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عملکرد  سازیها بهینه. برای بهبود عملکرد این تجهیز یکی از راهاستترین تجهیزات تولید توان در صنایع گوناگون های گازی از اصلیتوربین 
پره  بُعدیسه سازی خودکار آیروترمودینامیکیمحاسباتی جهت بهینه های ثابت و متحرک است. در مقاله حاضر یک بسترپره آیرودینامیکی

بعدی قابل استفاده سازی آیروترمودینامیکی هر نوع پره سهشود. این بستر برای بهینهباز ارائه میافزارهای متنتور توربین گاز با استفاده از نرماستا
گوریتم بعدی، تولید شبکه محاسباتی، حل جریان با استفاده از دینامیک سیالات محاسباتی و اعمال السازی پارامتری هندسه سهو شامل مدل

خط انباشتگی از نوع بعدی با سازی دوبعدی با استفاده از منحنی بِزیر و تشکیل مدل سهبعدی پره از مدلسازی سهسازی است. برای مدلبهینه
موازی  بلوکی با سازمان با پردازشپذیر و لزج حول پره بر شبکه چندحل جریان تراکمسازی جریان سیال با اسپلاین استفاده شده است. شبیه

سازی با چهل و پنج متغیر که تغییر ضخامت در پنج مقطع در ارتفاع پره و سازی به کار رفته است. بهینهانجام شده و الگوریتم ژنتیک برای بهینه
با تابع هدف سازی پره سازند، انجام شده است. در نتیجه بهینهبعدی پره یعنی خمیدگی، کشیدگی و پیچش را ممکن میتغییر در پارامترهای سه

سازی حداکثر امکان باز در بستر بهینهافزارهای متنکاهش ضریب افت فشارکل حاصل شده است. استفاده از نرم %5 فشار کل خروجی،
ازی ستواند به خوبی برای بهینهدهد بستر محاسباتی ارائه شده میآورد. نتایج نشان میسازی و انجام تنظیمات را برای کاربر فراهم میخصوصی

 .ها به کار گرفته شودآیروترمودینامیکی توربوماشین
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 Gas turbines are among the most important types of power generation equipment in industries. One of 
the methods to enhance the performance of this equipment is the aerodynamic performance 

optimization of its stator and rotor blades. This paper presents an automatic aerothermodynamic 

optimization platform for the optimization of 3D stator blade geometry in axial-flow gas turbines using 

open-source software. This platform can be used for 3D aerothermodynamics optimization of 3D blades 

and includes parametric 3D modeling, mesh generation, CFD simulation, and implementation of 

optimization algorithm. 3D models are formed from 2D sections defined by Bézier curves and 
connected by spline stacking curve. Simulation of flow field includes the solution of compressible 

viscous flow on structured multi-block grid using parallel processing. Genetic algorithm is used as 

optimization algorithm. 45 optimization variables govern blade thickness variation in five sections and 
blade lean, sweep, and twist. Total pressure is selected as objective function and the result of 

optimization shows 5% decrease of total pressure loss coefficient in the blade. The use of open-source 

software in the optimization platform provides maximum customization capability to the user. The 
application of this platform for stator blade optimization shows that the platform can be used for 

aerothermodynamic optimization of turbomachines effectively. 
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 مقدمه 1-

ترین تجهیزات تولید توان مکانیکی محوری از مهم -های گازی جریانتوربین

های تبدیل انرژی ایفا در صنایع است و امروزه نقش قابل توجهی را در چرخه

های فسیلی تأمین ها به طور عمده توسط سوختکند. انرژی مورد نیاز آنمی

زیست را به همراه دارد. با بر هزینه تأمین، آلودگی محیطشود که علاوهمی

محیطی تر شدن قوانین و مقرارت زیستگیرانهافزایش قیمت سوخت و سخت

های گاز جهت کاهش مصرف سوخت و کاهش امروزه ارتقای عملکرد توربین

به همین  ای پیدا کرده است.ها اهمیت ویژهآلودگی ناشی از استفاده از آن

http://mjmec.ir/


  

 آرمان محسنی و علیرضا یزدانی بازدر یک بستر محاسباتی متن محوری -یکی پره استاتور توربین گاز جریانمبُعدی آیروترمودیناسازی سهبهینه

 

