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 چکیده 

جریان در مقاطع مختلف پرداخته شده ناسا با هدف کاهش افت فشار و با حفظ زاویه چرخش  67ي روتور  در پژوهش حاضر به بهینه سازي هندسه پروفیل پره

بهره گرفته است. فرایند بهینه  يعدد يساز نهیبه يو روش هاعددي جریان حل کننده  کی، یهندس تعریفروش  کی قیتلف از بهینه سازي روش نیا است.

اسپلاین ساخته شده  ضخامت ایرفویل، انجام شده است. هندسه ایرفویل توسط الگوریتم بی بیشینهسازي با ایجاد تغییراتی در خط انحنا، توزیع ضخامت و محل 

 ، ضخامت در نقاط ابتدایی و انتهایی و زاویه خط انحنا در نقاط ابتدایی و انتهایی بعنوان قیود هندسی و چرخش جریان و میزان دبی ورودياست و طول وتر

باشد، انتخاب  نهایت از بین هندسه هاي تولید شده براي هر مقطع از پره، هندسه اي که داراي بهترین عملکرد میبعنوان قیود جریانی اعمال شده است. در 

ي دوم، سه  ي اول دو مقطع بهینه را جایگزین کرده و در نمونه گردد. سپس به منظور اثر بخشی روش بهینه سازي، در نمونه شود و جایگزین مقطع اصلی می می

گزین شده است. بعد از جایگذاري مقاطع بهینه، به کمک حل عددي جریان در پره هاي تغییر شکل یافته، میزان راندمان، نسبت فشار و دبی مقطع بهینه جای

کرده درصد افزایش داشته است، اما دبی خفگی کاهش پیدا  48/0ي اول میزان راندمان  گردد. در نمونه ي اصلی در نمودار عملکردي مقایسه می جرمی با پره

  درصد است در حالیکه ظرفیت دبی عبوري نیز بهبود پیدا کرده است. 41/0ي دوم میزان بهبود راندمان  است. در نمونه

   .، چرخش جریانبهینه سازي، پروفیل پره کمپرسور، الگوریتم ژنتیک، دینامیک سیالات محاسباتی، بی اسپلاین : کلیدي هاي واژه
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Abstract  
In this research, the optimization of NASA Rotor 67 is studied to reduce the total pressure loss and conserving the mass flow rate 
and the flow turning angle. The blade profile is parameterized using B-splines to generate the blade camber line and the thickness 
distribution. the CFD solvers are utilized coupled with the genetic algorithm to improve the performance of the compressor. Finally, 
the optimized profiles are employed in the three-dimensional blade geometry and the flow field is solved using a 3D flow solver. In 
the first case, the hub and mid sections are replaced and the compressor efficiency is enhanced by 0/48%. However, the mass flow 
rate is decreased for this case. By applying the three optimized profiles in the hub, mid and tip sections of the Rotor 67 blade, the 
maximum efficiency is improved by 0/41% while the mass flow capacity of the compressor is increased as well. 
Keywords : Optimization; Compressor Blade Profile; Genetic Algorithm; CFD; B_Spline interpolation, Flow Turning Angle. 

  

 

   مقدمه - 1

. دارد مختلف صنایع در اي گسترده کاربرد محوري کمپرسور

 با. است ها پره پروفیل شکل از متاثر کاملا کمپرسورها این عملکرد

 طراحی سازي، بهینه و سازي شبیه مباحث در گسترده هاي پیشرفت

 قرن ابتداي در. است داشته زیادي هاي پیشرفت کمپرسور پره پروفیل

 باد تونل در تجربی هاي روش از استفاده با پره پروفیل طراحی گذشته

 نتایج، این انطباق با] 1،2[قبلی هاي دهه در و است گرفته صورت

 ي دهه در. شدند معرفی  دایروي کمان دو و 65 اکنا هاي ایرفویل

] 3[همکاران و هابس توسط  شده کنترل دیفیوژن ایرفویل 1980

 داراي گذرصوت، ماخ عدد محدوده در ها ایرفویل این. گردید مطرح

 1990 دهه در. باشند می زیاد عملکردي محدوده و ضربه بدون جریانی

 بعدي دو حل با ترکیب در را عددي سازي بهینه] 4،5[ همکاران و کولر

آبشار  خواص سیستماتیک تغییر در بهینه پروفیل تولید براي جریان،

 اي هندسه براي عملکردي نقطه محاسبه وسیله به و دادند انجام 1پره

 در. کردند سازي بهینه برخورد زاویه از وسیعی محدوده براي مطلوب

 پره بعدي سه طراحی به عددي سازي بهینه] 6،7[ بیستم قرن ابتداي

  .کرد جلب خود به را زیادي توجه زمان آن از و شد منتقل

 تعریف هندسهبه منظور بهینه سازي هندسه ایرفویل، در ابتدا به   

                                                             
1
 Cascade 
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ایرفویل نیاز هست تا به کمک الگوریتم بهینه سازي و حل عددي 

ي مطلوبی دست یافت. انتخاب یک روش مناسب در  به هندسه جریان

ایرفویل به دلایلی از قبیل دادن درجه آزادي بیشتر به  تعریف هندسه

 متغیرهندسه اصلی براي اعمال تغییرات در هندسه و انتخاب تعداد 

طراحی کمتر، براي تولید هندسه ایرفویل از اهمیت زیادي برخوردار 

هاي طراحی کمتر گردد، میزان محاسبات در متغیرهر چه تعداد  است.

