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In recent years, due to the optimal geometry and lower pressure drop, diffusion control vanes 
have significant applications, especially in the aviation industry and in subsonic and 
transsonic conditions. In the current research, the airfoil of the axial stator compressor 
section designed in the National Aerospace Laboratory of India has been selected as the basic 
geometry. The goal of optimization is to minimize the pressure drop of the entire fluid flow 
and consequently reduce the drop rate. The working method in this research is the change in 
the profile geometry of the blade by changing the parameters of the parsec method, which 
leads to the creation of new geometries at each stage of the code execution. The used 
optimization method is developed based on Genetic Algorithm. For the aerodynamic analysis 
of the generated geometry in each step and extracting the total pressure drop value, the 
MATLAB code is coupled with Ansys software and in each step, after numerical solution for 
each generated geometry, the total pressure drop value is extracted and returned to the code. 
Finally, the work output of the vane is more optimal and with a lower pressure drop, which 
is finally compared with the original vane and introduced as a suitable alternative. The total 
pressure drop between inlet and outlet in the optimized vane has decreased by 18% 
compared to the original vane, and the mass flow rate has also increased by 0.083 kg/s, which 
is a significant amount. The improvement of various aerodynamic characteristics such as 
Mach number distribution and pressure and drop coefficients can also be seen between the 
two basic and optimized blades, which is detailed at the end of the article. 
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د   ی ساز نه ی به  کنترل  پره    وژن ی ف ی هندسه 
محور  از  گذر   ی کمپرسور  استفاده  با  صوت 

د   ک ی ژنت   یروندنما    الات ی س   ک ی نام ی و 
 ی محاسبات 

 *1  زنوز   ی رضا تقو،   1  د ی نو  ی نی سادات حس   ن ینگ 

 ران ی تهران، ا ران، ی دانشگاه علم و صنعت ا، مکانیکگروه مهندسی  1

 
 چکیده 

و افت فشار    نهیعلت هندسه بهانتشار به   دهیکنترل پد  یها پره   ر، ی اخ   یهادر سال  
صوت کاربرد قابل  فروصوت وگذر  طیو در شرا  یی هوا  ع یخصوص در صنابه   تر نییپا

  ی طراح  ی مقطع استاتورکمپرسور محور   ل یرفویدارند. در پژوهش حاضر، ا  یتوجه
هندسه مبنا انتخاب    عنوان بهکشور هندوستان    یهوافضا   یمل   شگاهیشده در آزما

و به    الیس   انیکردن افت فشار کل جر  نهیکم  ،ی سازنهیاست. هدف به  دهیگرد 
در هندسه   ر ی یپژوهش، تغ   نی. روش کار در اباشدیافت م  زانی تبع آن کاهش م 

( بوده که منجر Parsecروش پارسک )  ی در پارامترها  ر یی تغ  لهی وسپره به  لیپروف 
  ی سازنهی. روش به گرددیکد م  ید در هر مرحله از اجرایجد یهاهندسه  جادیبه ا

روندنما اساس  بر  استفاده  برا  افته یتوسعه    کی ژنت  ی مورد    لی تحل   یاست. 
در هر مرحله و استخراج مقدار افت فشار کل،    شده دیهندسه تول  یک ینامیرودیآ

  ی برا  یکوپل شده و در هر مرحله پس از حل عدد  سیافزار انس کد متلب با نرم 
داده    دیتول  هندسههر   برگشت  به کد  و  استخراج  کل  فشار  افت  مقدار  شده، 

  تیو با افت فشار کمتر بوده که در نها  تر نهیبه  کار پره   ی خروج  تی. در نهاشودیم
شده است. مقدار    ی مناسب معرف   نی گزیعنوان جاشده و به  سهیمقا  ی پره اصل با  

  1۸  ی به پره اصل  سبت ن   شده نهیدر پره به  ی و خروج  ی ورود  ن یافت فشار کل ب
داشته است که   ش یافزا  kg/s ۰۸۳ /۰مقدار زی ن  یجرم  یدرصد کاهش داشته و دب

  ع ی توز  ر ی مختلف نظ  ی کی نامیرودیآ  ی هایژگیاست. بهبود و  ی قابل توجه  زان یم
قابل مشاهده    شدهنهیدو پره مبنا و به  نی ب  زیفشار و افت ن   بیعدد ماخ و ضرا 

 آورده شده است. ل ی فص مقاله به ت ی است که در بخش انتها 
پد  :هاکلیدواژه  کنترل  به  دهیپره  هندس  ی ساز   نهیانتشار،    ،ی شکل 

 کی ژنت یروش پارسک، روندنما  ، ی کمپرسورمحور 
 

 1۳/01/1403تاریخ دریافت: 
 12/11/14۰۳تاریخ پذیرش: 

 taghavi@iust.ac.irنویسنده مسئول: *

 مقدمه   - 1
اهداف مهندسان   نی تراز مهم  یمحور  ی کمپرسورها  ییبهبود کارا 

از   کهنیبوده است. با توجه به ا  ی متماد  ی هاسال  یدر ط  ک،یمکان
و امکان بهره    ییامکان بهبود کارا   یشکل هندس  یسازنهیبه  ق ی طر

 ی موضوع برا   ن ی، ا[1]  دیآیمطلوب از کمپرسورها فراهم م  یبردار
گرد  انتخاب  حاضر  برا دیپژوهش  حاضر  مقاله  در   ی سازنهیبه  ی . 

