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اي یک فن زیرصوتی با ایجاد تغییراتی در هندسه ایرفویل پره، در شرایط نزدیک به رخداد سازي جریان در گذرگاه بین پرهمقاله شبیهدر این  
سازي جریان با هدف آشکارسازي طیف آشفتگی در جریان اطراف پره، بررسی استال گردشی، به روش عددي بررسی شده است. الزامات شبیه

هاي آیرودینامیکی از لبه حمله پره و تأثیر هندسه این قسمت در شکل گیري نوع و شدت به شروع بسیاري از ناپایداريشده است. با توجه 
اعداد هاي مختلف هاي جریانی با مقیاسپدیدهي فن در رخداد ها، هدف این پژوهش، بررسی اثرات تغییر در شعاع نوک ایرفویل پرهناپایداري

هاي گوناگون در شده و توانمندي روشسازي عددي آشفتگی انجام سازي و شبیههاي مختلف مدلجریان به روشموج است. حل عددي میدان 
استاندارد  NACA-65هاي پیشین، از سري ي پره در پژوهشهاي جریان مشخص شده است. ایرفویل به کار رفته در هندسهآشکارسازي پدیده

-ي پره بر ساختار جریان بررسی شده است. همچنین الزامات شبکه در شبیه، تأثیر هندسهلبه حملهتغییر شعاع  %50است، که در این پژوهش با 

سازي آیروالاستیسیته ارائه شده است. در کار حاضر، سطح و پیشنهادهایی براي استفاده در فرایندهاي شبیه شدهسازي عددي به طور ویژه بررسی 
با بررسی طیف انرژي و تخمین میزان انرژي آشکار شده مورد ، هاي بزرگسازي گردابهبا روش شبیهدقت و قابلیت اتکا به نتایج به دست آمده 

هاي مقیاس کوچک و طیف جریان است. ي اثرگذاري دقت حل و تراکم شبکه به طور خاص بر پدیدهدهندهتوجه قرار گرفته است. نتایج نشان
 هاي مقیاس کوچک، اثر قابل توجهی داشته است. میان پدیدههمچنین تغییر در هندسه پره، بر توزیع طیفی انرژي 

 کلید واژگان:
 آیروالاستیسیته

 هاي بزرگسازي گردابهشبیه

 آشفتگی

 استال

  کمپرسور محوري

 

 

Numerical investigation of airfoil geometric variations impacts on flow 

structures in a subsonic fan using Large Eddy Simulation method 

Mahmood Asgari Savadjani, Behzad Ghadiri Dehkordi* 

Department of Mechanical Engineering, Tarbiat Modares University, Tehran, Iran 

* P.O.B. 14115-111 Tehran, Iran, ghadirib@modares.ac.ir  

ARTICLE INFORMATION  ABSTRACT 
Original Research Paper 

Received 09 December 2017 

Accepted 20 January 2018 

Available Online 23 February 2018 

 

 The numerical simulation of near-stall condition in a passage of an isolated subsonic rotor is studied in 

detail. The requirements of numerical simulation in order to resolve turbulent spectra around the blade 
are studied. According to the fact that most of unsteady aerodynamic phenomena incept from blades 

leading edge, and the role of this part in types and intensity of instabilities, the goal of this paper is to 

investigate the effects of changes in radius of leading edge of airfoil on flow phenomena in different 
scales of wave numbers. The governing equations of flow-field are solved using different numerical 

approaches. Resolution characteristics of different modeling and simulation techniques are investigated. 

The primary geometry of blade uses a standard NACA-65 series airfoil, which has been tolerated by 
50% variation in circular leading edge radius. Mesh requirements of flow simulation for intended 

purposes are studied in detail and some recommendations are proposed to be implemented in numerical 

aeroelastic simulations. Accuracy and fidelity of LES results are studied with extraction of power 
spectra around the blade and the portion of resolved energy is also estimated. Results suggest that the 

order of accuracy and grid density highly affect the small-scale flow phenomena. The variations in 

leading edge radius also have great effect on energy distribution among resolved scales.       
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 مقدمه 1- 

ناپایداری جریان  .آشفته استها، اساساً ناپایا و جریان سیال در توربوماشین

ساختن روند تحلیل آن، در بسیاری از شرایط باعث  سیال، علاوه بر پیچیده

ی های آیروالاستیک در اثر تبادل انرژی میان سیال و سازهایجاد پدیده

 . [1]شودها میتوربوماشین

 ،، به دو دلیل عمدههاگیر در حوزه توربوماشینهای چشمپیشرفت باوجود

هنوز رخداد ارتعاشات خود تحریک به عنوان یک موضوع چالش برانگیز امروزه 

ی هااول آنکه حساسیت به ارتعاش در پره ؛ها باقی مانده استدر توربوماشین

و دمپینگ  یشتر )نسبت فشار بالاتر در کمپرسورها(به دلیل بارگزاری ب مدرن

بینی رخداد ارتعاشات و دیگر آنکه پیش ی )سبکی پره(، بالاتر رفتهاکمتر سازه
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ای که باشد، به گونهمیبه دلیل گستردگی منابع شروع ارتعاش، مشکل 

برای قین حتی برای یک نمونه مشابه اعداد متفاوتی را بسیاری از محق

در منابع  .[2]اندارائه نمودههای آیروالاستیک پارامترهای مؤثر در رخداد پدیده

ها ارائه های متنوعی برای ارتعاشات رخداده در توربوماشینبندیمختلف دسته

ایرفویل  شده است، اما با توجه به دیدگاه پژوهش حاضر که بر تأثیر هندسه

گیری ساختارهای ناپایای جریان و تحلیل این ساختارها تاکید دارد، در شکل

که بر اساس منابع رخداد ارتعاشات و  [2]بندی ارائه شده در مرجعدسته

باشد، متناسب با این پژوهش تشخیص داده شده و مورد مقادیر فرکانسی می

به  زمان، معمولاًات همارتعاشبندی استفاده قرار گرفته است. در این دسته

کنش میان ردیف دلیل شرایط جریان ورودی غیر یکنواخت و یا مکانیزم برهم

های بالادست و یا تأثیر میدان های ردیف)گردابه های ثابتهای رتور با پرهپره

باشد. معیار مشخص برای ارتعاشات همزمان دست رتور( میجریان از پایین

شی با ضریب صحیحی از فرکانس چرخش است. داشتن مقادیر فرکانس ارتعا

ها، ناپایداری چرخشی و های ارتعاشی با منشا ریزش گردابهمکانیزمدسته دوم 

در دسته ارتعاشات غیر همزمان قرار داده هستند که ارتعاشات خود تحریک 

ها برای یک های ارائه شده برای گذرگاه پرهبا عنایت به تحلیل شوند.می

در کار حاضر، منشا مورد بررسی برای تأثیر نوع ساختار  کمپرسور ایزوله

 جریان بر رخداد ارتعاشات دسته دوم مد نظر قرار گرفته است.

