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   چکیده
هاي باشد. یکی از جدیدترین روشمی ها دیوارهدر مسائل طراحی معکوس، هدف محاسبه هندسه متناظر با توزیع فشار مطلوب در راستاي 

شد و اختلاف توزیع فشار  مدل پذیر انعطافیک تیر خمیده  صورت بهطراحی معکوس روش پوسته الاستیک است که در آن دیواره ایرفویل 
هاي ایرفویل بود. نسخه اول روش پوسته الاستیک در طراحی موجود در هر مرحله از محاسبات، عامل تغییر شکل دیوارههدف و توزیع فشار 

 شود میهاي شدید فشار در لبه ابتدائی پره دچار نوسان، ناپایداري و واگرائی گرادیان علتبهکمپرسور محوري با لبه تیز  معکوس پره
روش طراحی معکوس پوسته الاستیک توسعه هدف از انجام این پژوهش، جریان کسکید پره با لبه تیز نیست.  قابل استفاده براي که طوري به

مبناي اصلی این ارتقاء توجه به ویژگی منحنی خیز تیر بوده که در همه نقاط پیوسته و  .استبراي کسکید کمپرسور محوري با پره لبه تیز 
فیلتراسیون هندسی جهت برطرف کردن  گونه هیچبدون اعمال  ارتقاءیافتهخه اول، در نسخه است. به عبارت دیگر برخلاف نس پذیر مشتق

. جهت افزایش میزان شود میبزرگ استفاده  هاي شکلمیانی، تماماً از خاصیت فیزیکی تیر تیموشنکو در تغییر  هاي پروفیلهاي شکستگی
. شود میتیر در هر مرحله تغییر شکل، از یک رابطه بهینه بین مشخصات تیر شامل مدول الاستیسیته، ضخامت و عرض تیر استفاده  جایی جابه

ي و پذیر انعطافدر چند مورد براي رژیم مادون صوت غیر لزج انجام شده است. نتایج بیانگر توانائی، در نهایت، اعتبارسنجی نسخه ارتقا یافته 
 کمپرسور محوري است. هاي پرهبالاي روش ارتقا یافته در طراحی  یگرائ همنرخ 

جریان لبه تیز،  پره،کسکید کمپرسور محوري، گرادیان شدید فشار، الاستیکپوسته ارتقاء الگوریتم طراحی معکوس، های کلیدی: واژه
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Abstract  
The aim of inverse design problems is achieving a geometry corresponding to the wall target pressure distribution. One of the newest inverse 
design methods, was Elastic Surface Algorithm (ESA) in which the airfoil wall was modeled as a flexible curved beam and the difference 
between target and current pressure distributions in each iteration was the deformation factor of the airfoil wall. The first version of ESA used 
for the inverse design of sharp leading edge blade of axial flow compressors, is subject to oscillation, instability and divergence due to high 
pressure gradients on the blade leading edge. Therefore, it cannot be used for a sharp leading edge blade. The purpose of this research is to 
develop ESA for axial-flow compressor cascade with sharp leading edge blades. The main basis of this Improvement is paying attention to the 
deflection curve of the beam, which is continuous and differentiable in all points. The physical property of Timoshenko’s beam in large 
deformations is used in the upgraded version without applying any geometric filtration to eliminate the fractures of the intermediate profiles. In 
order to increase the displacement of the beam at each iteration, an optimal relationship between the beam characteristics including the elasticity 
modulus, the thickness and width of the beam is used. Finally, the upgraded version has been validated in a few cases for subsonic inviscid flow 
regime. The results indicate the robustness, flexibility and high convergence rate of the upgraded ESA in the design of axial-flow compressor 
blades. 

Keywords: Inverse Design, Improvement of Elastic Surface Algorithm, High Pressure Gradient, Axial-Flow 
Compressor Cascade, Sharp Leading Edge Blade, Subsonic Inviscid Flow 
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  علائم فهرست

N  نیروي محوري در هر المان 

V  نیروي برشی در هر المان 

M  ممان خمشی در هر المان 

N0  نیروي اولیه محوري در هر المان 

V0  نیروي اولیه برشی در هر المان 

M0  ممان خمشی اولیه در هر المان 

 E  مدول الاستیسیته المان 

G  مدول برشی المان 

 سطح مقطع تیر    

 اینرسی تیرممان     

  کرنش محوري   

 انرژي کرنشی المان    

 جایی المانبردار جابه   

 بردار نیروهاي داخلی    

 ماتریس سختی المان    

 ماتریس سختی کل تیر   

 جایی کل تیربردار جابه    

 هاي تیربردار نیروهاي وارد بر گره   

DCA ايایرفویل دوکمان دایره 

B عرض تیر 

T ضخامت تیر 

P ( توزیع فشار استاتیکpa) 