  الگوریتم هاي بهینه سازي کمتر خواهد شد.

 پره، يهندسه دو بعد دیتول يبرا [8] 1993در سال  سینتیایکراک

لبه  یو منحن 3درجه  چندجمله ايبه لبه فرار را با دو  کیهندسه نزد

 نیلایاسپبا را  مکشیو  فشاريو سطوح  معادله سهمويحمله را با 

هندسه ایرفویل را به وسیله تابع  [9] 1999کرد. کولر در سال  میترس

مدل کرد، براي سطح مکشی از دو تابع اسپیلاین  3اسپیلاین درجه 

، براي لبه 3، براي سطح فشاري از دو تابع اسپیلاین درجه 3درجه 

  حمله از یک تابع بیضی و براي لبه فرار از یک تابع دایره استفاده کرد. 

هندسه اي که داراي  [10]، سونادا و یاماگوچی 2004در سال 

 یاپاچدیسکردند.  تعریفپیچیدگی بیشتر بود را با روش بی اسپیلاین 

 نیتوربو ماش يپره برا يسه بعد یابزار طراح کی [11] 2012در سال 

براساس بهره گیري از روشهاي مذکور تهیه کرد و ایرفویل هاي 

و اعتبارسنجی نمود و از اتصال این ایرفویل ها، پره  تعریفگوناگون را 

 2014در سال و همکاران  ترنرهاي توربین و کمپرسور را تولید کرد. 

و فن  نیتورب ،یگذرصوت لیرفویا يهندسه دو بعد یطراح فرآیند [12]

براي ایجاد سطوح مکشی و فشاري، ابتدا خط انحنا تولید  .ارائه کردندرا 

ه کردن ضخامت به خط انحنا، سطوح مکشی و فشاري شد و بعد با اضاف

بی  ، باضخامتو  4 درجه بی اسپیلاین کبا ی انحناخط ایجاد گشت. 

 لبه حمله و فرارتولید شد و  3درجهیا چند جمله اي  4 درجه اسپیلاین

 گزینهاستفاده از  تولید گردید. یضیمعادله ب یا 4درجه بی اسپیلاین با

خواهد  نیاتصال تضم يدر لبه هارا طح هندسه مس کی دیتول ،آخر

منحنی  براي تولید سطوح فشاري و مکشی از یک [13]کرد. در مرجع 

ي حمله و فرار از یک چندجمله اي درجه  و براي تولید لبه 5بزیر درجه 

بزیر در ایجاد شکل هاي  تعریف هندسهاستفاده شده است. روش  6

کند. در  پیچیده و گوناگون در فرآیند بهینه سازي موفق عمل نمی

پژوهش حاضر، به علت توانایی ایجاد هندسه هاي متفاوت، از روش بی 

  اسپیلاین استفاده شده است.

هندسه ایرفویل با روش بی اسپیلاین، فرآیند تعریف بعد از انجام 

تعریف  [14] 2000وگوچی در سال شود. یام بهینه سازي آغاز می

ایرفویل را از طریق چندجمله اي مرتبه هفتم با چهار نقطه  هندسه

کنترلی انجام داد و در تعریف تابع هدف به کمینه کردن ضریب افت 

فشار، کمینه کردن زاویه انحراف و کمینه کردن مجموع ضریب افت 

پرداخت و فشار در محدوده زاویه برخورد مثبت و منفی پنج درجه 

 MATLABفرآیند بهینه سازي را به کمک الگوریتم ژنتیک چند هدفه 

فرآیند بهینه سازي  [15] 2002انجام داد. اویاما و اوبایاماشی در سال 

انجام   67ناسا روتور  ي پره پیشنهادي را جهت اعتبار سنجی بر روي

 14 ایرفویل را از طریق بی اسپیلاین درجه سه با تعریف هندسهدادند. 

و فرآیند بهینه سازي در چهار مقطع به شعاع  شدطراحی انجام  متغیر

درصد از پره روتور صورت پذیرفت و در تعریف  100و  62،  31، 0هاي 

کمینه کردن تولید آنتروپی از ورودي تا خروجی در نقطه تابع هدف به 

بدون در نظر گرفتن نسبت فشار  دبی و جریانی شامل با قیود طراحی

، تولید آنتروپی پرداخته شد و بعد از فرآیند بهینه سازيهندسی قیود 

درصد  783/1راندمان آیزنتروپیک به میزان  درصد کاهش و میزان 19

  بهبود داده شد. 