های ناپایا های انجام شده در زمینه جریانسازیبررسی جامعی از شبیه

سازی چنین ارائه شده است. در شبیه [3,1]ها، در مراجعدر توربوماشین

 ی دقیق توزیع دامنه وها، محاسبهترین چالشاصلی هایی، یکی ازجریان
های جریان های جریان است. آشکارسازی تمامی فرکانسفرکانس پدیده

سازی عددی، به دلیل محدودیت در تعداد های شبیهسیال، با استفاده از روش

-های مبتنی بر شبیههای شبکه، اساساً امکان پذیر نیست، حتی در حلسلول

به دلیل خطاهای عددی مختلف، برخی از  زنی 1یعدد سازی مستقیم

همچنین این موضوع کاملا  .[4]ها دچار خطای قابل توجه خواهند شدفرکانس

گیری شده های مبتنی بر حل معادلات میانگینپذیرفته شده است که روش

در آشکارسازی صحیح توزیع انرژی در  برای دینامیک سیال 2در زمان

با توجه به اهمیت توزیع  .جریان ناکارآمد هستندهای آشفته فرکانس

سازی فرکانسی انرژی جریان در حل مسائل مربوط به آیروالاستیسیته، شبیه

های جریان برای دستیابی به طیف فرکانسی جریان اجتناب دقیق آشفتگی

ی مشخصی از طیف سازی آشفتگی، گسترهرسد. در شبیهناپذیر به نظر می

گرفتن امکانات محاسباتی قابل آشکارسازی خواهد بود. در انرژی، با در نظر 

ها در مقیاس هدف، آشکارسازی گردابه 3های بزرگسازی گردابهرویکرد شبیه

سلول شبکه است، که در عمل به دلیل وجود انواع خطای عددی، مقداری از 

 .ی آشکارسازی شده در طیف آشفتگی قابل اطمینان نخواهد بودگستره

های سازی گردابهری که در حل مسائل به کار رفته است، شبیهرویکرد دیگ

سازی ها از شبیهی نزدیک به دیوارهاست، که در آن در ناحیه 4جداشده

سازی شود و یک مدل آشفته در این نواحی برای مدلنظر میها صرفگردابه

   .[1,4]شوداثرات آشفتگی اعمال می
پره به منظور بررسی  12ز در این پژوهش یک فن زیرصوتی متشکل ا

های آیرودینامیکی همچون استال دوار در اثرات تغییر هندسه بر رخداد پدیده

جریان ناپایا انتخاب شده است. فن مورد نظر نخستین بار به منظور بررسی اثر 

                                                                                                                                  
1 Direct Numerical Simulation(DNS) 
2 Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes(URANS) 
3 Large Eddy Simulation(LES) 
4 Detached Eddy Simulation  

بر الگوی میدان جریان بین گذرگاهی، توسط  5تغییر در فاصله درز نوک پره

  .[5]تحلیل شده است 1986اینوئه در سال 
ریگ دانشگاه علم و صنعت هندسه مطالعه شده در این پژوهش، در تست    

هم به صورت عددی و هم تجربی برای مطالعه بهبود حاشیه ناپایداری 

آیرودینامیکی کمپرسور با کمک تزریق هوا و ایجاد شیار در پوسته و تأثیر این 

 .[6-8]گردشی بررسی شده استگیری استال اقدامات بر تأخیر در شکل
 همچنین مطالعاتی با موضوع اثر گرفتگی در ورودی بر روی رفتار این رتور به

صورت عددی و راهکار ارائه شده جهت بازگشت به شرایط کاری بهینه با 

. در این پژوهش، مقصود بررسی منشأ [9]کمک تزریق هوا بررسی شده است

ها در در رتور است، این ناپایداریهای آیرودینامیکی رخداد ناپایداری

های آیروالاستیک مؤثر هستند. بنابراین، بررسی اثر تغییر گیری پدیدهشکل

های ساختار جریان و خت ویژگیی حمله پره برای شنادر شعاع لبه

های آیرودینامیکی یه منظور یک شروع صحیح برای حل آشکارسازی پدیده

های ی اصلی این پژوهش است. تمامی حلآیروالاستیسیته انجام شده و نوآور

انجام  6سی اف ایکس-افزار انسیسعددی در این پژوهش، با استفاده از نرم

با موفقیت به  13]-[10های بسیاری در مسائل توربوماشینشده که در پژوهش

 .سنجی شده استکار رفته و صحت

 هندسه و روش حل2- 

های هندسی ارائه شده در پژوهشهای در پژوهش حاضر، علاوه بر محدودیت

ی ایرفویل با جزئیات بیشتر ارائه پیشین، به دلیل موضوع پژوهش، اثر هندسه

ترسیم شده که تمامی   1ی پره در شکلشده است. خطوط بیرونی هندسه

است. در  تولید شده [5]های هندسی ساده از مرجع اصلیاطلاعات با تبدیل

65-سری ناسا مرجع اصلی، به استفاده از مقطع
اشاره شده و بیشترین  7

ارائه شده  [5]موجود در مرجع 1ضخامت و زوایای ورودی و خروجی در جدول

های مورد نظر در برای ضخامت-65 ی مقاطع سری ناسااست. هندسه

ارائه شده است. با استفاده از زوایای ورودی و خروجی، با یک روند  [14]مرجع

به -65 ناسا ایرفویل را از فرمول خمیدگی سریتوان تابع خمیدگی تکرار می

ی فن مورد های استفاده شده در پرهدست آورد. ضخامت و خمیدگی ایرفویل

ی طراحی شده برای ترسیم شده، همچنین سه هندسه 1بررسی، در شکل 

های تولید شده است. شعاع نوک ایرفویل 8افزار بلیدجنرتور زیرصوت، در نرم

تواند متغیر باشد. توجه به تولید هندسه از برآزش دایره، میبا -65 ناسا سری

شعاع  با توجه به عدم وجود اطلاعات دقیق از شعاع نوک پره در مرجع اصلی،

ی اصلی در نظر به عنوان هندسه ([14]ی مقاطع استاندارد )ارائه شده دراولیه

های در پژوهشها از لبه حمله پره شود. با توجه به شروع ناپایداریگرفته می

افزایش و   %50متعدد در حوزه کمپرسورها، موضوع این پژوهش، بررسی

کاهش شعاع نوک مقطع پره قرار گرفته است. یک مطالعه نزدیک به پژوهش 

است، که هدف آن تحلیل فرایند توسعه استال دوار در یک  [15]اخیر، مرجع

کند که جریان کمپرسور مادون صوت بوده است، نتیجه این پژوهش تاکید می

گرفته در لبه حمله پره، دو معیار اصلی برگشتی در لبه فرار و گردابه شکل

 .های استال هستند، که باید آشکارسازی شوندگیری سلولبرای شروع شکل

 مدل محاسباتی3- 

 پذیر و لزج با استفاده از روشدر این پژوهش، معادلات ناویراستوکس تراکم
  

                                                                                                                                  
5 Tip Clearance  
6 ANSYS-CFX  
7 NACA65  
8 Bladegen 
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Fig. 1 Effects of 50% increase and decrease in leading edge radius of 
airfoil at blade root section. 

 در پره مقطع هندسه بر ایرفویل نوک شعاع کاهش%50  و افزایش  %50اثر 1شكل 

 فن یپره یریشه

های مربوط به در تحلیل [16].استی المان حل شدهحجم محدود بر پایه

شوند، مدل کمپرسور، که معمولا فقط پارامترهای کلی بررسی میعملکرد 

استوکس در زمان -معادلات ناویر رنسکارآمد است. در رویکرد  1رنس

های زمانی غیرفیزیکی، حل به سمت گیری شده و با تکرار در گاممیانگین

شود. با استفاده از حل پاسخ مفروض )که بنابر فرضیات پایا است( همگرا می

سازی استوکس، مدل-معادلات دیفرانسیل افزوده شده به معادلات ناویر

های آشفتگی گوناگون، به حل معادلات شود. مدلآشفتگی انجام می

تواند دیفرانسیل متفاوت در کنار معادلات دینامیک سیال ارتباط دارد، که می

فیزیک ی یک، دو یا تعداد بیشتری معادلات دیفرانسیل، بسته به دربرگیرنده

سازی باشد. در این بخش از پژوهش، با توجه جریان و دقت مورد نظر در مدل

به بررسی پارامترهای کلی عملکرد کمپرسور، برای حل میدان جریان مدل 

مورد استفاده قرار گرفته است. این مدل آشفتگی   2تی-اس-آشفتگی اس

های بخش اپسیلن است، اما در-امگا و کا-های آشفتگی کاترکیبی از مدل

-ای-بعدی برای تحلیل ساختار جریان در نزدیک شرایط استال از روش ال

 .[16]اس استفاده شده است

های جریان شود و یا شرایط اگر فیزیک جریان باعث ناپایا شدن پدیده

مرزی ناپایا باشد، افزودن مشتق زمانی فیزیکی به معادلات رنس، معادلات 

-سازی مسائل ناپایا را فراهم میامکان مدلدهد که را به دست می 3یورنس

باید توجه داشت که این معادلات  یورنسمعادلات  آورد. در استفاده از

های آشفتگی را به طور اند، و پدیدهگیری شدههمچنان در زمان میانگین

سازی عددی جریان در گیرند. در شبیهمیانگین زمانی در نظر می

نوسانات دبی ورودی و دیگر پارامترهای ها، اگر بتوان از توربوماشین

به صرفه خواهد بود.  نظر کرد، استفاده از معادلات رنستوربوماشینی صرف

برای مثال یک پره رتور کمپرسور در شرایط طراحی با دبی تقریباً ثابت کار 

-کند و نوسانات دبی در دور موتور نامی و اختلاف فشار ثابت، قابل صرفمی

شرایط استال، و حتی در شرایط نزدیک به استال، پاسخ نظر است. ولی در 

                                                                                                                                  
1 Reynolds Averaged Navier-Stokes(RANS) 
2 Shear Stress Transport Turbulence Model 
3 Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes(URANS) 