Q عدد بدون بعد 

X راستاي محور افقی 

Y راستاي محور عمودي 

ESA الگوریتم پوسته الاستیک 

AOA زاویه حمله 

 یونانی علائم

𝛾   کرنش برشی 

κ  انحناي المان 

θ چرخش حول محور قائم 

 هابالانویس
 ترانهاد یک ماتریس   

 هازیرنویس
 مربوط به یک المان   

 مربوط به کل تیر   

 مربوط به توزیع فشار هدف        

 مربوط به توزیع فشار موجود           

 

 

 قدمهم -1

آیرودینامیکی جریان عبوري از  سازيجهت بهینه ،در گذشته
آیرودینامیکی جسم موجود با بررسی ، عملکرد یک جسم

گرفت و هندسه جریان سیال حول آن مورد ارزیابی قرار می
بر اساس قواعد تجربی و تجربه طراح و در یک فرآیند سعی 

 بودگیر و ناکارآمد . این روش وقتشد می اصلاح 8و خطا
[8]. 

هاي طراحی معکوس )برخلاف مسائل طراحی روش در
معلوم  توزیع فشار یا سرعتیک  هندسه متناظر با مستقیم(

توزیع با اصلاح  بنابراین،آید. می دست  بهآن  هاي دیوارهروي 
را  ها دیوارهپروفیل توان می ها دیوارهفشار یا سرعت 

زده بایا تا بارگذاري آیرودینامیکی و طراحی کرد  اي گونه به
 افزایش یابد.

دو الگوریتم متفاوت براي حل مسائل  کلی طور به
ل( و طراحی شکل اجسام وجود دارد: تکراري )غیر کوپ

  .[9 ،2] )کوپل( غیرتکراري

فرم جدیدي از معادلات  غیرتکراريهاي کوپل یا روش
همراه با  شکل جسم ها آن با حلکنند که حاکم را ایجاد می

آید. مشکل  می دست  به مستقیم طور بهمتغیرهاي جریان 
کوپل پیچیدگی معادلات حاکم در هاي اصلی روش

 هاي لزج و هندسه پیچیده است. جریان

هاي هاي طراحی معکوس، روشدسته دیگر روش
ها باشند. در این روشتکراري )غیر کوپل( میطراحی 

محاسبه میدان جریان و اصلاح هندسه در دو مرحله 
هاي تکراري با یک گیرد. تمام روشجداگانه صورت می

شوند. سپس حل جریان حدس اولیه براي هندسه شروع می
اختلاف میدان تا  گیردبراي هندسه مورد نظر انجام می

 مبناي بر .آید ان هدف به دستجریان فعلی با میدان جری
تصحیح توسط یک الگوریتم  اصلاح هندسهاختلاف، این 

هندسه جدید حول جریان  مجدداًو  پذیردشکل صورت می
 .[3] توزیع تابع هدف حاصل شودهمگرایی تا گردد حل می

تر متغیرهاي جریان و با توجه به ارتباط ضعیف

هاي تکراري، زمان رسیدن به پارامترهاي هندسی در روش

تر بیش غیرتکراريهاي ها نسبت به روشجواب در این روش

و اکم تر بودن معادلات حها سادهاست. اما مزیت این روش

 

1 Try-and-Error 
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. باشد میجریان  گر حلبا هر نوع  ها آنترکیب سریع و آسان 