 کرد یگذرصوت با رو  انیدر جر  یپره کمپرسور محور  یشکل هندس
ه  مورد استفاد کرد یافت فشار کل تلاش شده است. رو یسازنهیکم
  ر ی متغ  11در    ریی تغ  قی از طر   لیرفو یدر هندسه ا  رییکار، تغ  نیا  ی برا 
هندس   کنندهنییتع پارامتر  یشکل  روش  در  که    ی سازی است 

 ی مختلف برا   ری. به دست آوردن مقادشودی از آن استفاده م  پارسک
منجر به   افته،یمختلف کد توسعه    ی هااجرا   یدر ط  هار یمتغ  نیا

نت  ی هاپره ف یرد   دیتول در  و  فشار   جهیمختلف  مختلف    ی هاافت 
اختشوندیم در  با  اول  ار ی.  شکل  هدف   پره،فیرد   هیداشتن 
داده    رییتغ  یطور   لیرفویا  یاست که شکل هندس  نیا  یسازنهیبه

و به تبع آن   دهیشوند که افت فشار کل به حداقل مقدار خود رس
 شود.  نهیافت کم

را   ی هاروش   انیم  از روندنما  ،یسازنهیبه  ی ا بر  جیمختلف   ی از 
برا   کیژنت در مراحل   یسازی پارامتر  ی و  و  پارسک  از روش  نقاط 

د از  کار  انجام    ی محاسبات  الاتیس  کینامیمختلف 
(Computational Fluid Dynamics   به عنوان حل )ان یجر  دانیگر م  

د  لیتحص  ی برا  است.  شده  استفاده  هدف    الات یس  کینامیتابع 
روش  یکی  یمحاسبات مبتن  ی هااز  را   یحل  در    انهیبر  که  است 

و زمان با    یدارد. قدرت محاسبات  یشتریهوافضا کاربرد ب  یمهندس
  ل یو تحل  هی انجام تجز  ی برا   ازیمورد ن   لی و تحل  هی صحت تجز  شیافزا 
 . [2] ابدییم شیافزا 
هندسه پره کمپرسور    یکینامیرود یآ  یسازنه یبه  ر،یاخ  ی هاسال   در

مهم بخش  طراح  ی به  به  ی هانیتورب  یاز  موارد  گاز  در  خصوص 
به طور کل  لیتبد  ییاستفاده هوا است.   یسازنهیبه  ی برا   ،یشده 

بتوان شکل مقطع مبنا و مقاطع به دست   دیبا  ل،یرفوی ا  کیشکل  
 ی مختلف  ی ها. امروزه طرحت آمده را با دقت مناسب در دست داش

پارام مجموعه  باز  مانند  برا   لنیاسپ-یترها  پارسک   ف یتوص  ی و 
م  یعموم  لیرفویا اصلشودیاستفاده  هدف    ی هاروش  نیا  ی. 

پارامترها  ،یسازی پارامتر ن  ی کاهش  کمتر  ازیمورد  تعداد   نی تا 
جا   نیاست. در ا  یکینامیرودیکنترل موثر عوامل آ   نیممکن، در ع

هندسه پارسک انجام شده است. هدف   شیروش نما  ساس کار بر ا
 ازدهیبا استفاده از    یعموم  لیرفو یا  فیدانش توص  یکار معرف  نیازا 

 است. ی اتابع چند جمله کیشکل آن به عنوان   شیپارامتر با نما
معرف  نیا  در به  روندنما  یپژوهش    نهیبه  ی برا   کیژنت  ی مفهوم 

شرا   یعموم  لیرفویا  کی  یکی نامیرودیآ  ی هایژگیو  یساز  طیبا 
با    یساز  ادهیپ  ی برنامه متلب برا   ک یپرداخته شده است.    نیمع

شده  یروش الگو گرفته  پارسک  روش  از  روندنما[3]  خاص  و   ی ، 
داده شده است.    عهتوس [4]  نیپره با هندسه مقطع مع   ی برا  کیژنت

  ل یرفویاستاندارد، ا  لیرفویا  نی ا  ی برنامه برا   نیا  ک یژنت  ی .روندنما
  کس یاف ا یس – سیکه به دقت در انس دهدیمبه دست  ی انهیبه
(ANSYS-CFXمورد تحل )با پره   جینتا ت یقرار گرفته است. در نها لی

مقا نتا  سهیمبنا  و  است  بهبود   جیشده  مولفه   و  در   ی هامشهود 
 ارائه شده است. نهیبه پرهف یرد  ی لکرد عم

 ( Controlled Diffusion)  انتشار  ده ی پره کنترل پد   - 2
انتشار، کنترل   ویتنی    پدیده  اند  پرت  توسط  است که  تجاری  نام 

(Pratt    &Whitney  برای تعیین هندسه مقطع ایرفویل با کارایی )
به   ایالات متحده بالا،  پتنت  صورت سفارشی طراحی شده، تحت 
افشا و توسط بخش توربین گاز در نمایشگاه    4،4۳1،۳76شماره  

و نمایشگاه توربین   و سمپوزیوم  19۸5بین المللی پکن در سال  



 ۳ …صوت با استفاده  گذر  ی کمپرسور محور   وژن ی ف ی هندسه پره کنترل د   ی ساز نه ی به  ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ ــــــ ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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ارائه شد.   19۸5سپتامبر    7-1گاز، درپکن، جمهوری خلق چین در  
)دست  ازمه  در مقر  نیز  در مه  ASMEنوشته  شماره  19۸5(  مقاله   .

۸5-9-IGT [1]است دریافت شده. 
دهه   تا با    ۸۰اوایل  تجاری  موتور  کمپرسورهای  میلادی، 

بهبود در راندمان    درصد  2شده به میزان  های انتشار کنترلایرفویل 
درصد افزایش فشار در هر ایرفویل   6۰( و Polytropicپلی تروپیک )

وری انرژی که توسط ناسا و پرت اند داشتند. موتور کمپرسور با بهره 
جدید را تا مقدار   ویتنی توانایی بهبود افزایش فشار در هر ایرفویل

ایرفویل دهه هفتاد    15۰ استاندارد  آوری  در  درصد فن  داد،  نشان 
آن   بازده  بهبود    1حالی که  پدیده    یابد.میدرصد  ایرفویل  فناوری 

و   چرخشی  سرعت  جریان،  مسیر  از  فراتر  مزایایی  کنترل  انتشار 
پیکربندی را با افزایش کارایی و بارگذاری فشار ایرفویل ایجاد کرد 
و ابزاری بود که عملکرد کمپرسور در بالاترین حد ممکن است را تا  