روشی را براي بهینه سازي ایرفویل  [16] 2004گالی در سال 

ي روتور کمپرسور معرفی نمود. در روش  مادون صوت و گذر صوت پره

انجام  1خط انحنا و ضخامت ایرفویل توسط نربز تعریف هندسهگالی 

گرفت و در فرآیند بهینه سازي از الگوریتم ژنتیک و انتشار برگشتی 

شبکه عصبی به صورت ترکیبی استفاده شد و در تولید شبکه پروفیل 

پره از شبکه مثلثی بدون ساختار و براي حل جریان از مدل توربولانسی 

فاده شد و بعد از فرآیند بهینه سازي در ایرفویل است لومکس- بالدوین

 1درصد و نسبت فشار کل به میزان  7مادون صوت، راندمان به میزان 

 7/1درصد افزایش یافت و در ایرفویل گذر صوتی، راندمان به میزان 

  درصد کاهش یافت.  15درصد افزایش و ضریب افت فشار کل به میزان 

 37بهینه سازي را بر روي روتور فرآیند  [17] 2009لئو در سال 

ناسا انجام داد و در طی فرآیند با بهره گیري از الگوریتم بهینه سازي 

 RANSنربز و مدل آشفتگی  تعریف هندسه، روش 2تکامل تفاضلی

درصد بهبود بخشید. البرانت در سال  8/1میزان راندمان آیزنتروپیک را 

 تعریف هندسهپرداخت و ي روتور بلند  به بهینه سازي پره [18] 2012

ایرفویل را با چهار منحنی نربز انجام داد. او در ابتدا خط انحنا و 

ضخامت را از طریق منحنی نربز و لبه حمله و فرار را با معادله بیضی 

کرد و در تعریف تابع هدف به کمینه کردن میزان افت فشار و  تعریف

یند بهینه سازي، بیشینه کردن میزان فشار استاتیک پرداخت و در فرآ

  از الگوریتم ژنتیک استفاده کرد. 

هندسه ایرفویل را با روش بزیر  [19] 2015جی یانگ در سال 

را به عنوان تابع هدف تعریف  پساکرد و افت فشار کل و ضریب  تعریف

، AutoGrid5تولید شبکه از نرم افزار  کرد و در فرآیند بهینه سازي براي

و از الگوریتم ژنتیک  Ansys CFXافزار  براي حل عددي جریان از نرم

چند جزیره اي به عنوان الگوریتم بهینه سازي استفاده نمود. فرآیند 

درصد افت فشار در نقطه طراحی،  06/2بهینه سازي منجر به کاهش 

درصد و کاهش قدرت  41/6وسعت بیشتر محدوده عملکردي به میزان 

، هندسه  [20] 2016ضربه عمودي در لبه حمله گشت. ترنر در سال 

ایرفویل را در سه مقطع ریشه، میانی و نوك پره با روش بی اسپیلاین 

کرد و راندمان را به عنوان تابع هدف تعریف کرد و با اصلاح خط  تعریف

درصد بهبود یافت. او در فرآیند بهینه  86/0انحنا، راندمان به میزان 

 Fine/Turboبراي تولید شبکه، نرم افزار  AutoGrid5سازي از نرم افزار 

 MATLABبراي شبیه سازي جریان حول ایرفویل و از الگوریتم ژنتیک 

  در فرآیند بهینه سازي بهره گرفت.

بی اسپیلاین،  تعریف هندسهپژوهش حاضر از تلفیق روش  

در بهینه  Ansys CFXتوسط  الگوریتم ژنتیک و شبیه سازي جریان

ناسا استفاده شده است. الگوریتم بهینه سازي در  67سازي پره روتور 

مقاطع ریشه، میانی و نوك پره صورت گرفته است. مقاطع انتخاب شده، 

به ترتیب داراي جریان مادون صوت، گذرصوتی و مافوق صوت است. 