که براي تحلیل میدان جریان استفاده  گر حلدر واقع همان 

از  بنابراین،رود. می کار بههاي تکراري نیز ، در روششود می

هاي توان براي طراحی معکوس هندسهها میاین روش

ند تر )مانمعادلات پیچیدههاي جریان با تر با میدانپیچیده

 .[3] استوکس( استفاده نمود -ناویر

هاي هاي تکراري بر مبناي الگوریتمبرخی از روش

هاي کنند و برخی دیگر، از الگوریتمعمل میسازي  بهینه

هاي فیزیکی بر مبناي روش عمدتاً)که  مانده باقیتصحیح 

 .[3]نمایند هستند( براي اصلاح هندسه استفاده می

هاي از الگوریتم عمدتاً مانده باقیهاي تصحیح در روش

هاي ریاضی براي تصحیح هندسه در الگوریتم جاي بهفیزیکی 

ها نسبت به . در نتیجه این روششود میهر مرحله استفاده 

سازي، سرعت همگرایی هاي تکراري بر مبناي بهینهروش

چنین مزیت اصلی این . هم[3] دارندتر و بازده بالاتري بیش

توان از کدهاي تحلیل جریان که در ها این است که میروش

 اند، پیچیده توسعه یافتههاي هاي مختلف و هندسهرژیم

 راحتی استفاده کرد. به

 یک روش طراحی معکوس براي  و همکاراننیلی 

هاي جریان غیرقابل هاي داخلی دوبعدي در رژیمجریان

هاي مادون پذیر غیرلزج )در رژیم و تراکم  [8] تراکم لزج

 از الگوریتم با استفاده [6] صوت، گذر صوتی و مافوق صوت(

هاي روش این روش جزء. ارائه کردند پذیر انعطافریسمان 

ها دیواره و اصلاح جایی جابهو  بود مانده باقیتکراري تصحیح 

 پذیرجایگزینی دیواره با یک ریسمان انعطاف بر اساس

 .صورت گرفت

روشی در طراحی معکوس مبتنی  [7] و همکاران قدک

و متقارن محوري  دوبعدياسپاین براي مجاري  -بر گلوله

نازل توربین  طراحی این روش در اعمالکه با کردند ارائه 

و نیروي  %2حدود پیشرانش گاز یک موتور جت، ضریب 

 بهبود یافت.  %7انش حدود رپیش

را براي  اسپاین -گلوله روش [8] همکاراننیلی و 
هاي جریان در رژیم دوبعديهاي طراحی معکوس ایرفویل

توسعه دادند. طول افقی )طول مادون صوت و گذر صوتی 

و  ماند می( ایرفویل در فرآیند تغییر شکل ثابت 8کورد
 .خطوط عمود بر کورد در نظر گرفته شد صورت بهها اسپاین

اسپاین را براي  -لهالگوریتم گلو [3] نمددي و همکارا
. شکل پیاده کردند Sیک دیفیوزر  بعدي سهطراحی شبه 

با لبه  دوبعديهاي روش را جهت طراحی ایرفویل اینسپس 
 کار به)مورد استفاده در کمپرسورهاي محوري(  2حمله پهن

 .[81] بردند

اسپاین را براي  -گوریتم گلولهلا [88] مددي و همکاران
هاي کمپرسور محوري تعمیم دادند و پره بعدي سهطراحی 

هاي روتور و استاتور طبقه سوم کمپرسور محوري )هشت پره
طراحی نمودند. در نهایت  مجدداًرا  9ناکاطبقه تحقیقاتی( 

با استفاده از این روش، یک پره روتور با ضریب  ها آن
بارگذاري بالاتر را طراحی نمودند که منجر به افزایش فشار 

 شد. %81خروجی طبقه به میزان 

 روشبر  یروش مبتن یک [82] مایلی و همکاران
انتقال حرارت  طراحی معکوس مسائلحل  يبرا يتکرار
 گلوله اسپاین یتمروش الگور پژوهش ایندر . اند کرده یمعرف

 یکبا استفاده از  انتقال حرارت معکوس جهت حل مسائل
 .است توسعه یافته فیزیکیقاعده 

را گلوله اسپاین  یتمروش الگور [89] و همکاران حسامی

 در نانوسیال انتقال حرارت معکوس جهت حل مسائل عددي

 .اند کردهاستفاده 

از روش جدید طراحی معکوس  [83] صفري و همکاران

 دوبعديهاي جهت اصلاح هندسه ایرفویل 3پوسته الاستیک

استفاده نمودند و آن را با کد حل جریان غیر لزج اي یو اس 

نشان داد که سرعت همگرایی  ها آن ترکیب کردند. نتایج 8ام

هاي گذرصوت بسیار بالاتر از این روش در طراحی ایرفویل

      )از جمله روش  مانده اقیبهاي تصحیح سایر روش

تیر را  هاي گره جایی جابه ها آناست. اسپاین(  -گلوله

مقید در راستاي عمود بر خط کورد در نظر  صورت به

 گرفتند.

 

1- Chord Length 

2- Blunt Leading Edge 

3- NACA 

4- ESA: Elastic Surface Algorithm 

5- AUSM 
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پوسته روش ارتقاء در پژوهش حاضر، هدف اصلی 
الاستیک براي ایرفویل لبه تیز در کسکید کمپرسور محوري 

 تیقابل که باشد میزیر صوت و غیرلزج در رژیم جریان 
 داشته را زیت لبه در فشار دیشد يهاانیگراد به دنیرس

 زیخ یمنحن یژگیارتقاء توجه به و نیا یاصل ي. مبناباشد
 پذیر مشتقو  وستهیاست که در همه نقاط پ موشنکویت ریت

 است.