 711 10شماره  17، دوره 1396 دیمهندسی مکانیک مدرس، 
 

های جدید با کارکرد بهینه هدف بسیاری از طراحان و جهت طراحی توربین

های رتور و سازی آیروترمودینامیکی پرهتحقیقات اخیر بوده است. بهینه

سازی توربین گاز است که به بهبود عملکرد استاتور یکی از روندهای بهینه

کاهش مصرف سوخت و شود و دستیابی به اهداف بالا شامل توربین منجر می

محیطی را های زیستبرداری و کاهش آلودگیدر نتیجه کاهش هزینه بهره

تواند باعث سازد. عملکرد بهینه به دلیل کاهش مصرف سوخت میممکن می

های نگهداری را به افزایش طول عمر پره شده و به این ترتیب کاهش هزینه

 .[1]دنبال داشته باشد 

ها سازی توربوماشینهای پیشرفته به بهینهایانهامروزه محققان با کمک ر

پردازند تا به این اهداف دست یابند. کاهش تلفات ناشی از لزجت سیال و می

به تأخیر انداختن جدایش جریان روی پره توربین ازجمله اهداف مهم برای 

رسیدن به طراحی بهینه پره است. در گذشته به دلیل پرهزینه بودن 

سازی به بعدی اغلب روندهای بهینهسازی سهو بهینهسازی عددی شبیه

گردید. امروزه با افزایش توان های ساده تک و دوبعدی خلاصه میمدل

یا  1های دینامیک سیالات محاسباتیمحاسباتی در دسترس و استفاده از روش

شده است  دی بهبودیافته این امکان برای محققان و طراحان فراهم -اف -سی

سازی به کار گیرند و با بعدی را در روندهای بهینهپیچیده و سه هایتا مدل

سازی آیروترمودینامیکی را های جدیدتر روندهای طراحی و بهینهارائه روش

 .[2]بهبود بخشند 

سازی آیرودینامیکی پره در حقیقت طراحی مجدد یک پره موجود بهینه

باتی با یک وسیله مرتبط ساختن یک حلگر دینامیک سیالات محاس به

. دِویتو و [3]سازی جهت دست یافتن به عملکرد بهتر پره است الگوریتم بهینه

سازی پره توربوماشین با توسعه روش طراحی معکوس به بهینه [4]همکاران 

ها طراحی هندسی را با حل جریان با معادلات اویلر جهت پرداختند. آن

تیک در خروجی و دبی ها فشار استاکاهش زمان طراحی انجام دادند. آن

عنوان تابع هدف توزیع فشار در نظر گرفتند. در همین زمینه را به  جرمی

های ثانویه روی پره پرداختند. به حداقل کردن جریان [5]نیا و قالی عرب

سازی بهره گرفتند و از ایشان از الگوریتم ژنتیک و شبکه عصبی برای بهینه

ریان استفاده کردند و توانستند راندمان برای حل ج 2افزار تجاری فلوئنتنرم

ها آن [6]بهبود ببخشند. در تحقیق دیگری  %1یک طبقه از توربین را 

بعدی پره توربین مادون صوت به های سهسازی را با در نظر گرفتن افتبهینه

عنوان متغیرهای  بعدی هندسه پره بهعنوان تابع هدف و پارامترهای سه

سازی راندمان بر بهینه [7]موگام و همکاران سازی انجام دادند. سیواشانبهینه

دن بازده طبقه و کمینه کردن و سازه پره کار کردند و با هدف بیشینه کر

سازی چندهدفه ژنتیک به همراه شبکه عصبی بهره تنش بر پره از روش بهینه

کاهش و بازده را  %50جستند و موفق شدند تنش حداکثر روی پره را 

سازی در مورد بهینه [8]ها پژوهشی دیگر افزایش دهند، همچنین آن 0.4%

م کردن ضریب افت فشار و با قید توربین گاز مادون صوت با هدف ک 3روتور

فرکانس و تنش روی پره انجام دادند. چو و همکاران با استفاده با روش 

توربین گاز را کاهش و بازده آن را  گرادیانی اصلاح شده افت فشار کل پره

ها قیدهای مساحت مقطع و بار پره را در نظر گرفتند. نتیجه افزایش دادند. آن

. لی و [9]افزایش راندمان بود  %0.6ت فشار کل و کاهش اف %6ها کار آن

همکاران برای بهبود عملکرد آیرودینامیکی پره دوبعدی توربین گذر صوتی 

کار بستند و تابع  نیوتنی را بهروش الحاقی پیوسته همراه با الگوریتم شبه

ها تنها لبه هدف را نرخ تولید آنتروپی با قید جریان جرمی در نظر گرفتند. آن

                                                                                                                                  
1 Computational Fluid Dynamics (CFD) 
2 Fluent 
3 Rotor 

های نربز به عنوان متغیر در نظر گرفتند و مکش را با استفاده از منحنی

حل کردند. در طرح بهینه  4گر دوبعدی رَنزوسیله حل جریان حول پره را به

 .[10]آیرودینامیکی افزایش یافته است  ها شوک تضعیف شده و بازدهآن

آیرودینامیکی سازی های بهینهسازی الگوریتمبراساس این تحقیقات پیاده

تواند منجر به بهبود عملکرد شود، ولی ها میای در توربوماشینیا سازه

سازی به دلیل پیچیدگی هندسی و استفاده از حلگرهای سازه روندهای بهینه

 یا جریان با هزینه محاسباتی قابل توجه همراه است.

ها اغلب شامل سازی در توربوماشینسازی روندهای بهینهپیاده

سازی هندسی، تولید شبکه محاسباتی، حل معادلات سازی، مدلمتریپارا

سازی است. روزرسانی پارامترها توسط الگوریتم بهینهحاکم، مقایسه نتایج و به

مدل هندسی و شبکه محاسباتی جدید برای مقادیر جدید پارامترها در هر 

روند تا به شود. این سازی محاسبه و حل معادلات تکرار میتکرار حلقه بهینه

های هر مرحله یابد. با توجه به پیچیدگیدست آمدن نتایج مطلوب ادامه می

های به کار رفته از میزان توانایی کاربر در تنظیم، ترکیب و کنترل روش

سازی و نتایج آن مؤثر تواند بر روند بهینهاهمیت زیادی برخوردار است و می

این امکان را برای کاربر فراهم  5زباها و ابزار متنباشد و استفاده از روش

 آورد.می

سازی آیروترمودینامیکی مبتنی بر در این تحقیق یک بستر بهینه

سازی جریان تواند برای بهینهشود. این بستر میباز ارائه میابزارهای متن

های پیچیده مانند مجرای جریان در کمپرسور، توربین گازی، سیال در هندسه

باز بودن این امکان را فراهم کار گرفته شود. خصوصیت متنها و غیره به پمپ

افزارهای تولید شبکه و محاسب مختلف در آن به کار گرفته آورد تا نرممی

های مختلف سیال، دامنه سازی آن برای حل جریانبر خصوصیشوند و علاوه

ای نیز توسعه داده کاربری آن به مسائل فیزیکی دیگر ازجمله تحلیل سازه

های مختلف این بستر به همراه ابزارهای محاسباتی به ود. در ادامه بخشش

-سازی یک پره استاتور توربین گازی جریانکار رفته در آن در قالب بهینه

 شود.محوری ارائه می

 بندیسازی هندسی و شبکهمدل -2

ترین سازی یکی از مهمسازی هندسی و انتخاب متغیرهای بهینهپارامتری

که با کمترین تعداد متغیرها درجات ای سازی است، به گونهبهینه مراحل در

. در پژوهش حاضر [11] دست آیدآزادی لازم برای تغییر شکل پره به

سازی انجام شده است. مدل 1بعدی با مشخصات جدول سازی پره سهبهینه

سازی به صورت هندسه باید به شکلی باشد که بتوان آن را در فرآیند بهینه

بر و تواند مشکل، زمانشخص و در یک چارچوب معین تغییر داد. این امر میم

سازی بر پایه روابط پارامتری ریاضی حساس باشد. در صورتی که این مدل

توان تغییرات آن را به نحو مطلوب و مشخص کنترل کرد انجام شود، می

ند و محدوده . به این منظور لازم است تغییر شکل با تعریف پارامترها، رو[12]

 تغییرات پارامترها مشخص شود.