نهایتا پروفیل هاي بهینه در هندسه سه بعدي روتور، جایگذاري شده و 

دست  پژوهش، هدف اصلی ه است.میدان جریان سه بعدي تحلیل شد

                                                             
1 Non-Rational B-Splines(NURBS) 

2 Modified differential evolution (MDE) 
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پره در رژیم هاي مادون صوت،  سازي بهینهیابی به روشی جهت 

مقاطع مختلف  هندسهاز طریق بهینه سازي مافوق صوت  ذرصوت و گ

(میزان راندمان و نسبت فشار)  از یک پره و بررسی عملکرد پره بهینه

 یف هندسهتعراستفاده از روش  تحقیق، در بنابراین نوآوري. است بوده

کمتر از طریق شناسایی و  متغیربی اسپیلاین و به کارگیري تعداد 

هاي کم اثر، براي تولید هندسه ایرفویل نسبت به سایر متغیرحذف 

استفاده از ساختار شبکه ایرفویل مناسب که توانایی ، هاي موجود روش

 MATLABل اجراي کد تولید شبکه براي هندسه هاي گوناگون در طو

تغییر الگوي شوك در مقاطع مختلف از پره با ایجاد را دارا می باشد، 

ضخامت ایرفویل و  بیشینهتغییراتی در خط انحنا، توزیع ضخامت، محل 

جلوگیري از هزینه محاسباتی بالا با استفاده از ، زاویه نصب ایرفویل

بهینه سازي مقاطع مختلف از پره و جایگذاري و ارزیابی این مقاطع در 

 الگوریتم کوپل استفاده از، کارآیی و نسبت فشار افزایش منظور ره بهپ

 در فرآیند بهینه سازي محاسباتی سیالات دینامیک و Gambit ژنتیک،

  باشد. می

   

 هاي پره کمپرسور پروفیلمشخصات  -2

پروفیل پره متناسب با موقعیت قرارگیري ایرفویل (از ریشه تا نوك 

ناسا، مقاطع  67ي روتور  است. در پرهپره) داراي هندسه هاي گوناگون 

نزدیک به ریشه داراي رژیم مادون صوت، مقاطع میانی داراي رژیم 

گذرصوت و مقاطع نوك پره داراي رژیم مافوق صوت می باشد. همان 

نشان داده شده، هندسه ایرفویل در مقاطع مختلف  1طور که در شکل 

  باشد. از پره با توجه به نوع رژیم متغیر می

  
  ناسا 67پروفیل مقاطع مختلف پره روتور  -1شکل 

  

در مقطع نوك پره، هندسه ایرفویل خصوصیاتی از قبیل، قرارگیري 

درجه)، کوچک بودن میزان انحنا،  60ایرفویل با استگر زیاد (بیش از 

کوچک بودن ضخامت ایرفویل، قرار گرفتن حداکثر ضخامت در قسمت 

  2باشد. در شکل  ایرفویل و میزان چرخش کم جریان را دارا میانتهایی 

هندسه یک ایرفویل مافوق صوت و الگوي شوك حول ایرفویل نمایش 

داده شده است. در ایرفویل مافوق صوت کاهش سرعت با یک یا چند 

دهد. الگوي شوك در این نوع  موج شوك در مجراي جریان رخ می

هندسه، بلکه از عوامل دیگري مانند عدد ایرفویل ها نه تنها تحت تاثیر 

ي حمله  پذیرد. این موج از لبه ماخ ورودي و فشار پایین دست تاثیر می

  یابد.  شروع و به سمت مجراي جریان گسترش می

در مقاطع نزدیک به ریشه پره خصوصیاتی از قبیل داشتن ضخامت 

لیه زیاد، چرخش جریان زیاد، دارا بودن حداکثر ضخامت در قسمت او

درجه را دارا  15ایرفویل، قرارگیري ایرفویل با زوایه نصب کم حدود 

 باشد. می

  
  [21]الگوي شوك در ایرفویل گذر صوتی -2شکل 

  