معادلات رنس با توجه به فرض همگرایی به یک جواب ثابت، با فیزیک مسأله 

همخوانی ندارند، هرچند ممکن است به پاسخ ثابت یا حتی نوسانی همگرا 

شوند. در شرایط نزدیک به استال و شرایط رخداد استال، نوسانات دبی خود 

سازی شوند. برای ترسیم خطوط اسخ مسأله هستند که باید شبیهبخشی از پ

ی مورد در تمام گستره رنس سازی با معادلاتعملکردی، از رویکرد مدل

سازی بررسی استفاده شده است، با علم به این که نتیجه بدست آمده از شبیه

ای از این بازه که نوسانات دبی بر مسأله این معادلات در بخش گسترده

 تأثیرگذار هستند، توجیه فیزیکی ندارند. 

ی نزدیک به شرایط رخداد استال که هدف اصلی این پژوهش در محدوده

ای است، بررسی و آشکارسازی نوسانات جریان که آغازگر نوسانات سازه

شوند، به طور مجدد با ای های سازهتوانند منجر به انواع ناپایداریهستند و می

استفاده از حل معادلات ناپایا انجام گرفته است. در حل معادلات ناپایا، دو 

ها( برای اس )و چندین رویکرد از ترکیب این روش-ای-رویکرد یورنس و ال

. در این پژوهش، [15,12-18]مواجهه با تحلیل جریان آشفته رایج هستند

تفاده قرار گرفته است. نخست به دلیل اس به دو دلیل مورد اس-ای-رویکرد ال

های پیشین برای بررسی مسائل رواج و تایید توانمندی این روش در پژوهش

های آشفته ناپایا، و دلیل دوم آیروالاستیسیته و مسائل مرتبط با جریان

اهمیت آشکارسازی جزئیات آشفتگی به ویژه توزیع انرژی در طیف فرکانسی، 

 سیته از اهمیت زیادی برخودار است. که در تحلیل آیروالاستی

-ال اس، رویکرد مشابه دیگری است که تفاوت آن با روش-ای-روش دی

سازی در ناحیه سازی آشفته در ناحیه نزدیک دیواره و شبیهدر مدل اس-ای

باشد. در این پژوهش با توجه به تمرکز بر تغییرات هندسه دورتر از دیواره می

ساختارهای جریان در نزدیک دیواره مورد توجه دیواره، جزئیات آشفتگی و 

اس، به صورت -ای-بوده است. لذا با در نظر گرفتن این نکته که روش دی

تئوری دقت مورد نیاز را برای آشکارسازی جزئیات آشفتگی در نزدیکی دیواره 

ندارد، سعی شده است با تراکم مناسبِ شبکه در نزدیک دیواره، الزامات 

 اس برآورده شود. -ای-رزی با کمک روش السازی لایه مشبیه

اس، مدل زیرشبکه دینامیک انرژی -ای-در این پژوهش برای رویکرد ال

ی انتقال . این مدل زیرشبکه یک معادله[19]استفاده شده است 4جنبشی

برای انرژی جنبشی در قالب یک معادله دیفرانسیل با مشتقات جزئی در کنار 

کند و بر اساس این کمیت، ویسکوزیته استوکس حل می-معادلات ناویر

نماید. دلیل انتخاب این مدل آشفتگی را محاسبه و در حل اعمال می

زیرشبکه، نخست مستقل بودن آن از ابعاد )نداشتن ضرایب ثابت(، و عملکرد 

اگر  ،[19]های ثابت و متحرک استهای دارای دیوارهبسیار خوب در جریان

دارای ضرایب ثابت مد نظر باشد، یافتن ضرایب های زیرشبکه استفاده از مدل

بر و پیچیده های متحرک نیازمند فرایندی زمانثابت مناسب برای دیواره

اس در این پژوهش، گام -ای-های انجام شده به روش الخواهد بود. در حل

محدود شده است، که به منظور همگرایی پاسخ و با  5اِلاِفزمانی با عدد سی

)با روش سعی و  5e-06ترین ابعاد شبکه، گام زمانی برابر با توجه به کوچک

ی به کار رفته در این تر در شبکهخطا( انتخاب شده است و گام زمانی بزرگ

شود. در شرایط مختلف، پیشرفت زمانی حل بسته به ها باعث واگرایی میحل

ی که ناپایا، روند محاسبات عددی تا زمان فیزیک مسأله متفاوت است. در حل

 6ای به شرایط آماری پایانوسانات دبی، راندمان و نوسانات فشار و سرعت نقطه

گام  50,000برسند ادامه یافته است، که در شرایط نزدیک به استال در حدود 

                                                                                                                                  
4 Dynamic Kinetic Energy  
5 Courant–Friedrichs–Lewy(CFL) 
6 Statistically Steady 
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دور چرخش رتور( برای رسیدن به چنین شرایطی  5زمانی )معادل بیش از 

