9/2و  9/32هاي بـه رنـگ قرمـز و بـنفش بـه ترتیـب        حجم

اند. در حالیکه  درصد از حجم کل روتور طبقه اول را برگرفته
ــراي  ــادیر ب ــن مق ــه   ای ــه ب ــر  7/0و  97/36طــرح بهین تغیی

دهد که در نمونه بهینه بـه   می . این تغییرات نشان است یافته
درصد بلوکگی جریان و درهمکنش جریان نـوك   2/2میزان 

شـود کـه    مـی  است. علاوه بر این ملاحظـه   کاهش پیدا کرده
تر از گردابه نـوك   گردابه نوك در استاتور طرح اولیه گسترده

است و همچنین در میدان جریان طرح بهینـه   در طرح بهینه
اسـت کـه در    اي در نزدیکی ریشه ایجـاد شـده      گردابه گوشه

شـود. بـا علـم بـر اینکـه       مینمیدان جریان طرح اولیه دیده 
هاي استال به عنوان چاه انرژي در جریـان کمپرسـور    گردابه
تـوان نتیجـه گرفـت، تـاثیر آیرودنـامیکی       می کنند،  می عمل 

هاي نوك و بلوکگی جریان در طبقـه اول   ایز گردابهکاهش س
اي در استاتور طبقـه اول آن      فن بهینه بر ظهور گردابه گوشه

 4کند که در انتها باعث بهبـود بـازدهی بـه میـزان      می غلبه 
 شود. می درصد نسبت به نمونه اولیه 

شـده   کمپرسور پرفشار محوري و نمونه بهینهطرح اولیه 
. همـانطور  اسـت  نشان داده شده 5جدول و  19 شکلآن در 

، به خوبی به دبـی مـد   اولیهنمونه دبی شود،  می که مشاهده 
فشار همچنان از هـدف طراحـی    نظر نزدیک است، اما نسبت

 34و   درصـد در دبـی جرمـی    8انـدازه    فاصله دارد. نتایج به
اسـت.   از هدف طراحـی  فشار حاوي انحراف درصد در نسبت

درصـد در   4شـده بـه مقـدار     نمونه بهینه این انحرافات براي
ــی  ــی جرم ــبت  20و   دب ــد در نس ــاهش داده   درص ــار ک فش

سازي، تنهـا زاویـه لبـه فـرار مربـوط       است. جهت بهینه شده
انـد.   هاي هر طبقه به صـورت دسـتی اصـلاح شـده     استاتور به

ها کاهش داده شـده   زاویه لبه فرار استاتورسازي،  براي بهینه
جریان در خروجی هـر طبقـه بـا زاویـه     است تا  و تلاش شده

مطلـق صــفر وارد طبقـه بعــدي شـود. ایــن اصـلاح موجــب     
شود تا مقدار پیچش اعمـالی بـه جریـان بیشـتر شـده و       می 

فشــار و دبــی نیــز افــزایش یابــد. در نمونــه   متعاقبــا نســبت
هاي ریشه و نوك، چه از نظر طولی و چـه   شده منحنی بهینه

شده تعداد  اند. در طرح بهینه هاز نظر شعاعی بدون تغییر ماند
قطـر ریشـه و    ،است. در هر دو طرح ها نیز تغییري نکرده پره

متـر و قطـر ریشـه و     میلـی  606و  324نوك ورودي معادل 
  424و  324نوك خروجی معادل 

دو طـرح از   محـوري هـر  . طول شده است محاسبهمتر  میلی
 باشد.   می متر  میلی 965کمپرسور در حدود 

و نمونه  )PD( هیطرح اول یکینامیرودیعملکرد آ ):5( جدول
 کمپرسور )OPT( شده نهیبه

Compressor (PD) )OPT( 

Mass Flow Rate [kg s^-1] 09/57 4/59 

Total Pressure Ratio 24/5 34/6 

Total Temperature Ratio 77/1 87/1 

Polytropic Efficiency (t-t) % 59/82 08/84 

شـده تـوان ایجـاد     کمپرسـور بهینـه  که شود  مشاهده می
بار را دارد در حالیکـه ایـن فشـار در     19,5فشاري در حدود 

است. توزیع عدد ماخ نسـبی   بوده 15,3طرح اولیه در حدود 
شده کمپرسور به صورت میانگین  براي دو طرح اولیه و بهینه

 نشان   20شکل  در النهاري   شده بر روي صفحه نصف     گیري
. از شکل مشهود است کـه در تمـام طبقـات    شده استداده 

طبقات آخـر، عـدد مـاخ نسـبی در اسـتاتور کـاهش        ژهیو به
معنی کاهش جریانات ثانویـه   بهداشته است که  يریچشمگ

توان  می  طور نیهم. استهاي استاتور  روي پره و بارگذاري بر
دریافــت کــه جــز در روتــور طبقــه دوم، در ســایر طبقــات،  

. از شـکل  بوده استتر  مناطقی با عدد ماخ نسبی بالا متمرکز
 یطـورکل  بهشود که میانگین عدد ماخ نسبی  می ملاحظه  20