 پوسته الاستیکروش معرفی  -2

یا  در روش پوسته الاستیک، ابتدا یک هندسه )مانند ایرفویل
و دیواره آن  شود میحدس اولیه در نظر گرفته  عنوان به( پره
گردد. سپس تیر الاستیک خمیده فرض می یک صورت به

حل  جریان گر حلتوسط یک  میدان جریان پیرامون آن
. توزیع محاسبه گرددها  توزیع فشار روي دیوارهتا  شود می

و هاي ایرفویل دیواره داخلیبه قسمت  آمده دست بهفشار 
گردد. تیر آن اعمال میبیرونی توزیع فشار هدف به قسمت 

هاي داخلی، اختلاف بین پذیر تا زمانی که تنشانعطاف
توزیع فشارهاي موجود و هدف را خنثی کنند، تغییر شکل 

به هندسه مورد نظر، در هر مرحله  گرائی همبراي  .دهد می
هاي داخلی تیر صفر تغییر شکل دیواره لازم است تنش

حل معادلات تیر خمیده با استفاده از معادلات المان وند. ش
  گیرد.محدود غیرخطی بر مبناي تئوري تیموشنکو انجام می

مانده که از هاي ریاضی تصحیح باقیبرخلاف روش
کنند، در روش استفاده می گرائی همضرایب دلخواه براي 

پوسته الاستیک، انتخاب مناسب مشخصات تیر از قبیل: 
عنوان ، ضخامت و عرض تیر بهالاستیسیتهمدول 

مؤثري بهبود  طور به را گرائی همپایداري و نرخ  ،کننده کنترل
 .[83]بخشد می

در هر مرحله، از یک کد به پره هندسه  اصلاحجهت 
 غیرخطی معادلات المان محدود براي حل 8زبان فرترن

معرفی به اختصار  که در بخش بعد شود میاستفاده  حاکم
جریان و کد اصلاح هندسه  گر حلنحوه کوپل  گردد.می

 به اختصار توضیح داده خواهد شد.المان محدود نیز 

 معرفی معادلات حاکم -3

هاي باشند، اما مدلمی بعدي سهتیرها اجسام  اضی:مدل ری

. این باشد میهاي تیر بر اساس تئوري بعدي یکریاضی تیر 
 

1- Fortran 

باشند، که رفتار هاي تقریبی میها شامل بعضی فرمتئوري

هاي معین روي محور طولی ها بر حسب کمیتسطح مقطع

تر، سینماتیک المان تیر در دقیق طور بهکنند. را بیان می

در  شده ارائهصورت مشخص بودن توابع زیر، توسط دو مدل 

 :شود میادامه بحث  بیان 

( )XU X :ی محوريجای بهجا 

)(XUY
 ی عرضیجای بهجا: 

)(XZ :چرخش سطح مقطع 
. در ادامه باشد میمختصات طولی در شکل مرجع  X که

 .شود مینوشته   صورت بهبه اختصار  Z بحث

اویلر بر حسب سه -تعریف سینماتیک تیر برنولی 1شکل 

) جاییبهتابع جا ), ( ), ( ) X YX U X U X گونه همان. باشد می 

نشان داده شده است، در مدل تیر تیموشنکو  2که در شکل 

 باشد.سطح مقطع تیر الزاماً عمود بر محور طولی نمی

 ها سازهدو مدل ریاضی تیر که عموماً در مکانیک 
اویلر و مدل تیموشنکو  -شوند، مدل برنولیاستفاده می

 .شوندکه در ادامه شرح داده می باشند می

اویلر تئوري تیر  -مدل برنولی :(BE)اویلر -مدل برنولی

کلاسیک یا تئوري تیر مهندسی نامیده شده است. در این 

آیند، اما می دست  بهمدل نیروهاي برشی عرضی از معادلات 

گردد )از نظر میروي تغییر شکل تیر صرف ها آناز تاثیر 

گردد(. می نظر صرفانرژي کرنش مربوط  به تنش برشی 

 صورت بهاست که سطح مقطع  فرض اساسی سینماتیک این

ماند. صفحه عمود بر محور طولی تغییر شکل یافته باقی می

که از  Zاین چرخش حول یک محور خنثی موازي محور 

گیرد. در این ، صورت میکند میمرکز سطح مقطع عبور 

پژوهش براي طراحی معکوس به روش پوسته الاستیک ابتدا 

دیواره ایرفویل توسط تیر برنولی  مدل شد. نتایج نشان داد 

تواند و نمی باشد میتیر بسیار محدود  جایی جابهکه میزان 

اي تغییر شکل دهد که از هندسه ایرفویل اولیه به به اندازه

حل معادلات تیر  براین،بناهندسه ایرفویل هدف برسد. 