دهد.  9۰ افزایش  تروپیک  پلی  راندمان  فناوری  هم  درصد  چنین 
ایرفویل پدیده انتشار کنترل کاهش قابل توجهی در تعداد ایرفویل  

ایجاد کرد.علاوه بر   PW4000و    PW2037موتورهای تجاری مانند  
آوردهای بیشتر  دست   19۸6( در سال  R. F. Behlke)آن ار.اف.بلکه  

سرج حاشیه  افزایش  و  کارایی  جدید  Surge)  در  نسل  با   )
 . [2] یابی است کنترل قابل دست  های پدیده انتشارایرفویل 

و  هالی رفویا  لیپروف  ی بنددسته   نی ترجیرا  بر اساس   ی هایژگیکه 
شده   جادیها اآن   یکینامیرودیآ  اتی و به تبع آن خصوص  یهندس

 شکل.  MCA  و  DCA  ی هال یرفویناکا، ا  یاز: سر  است   است عبارت
اعداد ماخ مافوق صوت بالا تا مافوق صوت کم و   ی برا   DCA  غهیت

مافوق صوت   یبه طور گسترده در اعداد ماخ نسب  MCA  غهیشکل ت
م استفاده  جملهیبالاتر  چند  شکل  انعطاف    ،یاریاخت  ی اشود. 

تواند  یدهد و در واقع میم  MCAنسبت به شکل    یشتریب  یریپذ
طر   MCAو    DCAاشکال   از  چند  من   بیضرا   خابانت  قی را  اسب 

بنابرا   ی کپ  ی اجمله  برا یرا م  ی اشکل چند جمله  ن، یکند.    ی توان 
ا  ی های سر  بیتقر ا  لیرفویمختلف  به   ب،یترت  نیاستفاده کرد و 

جد ا  یدینسل  هوا ل یرفویاز  نفوذ  با  شده  شکل کنترل  نام  به  ها 
(CDA)  را به   انیکنترل بهتر انتشار جر  ت یرا به دست آورد که قابل

دادن  تحقق موضوع شکل   ی برا   هال یرفویا  ن یشکل ا.  دهدیمدست  
بالاتر نقطه قله مکش سرعت سطح استفاده   ی هابه پره در سرعت 

مکش مرتبط    هیناح  یمرزهیکه نرخ پخش و لا  ی اگونه به  شودیم
کمتر برا   نی به  افت  ا  ه یناح  ی مقدار  ا  ل یرفوی مکش    ن یانجامد. 

بالا درجه  با  بالا  هیحنا  ی برا   ت یموفق  ی موضوع  تا   ی متوسط 
گذرصوت پره استفاده شده است. در    ی هاالمان   یفروصوت و حت

ا  یبرخ  به گونهCDA  ی هال یرفویاز  بر    ی ا، هندسه  است که علاوه 
  غهیاز ت  یکنترل انتشار فراتر از حداکثر سرعت سطح مکش، به بخش

تغ جر  یرشکلییجلو  در  است که  شده  و   ی هاان یداده  گذرصوت 
. به این صورت [3]  شود  ده ید  الیاز س  یمناسب  رفتار  زین  یفراصوت

بیان کرد که  می پتوان  جلو  وستهیشتاب  لبه  ماخ   ییاز  عدد  تا 
  ی برا   لیرفوای  مکش  صفحه  در(  وتر  طول  ٪2۰)در حدود    نهیشیب

لا  شی از جدا  یریجلوگ گذار   هیناح  جادیا  ایآرام    یمرزه یزودرس 
م ب  عدد .شودی اعمال  از    نه یشیماخ  از    ی برا   1.۳کمتر  اجتناب 

العمل امواج ضربه توسط عکس  تواندیم  ی است ومرزهیلا  شیجدا
در شرا   یمرزهیلا  دیشد ضربه  موج  تا  شود  طراح  طیالقا    ی خارج 

تا   نهیشیبا کاهش سرعت از ب  وستهیضربه آزاد پ  کی.  ابدیتوسعه  
با سطح    آشفته  یمرزهیلا  کی  ،یعدد ماخ سطح مکش تا لبه پشت

 ی جلو  شیاز جدا  و  کندیم  ینگهدار  ی ااز اصطکاک پوسته  نییپا
به صورت   یعدد ماخ نسب  عی توز  ک ی.  کندیم  یر یجلوگ  یلبه پشت
 .[4] ثابت در صفحه فشار وجود دارد  تقریبی

به نظر     MCAو    CDA  ی هاعدد ماخ پره   عیدر نگاه اول توزمقابل،    در
از    شتریب  MCAحه مکش  در صف   نهیشی. عدد ماخ بدیآی م  کسانی

عدد    DCAو    NACA65پره    لیاست. در مورد پروف  CDA  ی مقدار آن برا 
  وتر   خط  ٪5۰  -  ٪4۰در سطح مکش در حدود    نهیشیب  یماخ سطح

 ییجلو  مه نی  سمت   به  ٪2۰پره در حدود    ارب  نی. بنابرا افتدمی   اتفاق
  م یمستق  شیکم وب  یپشت  مهی ن  CDAوتر حرکت کند. در مورد پره  

به و  پ  است  و  روان  لبه   ی اوسته یموجب آن کاهش سرعت  تا  را 
 .[5,6] سازد یممکن م ییانتها

 سازی پارامتری  - ۳
مجموعه نقاط موجود    لیشکل عبارت است از تبدسازی  ی پارامتر

نظر  مورد   یکه شکل هندس  وستهیپ  ی افضا به هندسه   ای در صفحه  
. پارامتره کردن  کند  جاد یسطوح را ا  گریبال، بدنه و د  ل،یرفویا  لیاز قب

از موضوعات بس در زم   ار یهندسه،    ی کینامیرودیآ  یطراح  نهیمهم 
طراح  ژهیوبه فرآ  کوس مع  یدر  که    یسازنهیبه  ندیو  چرا  است، 

مهم توسط    نیوجود دارد و ا  یاشکال هندس  ر ییبه تغ  ازیهمواره ن
 یدر طراح  رو،نی. ازا دهدیها رخ مآن   ی نقاط موجود رو  ییجابجا