 پروفیل پره  تعریف هندسهروش هاي  - 3

 تعریف هندسه در بیشتر آزادي درجه با مناسب روش یک انتخاب

 هاي هندسه تولید و اصلی هندسه در اصلاحات اعمال براي ایرفویل،

 با. است برخوردار بالایی اهمیت از سازي بهینه هاي الگوریتم در جدید

 طراحی هايمتغیر تعداد ،تعریف هندسه در مناسب روش یک انتخاب

 خواهد بیشتر سازي بهینه هاي الگوریتم در محاسباتی سرعت و کمتر

 بی و بزیر اسپیلاین، ها، اي چندجمله قبیل از هایی روش. شد

 پژوهش در. است شده استفاده ایرفویل تعریف هندسه در اسپیلاین

 فشاري و مکشی سطوح اینکه علت به اسپیلاین، بی روش حاضر،

 توانایی روش این و هست یکسان تقعر جهت داراي ایرفویل هندسه

 به انحنا خط ابتدا. است شده استفاده دارد را متفاوت هاي هندسه تولید

 ایرفویل نیز ضخامت و شده تولید 4 درجه اسپیلاین بی منحنی وسیله

 خط به و شود دیگر ایجاد می 4 درجه اسپیلاین بی منحنی یک توسط

. کند می تولید را ایرفویل فشاري و مکشی سطوح و گردد می اضافه انحنا

 مماس بیضی یا دایره منحنی دو پروفیل بر فرار، و حمله لبه تولید براي

  .شود می

شود. در  ) تولید می1توسط رابطه ( 4اسپیلاین درجه منحنی بی 

ي مختصات طول و عرض خط انحنا  مربوط به محاسبه S(t)این فرمول

متغیرهاي طراحی که   Prدرجه بی اسپیلاین،  nsباشد.  یا ضخامت می

با تغییر این متغیرها در الگوریتم ژنتیک شکل هندسه عوض خواهد 

ي بی اسپیلاین، یکسري توابع چندجمله اي  توجه به درجه با Br(t)شد، 

 .باشد ) می2مطابق رابطه ( ns=4هستند که با فرض 
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با تغییر نقاط کنترلی یا همان متغیرهاي طراحی توسط الگوریتم 

اشد. با اضافه ب خط انحنا و توزیع ضخامت پره قابل تغییر می ،ژنتیک
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، سطوح مکشی و فشاري مطابق کردن ضخامت به خط انحناي پره

ایجاد خواهد شد. در ترسیم لبه حمله و فرار از معادله دایره  3شکل 

 استفاده شده است.

  
  MATLABتوسط  سطوح ایرفویل پره کمپرسورایجاد  -3شکل 

  

 جریان میدانروش هاي حل  - 4

، در نزدیکی در مقاطع مختلف از پره براي تولید شبکه دوبعدي

ایرفویل لایه مرزي در نظر گرفته شده است و در اطراف ایرفویل 

فاصله اولین گره از  بصورت چهار ضلعی فاقد ساختار انتخاب شده است.

2دیواره در شبکه لایه مرزي،  × در نظر گرفته شده است متر  ��10

خواهد شد). در  1 محاسبه شده بر روي ایرفویل در حدود +Y(مقدار 

  .نشان داده شده است Gambitدر نرم افزار ، شبکه تولید شده 4شکل 

  
  ساختار شبکه حول ایرفویل کمپرسور -4شکل 

  

مرز ورودي و مرز  ،نشان داده شده است  5همان طور که در شکل 

و ایرفویل  متناوبخروجی از نوع فشاري، مرزهاي بالا و پایین بصورت 

تعریف گردیده است و فاصله مرز ورودي و خروجی از  بصورت دیواره

  ایرفویل به اندازه یک طول وتر تعیین گردیده است.

 Ansys CFXبراي شبیه سازي جریان حول ایرفویل از نرم افزار 

براي شبیه سازي  k-w SSTاستفاده گردیده است. مدل توربولانسی 

شده و سیال اثرات لزجت انتخاب شده است. جریان به صورت پایا حل 

  عامل، هواي گاز ایده آل در نظر گرفته شده است. 

  
  ي محاسباتی و شرایط مرزي ایرفویل محدوده -5شکل 

  

شبکه مختلف  7براي بررسی استقلال نتایج از تعداد شبکه، 

  6انتخاب شده و میدان جریان حل شده است. همان طور که در شکل 

فشار بدست آمده از شبکه شود اختلاف بین مقدار افت  مشاهده می

 80000با حدود  6ناچیز است و می توان از شبکه شماره  7و  6شماره 

  المان براي تحلیل میدان جریان استفاده نمود.

  
 بررسی استقلال نتایج حل از اندازه شبکه -6شکل 

  

براي اعتبارسنجی حلگر میدان جریان، نتایج شبیه سازي عددي 

] مقایسه شده و در 26گذرصوتی مرجع [ پرهآبشار با نتایج تجربی 

ارائه شده است. همان طور که مشاهده می شود، نتایج عددي و  7شکل 

  تجربی تطابق قابل قبولی دارند.

  
 آبشار پره یتجرب جینتا به همراهشده  انجام يحل عدد -7شکل

 صوت گذر
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  تولید شبکه محاسباتی پره - 4-1

 TurboGridاز نرم افزار  سه بعدي براي تولید شبکه محاسباتی پره

ه پره در حالت سه بعدي و ، ساختار شبک8 استفاده شده است. در شکل

، توپولوژي انتخاب شده براي مقطع میانی پره نمایش داده 9در شکل 

، با افزایش سلول ها، بعد از سومین شبکه، 11و 10در شکل شده است.

 دمان مشاهده نشده استتاثیر قابل توجهی بر روي اختلاف فشار و ران

انجام شده  شبیه سازي هاي سه بعديمیلیون سلول،  5/1بنابراین با 

  است.

  
  سه بعدي ساختار شبکه پره -8شکل 

  

  
  مقطع میانیدر ساختار شبکه  -9شکل 

  

  
  نمودار استقلال از شبکه پره  (تاثیر تعداد سلول بر راندمان). - 10شکل 

  

  
از شبکه پره  (تاثیر تعداد سلول بر نسبت نمودار استقلال  -11شکل 

 فشار).