ضرورت یافت، که در این راستا  2خمیده با تغییر شکل بزرگ

 

2- Large Deformation 



 37                                  ارتقاءیافته الاستیک پوسته روش از استفاده با صوت مادون لزج غیر جریان در محوري کمپرسور پره کسکید معکوس طراحی

 

به حل معادلات المان محدود غیرخطی تیر تیموشنکو 

  پرداخته شده است.

 
 Error! No text of specified style in (:1) شکل

document. اویلر –سینماتیک تیر برنولی 

 
سازي تیر غیرخطی هندسی همانند آلایده (:2شکل )

 هاي محدوداسمبل کردن المان

 

 تأثیراتمدل تیموشنکو با استفاده از  مدل تیموشنکو:

اویلر را اصلاح -تغییر شکل برشی مرتبه اول، مدل برنولی

ماند و . در این مدل سطح مقطع در صفحه باقی میکند می

چرخد، اما عمود می Zحول همان محور خنثی موازي محور 

ماند. این انحراف از یافته باقی نمیبر محور طولی تغییر شکل

که در  باشد میتنش برشی عرضی  دلیل بهحالت عمودي 

 . شود میتمام سطح مقطع ثابت فرض 

در هر دو مدل از هرگونه تغییري در بعد سطح مقطع 

. همچنین تئوري شود مینظر تیر تغییر شکل یافته صرف

جایی جابه دلیل بههاي هندسی غیرخطی براي رفتار تواند می

 رود. کار بهبزرگ  هاي شکلو تغییر 

هدف اصلی در روش اجزاء  :المان محدود های مدل

براي یک مساله پیچیده  حل راهپیدا کردن یک  8محدود

. باشد میتر جایگزین کردن آن با یک مدل ساده وسیله به

 

1- Finite Element Method 

، شود میتر جایگزین وقتی که مساله واقعی با یک مدل ساده

ما به حل تقریبی دست خواهیم یافت و رسیدن به حل 

دقیق مستلزم استفاده از یک مدل مناسب با تعداد المان 

. ابزارهاي ریاضی براي یافتن جواب دقیق باشد میمناسب 

عدم وجود  به خاطر بنابراین،اکثر مسائل کافی نیستند. 

اجزاء محدود  روش مناسب ما ناگزیر به استفاده از روش

خواهیم شد. در روش اجزاء محدود با صرف محاسبات 

توان حل تقریبی را بهبود بخشید و به  کامپیوتري بیشتر می

 صورت بهتر شد. در این روش ناحیه حل حل دقیق نزدیک

هاي محدود نام المانه هاي کوچک و متصل به هم بناحیه

براي تیر در  شده گرفتهالمان در نظر . شود میدر نظر گرفته 

ام تیر داراي i. گره باشد میاین مسئله داراي دو گره پایانی 

، و Uyiو  Uxiجایی گرهی : دو جابهباشد میسه درجه آزادي 

مشاهده  3که در شکل  طور همان، iθیک چرخش گرهی 

ساعت حول  هاي عقربه، جهت مثبت خلاف جهت شود می

 .باشد می Zمحور 

 
 Error! No text of specified style inشکل 

document.(3:) المان دو گرهی، شش درجه آزادي 

در هر دو مدل چرخش سطح مقطع از حالت مرجع به شکل 

اویلر همان  -، که در مدل برنولیشود مینامیده   فعلی

. در مدل تیموشنکو، باشد میمحور طولی   چرخش

نشان داده شده است،  زاویه کرنش  4 که در شکل طور همان

psi برشی     میانگین کرنش برشی باشد می .