  ان یب کی صورت پارامترنظر بهشکل، لازم است که شکل مورد  نهیبه
از  ییهاپارامتر  انعنوبه یطراح  ی هار یمتغ فی شود تا بتوان با تعر

فرآ روش   یسازنهیبه  ندیهندسه  نمود.  آغاز  برا   ی هارا    یمتداول 
  ی ،  منحنی اجمله چند  ی هایمانند استفاده از منحن  یسازی پارامتر

. در مقاله حاضر، از روش پارسک  رهی وغ نیلایاسپ-یب یمنحن ر،ی بز
 منظور استفاده شده است. نیا ی برا 

 روش پارسک   - 1-۳
طراح مورد   نهیبه  یدر  شکل  که  است  لازم  به  شکل،  صورت نظر 

عنوان به  ی طراح  ی هار یمتغ  فی شود تا بتوان با تعر  انیب  کی پارامتر
در    رو،نیارا آغاز نمود. از   یسازنهیبه  ندیاز هندسه فرآ  ییهاپارامتر 

جا که پارسک آن استخراج شده است. از آن   ی هاکار پارامتر   ی ابتدا
هستند   1تا    ۰که در بازه    میکنیکار م   ییهاروندنما با پارامتر   نیدر ا

اصل به  یپره  وتر    اس یصورت مقهم  با طول  در نظر گرفته    1شده 
در مرحلشده ااست.  مقطع  بعد، شکل  با    لیرفویه  فرمت   کیپره 
روش   نیا .شودیشبکه فرستاده م  جادیا  ی هاافزارنرم  ی فهم برا قابل

روش به   نی. ا[7,8]  مورد استفاده قرار گرفته است   یزک ییتوسط سوب
دارد. سپس    ازین  لیرفویا  یهندس  ی هایژگیو  فیتوص  ی برا   ریمتغ  11
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حل    ی برا   یساخت دستگاه معادلات خط  ی برا   یطراح  ی هار یمتغ
 های اجمله چند   بی. ضرا شوندی استفاده م  ی اجمله چند   بی ضر  12

مع دو  م  حی صر  ی اجمله چند  ادلهبا  منحن  شوندی ادغام   ی های تا 
کران   ری هر پارامتر مقاد  یکند. برا   فی سطوح فشار و مکش را تعر

ژنت  نییپا روندنمای  به  بالا  کران  نسل    کیو  هر  و  شده  داده 
پارامتر   نی بهتر  شدهدیتول پروف  ی هامجموعه  دارد.  را    ل یپارسک 

.  [9]د  شویم  جادیروش ا  نیا  یسازمربوطه هم با پارامتره   لیرفویا
 شماتیکی از متغیرهای پارسک مشخص شده است. 1در شکل 

 

 

 [10] پارسک با استفاده از روش  لیرفویپارامتره کردن ا ک یشمات   ( 1شکل  
 

منطبق بر روش پارسک   های یر متغ یدبخش، تول ینقدم در ا یناول
مرحله    در است.  یکد اصل  ی عنوان ورودمبنا به   یرفویلهندسه ا  ی برا 

  یت شد. نکته حائز اهم  یینبه دقت تع  یک،بعد بازه متناسب با هر
است، چرا    یرهر متغ  ی و مناسب برا   یقق مرحله، اعمال بازه د  یندر ا

ب بودن  گسترده  صورت  در  ن  یش که  ا  یاز از  احتمال    یجاد بازه، 
بالا م  ینامطلوب و حت  ی هاهندسه از    رودینامعقول به شدت  و 

د کاهش    یگرطرف  توجهبازه  محدودهبا  قابل  تعداد  از    یها، 
مهندسه دست  از  مرحله  هر  آوردن    و  رودی ها  دست  به  احتمال 

مرحله ازکار با    ین. لذا اشودیتر سلب م و مناسب   ترینههندسه به
و وسواس ز از مقاد  یاددقت  الهام  ورابط حدود  یربا  در   یجرا   ی و 

اعتبار   ی هاپژوهش  با  و  دست   ای هبازه  یسنجمشابه  در به  آمده 
  . در یرفت منظور شکل گرفت، صورت پذ  ین که به ا  ی قالب کد مستقل

مشاهده   یر هر متغ  ی برا   دست آمدهبهو بازه    یهاول  یر مقاد  1  ولجد
 . شودیم

 سازی بهینه   -4
عملکرد    مختلف دارد. عیاي در صناکمپرسور محوري کاربرد گسترده 

صورت کاملکمپرسورها    نیا تاثیر  به  پروف  تحت  ها پره   لیشکل 
پ با  شبشرفت یاست.  مباحث  در  گسترده  و ه یهاي  سازي 

طراحنهیبه پ  لیپروف  یسازي،  کمپرسور  زشرفت یپره    ادي یهاي 
پره با استفاده   لیپروف  یاست. در ابتداي قرن گذشته طراحداشته 

هاي در تونل باد صورت گرفته است و در دهه   یهاي تجرباز روش
  روي ی و دو کمان دا  65هاي ناکا  لیرفویا  ج،ینتا  نیبا انطباق ا  یقبل

پدیده انتشار کنترل شده    لیرفویا  19۸۰ي. در دهه[6,7]  شدند  یمعرف
گرد  مطرح  همکاران  و  هابس  ا[8]  دیتوسط  در    هال یرفویا  نی. 