کاهش خطای ناشی از ی میدان حل، به منظور مورد نیاز بوده است. دامنه

شرایط مرزی بر پاسخ، مورد بررسی قرار گرفته است، و مشخص شده است که 

برابر  15برابر طول وتر پره در بالادست و  10ی افزایش ابعاد میدان به اندازه

طول وتر پره در پایین دست، پاسخ را از ابعاد میدان با تقریب مناسبی مستقل 

 کند.می

 بررسی اثر شبکه بر نتایج عددی 4- 

استقلال حل از شبکه، با استفاده از بررسی پارامتریک اثرات تعداد نقاط شبکه 

است. در بررسی بر پارامترهای برداشت شده از پاسخ حل عددی به دست آمده

ی تشکیل برای همین هندسه، شبکه [9]انجام گرفته توسط اکبری در مرجع

ی بهینه ی میان دو پره به عنوان شبکهبرای فاصلههزار سلول  130یافته از 

ی اثرات تراکم شبکه در و افت فشار، تنها پارامتر برای مشاهده انتخاب شده

مرجع مذکور مورد بررسی قرار گرفته است. در پژوهش حاضر، موضوع مورد 

گیری ساختارهای نظر بررسی اثرات هندسه بر پارامترهای مربوط به شکل

های یان بوده است، از طرفی با توجه به اینکه منشا رخداد پدیدهناپایای جر

آیروالاستیک همین ساختارهای ناپایا در جریان است، پارامترهای بیشتری در 

 اند. روند بررسی استقلال حل از شبکه انتخاب و ارزیابی شده

ی بررسی اثر تراکم شبکه بر روی عملکرد و جزئیات جریان، بر روی پره

تغییرات  2مقطع با شعاع نوک استاندارد انجام گرفته است. در شکل دارای 

شود. همانگونه که ها مشاهده میراندمان آیزنتروپیک پره با تغییر تعداد سلول

از شکل مشخص است، استقلال از شبکه نسبت به پارامتر راندمان 

اد هزار سلول به دست آمده است. دلیل تفاوت تعد 220آیزنتروپیک در تعداد 

ها در این پژوهش نسبت به کارهای عددی پیشین، مربوط به توپولوژی سلول

و رویکرد شبکه بندی انتخاب شده در میدان است، در کار حاضر، تراکم بسیار 

در نظر گرفته شده است. باید  هازیادی در لایه مرزی و در فاصله درز پره

راندمان و دیگر سازی عددی سنجش توجه داشت که اگر تنها هدف از شبیه

پارامترهای عملکردی پره باشد، این میزان از تراکم سلول بیش از نیاز است و 

رود، ولی هدف این پژوهش سنجش اثر تغییرات نقطه ضعف به شمار می

( بر جزئیات جریان است، که نیازمند  1بسیار جزئی در هندسه ایرفویل )شکل

 باشد. سازی لایه مرزی با دقت بالا میشبیه

، همچنین اثرات تغییر تعداد سلول بر تغییر پارامترهای  2در شکل 

شود. در این شکل، عملکردی ضریب دبی و ضریب فشار نیز مشاهده می

ها در شرایط مشابه )در یک نقطه نزدیک به استال(، مقایسه تمامی شبکه

 هایی با تعداد سلول کمتر ازهای پیشین، شبکهپژوهش اند. در بیشترشده

در پارامترهای عملکردی  هزار برای یک گذرگاه پره استفاده شده است. 200

ضریب دبی جریان در توربو ماشین است، که  𝜑 ارائه شده در نمودار، کمیت 

سرعت جریان ورودی در  𝑐𝑥شود. در این رابطه تعریف می  (1)یبا رابطه

  سرعت دوران نوک پره است. 𝑢𝑡جهت محور دوران، و 

(1) 𝜑 =
𝑐𝑥

𝑢𝑡
 

افزار مورد استفاده ضریب افزایش فشار جریان است، که در نرم 𝜓کمیت  

 شود. محاسبه می (2)ی به کمک رابطه

(2) 𝜓 =
𝑝02 − 𝑝01

1

2
𝜌𝑢𝑡

2
 

𝜂 شودتعریف می (3)ی راندمان آیزنتروپیک جریان است که با رابطه. 

(3) 𝜂 =
𝑝02 − 𝑝01

𝑇𝜔
 

چگالی جریان در  𝜌فشار ورودی،  𝑝01فشار خروجی،  𝑝02 در این روابط،

توان انتقالی از روتور به جریان است، که از  (𝑇𝜔)مقطع ورودی، و 

ای ضرب ممان پیچشی محاسبه شده بر روی روتور در سرعت زاویهحاصل

 آید. میروتور به دست 

های استفاده شده در روند بررسی شبکه با همچنین اطلاعات شبکه

ی در شبکه شماره +Yیمحدوده آورده شده است. 1دول جزئیات بیشتر در ج

سازی اثرات دیواره با استفاده از تابع دیواره در این شبکه است، ، بیانگر مدل1

ی مرزی قابل بررسی نیست، و تنها اثرات لزجت که در این حالت، فیزیک لایه

، 5ا ت 2ی های شمارهشود. در شبکهو عدم لغزش دیواره با مدل وارد حل می

ی کند و تعدادی سلول که در لایهسازی میی لزج را مدلتابع دیواره، زیرلایه

دهند، ولی مرزی قرار دارند، تغییرات لایه مرزی ناشی از هندسه را نشان می

-توان به دست آورد، و این شبکهاس را نمی-ای-دقت قابل قبول برای حل ال

های یورنس هستند. در شبکهاس یا -ای-ها بیشتر مناسب حل با روش دی

ی مرزی قرار گرفته است، و در سلول در لایه 10، بیش از  8تا 6 شماره 

 16رسیده است، و حداقل  0.2به حدود  +Y، مقدار میانگین 8ی شماره شبکه

رسد دقت سلول در هر مقطع در لایه مرزی واقع شده است، که به نظر می

ی باشد، و همچنین در شبکهدارا می ی مرزی راسازی لایهکافی برای شبیه

 در جهت موازی دیواره نیز تراکم مناسب بدست آمده است.  8شماره

سازی های شبکه، اگرچه بر عملکرد کلی پره در شبیهافزایش تعداد سلول

 گذارد، ولی در جزئیات جریان اثرگذار خواهد بود. در اثر قابل توجهی نمی
 

 
Fig. 2 Convergence of total performance quantities with increasing 
number of cells 

های های عملکردی کمپرسور با افزایش تعداد سلولهمگرایی مقادیر کمیت 2شكل 

 شبکه

 های استفاده شده در روند بررسی شبکهاطلاعات شبکه 1جدول 
Table 1 Information of grids used in mesh-study process 

 شماره

 شبکه

تعداد سلول 

 در کل شبکه
 محدوده

Y+ 

 سلول تعداد

 در لایه مرزی
1 47826 >11 1 

2 89504 <11 2 

3 141308 <11 4 

4 212360 <5 8 

5 374500 <5 8 

6 629527 <2 11 

7 1035504 <1 16 

8 1694543 <1 16 
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بالا در نزدیکی نوک پره مشخص شده  1، نواحی دارای گردابگی3شکل 

گردابگی در تعریف، کرل بردار سرعت است، و بیانگر سرعت چرخش اند.

ها و در لایه های سیال به دور خود است. این کمیت در مرکز گردابهالمان

های بزرگ سرعت، مقادیر بالایی خواهد داشت. مرزی به دلیل وجود گرادیان

است. در این  [5]مرجعدر   1سازی همان شرایط جدولشرایط مرزی شبیه

ها، نخست ضخامت لایه مرزی کاهش یافته و حله، با افزایش تعداد سلولمر

علاوه بر کاهش ضخامت و گسترش لایه مرزی به سمت لبه فرار ایرفویل، 

شود. تنها در شبکه تر( ایجاد مینوساناتی نیز در ابتدای لایه مرزی )ناحیه تیره

ک پره( مطابق میلیون سلول در اطراف ی 1.6)شبکه دارای بیش از   8شماره

، گردابگی در مرکز یک گردابه جداشده از نوک ایرفویل قابل مشاهده 3شکل 

 است. 
شود، و در ی استال نامیده می، گردابه3گردابه آشکار شده در شکل 

های ثانویه )به دلیل شرایط نزدیک به استال در نوک پره به دلیل ایجاد جریان

آن( وجود خواهد داشت. این گردابه وجود شکاف نوک پره و جریان گذرنده از 

های دارای تراکم شود، زیرا در شبکهبا افزایش تعداد نقاط شبکه آشکارتر می

رود. در بیشتر بلافاصله از میان می 2سلول پایین، به دلیل استهلاک عددی

توضیح پارامتر استهلاک عددی باید توجه داشت که با توجه به افزایش طول 

های دارای تراکم کمتر و بیان مفهوم این پارامتر در قالب در شبکه (x)سلول 

های ، افزایش استهلاک عددی با کاهش تعداد سلولx [20]بسط توانی از 

 باشد. شبکه بدیهی می
 

 های بزرگسازی گردابهکیفیت شبیه5- 

ی ممکن در طیف اس، هدف دستیابی به بزرگترین گستره-ای-در روش ال

طیف آشفتگی، بنابر تئوری  3ی اینرسیالِدر زیرگسترهآشفتگی جریان است. 

5−، انرژی طیفی با توان [4]مرجع  ی اینرسیالیابد. زیرگسترهکاهش می ⁄3

 ی متفاوتی از اعداد موج قابل مشاهدهبسته به عدد رینولدز جریان، در گستره

 
Fig. 3 Effects of mesh density on time-average vorticity in URANS, 

Dark Regions have vorticity magnitude larger than 20000 
اثرات شبکه بر میانگین زمانی گردابگی، نواحی تیره دارای گردابگی بزرگتر  3شكل 

  هزار 20از 

                                                                                                                                  
1 Vorticity 
2 Numerical Dissipation 
3 Inertial subrange 

طیف انرژی بر اساس عدد موج با استفاده از تبدیل   4در شکل [21].است

ی نزدیک به پره و از مجذور نوسانات سرعت در محدوده [22] 4فوریه سریع

خارج از لایه مرزی که جریان کاملا آشفته و شبکه به اندازه کافی متراکم 

های انجام شده در همین در مقایسه با آزمایش است به دست آمده است.