بعدی پره توربین دو روش به صورت متداول مورد های سهسازیدر بهینه

گیرد. در روش اول چند ایرفویل در مقاطع مختلف پره از استفاده قرار می

صورت دوبعدی بهینه شود، سپس هر ایرفویل به انتخاب می 7تا شرود 6هاب

آید. دست میبعدی بهشده پره سههای بهینهشود. در آخر با اتصال ایرفویلمی

شود و از اثر بعدی جریان نادیده گرفته میدر این روش بسیاری از اثرات سه

                                                                                                                                  
4 Reynolds Averaged Navier–Stokes (RANS) equations 
5 Open-Source 
6 Hub 
7 Shroud 
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شود. یسازی صرف نظر مهای انتهایی )هاب و شرود( در روند بهینهدیواره

بعدی پره مانند سازی پارامترهای سههمچنین این روش قابلیت بهینه

 را ندارد. 3و پیچش 2کشیدگی ،1خمیدگی

شود و بعدی پارامتری میصورت سه در روش دوم شکل هندسی پره به

شود و به این ترتیب پره بعدی پره بهینه میسازی رویه سهطی فرآیند بهینه

بعدی پره های سهآید. در این روش ویژگیدست می بعدی بهینه شده بهسه

سازی لحاظ شده و میزان مانند خمیدگی، کشیدگی و پیچش در روند بهینه

که بهبود عملکرد پره نسبت به روش اول بیشتر است. با این حال به دلیل این

بعدی حل شود، سازی باید جریان حول یک هندسه سهطی هر مرحله بهینه

محاسباتی بالاست. به همین دلیل  بر و با هزینهش زماناین روش یک رو

بعدی از روش اول سازی پره سهبهینه شده در زمینههای انجاماغلب پژوهش

های اخیر استفاده از روش برند. با افزایش توان محاسباتی در سالبهره می

ق های زیاد روش دوم در این تحقیدوم نیز توسعه یافته است. به دلیل مزیت

 از این روش بهره گرفته شده است.

 سازی مقاطع دوبعدیمدل -1-2

بعدی پره با تعیین چند مقطع محیطی در سازی هندسه سهشروع کار در مدل

ارتفاع پره از هاب تا شرود آغاز و ابتدا شکل پره در هر مقطع تعیین و رسم 

دست به های دوبعدیبعدی پره از ارتباط این ایرفویلشود. سپس شکل سهمی

ای از نقاط محیط آن آید. به طور معمول ایرفویل دوبعدی با مجموعهمی

شود. اولین گام برای رسم ایرفویل دوبعدی یافتن منحنی ایرفویل با تعریف می

کمک این نقاط است. به دلیل ایجاد شکستگی در هر نقطه استفاده از خط 

 -اف -رای محاسبات سیراست برای ارتباط نقاط ایرفویل اغلب از دقت کافی ب

بعد از برازش  ای بر همه نقاط ایرفویلدی برخوردار نیست. برازش چندجمله

یابی برای ارتباط نقاط و تشکیل محیط ایرفویل ترین نوع درونخطی ساده

های درجه پایین اغلب از دقت مطلوب برای ایاست. با این حال چندجمله

برازش منحنی ایرفویل برخوردار نیستند و منحنی محیط ایرفویل را به صورت 

رازش با افزایش مرتبه کنند. از طرفی افزایش دقت بدار تقریب میموج

دار بودن منحنی محیط ایرفویل همراه است ای با افزایش میزان موجچندجمله

دی داشته باشد. منحنی  -اف -تواند تأثیر نامطلوب در محاسبات سیکه می

طور هموار تعدادی نقطه هایی است که به ایاز دسته چندجمله 4اسپلاین

خود انواع مختلفی دارد، برای نمونه  کند. اسپلاینمشخص را به هم متصل می

ها این امکان را به طراح اشاره کرد. اسپلاین 5توان به اسپلاین درجه سهمی

شان شکل دهند تا با تغییر شیب منحنی در دونقطه ابتدایی و انتهاییمی

 شود. با اینمنحنی را تغییر داد که مزیت بسیار مهمی برای آن محسوب می

گذرد، منحنی محیط ایرفویل ه این منحنی از همه نقاط میکحال به دلیل این

تواند در طور که اشاره شد میکند که هماندار تقریب میرا به صورت موج

 .[13]دی تولید خطا کند  -اف -محاسبات سی

 های برازش است که به دلیلنوع دیگری از منحنی 6هااسپلاینبی
 

 سازیمحوری مورد بهینه-مشخصات اصلی پره توربین جریان 1جدول 
Table 1 Main parameters of the turbine blade for optimization 

 mm 634.5 شعاع هاب
 56 تعداد پره
 mm 100 ارتفاع پره

                                                                                                                                  
1 Lean 
2 Sweep 
3 Twist 
4 Spline 
5 Cubic Spline 
6 B-Spline 

روند. از انواع خصوصیاتشان به طور متداول برای تقریب ایرفویل به کار می

سازی مناسب است و قابلیت ارائه برای کار بهینه 7نِربزاسپلاین، منحنی بی

اسپلاین و های بیمزیت منحنی [.14]دقیق منحنی مقاطع مخروطی را دارد 

ها شکل منحنی به صورت نربز در این است که با تغییر مکان نقاط کنترلی آن

اسپلاین به دلیل کیفیت خوب، هموار و کند. برازش با بیهموار تغییر می

اس بودن به بردار دلخواه در ابتدا و انتهای منحنی گزینه مناسبی برای مم

 رسم یک منحنی است.