بدون ضربه و محدوده   یانی محدوده عدد ماخ گذرصوت، داراي جر
سازي کولر و همکاران بهینه   199۰. در دهه  باشندی م  ادی عملکردي ز

 نهیبه  لیپروف  دیبراي تول  ان،ی با حل دو بعدي جر  بیعددي را در ترک 
به    ها. آن[9]  خواص آبشار پره انجام دادند  کیستماتیس  ر ییدر تغ

هن  لهیوس براي  عملکردي  نقطه  براي    ايدسه محاسبه  مطلوب 
. در ابتداي [10]  کردند  سازينهی برخورد به  هیاز زاو  یعیمحدوده وس

سه بعدي پره منتقل شد   یعددي به طراح  سازينهیبه  ستم یقرن ب
 .[11,12] را به خود جلب کرد  اديی و از آن زمان توجه ز

 
و بازه قابل قبول  به دست    هیاول   ریپارسک پره مبنا، مقاد  یهار یمتغ  ( 1جدول  

 هر کدام  یآمده برا 

 مقادیر اصلی 
کران بالای  

 مقادیر 

کران پایین  
 مقادیر 

 توضیحات 
متغیر  
 طراحی 

 Rle شعاع لبه حمله  ۰۰1۰/۰ ۰۰۳۰/۰ ۰۰2۰/۰

4415/۰ 4515/۰ 4۳15/۰ 
محل قله بالایی در  

 مختصات افقی 
Xup 

1447/۰ 1547/۰ 1۳47/۰ 
محل قله بالایی در  
 مختصات عمودی 

Yup 

 YXXup انحنای قله بالایی - ۰2۰2/1 - ۰۰۰2/1 -۰1۰2/1

4۸۳6/۰ 4۸۳6/۰ 47۳6/۰ 
محل قله پایینی در  

 مختصات افقی 
Xlow 

۰94۸۸/۰ ۰95۸۸/۰ ۰9۳۸۸/۰ 
محل قله پایینی در  
 مختصات عمودی 

Ylow 

 YXXlow انحنای قله پایینی  71۰12/۰ - 69۰12/۰ - 7۰۰12/۰
 yTE انحراف لبه فرار ۰۳4۰/۰ ۰۳6۰/۰ ۰/ ۰۳5۰
 Delta-y TE ضخامت لبه فرار ۰۰۸۰/۰ ۰1۰۰/۰ ۰۰9۰/۰
 TE α جهت لبه فرار  - ۸9۳9/1۳ - 69۳9/1۳ - 79۳9/1۳
 TE β زاویه گوه در لبه فرار  ۰19۰/1۰ 219۰/1۰ 119۰/1۰

 
هندسه   فی در ابتدا به تعر  ل،یرفویسازي هندسه امنظور بهینه   به
و حل عددي    سازينهیهست تا به کمک روندنمای به  ازین  لیرفویا

هندسه  انی جر مطلوببه  انتخاب  افت یدست    یي  روش    کی. 
ا  فی مناسب در تعر دادن درجه   لیاز قب  یلیبه دلا  لیرفویهندسه 

اعما  یبه هندسه اصل  شتریآزادي ب در هندسه و   راتییتغ  لبراي 
از    لیرفویهندسه ا  دیکمتر، براي تول  یطراح  ریانتخاب تعداد متغ

کمتر    یطراح  رهايیبرخوردار است. هر چه تعداد متغ  اديی ز  ت یاهم
 د شد. سازي کمتر خواهنهیبه  هايمحاسبات درروندنما   زانیگردد، م

به لبه فرار را   کیپره، هندسه نزد  ی دوبعد دیتول ی برا  سینتیایکراک
لبه حمله را با معادله سهموي    یو منحن  ۳اي درجه  با دو چند جمله 

مکش و  فشاري  سطوح  اسپ  یو  با  . کولر  [13]  کرد   میترس  نیلایرا 
کرد، براي  لمد ۳درجه  نیلایتابع اسپ  لهیرا به وس  لیرفویهندسه ا

، براي سطح فشاري از  ۳درجه    نیلایاز دو تابع اسپ  یسطح مکش
و براي   یضیتابع ب  کی، براي لبه حمله از  ۳درجه    نیلایدو تابع اسپ
  2۰15در سال    انگی  ی. ج[13]استفاده کرد    ره یتابع دا  کیلبه فرار از 

  ب یکرد و افت فشار کل و ضر  فیتعر  ری را با روش بز  ل یرفویهندسه ا
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تعر تابع هدف  عنوان  به  را  در فرآ  ف،یپسا  و  سازي نهیبه  ندیکرد 
و از   کیاز روندنمای ژنت  5AutoGrid  شبکه از نرم افزار  دیبراي تول

Ansys CFX  جر عددي  حل  ژنت  انی براي  روندنمای  از  چند    کیو 
 ندیفرآاین    سازي استفاده نمود.نهیاي به عنوان روندنمای بهره ی جز

 ، یدرصد افت فشار درنقطه طراح ۰6/2سازي منجر به کاهش بهینه
ب به م  شتریوسعت  درصد و کاهش    41/6  زانیمحدوده عملکردي 

حمله گشت  لبه  در  عمودي  ضربه  سال  [13]  قدرت  در  ترنر   .2۰16 
  ی و نوك پره با روش ب  یانیم  شه،ی ررا در سه مقطع    لیرفویهندسه ا

کرد  فی کرد و راندمان را به عنوان تابع هدف تعر فی تعر نیلایاسپ
. او  افت یدرصد بهبود    ۰.۸6  زانیو با اصلاح خط انحنا، راندمان به م

فرآ افزار  یسازنهیبه  ندیدر  نرم    ی برا   (AutoGrid5)  5اتوگرید    از 
 ی سازهیشب  ی برا (  Fine/ Turboفاین/توربو )نرم افزار    دشبکه،یتول
ای جر حول  رو  لیرفویان  از  ژنتو  فرآ  کیندنمای  در   ندیمتلب 
 . [16] گرفت سازي بهرهنهیبه

در  با  مقاله،  این  ایرفویل که  در  مقطع  پروفیل  نظر گرفتن هندسه 
عنوان هندسه مبنا معرفی شده توسط نیلش سالونکه و همکاران به

، برای پارامتره کردن هندسه از روش پارسک و برای فرآیند  [11]بود  
توسعه  بهینه است. کد  شده  استفاده  ژنتیک  روندنمای  از  سازی 

افزار متلب بوده و با استفاده از منطق روندنمای ژنتیک یافته در نرم 
است و از هیچ کد  ولی صفر تا صد توسط نگارنده متن توسعه یافته