Reینولدز )محدوده عدد ر ≅ 1𝑒05دهد و ی متناسبی را نمایش می(، گستره

−شیب مورد نظرِ ) 5 طیف انرژی  𝐸(𝜅)( آشکار شده است. در این نمودار، ⁄3

مقیاس سرعت  𝑢𝜂مقیاس طول کلموگوروف و 𝜂𝐾آشفتگی بر اساس عدد موج، 

البته این طیف در نواحی که شبکه دارای تراکم مناسب  .[4]کلموگوروف است

قابل دستیابی است، و در نواحی دیگر میدان که تراکم شبکه و شدت باشد 

تواند تغییر کند. روند استخراج این آشفتگی متفاوت است، طیف انرژی نیز می

شرح داده شده  [21,4]نمودار از نوسانات سرعت، در مراجع بسیاری از جمله

خش است. در طیف به دست آمده، شیب توزیع طیفی انرژی با تئوری در ب

ای از اعداد موج همخوانی دارد، ولی در اعداد موج بسیار بالا بر خلاف عمده

است. دلیل عدم میل انرژی طیفی به سمت تئوری به سمت صفر همگرا نشده

-ای-در روش ال 3صفر در اعداد موج بالا، عدم استفاده از فیلتر برش صریح

عنوان فیلتر در سازی عددی به سازی انجام شده، گسستهاس است. در شبیه

-ی شبکه و تابعی نامعلوم نقشی مشابه با فیلترشود، که با اندازهنظر گرفته می

های کند، با این تفاوت که خطاهای عددی در فرکانسهای صریح را ایفا می

بالا پابرجا خواهد ماند. اثر فیلتر ضمنی در روش حجم محدود، بسته به روش 

، در [23]مشابه با فیلترهای مختلف باشد تواند عددی و دیگر پارامترها می

سازی، رفتار طیف محاسبه شده، تشابه فیلتر طیف ترسیم شده در این شبیه

دهد. نمایش رفتار تئوریک در ضمنی به فیلتر برش صریح را نمایش می

اس و میزان انرژی -ای-گر صحت حل الی اینرسیال به تنهایی بیانزیرگستره

ی عدد اس دستیابی به محدوده-ای-الزامات حل ال آشکار شده نیست، ولی از

. لازم به ذکر [24]موج این زیرگستره و نمایش شیب مطابق با تئوری است

ی طیف انرژی، در فرایند تبدیل فوریه سریع، از تابع است که در محاسبه

به منظور برطرف کردن نوسانات اضافی استفاده شده  5پنجره همینگ

  .   [23,22]است

 
Fig. 4 Power spectral density obtained by current LES results on finest 
grid  

اس در این پژوهش بر روی -ای-تراکم توان طیفی به دست آمده از حل ال 4شكل 

 شبکه دارای بیشترین سلول

 
                                                                                                                                  
4 Fast Fourier Transform(FFT) 
5 Hamming Window Function 
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اس، با -ای-سازی شده در حل البه منظور تخمینی از میزان انرژی شبیه

توان بر مبنای لزجت آشفتگی وارد شده لزجت عددی، مینظر کردن از صرف

بیانگر درصد  1ایکیو-اس-ای-از مدل زیرشبکه، تحلیلی ارائه کرد. کمیت ال

ی جریان است. این مفهوم سازی شده از تمام انرژی طیف آشفتهانرژی شبیه

-ای-توان النظر از لزجت عددی میمعرفی شده است. با صرف [25]در مرجع 

تنها بر اساس لزجت مولکولی و  [26]درمرجع (4)و را طبق رابطه ایکی-اس

  لزجت آشفته وارد شده از مدل زیرشبکه تخمین زد:

 

(4) 
0.53

1
LESIQ

1 0.05

v

tv v

v


 

  
 

 

باشد، نظر است، محل بحث میکه لزجت عددی تا چه اندازه قابل صرف این

مهمتر از همه  زیرا این کمیت تابع اندازه شبکه، شرایط فیزیکی مسئله، و

روش گسسته سازی عددی است. در شرایطی که نسبت ویسکوزیته آشفته 

توان تقریباً برابر با ویسکوزیته مولکولی است، تنها با تغییر روش عددی، می

مقدار لزجت عددی را در محدوده چند دهم ویسکوزیته مولکولی )با روش 

ه دست آورد. در این ( ب2تفاضل مرکزی( تا چندصد برابر آن )با روش کوئیک

-سازیپژوهش، روش عددی انتخاب شده برای گسسته سازی مکانی در شبیه

. دلیل انتخاب این [16]است 3، روش تفاضل مرکزی محدوداس-ای-الهای 

ویسکوزیته عددی بسیار پایین این  اس،-ای-السازی در حل روش گسسته

ی ویسکوزیتهاس، کاهش -ای-ها عددی به روش الحل رد [27]. روش است

افزار و در راهنمای نرم [28] شدسازی خواهد عددی باعث کاهش خطای مدل

تفاضل مرکزی  ، روشاس-ای-ایکس نیز برای حل به روش ال-اف-سی

 . [29] استمحدود پیشنهاد شده 
برای یک مقطع میانی پره دارای  ایکیو-اس-ای-ال، کانتور  5در شکل

ر بیشتر مساحت این بخش از میدان، این هندسه استاندارد آورده شده است. د

دارد. کمترین مقدار این کمیت در برخی نقاط  0.9تر از کمیت مقادیر بزرگ

رسیده است، ولی به طور میانگین این کمیت در تمام  0.8تر از به کوچک

-الاست که برای حل  0.8صفحات )در مقاطع مختلف دهانه پره( بیشتر از 

 قابل قبول است. اس-ای
درصد  80میزان  [4]، برخی مراجعاس-ای-السازی با روش برای شبیه

دانند. این به معنی الزام سازی از کل انرژی آشفتگی را معیار مناسبی میشبیه

در نقاط مهم مورد  0.8از  ایکیو-اس-ای-البیشتر بودن میانگین کمیت 

بیشتر از  سازی میانگین در اطراف پرهبررسی در جریان است، که در این شبیه

است. در نواحی دورتر از پره، این میانگین افزایش خواهد یافت، که البته  0.85

باشد. باید در نظر داشت که این به دلیل کاهش آشفتگی در این نواحی می

است، به ی عددی محاسبه شدهکمیت، از آنجا که بدون توجه به ویسکوزیته

طیف آشفتگی نیست، و تنها به طور صحیح بیانگر میزان انرژی آشکار شده در 

 عنوان یک شاهد از کیفیت حل عددی بیان شده است.

سازی شرایط مرزی ورودی است. اس، شبیه-ای-مسأله دیگر در روش ال

انواع شرایط مرزی مناسب برای این روش معرفی و بررسی  [30]در مرجع

ان سازی نوسانات ورودی جریاثر گذاری شبیه[32,31] شده است. در مراجع

-های جریانی بررسی شده و مشخص شده است که این نواسانات میبر پدیده

پوشی )بسته به مسأله( بر الگوی میدان توانند اثر قابل توجه و یا قابل چشم

 ی استخراج نوسانات جریان نحوه [33]جریان داشته باشند. همچنین در مرجع

                                                                                                                                  
1 LESIQ 
2 QUICK 
3 Bounded Central Differencing 

 
Fig. 5 LESIQ obtained by LES, 50% reduced LER Geometry, 

performed on finest grid (Grid number 8 at table1) 

ایکیو برای یک مقطع میانی پره دارای هندسه با شعاع لبه -اس-ای-کانتور ال 5شكل 

 درصد کمتر از استاندارد در حل 50حمله 

ست، و اثر نوسانات بر اس شرح داده شده ا-ای-ورودی در حل به روش ال

تکامل لایه مرزی بررسی شده است. در شرایط نزدیک به استال، آشفتگی 

-ی حمله، در اثر امواج منتشر شده از دیوارهی نزدیک به لبهجریان در فاصله

ساختارهای   6شود )کانتورهای ورتیسیته در شکلهای پره ایجاد می

-برخورد جریان با پره نمایش میی میانی پره پیش از توربولنت را در صفحه

توان گفت که نوسانات آشفتگی در این بخش در میدان حل دهد(، و می

توان نوسانات ورودی را نیز به طور جداگانه شوند. البته میسازی میشبیه

 اعمال و بررسی نمود که خود نیازمند یک بررسی جداگانه خواهد بود. 