  

 سازي بهینه الگوریتم -5

براي انجام بهینه سازي نیاز به الگوریتمی براي تولید هندسه 

در ابتدا هندسه ایرفویل و بهینه سازي مقاطع مختلف از پره می باشد. 

انتخاب می شود. بعد از تولید  67ي روتور ناسا  اي از شعاع خاص در پره

در مقطع  67شبکه و حل جریان براي هندسه ایرفویل روتور ناسا 

 موردنظر، مقادیر افت فشار، نرخ دبی و چرخش جریان گزارش می شود.

با ایجاد تغییراتی در  پره پروفیل فشار افت کاهش هدف تحقیق، این در

ضخامت ایرفویل و زاویه نصب  بیشینهخط انحنا، توزیع ضخامت، محل 

در مقاطع گوناگونی از پره  جریان چرخش و جرمی دبی حفظ باایرفویل 

ي  تغییرات صورت گرفته در پروفیل پره سبب افزایش بازده پره .است

 به فشار افت منظور، همین به گردد. ي مرجع می بهینه نسبت به پره

 به آن چرخش زاویه و جریان دبی و شده انتخاب هدف تابع عنوان

 نبایستی جدید پره از عبوري جریان دبی. است شده اعمال قید صورت

 پره در جریان چرخش میزان همچنین. باشد کمتر اصلی پره دبی از

 قیود، و هدف تابع محاسبه براي. باشد برابر قبلی پره با بایست می جدید

 اسپلاین بی اي جمله چند ضرایب که طراحی هاي متغیر داشتن با

 انجام Gambitدر  شبکه تولید شده، ساخته جدید پره هندسه هستند

 جریان هايمتغیر و شود می حل CFXتوسط  جریان میدان و گیرد می

 در هدف تابع سازي بهینه براي ژنتیک الگوریتم از. گردد می استخراج

هاي  کد الگوریتم ژنتیک با تغییر متغییر. است شده استفاده قیود حضور

و محاسبه میزان  هاي جدید تولید کرده و براي ارزیابی طراحی، هندسه

، بعد از تولید ي جدیدها هندسهافت فشار، نرخ دبی و چرخش جریان 

 الگوریتماست.  شدهاستفاده  CFX، از حلگر عددي Gambitشبکه در 

   .است شده داده نشان 12 شکل در سازي بهینه
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  فلوچارت الگوریتم بهینه سازي -12شکل 

  

 نتایج بهینه سازي ایرفویل - 6

 ،63/1 طراحی نقطه در فشار نسبت با روتور یک ناسا، 67 روتور

 16043 روتور چرخش سرعت ثانیه، بر کیلوگرم 25/33 ورودي دبی

rpm ریشه، مقطع سه براي سازي، بهینه الگوریتم. باشد می پره 22 با 

 شبیه براي. است شده سازي پیاده ناسا 67 روتور پره نوك و میانی

 شرایط به نیاز مقطع هر براي سازي بهینه فرایند در دوبعدي سازي

 از یک هر در 1 جدول مطابق است، مقطع همان با متناسب مرزي

 و نسبی صورت به سکون دماي و فشار مقادیر ، ناسا 67 روتور مقاطع

  .است آمده بدست دوار مختصات در

  

 ناسا 67مقادیر شرایط مرزي در سه مقطع از روتور  -1جدول 

فشار 

استاتیک 

خروجی 

)kPa( 

دماي سکون ورودي 

)K(  

فشار 

سکون 

ورودي 

)kPa( 

 موقعیت

 مقطع ریشه  118  302 105

  مقطع میانی  165  332 123

  مقطع نوك پره  266  380  128

  

 صوت مادون ایرفویل دوبعدي سازي بهینه نتایج 6- 1

در اولین مرحله، الگوریتم بهینه سازي براي پروفیل مقطع ریشه 

 و پروفیل موجود با پروفیل بهینه در ناسا پیاده سازي شده 67روتور 

ناسا،  67در ایرفویل روتور  2مقایسه شده است. مطابق جدول  13شکل 

درصد  4/6و در ایرفویل بهینه افت فشار  درصد 6/7میزان افت فشار 

 79/15بدست آمده است. میزان افت فشار نسبی در مقطع ریشه، 

لیکه دبی جرمی و درصد نسبت به حالت مرجع کاهش یافته است در حا

  چرخش جریان ثابت نگه داشته شده است.