بآماده این کار  برای  شکل  ای  در  است.  نشده  برده  فرآیند   ۳هره 
روندنمای نموداری  در پژوهش حاضر در قالب یک  یافته  توسعه 

 نمایش داده شده است. 
 ک ی روندنمای ژنت   - 1-4

س جد  یدر  نوع  گذشته،  روندنما   ی دیسال  تقراز  ظهور    بی های 
در    یابتکار  ی هاروش  بیها ترک هدف از آن   در اساس که    اندافتهی

فضا  کلان  ی هاچارچوب  اثربخش  و  کارا  کاوش  منظور  به   ی تر 
  ة ی و نظر  کیاز علم ژنت  یالهام  ک،ی. روندنمای ژنتباشدیجستجو م

 یعیانتخاب طب  ای  هانی تربر  ی است و بر اساس بقا   نیتکامل دارو
استفاده از آن    ک،یکاربرد متداول روندنمای ژنت  کیاستوار است.  

در   ی ابزار سودمند  کیاست. روندنمای ژنت  کنندهنهیعنوان تابع بههب
انتخاب و  یبازشناس   ی نیماش  یر یادگی  و  ریتصو  درك  ،یژگیالگو، 

ا  است. ژنت  نیدر  تکامل  نحوه  زنده   یکیروش،  موجودات 
  عت یطب  یها با الهام از روند تکاملروندنما  نی. اشودیم  یسازهیشب

م حل  را  طب  یعنی.  ندینمای مسائل  از   ت یجمع  کی  عت یمانند 
مجموعه به   نیا  ی بر رو  یدهند و با اعمالی م  لیموجودات را تشک

با توجه به    .ابندییدست م  نهیموجود به  ایو    نهیمجموعه به  کی
  از یکه ن  یمسائل  حلاز عهده    یخاص خودشان به خوب   اتیخصوص

که بتوانيم يک مسأله را  اينی  . براند یآیدارند بر م  یسازنهیبه به
الگوريتم  بايست  ی هابوسيله  کنيم،  حل  فرم  آن  یژنتيک  به  را 

در اين روند ما    ها تبديل کنيم.مخصوص مورد نياز اين الگوريتم 
تعريف کنيم که قابل نمايش بوسيله    ی اراه حل را به گونه   یبايست

استفاده برای این کار   یکه چه نوع بازنمائيک کروموزوم باشد. اين 

. روند روندنمای [12]  دارد   یشود، به شخص طراح و فرم مسأله بستگ
 آورده شده است. 2در نمودار شکل  کیژنت

 

 

 شده در پژوهش حاضر سازی طراحی روندنمای بهینه   ( 2شکل  
 

  یچند تابع هدف است. تابع  ا ی  ک ی  ازمندین  یسازنهیبه  ندیفرآ  هر
به است  قرار  شا  نهیکه  تابع  را  مسأله    .ندیگو  یستگیگردد  در 

وجود ندارد و    شتریتابع هدف ب  کی  مقاله  نیشکل در ا  یسازنهیبه
 1است. طبق معادله    پرهردیفافت فشار سکون در طول    زانیآن م

  ق یطر  نیافت داشته و از ا  زانیبا م  میتقافت فشار سکون رابطه مس
به حداقل مقدار خود   زیافت ن  زانیمقدار تابع هدف، م  کردننهیبا کم

 . [13,14] رسدیم
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 (1)  

𝒀   ،ضریب افت∆𝒑₀ ،𝒑₀  و𝒑   به ترتیب میزان افت فشار کل، فشار
( حسب  بر  استاتیک  فشار  و  حسب  Pa  ،)𝝆کل  بر  سیال  چگالی 

(3kg/m  ،)𝒄𝟏
 های ( و اندیسm/sمجذور سرعت ورودی بر حسب ) 𝟐

 دهنده شرایط ورودی و خروجی هستند.به ترتیب نشان  2و 1

 نتایج و بحث  - 5
از اجرا  تکرارپس  و  نیاز کد توسعههای متعدد  تا های مورد  یافته 

بهینه هندسه  قبول،  قابل  نتیجه  و  حصول  آمد  دست  به  شده 
 های عملکردی آن با هندسه مبنا مورد بررسی قرار گرفت. مولفه 

 ک ی روندنمای ژنت   - 1-5
اجرا  از  توسعهپس  کد  متعدد  بهینه های  ایرفویل  هندسه  یافته، 

شده در شکل  دست آمده که مقایسه هندسه مبنا با هندسه بهینهبه
توان نتیجه گرفت  سازی شده میمشهود است. از هندسه بهینه  ۳

که ضخامت کمبر اندکی افزایش یافته و مکان ضخامت بیشینه به 
حرکت کرده است. قوس مربوط به سطح مکش نیز سمت لبه فرار  

 بیشتر شده است.
 

 

 شده در مقایسه با ایرفویل مبنا هندسه مقطع ایرفویل بهینه   ( ۳شکل  
 

 استقلال از عدد تصادفی   - 2-5
با تکرار بالا در نسل و افراد هر نسل تا همگرا    دیروندنمای موجود با

و کم قبول  به مقدار مورد  انجام شود.    نهیشدن مقدار تابع هدف 
 ند یبودن فرآاز مستقل   نانیاطم  ندیفرآ  نیاز نکات مهم در ا  یکی

کد    ییحاصل و در واقع مقدار تابع هدف بازگردانده شده نها  جهیونت
نمودار مقدار    4  شکلدر هر مرحله است.    شده  دیتول  یاز عدد تصادف

 ی هااجرا از اجرا  ی پنجکاهش فشار کل بر حسب تعداد تکرار را برا 
است، در هر بار اجرا    انیطور که نما. همان دهدیشده، نشان مانجام 

از کد همگرا   یو در انتها به مقدار افت فشار کل بازگردان   یی شده 
هم می دار نمخت  ی هاجرا ا  ری مقاد  نیچن.  مقدار    زیلف    1722به 