 بررسی نتایج6- 

 ترین پارامترهایی تغییرات هندسه پره رتور بر ملموسدر این بخش، اثرگذار
 

 
Fig. 6 Illustration of Turbulent Fluctuations upstream and near the 

blades using Vorticity contours 

ل با استفاده از نوسانات جریان در مقطع میانی پره در شرایط نزدیک به استا  6 شكل

 کانتورهای ورتیسیته
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ها، یعنی راندمان و نسبت فشار در برابر تغییرات دبی، در قالب توربوماشین

های عملکردی، ارائه شده است. منحنی عملکرد یک رتور، بررسی منحنی

ی گر رفتار آن در برابر تغییرات دبی جرمی ورودی و مشخص کنندهبیان

سیته نیز ی پایداری عملکردی است، این نمودار از دیدگاه آیروالاستیحاشیه

-اهمیت بسیار دارد، زیرا شرایطی را که امکان بیشتری برای رخداد ناپایداری

تواند کند. همچنین منحنی عملکردی میهای آیروالاستیک دارند آشکار می

های تجربی به عنوان اعتبارسنجی روش حل انتخاب شده برای مقایسه با داده

 به کار رود. 

استفاده از شرایط مرزی دبی در های عملکردی کمپرسور، با منحنی

ورودی و فشار استاتیک در خروجی استخراج شده است. این شرایط مرزی 

کند. در شرایط عملکردی که فیزیک مقدار دبی را به کمپرسور تحمیل می

جریان با فرض دبی ثابت همخوانی دارد )نقاط دور از استال یا خفگی(، این 

شرایط نزدیک به استال و در شرایط شرایط مرزی قابل قبول است. اما در 

استال شده برای کمپرسور، به دلیل وجود نوسانات مقیاس بزرگ در جریان 

ناپذیر جریان در شرایط ناپایای مذکور ورودی و خروجی که ماهیت جدایی

هستند، شرایط مرزی دبی ثابت با فیزیک حاکم بر مسأله همخوانی نداشته و 

های آزمایشگاهی تفاوت زیادی داشته با داده رود که نتایج عددیانتظار می

باشند. به دلیل همین نوسانات در شرایط مرزی است که کدهای عددی 

نوشته شده برای جریان پایا در شرایط نزدیک به استال واگرا شده و قادر به 

ر این پژوهش، برای . د[34]استخراج نقاط عملکردی در این شرایط نیستن

هزار سلول استفاده شده  313ی خطوط عملکردی فن، از شبکه دارای مقایسه

است. برای استخراج نمودار عملکردی کمپرسور در نقاط دورتر از استال با 

ارائه شده است. ولی لازم به تأکید  7کمک شرایط مرزی دبی، نتایج در شکل 

مورد بررسی  ور کامل در گسترهاست که در این قسمت نتایج عملکردی به ط

شوند، در نقاط نزدیک به استال و در نرمال و نه در نقاط بحرانی، ارائه می

 شرایط رخداد پدیده استال این نتایج قابل استناد نیستند.

منحنی راندمان و ضریب قدرت پره رتور بر اساس ضریب دبی  7 در شکل

ی فعالیت ه رتور، در گسترهاستاندارد بکار رفته در مقطع پر برای هندسه

ترسیم شده است. تطابق  [5]ی آزمایشی مرجعکمپرسور در مقایسه با داده

تواند به عنوان معیاری برای های تجربی مینتایج حل عددی با داده

، نقطه عملکردی با [5]اعتبارسنجی روش حل عددی باشد. با توجه به مرجع

است، که بعد  0.5بیشینه راندمان )نقطه طراحی(، دارای ضریب دبی با مقدار 

از آن با افزایش فشار خروجی از رتور به مقادیر بالاتر )تراتلینگ( و کاهش 

برای ضریب دبی  0.38دبی ورودی، به میزان بیشینه نسبت فشار، مقدار 

ایش بیشتر فشار خروجی، در مقدار حاصل شده است. پس از آن، با اندکی افز

های رتور از هم های شکل گرفته در نوک پرههسته گردابه 0.37ضریب دبی 

ها گسیخته شده است. با افزایش بیشتر فشار پشت، بهم ریختگی گردابه

ها، در بشدت زیاد شده و با جدایش کامل جریان از روی سطح مکش پره

شود. اگهانی نسبت فشار مواجه میعملکرد رتور با افت ن 0.35ضریب دبی 

های گیری سلولهای عددی برای نحوه شکل، تحلیل[15]مرجعهمچنین در 

استال و رشد این ناپایداری برای رتور مورد مطالعه بررسی شده است، در 

مرجع مذکور نیز مقدار ضریب دبی برای شروع جدایش و رخداد استال بر 

این تغییرات در مقادیر ضریب دبی و  .بینی شده استپیش 0.35ها، روی پره

-به خوبی قابل تعقیب می  7پارامترهای عملکردی در نتایج ارئه شده در شکل

به  ی استال،باشد. پیش از این نیز ذکر شد که با نزدیک شدن به محدوده

دلیل افزایش آشفتگی و ناپایا شدن جریان، از اعتبار نتایج به دست آمده با 

 شود، ولی در این پژوهش به منظورت یورنس کاسته میرویکرد حل معادلا
 

 

 
Fig.7 Total polytropic efficiency of blade row at different mass flow 
rates, numerical simulation of different geometries in compared with 

experimental data [5]. 

فشار ردیف پره کمپرسور با تغیرات تغییرات راندمان آیزنتروپیک و نسبت  7شكل 

  [5]ضریب دبی جرمی در مقایسه با نتایج تجربی

سنجش میزان اختلاف در محدوده قبل از نقطه طراحی و تایید عدم کارآیی 

ی ضریب دبی، مورد استفاده قرار روش یورنس، این روش در تمام گستره

   گرفته است.
 8های مختلف بر مقادیر راندمان تولیدی رتور در شکل تأثیر هندسه

مشخص شده است. به منظور نشان دادن اهمیت کلیت شکل ایرفویل بر 

پارمترهای عملکردی، یک هندسه با در نظر گرفتن پارامترهای اصلی ایرفویل 

مانند: مقدار ضخامت، محل بیشینه ضخامت و طول وتر، تولید شده و 

سازی شده نام گرفته است. همچنین برای بررسی تأثیر اصطلاحاً هندسه ساده

تغییر در جزئیات هندسی یک ایرفویل استاندارد بر پارامترهای عملکردی، 

ایرفویل با دو ضریب متفاوت نسبت به  1میدان جریان برای شعاع لبه حمله

 ،8 مقدار شعاع استاندارد حل شده است. با توجه به نمودار عملکردی در شکل

قابل توجهی در مقدار راندمان آیزنتروپیک برای حالت هندسه ساده  اختلاف

شده با هندسه استاندارد به دست آمده است. همچنین برای هندسه استاندارد 

های با شعاع نوک تغییر داده شده، اختلاف هر چند اندک در مقدار و هندسه

ه هندسه راندمان آیزنتروپیک، نشان از حساسیت بسیار زیاد عملکرد رتور ب

مقطع دارد. در منحنی عملکردی برای هندسه مربوط به افزایش و کاهش 

ی طراحی همخوانی مناسبی با هندسه شعاع نوک پره، در بخشی از گستره

ها استاندارد وجود دارد، ولی با نزدیک شدن به شرایط استال، رفتار منحنی

 باشد. ها متفاوت میبرای هر کدام از هندسه

ی نزدیک به استال، هده جزئیاتی بیشتر در محدودهبه منظور مشا

ساختارهای میدان جریان برای سه هندسه دارای اختلاف در شعاع لبه حمله، 

 جدول 8در شرایط اختلاف فشار مشابه و با متراکم ترین شبکه )شبکه شماره 
، نقاط 7اند. در نمودار شکل اس بررسی شده-ای-( با کمک روش ال1