نشـان از  است کـه   افتهی کاهشدر طبقات بعد از طبقه سوم، 
 دارد. رآخ طبقه هفتبهبود عملکرد آیرودینامیکی در 
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قاي آیرودینامیکی در طبقـه آخـر کمپرسـور    تار که ییازآنجا
تر است، جریان ایـن طبقـه را بـراي بررسـی      بسیار محسوس

دهـیم. بـدین منظـور     مـی  مکانیزم ارتقا مـورد بررسـی قـرار    
براي طـرح اولیـه و    98/0و  02/0ها  خطوط جریان در اسپن

 .شده است داده نشان 21طرح بهینه در شکل 
ــل ــر قاب ــود در    ذک ــق بهب ــه طب ــت ک ــهاس ــه س ــر  طبق آخ
 .است تر ملاحظه قابل

 

 
 (PD) 

 

(OPT) 

و نمونه   (PD) هیطرح اول يالنهار نصف يشما ):19( شکل
 کمپرسور (OPT) شده نهیبه

 

 
 هیدر طول طبقات طرح اول ماخ نسبی عیتوز ):20( شکل

)PD(  شده نهیو نمونه به )OPT (کمپرسور 
 

 اسپن طبقه اول فن 98/0و  5/0، 02/0در سه مقطع  انیخطوط جر ):18(کلش
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در  98/0و  02/0ها  در اسپن انیخطوط جر):21( شکل

 شده نهیو نمونه به  )PD( هیطرح اول 10استاتور طبقه 
)OPT (کمپرسور 

توان دریافت که کاهش زاویـه لبـه فـرار     می 21از شکل 
تـر   استاتور در نردیکی ریشه نسبت بـه نـوك پـره محسـوس    

تغییرات خطوط جریان را در هر دو نمونه به  21است. شکل 
شـود، کـاهش    می دهد. همانطور که ملاحظه  می خوبی نشان 

زاویه لبه فرار موجب تغییر رفتـار جریـان در بالادسـت نیـز     
ایش تراکم خطوط جریان نـوك بـر روي سـطح    گردد. افز می 

فشاري در روتور نمونه بهینـه، نشـان از چسـبندگی بیشـتر     
جریان به سطح پره دارد. چسبندگی بیشتر جریان درکارکرد 

از ارتقاي چشـم گیـري    نشانکمپرسور بهینه در فشار بالاتر 
شــود،  مــی در آیرودنامیــک آن دارد. همــانطور کــه مشــاهده 

ن از روي سطح فشاري پره در نزدیکی جدایش خطوط جریا
است. چسبندگی بیشتر جریان نوك در  نوك به تعویق افتاده

بهبود قابـل   21طبق شکل  استاتور نیز مشهود است.  محفظه
ــه   ــه ریشــه طبق ــان نزدیــک ب ــوجهی در جری صــورت  10ت

دهد که کـاهش زاویـه پـره در     می است. شکل نشان  پذیرفته
یـق افتـادن جـدایش در طـول     لبه فرار ریشه، موجب به تعو

هـاي   است. در شـکل کـاهش سـایز گردابـه     کمبر روتور شده
است. باید خاطر نشـان   ناشی از جدایش جریان قابل مشاهده

ــه  ــت   کــرد کــه تضــعیف گرداب ــر مزی هــاي اســتال عــلاوه ب
ترمودینامیکی، پایداري آیرودینامیکی کمپرسور را نیز ارتقـا  

 طوط جریـان محفظـه  دهد که خ می نشان  21دهد. شکل  می 
شده کمتر تمایل به جـدایش از خـود    استاتور در نمونه بهینه 

 دهند.   می نشان 
هـر   10نشان دهنده توزیع عدد ماخ در طبقه  22شکل 

باشد. به طـور   می  98/0و  02/0هاي اسپن  دو نمونه در قطاع
شود که میزان ماخ نسبی در نزدیکی نـوك   می کلی مشاهده 

اسـت. از   بسیار بیشتر از مقدار ماخ نسبی در نزدیکـی ریشـه  
توان دریافت که بیشترین مقدار مـاخ در نـوك    می  22شکل 

ــه از   ــه آخــر در هــر دو نمون ــد.  نمــی تجــاوز  65/0مرحل کن
شود که در قطاع نزدیک به نوك، مـاخ   می همچنین مشاهده 
و تفـاوت   اسـت   35/0اسـتاتور در حـدود     نسبی در محفظـه 

انی با مقدار ماخ نسـبی در قطـاع نزدیـک بـه ریشـه ي      چند
استاتور ندارد. طبق شـکل، مقـدار مـاخ نسـبی در روتـور در      

است، کـه کـاهش آن در    نزدیکی نوك و ریشه کاهش داشته
ربوط بـه  م 22باشد. در شکل  می نزدیکی ریشه بسیار بیشتر 

شـده در       هاي نزدیک به ریشه، مناطق آبی رنـگ ایجـاد   قطاع
هاي استال است که به  ظه روتور، به علت تشکیل گردابهمحف