  

 چرخش جریان، افت فشار و دبی در مقطع ریشه -2جدول 

چرخش 

جریان 

 (درجه)

  (%) افت فشار

دبی 

ورودي 

)kg/s( 

  ایرفویل

 ایرفویل بهینه  46/0 4/6 5/52

5/52  6/7  46/0  
مقطع ریشه پره 

   67روتور

  

  
  ناسا و بهینه در مقطع ریشه پره 67 هندسه ایرفویل روتور -13شکل 

  

  نتایج بهینه سازي دوبعدي ایرفویل گذر صوت 6- 2

ناسا براي بهینه سازي  67در مرحله دوم، مقطع میانی روتور 

نه و هندسه بهی 67هندسه روتور  14انتخاب شده است. در شکل 

ناسا، میزان  67در ایرفویل روتور  3مقایسه شده است. مطابق جدول 

درصد  6/8براي ایرفویل بهینه، افت فشار  درصد و 7/10شار افت ف

درصد کاهش  62/19محاسبه شده است که نشان می دهد افت فشار 

  یافته است. مقادیر چرخش جریان و دبی جرمی بدون تغییر مانده است.

  

 چرخش جریان، افت فشار و دبی جرمی در مقطع میانی -3جدول 

چرخش 

جریان 

 (درجه)

  (%) افت فشار

دبی 

ورودي 

)kg/s( 

  ایرفویل

 ایرفویل بهینه 44/1  6/8 2/11

2/11  7/10  44/1  
مقطع میانی پره 

   67روتور 

  

  
 ناسا و بهینه در مقطع میانی پره 67هندسه ایرفویل روتور  - 14شکل 
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 نتایج بهینه سازي دوبعدي ایرفویل مافوق صوت 6- 3

ناسا  67در سومین مرحله از بهینه سازي، مقطع نوك پره در روتور 

انتخاب شده است. جریان ورودي این مقطع مافوق صوت است. مقایسه 

نشان داده شده است. میزان  15ایرفویل اولیه با ایرفویل بهینه در شکل 

ناسا و ایرفویل  67افت فشار با شبیه سازي جریان حول ایرفویل روتور 

ر مقطع نوك پره، با میزان مشخصی از دبی ورودي و چرخش بهینه د

در  4حی محاسبه شده است. مطابق جدول جریان، در نقطه طرا

درصد و ایرفویل بهینه  6/19، میزان افت فشار 67ا روتور ایرفویل ناس

درصد  25/12محاسبه شده است. افت فشار  درصد 2/17افت فشار 

  .نسبت به حالت مرجع بهبود یافته است

  

چرخش جریان، افت فشار و دبی جرمی در مقطع نوك  -4جدول 

 پره

چرخش 

جریان 

 (درجه)

  (%) افت فشار

دبی 

ورودي 

)kg/s( 

  ایرفویل

 ایرفویل بهینه 37/1  2/17 9/1

9/1  6/19  37/1  
مقطع نوك پره 

   67روتور 

  

  
  و بهینه در مقطع نوك پره 67هندسه ایرفویل ناسا روتور  -15شکل 

  

  بررسی نتایج شبیه سازي عددي سه بعدي  4-6

در بخش قبل، بهینه سازي سه مقطع ریشه، میانی و نوك پره 

به صورت دوبعدي انجام گردید. پس از پایان فرایند بهینه  67روتور 

، ایرفویل هاي بهینه به منظور اعتبار سنجی الگوریتم بهینه سازي سازي

شده و هندسه  گوناگون در مقاطع شده جایگزین ایرفویلهاي پره اصلی

سه بعدي روتور تولید شده است. در ادامه، تولید شبکه سه بعدي با 

انجام شده و میدان جریان سه بعدي  TurboGridاستفاده از نرم افزار 

تحلیل شده است. بدین ترتیب، عملکرد ایرفویل هاي بهینه در هندسه 

  سه بعدي بررسی می گردد. 

جایگزینی پروفیل پره کمپرسور در مقاطع مختلف از پره در دو 

ي اول، مقاطع ریشه و میانی جایگزین  مرحله صورت گرفت. در مرحله

ي  ي دوم، هر سه مقطع ریشه، میانی و نوك پره شده و در مرحله

ي نمودار عملکرد 16در شکل جایگزین مقاطع اصلی گردید.  67روتور

بهینه با تغییر   ، پره67ناسا روتور   پره براي راندمان بر حسب دبی جرمی

بهینه دیگر با تغییر مقاطع ریشه، میانی و   مقاطع ریشه و میانی و پره

نمودار عملکردي نسبت فشار  17در شکل  نوك پره ترسیم شده است و

شایان  هندسه هاي ذکر شده ارائه شده است.بر حسب دبی جرمی براي 

 ذکر است این هندسه صرفا شامل روتور است و استاتور ندارد.