اس -ای-اند. البته در حل الهای مختلف مشخص شدههندسهعملکردی برای 

ضریب نسبت فشار، نوساناتی با دامنه بزرگ نسبت به اندازه میانگین را نشان 

دهد که در نمودار عملکردی میانگین این مقادیر نوسانی نمایش داده شده می

 است.
                                                                                                                                  
1 Leading Edge Radius(LER) 
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Fig. 8 Effect of blade leading edge radius variations on performance 

curve, using URANS method 

 از استفاده با کمپرسور، عملکردی منحنی بر پره نوک شعاع تغییرات اثر 8شكل 

 یورنس روش

مقایسه نتایج آزمایشگاهی برای یک مرحله کمپرسور محوری  ،[35]در مرجع

-ال گیری شده است که روش های عددی مقایسه شده و نتیجهسازیبا شبیه

های وابسته به زمان را به ویژه در یورنس کمیت نسبت به روشاس -ای

کند. اما نکته حائز اهمیت آن بینی مینزدیکی پوسته کمپرسور بهتر پیش

بینی دقیق عملکرد کمپرسور سازی مذکور در پیشاست که هر دو روش شبیه

تمامی دلایل عدم تطابق ذکر شده در  ناکام هستند. با وجود مشخص نبودن

سازی تمامی پارامترهای سازی مشهود بوده و امکان مدلج، خطا در مدلنتای

ای سطوح آزمایشگاهی از جمله آیزنتروپیک نبودن دیواره و اصطکاک پوسته

سازی به کمک هر دو روش در تماس با جریان مشکل است. بنابراین شبیه

 دهد. سازی را دقیق تر انجام میاس شبیه-ای-صحیح است و روش ال

بینی تر نتایج حاصل از پیش، به مقایسه دقیق[36]نین در مرجعهمچ

اس و یورنس پرداخته -ای-جریان آشفته ناپا به کمک دو روش حل عددی ال

های بینی خوبی از جریانشده است. در حالی که معادلات یورنس پیش

ناپایای پریودیک دارند، اما برای آشکارسازی جزئیات ساختارهای جریان 

-ها با ماهیت غیرپریودیک توانمندی روشس به ویژه دینامیک گردابهتوربولان

اس یک راه -ای-اس بیشتر است. در واقع، روش ال-ان-اس و دی-ای-های ال

های آشفته در تری از فیزیک جریانحل امیدوارکننده برای ارائه فهم دقیق

های باشد. در حالی که در روش یورنس فقط فرکانسها میتوربوماشین

شوند، نتایج حاصل از روش ای نشان داده میمبسته با فرکانس بین پرهه

کند. در شکل ها را آشکار میای از فرکانساس، دامنه گسترده-ای-عددی ال

ها در مقطع میانی برای دو روش مذکور ، الگوی جریان بین گذرگاه پره9

ان )در شود نوسانات میدان جریمقایسه شده است، همانگونه که مشاهده می

اس بیشتر آشکار سازی شده و بهم -ای-شرایط نزدیک استال( توسط روش ال

 ریختگی خطوط جریان آغاز شده است.  

اس در -ای-در ادامه برای کنکاش بیشتر در مورد توانمندی روش ال

های رتور که آشکارسازی جزئیات جریان، نتایج حل عددی برای ناحیه درز پره

باشد، بررسی شده است. به این جریانی تعیین کننده میهای در رخداد پدیده

ها به ی گذرنده از فاصله درز پرهاختار جریان ثانویهس 10 منظور در شکل

 ،10کمک دو روش حل عددی آشکارسازی شده است. در هر دو تصویر شکل 

 
Fig. 9 Streamlines showing flow structure at mid-section between 

blades, LES simulaton (upper picture); URANS simulation (lower 

picture) 

ها در مقطع میانی، دهنده ساختار جریان بین گذرگاه پرهخطوط جریان نشان 9شكل 

 یورنس اس، تصویر پایین:-ای-تصویر بالا: ال

های جریان باشد. ویژگیای در این ناحیه مشخص میهای گردابهجریانوجود 

های اتفاقی و ناگهانی در خطوط جریان و قبیل وجود شکستگیآشفته از 

اس( به صورت -ای-های مختلف انحراف در تصویر بالا )روش الوجود مقیاس

واضح با اختلاف زیادی نسبت به تصویر پایین )روش یورنس( در شکل مذکور 

شود. تفاوت اشاره شده برای دو تصویر به دلیل قدرت آشکارسازی مشاهده می

تری در حل میدان جریان با کمک روش تارهای جریان در گستره وسیعساخ

اس است. علاوه بر تفاوت در ساختارهای مقیاس کوچک جریان، -ای-ال

ها با جریان اصلی ورودی، در ی ناحیه درز نوک پرهاختلاط جریان ثانویه

تری مشخص شده و تراکم بیشتر اس به صورت واضح-ای-تصویر نتایج ال

جریان در سمت راست تصویر مشخص شده است، در صورتی که در خطوط 

ها با جریان اصلی بسیار کمتر بوده حل یورنس، اختلاط جریان ثانویه نوک پره

تصویر نتایج یورنس کم تراکم هستند. به و خطوط جریان در سمت راست 

توان میزان و کیفیت آشکار سازی می 10طور کلی از مقایسه دو تصویر شکل 

، گستردگی 1ویژگی اصلی در جریان آشفته که عبارتند از نامنظم بودنسه 

سازی با در شبیه ، را[4]یان آشفته استکه ماهیت جر 3و اختلاط 2مقیاسی

 اس و روش یورنس مقایسه کرد. -ای-روش ال

در نمودارهای عملکردی  اس و یورنس-ای-تفاوت میان رویکردهای ال

برای پارامتر ی کانتورها ، با مقایسه 10بسیار ناچیز است، ولی در شکل

توان آید، میبدست می [37]از مرجع 5ای که با کمک رابطه هلیسیتی لحظه

 V ، (5)تفاوت ساختارهای جریان را برای هر دو روش مشاهده نمود. در رابطه

 ی جریان است.مقدار ورتیسیته ωسرعت و 
(5) Hd=Vω 

 1 در جدول  8قابل ذکر است که هر دو روش حل بر روی شبکه شماره

)تصویر بالا(،   11بندی یکسان بوده است. در شکلانجام شده و شرایط شبکه

 ساختارهای بسیار ریز جریان کاملاً آشکار شده و محدودیت ابعاد این

 ساختارها با بزرگی شبکه مشخص شده است، این کانتور مربوط به نتایج

                                                                                                                                  
1 Randomness 
2 Multi-Scale 
3 Mixing 
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Fig. 10 Streamlines showing flow structures passing through tip 

clearance, LES simulaton (upper picture); URANS simulation (lower 

picture) 

ها، دهنده ساختار جریان گذرنده از ناحیه درز پرهخطوط جریان نشان 10شكل 

 یورنس اس، تصویر پایین:-ای-تصویر بالا: ال

باشد، در حالی که در کانتور مربوط اس می-ای-کمک روش ال سازی باشبیه

به روش یورنس، ساختارهای جریان محو شده است و تنها میانگین زمانی 

های آیروالاستیسیته، های مربوط به پدیدهجریان قابل تفکیک است. در تحلیل

 ساختارهای جریان اهمیت بسیار زیادی دارند، زیرا علاوه بر نوسانات جریان،

بزرگی و فرکانس این نوسانات اثری قابل توجه بر رفتار نوسانی سازه خواهند 

 گذاشت. 