بعدی توربین را بهینه کردند برای که پره سه [15]اکسوز و آکماندور 

های بزیر و برای لبه حمله و نشان دادن سطوح مکشی و فشاری از منحنی

هندسه آن را  [16]اران فرار با مقاطع بیضی استفاده کردند. آرنس و همک

توربین  سازی افت فشار کل در جریان غیرلزج روی مقطع پرهبرای بهینه

نمایش دادند و  8های بِزیرها مقطع پره را با منحنیگذرصوتی بهینه کردند. آن
عنوان متغیرهای طراحی تعریف کردند. پاپادیمیتریو و  ضرایب بزیر را به

ن تولید آنتروپی کسکید در اثر لزجت روابط برای کمینه کرد [17]گیاناکگلو 

ریاضی روش الحاقی پیوسته و گسسته را برای جریان لزج در ردیف پره 

توسعه دادند و برای اولین بار معادلات الحاقی را بر پایه تابع هدف تولید 

آنتروپی ایجاد و قید هندسی کمینه ضخامت پره را اعمال کردند و شکل پره 

 .زیر به شکل پارامتری درآوردندهای برا با منحنی

ای ای است که درجه این چندجملهیک منحنی چندجمله منحنی بِزیر

وابسته به تعداد نقاط کنترلی آن است. این منحنی هموار است و از نقاط 

شود. هر یک از نقاط ها متمایل میگذرد، ولی به سمت آنمورد برازش نمی

شود و تأثیر آن بر منحنی با می ایرفویل سبب تمایل منحنی به سمت خود

یابد. دلیل محبوبیت این منحنی تر شدنش به منحنی افزایش مینزدیک

تغییرپذیری آسان آن است که آن را به یک منحنی مناسب برای فرآیند 
کند. راه دیگر برای تغییر منحنی افزودن نقطه جدید به سازی مبدل میبهینه

برای منحنی بزیر از آن برای تعریف آن است. به دلیل خصوصیات یادشده 

سازی استفاده و متغیر در فرآیند بهینه 10و سمت مکش 9منحنی سمت فشار

 .[13]( است 1شده است. تعریف منحنی بزیر طبق روابط )

 𝐶(𝑡) = ∑ 𝐵𝑖,𝑛(𝑡)𝑃⃗⃗𝑖

𝑛

𝑖=0

 

(1) 𝐵𝑖,𝑛(𝑡) =
𝑛!

𝑖! (𝑛 − 𝑖)!
𝑡𝑖(1 − 𝑡)𝑛−𝑖       , 0 ≤ 𝑡 ≤ 1 

ام -𝑖 11ای بِرناستاینچندجمله 𝐵𝑛,𝑖(𝑡)نقاط کنترلی،  𝑃⃗⃗𝑖که در آن 
سازی بر پایه تغییرات ایرفویل بر منحنی است. در این مقاله بهینه 𝑛مرتبه 

و لبه  سمت مکش و سمت فشار ایرفویل انجام شده است و منحنی لبه حمله

ین از اسپلااند. با توجه به خصوصیات بیسازی ثابت بودهفرار در فرآیند بهینه

شده و سمت فشار و  سازی لبه حمله و لبه فرار استفادهاین منحنی برای مدل
مکش به کمک منحنی بزیر رسم شده است. جهت تغییر شکل ایرفویل طی 

سازی از تغییر مختصات نقاط کنترلی استفاده شده و از پنج فرآیند بهینه

است. محدوده نقطه کنترلی برای رسم منحنی بِزیر ایرفویل استفاده شده 

سازی و تغییرات منحنی لبه مکش به تغییرات نقاط کنترلی جهت بهینه

 نشان داده شده است. 1عنوان نمونه در شکل 
 

 بعدی پرهسازی رویه سهمدل -2-2

 سپلاین و، رویه ا12بعدی مانند لافتهای زیادی برای ساخت رویه سهروش
 

                                                                                                                                  
7 NURBS 
8 Bézier Curve 
9 Pressure Side  
10 Suction Side 
11 Bernstein 
12 Loft 
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Fig. 1 Airfoil thickness variation by moving control points 

 تغییر ضخامت ایرفویل با جابجایی نقاط کنترلی 1 شکل

 .[18,13]اسپلاین، و رویه بزیر وجود دارد بی

در پژوهش حاضر از پنج مقطع برای طراحی رویه پره استفاده شده و به 

استفاده  2عنوان خط انباشتگی با اسپلاین به 1همین دلیل از صفحه پوشاننده

شود جهت مرتبط شده است. خط انباشتگی که منحنی مسیر هم نامیده می

رود و با اضافه کردن قیدهایی به آن کنترل هر چه کردن مقاطع به کار می

. صفحه پوششی که برای [19] کندبهتر صفحه پوشاننده را ممکن می

های طراحی ترین روششده یکی از پراستفاده یابی بین مقاطع طراحیمیان

است. برای ایجاد این صفحه  3های طراحی به کمک رایانهرویه در روش

توان از انواع منحنی اسپیلاین برای تعیین مکان و ترتیب مقاطع در فضا به می

برد. در حقیقت اسپیلاین نقشی مانند ستون فقرات  عنوان منحنی مسیر بهره

تواند به کنترل ششی داراست. اسپیلاین با ایجاد قیدهایی میرا در صفحه پو

[ از منحنی اسپیلاین برای 21[ و وودوارد ]20بهتر رویه کمک کند. تیلر ]

از  [22]تعیین مکان و جهت مقاطع در فضا استفاده کردند. پیگل و تیلر 

سازی هندسی استفاده منحنی مسیری که مماس بر مقاطع بود برای مدل

( b-2اسپلاین مقطع و رابطه )( معادله پارامتری منحنی بیa-2رابطه )کردند. 

 است. 𝑣و  𝑢معادله پارامتری صفحه حاصل پوشاننده برحسب پارامترهای 

(2-a) 𝐶(𝑢) = ∑ 𝑁𝑖,𝑝(𝑢)𝑃⃗⃗𝑖

𝑛

𝑖=0

 

(2-b) 𝑆(𝑢, 𝑣) =  ∑ ∑ 𝑁𝑖,𝑝(𝑢)𝑁𝑗,𝑞(𝑣)𝑃⃗⃗𝑖,𝑗

𝑛

𝑗=0

𝑚

𝑖=0

 

نقاط کنترلی  𝑃⃗⃗𝑖و  𝑝ام درجه -𝑖اسپلاین منحنی پایه بی 𝑁𝑖,𝑝(𝑢)در آن

,𝑆(𝑢اسپلاین و منحنی بی 𝐶(𝑢)نقاط کنترلی سطح،  𝑃⃗⃗𝑖,𝑗منحنی،  𝑣)  سطح

 تواند به دلخواه انتخاب شود، اما صفحهپوشاننده است. منحنی مقاطع می

خوانی داشته باشند و پوششی زمانی کارآمد است که منحنی مقاطع با هم هم

ت زیادی با هم داشته باشند کارایی لازم را نخواهد ها تفاوهنگامی که منحنی

ای از ساخت صفحه با خط انباشتگی اسپلاین و نمونه 2[. در شکل 23داشت ]

مقاطع بزیر سمت فشار یک پره نمایش داده شده است. در این مقاله از صفحه 

 عنوان خط انباشتگی استفاده شده است. پوشاننده با اسپلاین به

سازی مورد استفاده قرارگرفته یک پره مستقیم هت بهینهپره اولیه که ج

 بدون خمیدگی، کشیدگی و پیچش است.