باشد میداراي علامت مخالف         ، تا کرنش

 .مقداري مثبت داشته باشد XYeبرشی

توانند براي فرمولاسیون المان تیر میهر دو مدل 

رسد که انتخاب مدل ظاهراً به نظر می ولیاستفاده شوند، 

 عنوان بهبرشی  تأثیراتدر نظر گرفتن  دلیل بهتیموشنکو 

، در حالی که از مدل باشد میتر اي مناسبتیرهاي تیغه

 .شود میاویلر براي تیرهاي عادي استفاده  -برنولی
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در نظر گرفتن تغییر  دلیل بهاگرچه معادلات تیموشنکو 

رسد، ولی در حقیقت تر به نظر میبرشی پیچیده هاي شکل

 :باشند میتر نیز در زیر ساده ذکرشدهبه دو دلیل 

 تواندر مدل تیموشنکو می: 1 X را مستقل از  XU X
 

و  XUY
هاي تیموشنکو دو در نظر گرفت. در نتیجه المان 

جایی و توانند از تغییرات خطی در هر دو جابهگرهی می

اویلر  -ها استفاده کنند. به عبارت دیگر مدل برنولیچرخش

 اي مکعبی برايدو گرهی به یک چندجمله XUY
نیاز  

 دارد، زیرا چرخش X باشد.تقل نمیمس 
جایی عرضی با فرضیات تغییر شکل بهتغییرات خطی جا -2

توان گفت )رفتار میله مانند(. می باشد میمحوري منطبق 

 جایی عرضی و محوري برقرار هستند.فرضیات جابه

 
 زاویه کرنش برشی در مدل تیموشنکو  (:4)شکل 

در مدل تیر ، شود میمشاهده  4شکل  درکه  گونه همان

اویلر و -به ترتیب چرخش برنولی و، تیموشنکو

 باشند. میانگین زاویه انحراف برشیچرخش کامل مقطع می
    ولی اندازه زاویه کرنش برشی باشد می ،

 صورت به         تا با علامت  شود میبیان

قرارداد معمول مکانیک سازه مطابق باشد. براي تغییر شکل 

1 مواد مهندسی  مقدارباشد می .  81-3از مرتبه 

توانند خیلی می و،، در حالیکه چرخشباشد میرادیان 

براي سادگی  رادیان باشند. مقدار 2-1 و حدود تر بزرگ

در شکل نشان داده شده  آمیز اغراق صورت بهدر تصور آن، 

 .است

هاي هندسی غیرخطی  تجزیه و تحلیلاین سادگی در 

به  5، که با مقایسه در  شکل باشد میبیشتر حائز اهمیت 

گردد. اگر چه هر دو المان تیر شش وضوح مشخص می

درجه آزادي دارند، ولی حرکت قسمت داخلی المان تیر 

 .باشد میتر بسیار راحت

 
هاي المان محدود تیر مقایسه سینماتیک مدل (:5)شکل 

 دو گرهی

حل معادلات تیر خمیده با استفاده از مدل المان محدود 
 گیرد.غیرخطی بر مبناي تئوري تیموشنکو انجام می

جایی ابتدا بردار جابه ،براي یافتن ماتریس سختی المان
جایی المان، . به کمک بردار جابهشود میآن  حدس زده 

-جایی المان محاسبه میجایی و گرادیان جابهمیدان جابه

-جایی و گرادیان جابهگردد. سپس با استفاده از میدان جابه

انحناي ، ( 𝛾 ) کرنش برشی، ( ) جایی المان، کرنش محوري
ها، آید. با استفاده از مقادیر کرنشبه دست می، (κالمان )

 گردند:نیروهاي داخلی المان محاسبه می

(8)           

(2)         𝛾 

(9)           

 

N  ،نیروي محوريV  نیروي برشی وM  ممان خمشی
 1 بالانویس. مقادیر اولیه این نیروها با باشد میالمان 

مشخص شده و در هر مرحله اصلاح شکل برابر با صفر 
 مدول برشی المان Gمدول الاستیسیته و E . باشد می
ممان اینرسی تیر که    سطح مقطع تیر و     .باشد می

 .باشد میثابت 

کرنش و نیروهاي داخلی، انرژي بین به کمک روابط 
استفاده از انرژي آید و با ( به دست می المان ) کرنشی

(  (، بردار نیروهاي داخلی ) جایی )کرنشی و بردار جابه
 گردد:محاسبه می

(3) 𝛿    𝛿  
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به کمک تغییرات مرتبه اول بردار نیروي داخلی، 
تعریف (8به صورت رابطه ) (  ) ماتریس سختی المان

 گردد: می

(8) 𝛿    𝛿  

ها، ماتریس المانهاي سختی با برهم نهی ماتریس
 آید. با حل معادله زیرتیر خمیده به دست می کلسختی 

 :شود میمحاسبه  مجدداًجایی کل تیر بردار جابه

(6)       

بردار  (  )تیر خمیده،  کل ماتریس سختی ( )
هاي تیر است. بردار نیروهاي وارد بر گره(  جایی آن و ) جابه

ها تمام گره ، موقعیتچرخشجایی و با حل معادله جابه
در این  شده مطرحآیند. کل مراحل به دست می مجدداً