شوند. قابل ذکـر اسـت    می هاي مخرب شناخته  عنوان پدیده
هاي استال  که کاهش عدد ماخ نسبی به علت تشکیل گردابه

شـود. مشـاهده    مـی نبه عنوان مزیت آیرودینامیکی محسوب 
شود که جدایش زود هنگام جریان از روي سطح مکشـی   می 

هـاي   ریشه روتور نمونه اولیه، باعـث افـزایش سـرعت    پره در
نسبی بالادست و در نهایت افزایش ماخ نسبی در آن نـواحی  

است. طبق شکل مربوط به نمونه بهینه، با کاهش زاویـه   شده
لبه فرار، جدایش به تعویق افتاده و ماخ نسبی بر روي سطح 

 هاي نوظهور در است. تشکیل گردابه مکشی کاهش پیدا کرده
با مناطق آبی پـر رنـگ در    22خروجی طبقه دهم، در شکل 

تـوان   مـی  است.  خروجی استاتور در قطاع ریشه قابل مشاهده
شـده   ملاحظه کرد که این گردابـه نوظهـور در نمونـه بهینـه    

 است. تضعیف شده

 
در  98/0و  02/0ها  در اسپن یماخ نسب عیتوز ):22( شکل

 شده نهیو نمونه به  )PD( هیطرح اول 10استاتور طبقه 
)OPT (کمپرسور 
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 يریگ جهینت -6

 يهـا  زمیمناسب از مکان یبستر دانش جادیااین مطالعه ضمن 
سازي مقدماتی  کمپرسور فراصوت به طراحی و بهینه یانیجر

فن و کمپرسور یک موتور هوایی توربوفن با نسبت کنارگـذر  
پـردازد. در بخـش اول بـا اسـتفاده از نتـایج تحلیـل        کم می

سیکل موتور، نقطه طراحی، ویژه فن و کمپرسـور اسـتخراج   
افـزار طراحـی خـط     سـپس بـا کمـک یـک نـرم     . شده است

هـاي فـن و کمپرسـور     ام هریک از بخشمیانگین، هندسه خ
هـاي   اطمینان از عملکرد طـرح  منظور. به آمده است دست به

 ،سیانس ـ يهـا  با استفاده از مجموعـه نـرم افـرار    ایجاد شده،
سه طبقه فـن   يبرادینامیک سیالات محاسباتی سازي   هیشب
. رفتیطبقه کمپرسور پر فشار به صورت مجزا انجام پذ 10و 

سـازي مطالعـه شـده، طـرح      هاي بهینه سپس با اتکا به روش
 جینتـا اسـت.   تـر گشـته   مقدماتی به اهداف طراحـی نزدیـک  

، نشان RANSمعادلات بر پایه  ایپاي ها سازي  هیحاصل از شب
 زانی ـبـه م  افـزار،  نـرم شـده در       یطراح یداد که طرح مقدمات

 درصد در نسبت 21فن و   یجرم یدر دبدرصد  27 يحدود
انحرافـات   نیاست. ا از هدف طراحی انحراف يفشار فن حاو

 و ی جرم ـ یدر دب ـ درصد 16به مقدار  شده نهینمونه به يبرا
 نیاسـت. همچن ـ  درصد در نسبت فشار کاهش داده شده 19

انـدازه    بـه  ییدر مورد کمپرسور فشار بالا، عملکرد طرح ابتدا
 يدرصد در نسبت فشـار حـاو   34 و ی جرم یدرصد در دب 8

نمونـه   يانحرافـات بـرا   نی ـاسـت. ا از هدف طراحی انحراف 
درصـد در   20 و ی جرم یدرصد در دب 4به مقدار  شده نهیبه

کمپرسـور و فـن    یاست. بازده نسبت فشار کاهش داده شده
 شیدرصد افـزا  7/0و  5/1به مقدار  بیبه ترت نهیدر نمونه به

 ،یدب ـ شیموجب افزا ریز راتییکه تغ شود ی. مشاهده مافتی
 يهـا  نسبت بـه نمونـه   نهیدر نمونه به یو بازده ارنسبت فش

 است. فن و کمپرسور شده هیاول
و اعمـال   46/0بـه   5/0از  عدد جریـان فـن   رییتغ .1
 متر یسانت کی زانیبه م یبه صورت دست یشعاع راتییتغ
اســتاتور در لبــه حملــه  يهــا پــره هیــکــاهش زاو .2

 کمپرسور پرفشار
که  شود یها مشاهده م سازي بهینه از اعمال  پس

 یقادر است تا دب ،یکمپرسور پر فشار در نقطه طراح
 یرا با بازده 34/6و نسبت فشار  هیبر ثان لوگرمیک 40/50
در نقطه  يفن محور نیکند. همچن جادیدرصد ا 85

و نسبت فشار  هیبر ثان لوگرمیک 86 یدب جادیتوان ا ،یطراح
 .درصد دارد 84 یرا با بازده 54/2
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