سازی هندسی پره امکان تغییر این پارامترها لحاظ شده تا در در مدل

 ها بهترین کارایی پره به دست آید. برای ایجاد کشیدگیمحدوده تغییرات آن
 

                                                                                                                                  
1 Skinning Surface 
2 Stacking Line 
3 Computer-Aided Design (CAD) 

 
Fig 2 Modeling the pressure side 3D surface with skinned surface and 
spline stacking 

بعدی با خط انباشتگی اسپلاین و سازی سمت فشار تشکیل رویه سهمدل 2 شکل

 صفحه پوشاننده

و برای  3در شکل  𝑥پنج ایرفویل دوبعدی در راستای محور ماشین، محور

شوند و جا میجابه 3در شکل  𝑦ایجاد خمیدگی در راستای محیطی، محور 

یابند. در راستای شعاعی دوران می 𝑧برای ایجاد پیچش این مقاطع دور محور 

( برای دوران b-3جایی و از رابطه )( برای جابهa-3بر این اساس از رابطه )

 مرکز سطح ایرفویل، مقاطع گرد محور شعاعی گذرنده از محور ماشین و

𝑥 = 𝑥0  و𝑦 = 𝑦0 [ 13استفاده شده است.] 

(3-a) 

[

𝑥2

𝑦2

𝑧2

1

] = [

1    0    0   Δ𝑥
0    1    0   Δ𝑦
0    0    1    Δ𝑧
0    0    0      1

] [

𝑥1

𝑦1

𝑧1

1

] 

(3-b) 
[

𝑥2

𝑦2

𝑧2

1

] = [

cos 𝜃   − sin 𝜃    0   𝑥0

sin 𝜃        cos 𝜃    0   𝑦0

0               0         1    0
0               0         0    1

] [

𝑥1 − 𝑥0

𝑦1 − 𝑦0

𝑧1

1

] 

𝑥𝑖)در آن  , 𝑦𝑖 , 𝑧𝑖) مختصات نقطه𝑖- ام ایرفویل (Δ𝑥, Δ𝑦, Δ𝑧)  بردار

زاویه دوران است. محل قرارگیری پنج مقطع ایرفویل در شکل  𝜃جایی وجابه

 نشان داده شده است. 4

 حل جریان -3

 های یک ردیف از توربینپره است. چون پره 56ردیف استاتور توربین شامل 

 

 
Fig. 3 Definitions of coordinate system and sweep, lean, and twist 

directions used in the geometric modeling of blade 
تعریف دستگاه مختصات و محورهای کشیدگی، خمیدگی و پیچش مورد  3 شکل

 سازی هندسی پرهاستفاده در مدل
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Fig. 4 Airfoil sections used for 3D blade modeling 

 بعدی پرهسازی سهمقاطع ایرفویل به کار رفته در مدل 4کل ش

سازی پره ضروری است از شوند در بهینهبه طور متداول یکسان طراحی می

تغییرات جریان در جهت محیطی، برای نمونه ناشی از عملکرد محفظه 

نظر کرده و با فرض متناوب بودن جریان در راستای محیطی، احتراق، صرف

و های استاتور نمایی از ردیف پره 5تحلیل به یک پره محدود شود. در شکل 

اند. دی نمایش داده شده -اف -حجم کنترل مورد استفاده در محاسبات سی

استوکس با مدل آشفتگی  -سازی جریان با استفاده از معادلات ناویرشبیه

𝑘 − 𝜀  [24]انجام شده است. 

 بررسی استقلال از شبکه -1-3

دی حل  -اف -سازی سیجهت معتبر بودن حل ضروری است در هر شبیه

از شبکه محاسباتی باشد. یعنی در صورت بیشتر شدن تعداد جریان مستقل 

حل جریان تغییری حاصل  ها در نتیجهتر شدن ابعاد آنها و کوچکالمان

های شبکه به منظور افزایش دقت، جا که افزایش تعداد گرهنشود. از آن

ها یا افزایش هزینه محاسباتی را به دنبال دارد، کمینه کردن تعداد سلول

سازی ضروری است. برای ای شبکه در محاسبات جریان به منظور بهینههگره

های شبکه تا حدی افزایش یابد که پس از آن این منظور لازم است تعداد گره

ها با تقریب مناسب تغییر نکنند. ریزتر شدن شبکه بیش از این حد هر پاسخ

افزایش دست دهد، هزینه محاسباتی را تری بهتواند نتایج دقیقچند می

دهد؛ بنابراین بررسی استقلال از شبکه بهترین شبکه را جهت معتبر بودن می

 دهد.دست میها بهپاسخ

توان از شبکه با سازمان جهت های شبکه میبرای کاهش تعداد گره

 ی شبکه در نواحی جریانافزایش سرعت حل و همچنین کاهش چگال

 

 
Fig. 5 Stator blade row and control volume for C.F.D. simulations 

-اف-های استاتور و حجم کنترل مورد استفاده در محاسبات سیردیف پره 5 شکل

 دی

 افزایش آن در نواحی دارای شیب تغییرات زیاد استفاده کرد. یکنواخت و

بعدی بودن هندسه، بهینه بودن شبکه در مسأله حاضر به دلیل سه

تواند هزینه محاسباتی اهمیت قابل توجهی دارد، چرا که ریزتر شدن شبکه می

سازمان در نواحی بر استفاده از شبکه با را تا چند برابر افزایش دهد. علاوه

ای این منظور های کوچک استفاده شده است. برپرگرادیان اطراف پره از سلول

سازی ها گسستههای آنهای مختلف و تغییر اندازهدامنه حل با تعداد المان

 2های شبکه جهت بررسی استقلال از شبکه در جدول شده است. تعداد المان

نشان داده شده است. در این بررسی مقدار فشار در چهار نقطه از میدان حل 

اده شده است. نمودار استقلال برای هفت مرحله افزایش نقاط شبکه نمایش د

مقادیر فشار در چهار نقطه از میدان فشار را نسبت به فشار ، 6از شبکه، شکل 

دهد. در این نمودار مقادیر فشار بعد نمایش می 7آمده از شبکه شماره دستبه

برای  5دهند؛ بنابراین شبکه شماره از شبکه پنجم تغییر محسوسی نشان نمی

دهد که این شبکه را نشان می 7کار گرفته شد. شکل انجام محاسبات به 

 شامل هشت بلوک محاسباتی است.