به یک (   )شوند تا جایی که بردار تکرار می مجدداًقسمت 
جایی تیر خمیده بردار ثابت همگرا شود. در این حالت جابه

 آید.به دست می

 عددی جریان سیال گر حل -4

جریان  گر حل عنوان بهفلوئنت  افزار نرماز  ،در این پژوهش
. معادلات بقاي جرم، بقاي مومنتم و شود میسیال استفاده 

در بقاي انرژي معادلات حاکم بر جریان هستند. رژیم جریان 
و جزییات  پذیر استلزج و تراکمغیر کمپرسور، پایا،  کسکید

. آورده شده است 1در جدول  و شرایط مرزي حل عددي
 فلوچارت در  صورت به ذکرشدهروند طراحی معکوس 

 آورده شده است. 6 شکل

  
 فلوچارت روند طراحی معکوس پوسته الاستیک  (:6شکل )

جزییات طراحی معکوس پوسته الاستیک براي  (:1جدول )

 DCA با ایرفویل کسکید

 ارتقاء الگوریتم پوسته الاستیک -5

که در قسمت قبلی توضیح داده شد جهت اصلاح  طور همان

که در  شود میهندسه از الگوریتم پوسته الاستیک استفاده 

 پره است.  هاي دیوارهآن تیر الاستیک جایگزین 

پره لبه  دیمعکوس کسک یطراح یاعتبارسنج -5-1

 اول نسخهاز  استفادهبا  زیت

از معضلات نسخه قبلی این روش کم بودن میزان خیز تیر یا 

میانی در هر تکرار طراحی معکوس بود. در  هاي شکلتغییر 

پوسته الاستیک، براي برطرف کردن نسخه قبلی الگوریتم 

از دو راهکار استفاده شد. در راهکار اول، معادلات  این مشکل

امل همگرا ک طور به 81-2 المان محدود تیر با دقت همگرایی

میانی را تا حدي  هاي شکل. این کار اگرچه تغییر شد نمی

آمدن نواساناتی در  به وجوداما باعث  داد میافزایش 

فیلتراسیون برطرف  روشکه با  شد میمیانی  هاي پروفیل

. راهکار دوم چند تکه کردن تیر و استفاده از چند گشت می

بود که مرحله اصلاح هندسه در هر تکرار طراحی معکوس 

در  .[83] صفري و همکاران در پژوهش خود گزارش کردند

ی این بخش، اعتبارسنجی نسخه اول روش براي طراح

معکوس ایرفویل لبه تیز در کسکید کمپرسور محوري مطابق 

صورت گرفته است که نتایج  1در جدول  ذکرشدهبا شرایط 

نشان داده شده است. براي  1و  7 هاي شکلآن در 

اعتبارسنجی یک روش طراحی معکوس، اصلاح هندسه از 

یک هندسه حدس اولیه متفاوت با هندسه هدف شروع 

به هندسه هدف  درنهایتراحی معکوس تا در روند ط شود می

میانی دچار  هاي شکل، تغییر 7 همگرا شود. مطابق شکل

باشند. که به سختی قابل کنترل می شود مینوسانات شدید 

 bar1 فشار استاتیک ورودي با سازمان نوع مش

 bar2/8 خروجیفشار استاتیک  پریودیک ها پرهشرط مرزي بین 

 درجه 33 زاویه نصب پره دبی ورودي شرط مرزي ورودي 

 درجه 8 زاویه حمله فشار خروجی شرط مرزي خروجی 

 81 تعداد المان تیر اویلر معادلات جریان

 81 تعداد مش روي پره 8(kg/s)  دبی جرمی ورودي 

    33/1 ماخ ورودي 
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روند کاهش خطاي اختلاف بین توزیع فشار هدف و  1شکل 

 .دهد میموجود را در فرایند طراحی معکوس نشان 

(7)         
∑|         | ∑|                  |⁄   

مطابق شکل، نوسانات شدیدي در خطاي فشار نیز  

عدم  درنهایتوجود دارد که بیانگر نواسانات شدید تیر و 

. نسخه قبلی الگوریتم باشد میبه هندسه هدف  گرائی هم

هاي لبه پهن معکوس ایرفویل طراحیپوسته الاستیک براي 

، ولی [83] استفاده قرار گرفته استدر جریان آزاد مورد 

نوسانات شدید براي کاربرد در ایرفویل لبه تیز در  دلیل به

 يهابخش در باشد.کسکید کمپرسور محوري جوابگو نمی

 پوسته معکوس یطراح روش اول نسخه ارتقاء روند يبعد

 خواهد شد.  انیب لیمرحله به مرحله به تفص کیالاست

  
روند اصلاح هندسه براي ایرفویل لبه تیز در طراحی : (7شکل )