 دارند. ییو همگرا  یکیپاسکال نزد 
 دامنه حل و شرایط مرزی اعمال شده   - ۳-5

در هر مرحله از اجرا و برای هر هندسه، نیاز به تحلیل آیرودینامیکی  
شود.  افزار سی اف ایکس انجام مینظر است که در نرم هندسه مد

 ت.دامنه حل در نظر گرفته شده، نمایان اس 5در شکل 
 

 

تابع هدف افت فشار کل بر حسب تعداد تکرار برای پنج اجرای    ( 4شکل  
 منتخب 

 

 

 دامنه حل و شبکه ایجاد شده   ( 5شکل  
 

ردیف مقدار صلبیت  مورد مطالعه  با  در هندسه  برابر  در نظر    2پره 
ورودی جریان   زاویه  است.  برخورد    45گرفته شده  زاویه  و  درجه 

 صفر درجه است.  
 افت فشار کل   - 4-5

  زانیبا م  م یرابطه مستق  لیرفویفشار کل در طول ا  راتییتغ  زانیم
رد  در  به  فیافت  دارد.  هدف    به  ل یدل  نیهم  پره  تابع  عنوان 

حاضر قرار گرفته است. هرچه افت فشار کل در طول    یسازنهیبه
ب  پرهردیف کمتر  یشتریکاهش  افت  باشد،  مشاهده    یداشته 

 است.  ربرخوردا ی بالاتر ییاز کارآ پرهردیف و  شودیم
به  در فشار کل حدود    زانیم  نهیپره  درصد کمتر شده که   1۸افت 

قبول  اریمقدار بس قابل  و  در    یخوب  مقدار    جدول  2جدول  است. 
پره    ی فشار کل در ورود وخروج و مقدار افت فشار کل برا  هر دو 

مقایسه کانتور فشار کل برای پره مبنا و بهینه در    است.آورده شده
  نمایش داده شده است. 6شکل 

 
 ی و افت فشار کل در هندسه مبنا واصل  یو خروج  یفشار کل ورود   ( 2جدول  

 
  فشار کل ورودی 

(pa ) 

  فشار کل خروجی 
(pa ) 

  افت فشار کل 
(pa ) 

 42۰4 ۳۳۳796 ۳۳۸۰۰۰ پره مبنا 
 ۳445 ۳۳4555 ۳۳۸۰۰۰ پره بهینه 
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توزیع فشار کل حول مقطع مبنا)راست( و توزیع فشار کل حول    ( 6شکل 
 مقطع بهینه)چپ( 

 
 ان ی سرعت جر   دان ی م   - 5-5

  شدهنه یپره مبنا و به  فیدو رد   ی برا   انی سرعت جر  دانیم  7  شکل  در
طور که مشهود است، در قالب کانتور ماخ آورده شده است. همان 

در پره    لیرفویا  ییدر طول ابتدا  ی تبع آن عدد ماخ ورودسرعت و به
سرعت   انگریواضح داشته، که ب  شیافزا   ینسبت به پره اصل  نهیبه
 است. هیناح نیدر ا انی جر  شتریب رفتنگ
 

 

توزیع عدد ماخ حول مقطع مبنا)راست( و توزیع عدد ماخ حول    ( 7شکل 
 مقطع بهینه)چپ ( 

 
  ۸ شکلدر    شدهحول ایرفویل بهینه  از خطوط ماخ ثابت   یکل  ی نما
و در سطح   لیرفویا  ییلبه جلو  یکیدر نزد .  داده شده است   شینما

شده در امواج شاک ایجاد .  می عدد ماخ را دار   یمحل  شیمکش، افزا 
نواحی   بروز  باعث  اند که  شده  ایجاد  مکش  در سطح  پره  ابتدای 

شود. در نواحی سرعت شده و پس از آن افت سرعت مشاهده میپر 
پره در سطح    ی در ابتدا  شدهجاد ی امواج شاک اشده شکل،  بزرگنمایی

سرعت شده و پس از  پر   یشده اند که باعث بروز نواح  جادیمکش ا
شکل،   شدهییبزرگنما  ی. در نواحشودیت سرعت مشاهده مآن اف

با توجه به  .  اندت یمانند قرمز امواج شاک قابل رومثلث   هیدر ناح
کم فشار و   هیعدد ماخ در ناح  راتییتغ  توانیخطوط ماخ ثابت م

  شود ی م  لیرفویا  ی از رو  انی شدن بهتر جرسرعت که منجر به راندهپر 
 .مشاهده کرد  یشتریرا با دقت ب

 
 فشار استاتیک   - 6-5

پا  نهیبه  ی هال یرفویاحول    کیفشار استات  عی توز  9شکل   را    هیو 
م در   نهیبه  مقطعدر    کی استات  فشار  عی توز.  دهدی نشان  شده 

تواند طور مشخص بهبود یافته است که میبه  هیپا  مقطع  با  سهیمقا
علت کاهش محسوس افت فشار کل و یکنواختی توزیع عدد ماخ به

 هیکرد که در ناح  انیب  توانیدو نمودار م  سهیبا مقا  یطور کلبه  باشد.
  ی فشار محل  شیشده افزا   نهیپره و در سطح مکش، در پره به  ی جلو

موج   کیت آن، وجود  . علشودیفشار مشاهده م  کیپ  کیدر قالب  
موج    نیشدن ا  داریاست که بلافاصله بعد از پد  هیدر آن ناح  ی اضربه

افزا شودیم  همشاهد  یفشار محل  شیافزا  با  ادامه  در  مجدد   شی. 
کاهش   کیطول پره فشار استات ییدرصد ابتدا 2۰در  انی سرعت جر

هم  افتهی مقا  ن،یچناست.  استاتیک    ی نمودارها  سهیبا  در  فشار 
اصلهندسه به  یهای  م  نهیو  مشاهده  ا  شودیشده  در    ل یرفویکه 

  جاد یکوچک ا  شیدنباله  و جدا  هینسبت به حالت مبنا، ناح  نهیبه
در   قبول  صورته یپره    ی انتهاشده  پ  یقابل  است   دایکاهش  کرده 