 اعتبارسنجی -2-3

دی  -اف -سازی سیحل جریان با یک حل معتبر برای تعیین اعتبار شبیه

جریان سیال مقایسه شده است. برای این منظور از نمودار ضریب فشار مقطع 

سازی با این استفاده شده است. نتیجه مقایسه شبیه [11]میانی پره مرجع 

فاصله نسبی از  𝛿قابل ملاحظه است که در آن  8مرجع در نمودار شکل 

افزار با توجه به تطابق مطلوبی که بین حل انجام شده با نرم ابتدای پره است.

توان از این روش حل جریان در و حل مرجع وجود دارد می 1فوممتن باز اُپن

نمایش  3 برداری کرد. شرایط مرزی حل در جدول سازی بهرهه بهینهحلق

 داده شده است.

 سازیبهینه -4

 قبول در فضای حل با توجه بهسازی یافتن بهترین پاسخ قابلهدف از بهینه

های ها و شرایط مسأله است. برای یک مسأله ممکن است پاسخمحدودیت

ها و انتخاب پاسخ بهینه، تابعی به آنمختلفی موجود باشد که برای مقایسه 

 شود. انتخاب این تابع به طبیعت مسأله وابسته است.نام تابع هدف تعریف می

های هدف برای نمونه زمان و هزینه سفر به صورت متداول به عنوان تابع

 رود. انتخاب تابع هدفهای حمل و نقل به کار میسازی در شبکهبهینه
 

های بندیهای شبکه )به میلیون عدد( برای شبکها و گرههتعداد المان 2جدول 

 مختلف جهت بررسی استقلال از شبکه 
Table 2 Number of grid cells and nodes for mesh independence 

study (× 106) 
شماره 

 شبکه
1 2 3 4 5 6 7 

 3.65 2.64 1.54 0.89 0.47 0.23 0.062 تعداد المان

 3.73 2.50 1.58 0.92 0.52 0.20 0.074 تعداد گره 
 

 شرایط مرزی جریان در ورودی و خروجی ردیف پره 3جدول 
Table 2 Boundary condition at inlet and outlet of blade row 

 kPa 144.4 فشار مطلق کل ورودی
 kPa 125.6 فشار مطلق استاتیک خروجی

 K 343.6 دمای کل ورودی
 °0 به محور ماشینزاویه جریان ورودی نسبت 

                                                                                                                                  
1 Open Source Field Operation and Manipulation (OpenFOAM), www.openfoam.com 
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Fig. 6 Grid independence diagram. Pressure values at 4 points in flow 

field are scaled with their corresponding values of the 7th mesh. 

نمودار استقلال از شبکه. مقادیر فشار در چهارنقطه میدان جریان نسبت به  6شکل 

 7در شبکه  مقادیر متناظر فشار رسم شده

 
Fig. 7 Computational grid of flow passage with enlarged views at leading 

and trailing edges 
 های حمله و فراردر لبهنمایی شبکه شبکه محاسباتی مجرای جریان با بزرگ 7ل شک

 
Fig. 8 Pressure coefficient distribution along blade at 50% span 

 %50توزیع ضریب فشار در امتداد محور در ارتفاع  8ل شک
 

سازی چند سازی است. گاهی در بهینههای بهینهترین گاممناسب یکی از مهم

سازی را گونه بهینهگیرد. اینمیزمان مورد نظر قرار طور همهدف به 

 نامند.سازی چندهدفی میبهینه

ها را سازی دارای تعدادی متغیر مستقل است که آنهر مسأله بهینه

سازی تعیین متغیرهای طراحی نامند. هدف از بهینهمتغیرهای طراحی می

ای که تابع هدف کمینه یا بیشینه شود. از دیدگاه قیدها یا گونهاست، به

شوند، نامقید که در سازی به دو دسته تقسیم میها، مسائل بهینهدودیتمح

ها بیشینه یا کمینه کردن تابع هدف بدون هرگونه محدودیتی بر آن

 1سازی با وجود قیدهاشود و مقید که در آن بهینهمتغیرهای طراحی انجام می

اوی ها ممکن است به صورت مسگیرد. محدودیتهایی صورت مییا محدودیت

سازی متفاوت است. به هر یا نامساوی ارائه شوند که در هر مورد روش بهینه

 .[25]کنند حال قیود ناحیه قابل قبول در طراحی را معین می

سازی آیرودینامیکی سازی بسیار متنوع است. بهینههای بهینهالگوریتم

ه یک فرآیند غیرخطی است و نقاط کمینه و بیشینه محلی بسیاری دارد، ب

مانند الگوریتم  2سازی جهانیهای بهینههمین دلیل استفاده از الگوریتم

. حلقه [26]تر است مناسب 3های گرادیانیژنتیک به مراتب از الگوریتم

بعدی در این پژوهش شامل طراحی هندسه، سازی پره سهخودکار بهینه

از این  نمایی 9سازی است. در شکل بندی، حل جریان و الگوریتم بهینهشبکه

سازی خودکار ارائه شده در این مقاله، شود. در فرآیند بهینهحلقه مشاهده می

گانه و در متغیر برای هر یک از مقاطع پنج 9سازی شامل متغیرهای بهینه

نقطه کنترلی برای  6متغیر شامل  9متغیرهندسی است. این  45مجموع 

امت ایرفویل تغییر منحنی بزیر سمت فشار و مکش که موجب تغییر ضخ

جایی ایرفویل در راستای محوری و شوند، یک متغیر جهت جابهمقطع می

جایی ایرفویل در راستای محیطی و ایجاد کشیدگی، یک متغیر جهت جابه

ایجاد خمیدگی و یک متغیر جهت تغییر زاویه دوران ایرفویل حول محور 

در نمای  این متغیرها را 10شود. شکل شعاعی و ایجاد پیچش در پره می

سازی شامل حداکثر و حداقل ضخامت، دهد. قیود بهینهدوبعدی نمایش می

کشیدگی، خمیدگی و پیچش پره و تابع هدف، بیشینه کردن فشارکل 

 خروجی )کمینه شدن افت فشارکل( است.