  
  نمودار عملکردي راندمان برحسب دبی جرمی - 16شکل 

  

  
  نمودار عملکردي نسبت فشار بر حسب دبی جرمی -17شکل 

  

شود، در محدوده نزدیک  مشاهده می 16همان طور که در شکل 

ان را داراست اما مقدار دبی به واماندگی، طرح اول، بالاترین راندم

مشاهده  17خفگی آن نسبت به پره اصلی کمتر شده است. در شکل 

شود که طرح دوم نسبت به هندسه اصلی، در کل محدوده، مقدار  می

نسبت فشار و راندمان بالاتري را نتیجه می دهد و دبی خفگی آن نیز 

 ي ناسا رهنسبت به پ ي اول میزان راندمان بیشتر شده است. در نمونه

ي دوم میزان بهبود راندمان  درصد افزایش داشته است. در نمونه 48/0

درصد بوده است، اما این بهبود در کل  41/0 ي ناسا نسبت به پره

  محدوده عملکردي دیده می شود.

  

  مقایسه کانتورهاي عدد ماخ 5-6

 70کانتورهاي عدد ماخ براي پره در  20تا  18در شکل هاي 

درصد از ارتفاع پره نمایش داده شده است. کانتور عدد ماخ در شکل 

میانی و نوك پره می  ي بهینه با اصلاح مقاطع ریشه، مربوط به پره 18

ي بهینه با اصلاح  مربوط به پرهکانتور عدد ماخ  ،19باشد. در شکل 
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 20عدد ماخ در شکل . کانتور تارائه شده اسمقاطع ریشه و میانی پره 

 70می باشد. در کانتور هاي عدد ماخ در  67ي روتور ناسا  مربوط به پره

ي بهینه  درصد از ارتفاع پره، شدت شوك و عدد ماخ پشت شوك در پره

این مساله باعث افزایش  کاهش یافته و جدایش جریان کمتر شده است.

   راندمان پره جدید شده است.

  
  ي بهینه با اصلاح سه مقطع پرهماخ عدد نتور کا -18شکل 

  

  
  ي بهینه با اصلاح مقاطع ریشه و میانی  پرهماخ عدد کانتور  -19شکل 

  

  
  67ي روتور ناسا  پرهماخ عدد کانتور  -20شکل 

  

  گیري نتیجه - 7

 67در پژوهش حاضر ابتدا مقاطعی از پره کمپرسور ناسا روتور 

انتخاب گردیده است و یک سري قیود هندسی (شامل طول وتر، 

ضخامت در نقاط ابتدایی و انتهایی و زاویه خط انحنا در نقاط ابتدایی و 

انتهایی) و قیود جریانی (شامل چرخش جریان و میزان دبی ورودي) 

بهینه سازي با ایجاد تغییراتی در خط انحنا،  تعیین شده است. فرایند

ضخامت ایرفویل و زاویه نصب ایرفویل  بیشینهتوزیع ضخامت، محل 

بهینه سازي هندسه با در نظر گرفتن تابع هدف افت  انجام شده است.

فشار سکون و قیدهاي دبی جرمی و چرخش جریان با الگوریتم ژنتیک 

هندسه، از دو منحنی بی اسپلاین استفاده  تعریفانجام شده است. براي 

 Ansysشده است. میدان جریان به صورت لزج و با استفاده از نرم افزار 

CFX  هاي تاثیر گذار متغیرشبیه سازي شده است. جهت دست یابی به

در فرآیند بهینه سازي، بعد از انتخاب متغیرهاي پره به عنوان ورودي، 

ینه سازي حذف شده است تا سرعت و هاي کم اثر از فرآیند بهمتغیر

دقت فرآیند بهینه سازي افزایش یابد. بعد از بهینه سازي مقاطع به 

صورت دوبعدي، پروفیل هاي بهینه شده در هندسه سه بعدي کمپرسور 

جایگزین شده و بعد از جایگذاري مقاطع بهینه، به کمک حل عددي 

ن، نسبت فشار و دبی جریان در پره هاي تغییر شکل یافته، میزان راندما

گردد. بدین  ي اصلی در نمودار عملکردي مقایسه می جرمی با پره

ترتیب، عملکرد ایرفویل هاي بهینه در هندسه سه بعدي بررسی می 

درصد افزایش داشته است،  48/0ي اول میزان راندمان  در نمونه گردد.

د ي دوم میزان بهبو اما دبی خفگی کاهش پیدا کرده است. در نمونه

درصد است در حالیکه ظرفیت دبی عبوري نیز بهبود  41/0راندمان 

ي بهینه، شوك  پیدا کرده است. با توجه به کانتور هاي عدد ماخ در پره

ي بعد از شوك  نسبت به حالت مرجع، مایل تر شده است و در محدوده

داراي افت سرعت کمتر، گذر جرمی بیشتر و به تعویق انداختن 

  شده است.  ي واماندگی پدیده

 

  نمادها -8

C طول وتر پره  

 
مولفه طولی یا عرضی یک نقطه از ایرفویل در 

  معادله بی اسپیلاین

  متغیر طراحی 

  ضریب ثابت معادله 

  ي بی اسپیلاین درجه 

  عدد ماخ آیزنتروپیک ���

  1تا  0متغیري بین  

x  مختصات در جهتx 
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