 . باشدی مطلب م نیا دیپره مو ی در انتها زین انی خطوط جر ریتصو
 

 

 خطوط ماخ ثابت حول ایرفویل بهینه   ( ۸شکل  
 

 

 مقایسه نمودار فشار استاتیک ایرفویل مبنا با ایرفویل بهینه   ( 9شکل  
 

 ضریب افت   - 7-5
مربوط به   شدهنهیپره مبنا و پره به  ی افت برا   بینمودار ضر  سهیمقا
در محور  قابل مشاهده است.    1۰  شکلدرجه در    صفر برخورد    هیزاو

در    ناحیه پیمایش  yبرابر با فاصله میان دو پره و    tافقی نمودار،  
بعد بیان صورت بینظر گرفته شده است و محور افقی در واقع به

است.   به  زانیم  شود،یم  دهیطور که دهمانشده  پره  در   نه یافت 
اصل پره  به  ملاحظه   ینسبت  قابل  است   ی اکاهش  این   .داشته 
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 1403دی  ،  01، شماره  25دوره    مهندسی مکانیک مدرس  ماهنامه علمی 
 

یان آزاد بین دو پره )ناحیه افقی شده روی کاهش هم در ناحیه جر
 های نمودار( مشهود است. نمودار(، هم در ناحیه دنباله ) قله 

 

 

 درجه  صفربرخورد   هیدر زاو نهی افت پره مبنا وبه سهیمقا  ( 1۰شکل  
 

 ها گیری و پیشنهاد نتیجه  - 6
مزا  الگور  ی ایاز  از  توانا  توانیم  کیژنت  تمی استفاده  در    ییبه  آن 

و    ادی ز  ی هابا پارامتر   دهیچیمسائل پ  یخوب برا   ی هاحلراه  افتنی
 ی کل فضا  ی به اهداف متعدد و جستجو  یدگیآن در رس  ییتوانا

در مقاله حاضر    ی سازنهیروش به  ی مبنا  رونی، از ا[15]  حل اشاره کرد 
 قرار گرفت. 

بهد  پره  از    زانیم  شدهنهیر  پره    2۰۸5کاهش فشار کل  در  پاسکال 
درصد   1۸است که حدود    دهیرس  نهیپاسکال در پره به  1722نا به  مب
م  یسازنهیبه نشان  فشار  دهدیرا  نسبت  است که  ذکر  به  لازم   .

ن  فیرد   کیاستات مقدار    17/1از مقدار    زیپره  رد   ۳/1به  پره   فیدر 
 ی رم گذر ج  انی جر  شیاست.لازم به ذکر است که افزا   ده یرس  نهیبه
  ت یحائز اهم  هنکت  .شودیمشاهده م  زی ن  52/۰kg/sبه    41/۰kg/sاز  

نحو  نیا به  پره  وجود  اصلاح شده  ی است که هندسه  با  است که 
نشده و    ده یسطح د  ی از رو  انی جر   شیجدا  ،ییسرعت ابتدا  شیافزا 

پره   ییآکار   شیافزا   تواندی امر م  نیافت مضاعف را منجر نشده که ا
 را به همراه داشته باشد. 

به   در صورتی که با  شود،  مدل  چرخان  صورت  به   آمدن دست  پره 
رو م  ی گشتاور  مقا  یبازده  توانی پره،  و  نمود  محاسبه   سه یرا 

پا  انیم  یبازده به  هیحالت  تحل  نهیو  حد  در  اما  داشت.    ل یرا 
 د.انکرده  دایارتقا پ یدارطرز معنا به ی عملکرد  ی هامولفه  ،پرهردیف

گر  به کوپل بودن حل  توانیاز نظر نقاط قوت روش مورد استفاده م
  روندنمایبا    یسازنهیبه  ی ( و روندنماANSYS – CFX)   انیجر  دانیم

( جهت MATLAB)در نرم افزار متلب   (Genetic Algorithm)کیژنت
 اشاره کرد.  یسازنهیبه ندیدر فرآ ونی اتوماس  جادیا

نرم   جادیا  ونی اتوماس بودن  کوپل  بر  علاوه  مورد   ی هاافزار شده 
جا که  مشهود است. از آن   زیمستقل ن  ی استفاده، در هندسه ورود

ورود وارد    کاملصورت  به   ی دامنه حل و هندسه    روندنما مستقل 
راحت  گردد،یم روشن  یبه  ا  توانیم  یو  روند  جهت   جادیاز  شده 
 اد ی و ز  یاساس  راتییبه تغ  ازیجست و نبهره   گریدهر پره    یسازنهیبه

 . ست یشده ن جادیدر متن کد و روند ا
در پژوهش حاضر    یسازنهیشده، به  انیب  زین  ترش ی طور که پهمان 

ژنت روندنمای  از  استفاده  شده  کیبا  هزانجام  که    نه ی است 
  شود یم  شنهادیبر است. پدارد و زمان  ییبالا  به نسبت   یمحاسبات

ژنت  یاز شبکه عصب  نهی جهت کاهش زمان و هز روندنمای    کیو 
 جهینت  یسنجق علاوه بر اعتبار یطر  نیهمزمان بهره برده شود که از ا

 .دیرس جهیتر به نتتوان در زمان کوتاهمیپژوهش  نیحاصل از ا
  ف یتعر  لیرفویحول ا  انی جر  ی دوبعد  لیبا تحل  پژوهش  نیعنوان ا

اجرا شده است. از آن  در    انیجر  یکینامیرودیآ  یکه بررس  ییجاو 
  شنهاد یشود، پ  لیتا نوک تحل  هی از پا  د یبا  یپره واقع  یطول گستردگ

  ل یتحل  ،یشده کنونکار انجام   ل یکه در ادامه و جهت تکم  گرددیم
  ی انجام شود تا احتمال افت درز نوک و افت ناش  یبعدسه  ی در فضا

و   ه یناح  نیاطراف نوک و عدد ماخ ا  ی هاو گردابه  هیثانو  انی از جر 
 .شود  یبررس قیطور دق به گرید ی هار یمتغ
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