در این مقاله از الگوریتم ژنتیک یا وراثت به دلیل تناسب با مسأله بهره 

ی الگوریتم وراثت از نظریه تکاملی داروین گرفته شده است. ایده اصلگرفته 

ها که با قوانین طبیعی . طبق این نظریه آن دسته از ویژگی[27]شده است 

سازگاری بیشتری دارند، احتمال ماندگاری بیشتری را داراست. الگوریتم این 

های مختلف فرصت نظریه به این صورت است که در هر نسل به گونه

تدریج کنار  های دارای خصوصیات نامطلوب بهشده و گونه داده 4تولیدمثل

 5های مختلف تکاملشوند. در نتیجه باگذشت زمان اعضای نسلگذاشته می

سازی مسائل پیچیده با فضای جستجو یابند. این الگوریتم برای بهینهمی

ناشناخته مناسب است. یکی از مزایای این الگوریتم این است که فقط از 

کند. به همین دلیل برای انتخاب تابع نیازی به دانستن دار تابع استفاده میمق

معادله دقیق آن نیست و فقط روشی مورد نیاز است که به ازای متغیرهای 

 .[28]ورودی مسأله مقدار عددی تابع را به دست دهد 

های مختلف به جستجوی حالت بهینه الگوریتم ژنتیک با ترکیب نسل

این ترتیب نتیجه اجرای این الگوریتم با تکرار محدود یک حالت  پردازد. بهمی

توان حلقه محاسباتی را بعد از بهینه نسبی است. برای توقف الگوریتم می

که اختلاف چند نسل پیاپی از تعداد معینی نسل خاتمه داد و یا درصورتی

 .[29]حدی کمتر شود حلقه محاسباتی خاتمه یابد 

 ه کار رفته در این پژوهش تمام مراحل حلقهسازی بدر بستر بهینه
 

                                                                                                                                  
1 Constraints 
2 Global Optimization Algorithm 
3 Gradient-Based Optimization Algorithm 
4 Elitism 
5 Evolution 
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Fig. 9 Flow chart of the automatic optimization loop 

 سازینمودار حلقه خودکار بهینه 9ل شک

 
Fig. 10 Optimization variables including 9 variables in each of the five 

airfoil section (a total of 45 variables) 
گانه )در متغیر در هریک از مقاطع پنج 9سازی شامل متغیرهای بهینه 10ل شک

 متغیر( 45مجموع 

شود و تنها لازم است هندسه اولیه و سازی به صورت خودکار انجام میبهینه

سازی هندسه بهینه را ایجاد تعریف پارامترها به حلقه وارد شود و حلقه بهینه

سازی از عمل کاربر در تمام مراحل بهینه کند. جهت ایجاد حداکثر آزادیمی

بندی سازی هندسی و شبکهباز استفاده شده است. برای مدلافزارهای متننرم

 2سازی داکوتافوم و برای اجرای الگوریتم بهینهبرای حل جریان اُپن 1سالومه

 مورد استفاده قرار گرفته است.

نویسی زبان برنامه باز و تحت لینوکس که باافزار متنسالومه یک نرم

بعدی و نوشته شده است و قابلیت مدلسازی هندسه دوبعدی و سه پایتون

باز و افزار متنفوم نرمآورد. اُپنبندی دامنه حل را فراهم میهمچنین شبکه

 ++Cساز جریان سیال تحت لینوکس است که با زبان برنامه نویسی شبیه

باز تحت لینوکس است که قابلیت متنافزار [. داکوتا نرم30نوشته شده است ]

سازی روی مسائل گوناگون و برقراری ارتباط های بهینهاعمال انواع الگوریتم

ایی توسعه یافته توسط های رایانهسازی و برنامهافزارهای شبیهبین انواع نرم

 [.31کاربر را داراست ]
 

 بررسی و تحلیل نتایج -5

شود که سازی مقادیر نمو به متغیرها اضافه میدر هر تکرار در فرآیند بهینه

دهد. روند دستیابی به روز شدن هندسه و مقدار تابع هدف را نتیجه میبه

                                                                                                                                  
1 Salome-Meca, www.salome-platform.org 
2 Design and Analysis Toolkit for Optimization and Terascale Applications (Dakota), 

dakota.sandia.gov 

نمایش داده شده است. شکل بهینه شده پره در  11پاسخ بهینه در شکل 

تغییر شکل نشان داده شده است. این  12مقایسه با شکل اولیه آن در شکل 

بعدی، نتیجه تغییر مقاطع پنجگانه است که هریک به نحوی برای رسیدن سه

 اند.به بهترین طراحی تغییر کرده

سازی در مقایسه ایرفویل مقطع پره را پس از بهینه 5موقعیت  13شکل 

نقطه کنترلی  3جایی دهد. تغییر مقاطع ایرفویل از جابهبا پره اولیه نشان می

جایی ایرفویل نقطه کنترلی منحنی سمت مکش، جابه 3ار، منحنی سمت فش

در راستای محوری و محیطی و دوران آن حول محور شعاعی حاصل شده 

های استاتور بهینه را در مقایسه با ردیف پره استاتور ردیف پره 14است. شکل 

 دهد.اولیه نشان می

منظور  سازی با هدف کاهش افت انرژی انجام شده است و به اینبهینه

فشارکل در خروجی برای تابع هدف انتخاب شده است. ضریب افت فشار کل، 

 [.32شود ]محاسبه می (4)، از رابطه 

(4)  =
𝑝̅𝑡1 −  𝑝̅𝑡2

𝑝̅𝑡1 −  𝑝̅𝑠1
 

 1های به ترتیب فشار متوسط استاتیک و کل و زیرنویس 𝑝̅𝑡و  𝑝̅𝑠در آن 

 15دهند. شکل به ترتیب مقاطع ورودی و خروجی ردیف پره را نشان می 2و 

نمودار ضریب افت فشار در ارتفاع پره )راستای شعاعی( را از هاب تا شرود 

مرزی هاب و شرود دهد. به دلیل تأثیر لایهبرای پره اولیه و بهینه نشان می

افتد و در نواحی میبیشترین افت انرژی در دو انتهای بالا و پایین پره اتفاق 

 شود.میانی پره تغییر زیادی در ضریب افت فشار مشاهده نمی

 