های رتور، انرژی جریان که در طیف در حین عبور جریان از میان پره

های آیروالاستیکی اعداد موج توزیع شده است، به سازه منتقل شده و پدیده

 سازه تشدید خواهندهای طبیعی در صورت همخوانی اعداد موج با طول موج
 

 
Fig. 11 Helicity countors on a constant span plane (LES results at top 

and Urans Results at down) for similar conditions and grids  
کانتورهای هلیسیتی در یک مقطع از پره، بالا: پاسخ به دست آمده با  11شكل 

آمده با روش یورنس در شرایط مشابه و بر  اس، پایین: پاسخ به دست-ای-روش ال

 روی شبکه یکسان
 

ی اعداد موج برای جریان در نزدیکی ، توزیع انرژی در گستره 12شد. در شکل

ی استال در امتداد شعاعی و در نزدیکی لبه پره )در خط گذرنده از گردابه

ه با تفاوت در مقدار شعاع لبه حمل حمله سطح مکش پره( برای سه هندسه

-ی بیی نوسانات هر عدد موج )دامنهمقایسه شده است. در این نمودار دامنه

شود که عدد مشاهده می )minA)/(A=(بعد شده بر اساس کوچکترین دامنه 

باشد، برای پره با شعاع لبه حمله تری میموجی که دارای دامنه بزرگ

یکسان است، ولی کاهش یافته تقریباً پره با شعاع لبه حمله افزایش استاندارد و

شعاع لبه حمله، باعث انتقال انرژی بیشینه به اعداد موج بالاتر )مترادف با 

های بالاتر( شده است. یعنی در میدان جریان اطراف هندسه پره با فرکانس

-های آیرودینامیکی و در نهایت امکان رخداد پدیدهشعاع کوچکتر، ناپایداری

 بالاتری وجود دارند.  هایهای آیروالاستیک در فرکانس

ی میانی اعداد موج، که در فیزیک مسأله بیانگر توزیع انرژی در محدوده

ی دارای شعاع نوک بزرگتر متفاوت است، و ، در پره[4]نوسانات آشفته است

توزیع یکنواخت در دو پره دیگر، به توزیعی با دامنه کمتر )انرژی آشفته 

دیل شده های غالب بیشتر در گستره فرکانسی تبکمتر( و دارای فرکانس

 است.

 جمع بندی7-

در این پژوهش، جریان در اطراف یک پره رتور زیرصوتی با هدف بررسی 

الزامات حل عددی جریان به منظور استفاده در تحلیل عددی 

آیروالاستیسیته، بررسی شده است. نتایج استفاده از دو رویکرد رایج در حل 

اس و یورنس، برای به دست آوردن نقاط -ای-عددی جریان، یعنی روش ال

به طور خاص نقاط نزدیک به شرایط استال، در این پژوهش با  عملکردی، و

برخی جزئیات که در حل آیروالاستیسیته دارای اهمیت هستند، ارائه شده 

افزایش و کاهش در شعاع لبه حمله  %50است. تغییر هندسه پره، با ایجاد 

اس مورد بررسی قرار گرفته است. در جریان بررسی -ای-پره با روش ال

حل از شبکه، مشخص شده است که افزایش نقاط شبکه، پس از استقلال 

ها، حتی در رویکرد یورنس استقلال پارامترهای عملکردی از تعداد سلول

تواند ساختارهای جدیدی را در جریان آشکار کند. همچنین استفاده از می

اس به طور قابل توجهی ساختارهای جریان را در شبکه مشابه -ای-رویکرد ال

-کند. آبشار انرژی از نتایج حل عددی به روش البیشتری آشکار می با دقت

ی اینرسیال اس ترسیم شده و مشخص شده است که بخشی از زیرگستره-ای

با تراکم شبکه انتخاب شده، مطابق با رفتار مورد انتظار از تحلیل فیزیکی 

 ( به دست آمده است. همچنین با سنجش میزان انرژی آشفته5/3-)شیب 
 

 
Fig. 12 Velocity fluctuation dimensionless amplitude distribution for 

blades with different leading-edge radius 
 هایپره اطراف در مختلف موج اعداد بعد نوسانات سرعت دربی دامنه توزیع 12 شكل

 متفاوت نوک شعاع دارای
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توان به کافی بیشتری میایکیو، با اطمینان -اس-ای-آشکار شده از کمیت ال

اس در این پژوهش اتکا نمود. برخی از -ای-سازی با روش البودن دقت شبیه

 گیرد:مهمترین نتایج این پژوهش در موارد ذیل مورد تاکید قرار می

ی بزرگی از منحنی های نامتراکم و روش یورنس، در گسترهاستفاده از شبکه -

 (. 4داشت )نمودار عملکردی شکل عملکرد دقت کافی را به همراه خواهد 

تر، در هر روشی ساختارهای بیشتری از استفاده از شبکه هر اندازه متراکم -

های آیروالاستیسیته جریان را آشکار خواهد کرد که برای برخی از حل

 (.   3ها در شرایط استال و نزدیک به استال ضروری است) شکل توربوماشین

اس باعث باقی ماندن خطاهای -ای-عدم استفاده از فیلتر صریح در روش ال -

عددی در قالب نوسانات دارای اعداد موج بسیار بالا )نوسانات با دامنه بسیار 

 (. 6کوچک( خواهد شد )شکل 

تواند باعث تغییرات اساسی در ی ایرفویل میتغییرات زیاد در هندسه -

شود، ولی تغییرات در شعاع نوک پره در  عملکرد به دست آمده از حل عددی

 گذارد.عملکرد اثرات کوچکی می

تواند اثرات بسیار قابل توجهی بر تغییر شعاع لبه حمله ایرفویل، می -

توان تغییر و کنترل های اصلی )اعداد موج اصلی( جریان بگذارد و میفرکانس

امتر هندسی را در های آیروالاستیسیته پره با ایجاد تغییر در این پارویژگی

 های بعدی بررسی نمود. پژوهش
های بزرگ مقیاس برای ساختارهای با توجه به تفاوت کیفی اندک در پدیده -

گیری جریان در سه هندسه مختلف، میزان تأثیر این ساختارها بر شکل

 ها نیازمند بررسی بیشتر است.های مرتبط با آیروالاستیک در پرهپدیده

 

 فهرست علایم 8- 

𝐴 دامنه( 1ی نوسانات سرعت-ms) 

𝑐𝑥 ( 1سرعت جریان ورودی-ms ) 

𝐸 ( 2انرژی واحد جرم-s2m) 

𝑝01 فشار  ( 2ورودی-s1-kgm ) 

𝑝02 فشار  ( 2خروجی-s1-kgm ) 

𝑇 ( 2گشتاور دوران-kgs) 

𝑢𝑡 ( 1سرعت دوران نوک پره-ms ) 

𝑢𝜂 سرعت مشخصه( 1ی مقیاس کولموگروف-ms) 

𝜔 ( 1فرکانس دوران-s) 

𝑌+ ی بدون بعد از دیوارهفاصله 

 علایم یونانی

𝜀 ( 3نرخ اتلاف آشفتگیs2m) 

𝜂 راندمان آیزنتروپیک 

𝜂𝐾 طول مشخصه( ی مقیاس کولموگروفm) 

𝜅 ( 1عدد موج-m) 

𝜈 ویسکوزیته( 1ی مولکولی جریان-s2m) 

𝜈𝑡 ( 1ویسکوزیته آشفتگی-s2m) 

𝜌 ( 3چگالی-kgm) 

𝜑 ضریب دبی 

𝜓 ضریب فشار 
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