 
Fig. 11 Optimization of outlet total pressure in automatic optimization 

loop 
 سازی خودکارسازی فشار کل خروجی در حلقه بهینهروند بهینه 11ل شک

 
Fig. 12 Comparison of baseline and optimized blades 

 شدهمقایسه شکل هندسی پره اولیه و پره بهینه 12ل شک
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Fig. 13 Blade airfoil sections after blade optimization compared to 

baseline airfoil 
 سازی در مقایسه با ایرفویل اولیههای مقاطع پره بعد از بهینهایرفویل 13ل شک

 

Fig. 14 Comparison of baseline (top) and optimized (bottom) stator 

blade rows 

 مقایسه بین ردیف استاتور اولیه )بالا( و بهینه شده )پایین( 14شکل 

 
Fig. 15 Comparison of total pressure loss coefficient between baseline 

and optimized blades 
 افت فشار کل بین پره اولیه و پره بهینهمقایسه بین ضریب  15شکل 

مقایسه تغییرات فشار و عدد ماخ در پره اولیه و پره  17و  16های در شکل

از هاب نمایش داده شده است. همان طور که در شکل  %98بهینه در مقطع 

مشخص است ایرفویل در این مقطع تغییر مکان داده است و دو ایرفویل اولیه 

شود منطبق نیستند. در بررسی تغییرات فشار ملاحظه می شده بر همو بهینه

فشار استاتیکی در خروجی ردیف پره بهینه نسبت به پره اولیه افزایش یافته 

است. بررسی عدد ماخ نیز در خروجی پره بهینه افزایش عدد ماخ را نشان 

شود در پره بهینه خطوط ماخ ثابت به انتهای سطح دهد و ملاحظه میمی

اند. دلیل بروز تغییرات یکباره در خطوط فشار فویل منتقل شدهمکش ایر

 ها و تغییر یکباره درتلاقی بلوکثابت، قرارگیری این خطوط در محل 
 

 
Fig. 16 Static pressure contours for baseline and optimized blade 

cascades 
 بهینه توزیع فشار استاتیک ردیف پره برای پره اولیه و پره 16شکل 

 
Fig. 17 Mach contours for baseline and optimized blade cascades 

 توزیع عدد ماخ ردیف پره برای پره اولیه و پره بهینه 17شکل 

سازی پره، ضریب افت خصوصیات شبکه در این نقاط است. در نتیجه بهینه

کاهش و نسبت فشار کل در خروجی ردیف پره به ورودی آن  %5فشار 

 افزایش یافته است. 0.2%

 گیرینتیجه -6

های فسیلی و اهمیت حفاظت از محیط امروزه با توجه به هزینه بالای سوخت

های گازی درصدد رسیدن به کننده از توربینزیست، صنایع استفاده

برداری بهینه با افزایش راندمان، کاهش مصرف سوخت و کاهش بهره

های مهم در این زمینه بهبود از گام محیطی هستند. یکیهای زیستآلاینده

هاست. در پژوهش حاضر بستری کاملاً خودکار های این توربینوضعیت پره

سازی انواع پره توربوماشین ارائه شده و برای نمایش کارایی آن پره برای بهینه

 5سازی کاهش محوری بهینه شده است. نتیجه این بهینه -توربین گاز جریان

درصدی در نسبت فشار کل در  0.2فت فشار و افزایش درصدی در ضریب ا
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خروجی ردیف پره به ورودی آن است. به این ترتیب میزان آلایندگی حاصل 

توان با از عملکرد توربین را با استفاده از این پره در یک طبقه از توربین می

باز در بستر افزارهای متنکاهش مصرف سوخت کاهش داد. استفاده از نرم

سازی را به همراه دارد و سازی، تأمین حداکثر کنترل کاربر بر روند بهینهبهینه

سازی صنعتی و تحقیقاتی تواند به صورت موثر در روندهای بهینهاین بستر می

 مورد استفاده قرار گیرد.

 فهرست علائم -7

𝐵𝑛,𝑖(𝑡) ای بِرناستاین چندجمله𝑖- ام مرتبه𝑛 

𝐶(𝑢) اسپلاینمنحنی بزیر یا بی 

𝐻  ارتفاع پره(m) 

𝑖 شمارنده متغیر 

𝑛 سازیشماره تکرار حلقه بهینه 

𝑁𝑖,𝑝(𝑢) اسپلاین منحنی پایه بی𝑖- ام درجه𝑝 

𝑝 ( فشارPa) 

𝑝𝑠  فشار استاتیکی(Pa) 

𝑝̅𝑠1  میانگین فشار استاتیکی(Pa) 

𝑝𝑡  فشار کل(Pa) 

𝑝̅𝑡1 ورودی  میانگین فشار کل(Pa) 

𝑝̅𝑡2  میانگین فشار کل خروجی(Pa) 

𝑃⃗⃗𝑖 ( نقاط کنترلی منحنی، واحد هر مؤلفهm) 

𝑃⃗⃗𝑖,𝑗 ( نقاط کنترلی سطح، واحد هر مؤلفهm) 

𝑆(𝑢, 𝑣) ( سطح پوشاننده، واحد هر مؤلفهm) 

(𝑥𝑖 , 𝑦𝑖 , 𝑧𝑖)  مختصات نقطه𝑖-( ام، واحد هر مؤلفهm) 

𝑍  فاصله از ریشه )هاب( پره(m) 

 علائم یونانی

𝛿 فاصله نسبی از ابتدای پره 

(Δ𝑥, Δ𝑦, Δ𝑧) بردار جابجایی( واحد هر مؤلفه ،m) 

 ضریب افت فشار کل 

𝜃 زاویه چرخش پره (°) 
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