 معکوس با نسخه اول الگوریتم پوسته الاستیک

براي  7روند کاهش خطاي اختلاف فشار مطابق رابطه : (1شکل )

با نسخه اول الگوریتم پوسته در طراحی معکوس  DCAایرفویل 

 الاستیک
 

 ریت یپره بر مبنا سطح فشاری و مکشی اصلاح -5-2

  دو سر مفصل

دو تیر  صورت بهدر اولین ارتقاء، سطوح مکشی و فشاري پره 

( در نظر گرفته 3خمیده دو سر مفصل )مطابق شکل 

که هر تکرار طراحی معکوس فقط شامل یک مرحله  شود می

و لبه  8لبه حملهتغییر شکل است. در این اصلاح هندسه  

گاه مفصلی در نظر گرفته شده و تکیه عنوان بهپره  2فرار

دو تیر خمیده دو سر  صورت بهسطوح بالایی و پایینی پره 

که تحت اختلاف فشار تغییر  شود میمفصل جدا از هم فرض 

بر این اساس، یک طراحی معکوس مطابق با  یابند.شکل می

بدون اعمال فیلتراسیون هندسی ، 1شرایط مندرج در جدول 

نسخه اول(  گرائی هم)مطابق دقت  81-2همگرایی دقت  و

 

1- LE: Leading Edge 

2- TE: Trailing Edge 

براي حل معادلات المان محدود خیز انجام شده که نتایج آن 

 نشان داده شده است. 11و  12 هاي شکلدر 

روند اصلاح هندسه در هر دو سطح مکشی  12در شکل 

و فشاري ایرفویل لبه تیز در طراحی معکوس اولیه نمایش 

اصلاح  29111مطابق این شکل، علیرغم  داده شده است.

کامل براي سطوح فشاري و  پذیري انطباقهندسه، هنوز 

عدم  دلیل بهمکشی ایرفویل حاصل نشده است. همچنین 

میانی داراي  هاي لشکفیلتراسیون هندسی، تغییر 

ها با که در نسخه اول این شکستگی باشد می هایی شکستگی

اعمال یک زیربرنامه فیلتراسیون در کد فرترن اصلاح 

اختلاف فشار بر  مانده باقینمایش  6در شکل گردید.  می

حسب تعداد اصلاح هندسه نشان داده شده است. مطابق 

معادلات المان  دقت همگرایی ناکافی براي دلیل بهاین شکل، 

محدود تیر و عدم استفاده از فیلتراسیون هندسی در 
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اختلاف فشار  مانده باقیالگوریتم پوسته الاستیک، منحنی 

 .کند میدر روند طراحی معکوس نوسان 

بنابراین، عدم استفاده از چند تکه کردن سطح پره 

)مطابق نسخه قبلی( و استفاده از یک مرحله اصلاح هندسه 

تم پوسته الاستیک تعداد تکرار طراحی معکوس را در الگوری

. در ادامه، اصلاحاتی روي الگوریتم طراحی شود میافزایش 

رف کردن این مشکل معکوس پوسته الاستیک جهت برط

 ارائه خواهد شد.

 

 
سازي هر یک از سطوح بالا و پایین پره مدل (:3)شکل 

 تیر خمیده دو سر مفصل صورت به
 

 
 

     با DCAروند اصلاح هندسه براي ایرفویل  (:12) شکل

            الگوریتم اولین مرحله ارتقاء معکوس در   طراحی

 پوسته الاستیک

براي  7روند کاهش خطاي اختلاف فشار مطابق رابطه  (:11) کلش

مرحله ارتقاء الگوریتم با طراحی معکوس در اولین  DCAایرفویل 

 پوسته الاستیک

 

 هندسه ونیلتراسیفبه  ازینعدم  -5-3

 است پذیر مشتقهمه نقاط پیوسته و  منحنی خیز تیر در

تحت یک  پذیر انعطاف. به عبارت دیگر، یک تیر [88]
بارگذاري واقعی بدون شکستگی باید تغییر شکل دهد. پس 

شکستگی در تغییر  گونه هیچدر نگاه فیزیکی به مسئله نباید 
دقت میانی طراحی معکوس مشاهده شود. لذا،  هاي شکل

 هیچتا  افزایش یابد دیبا ریمعادلات المان محدود ت ییهمگرا
. دقت همگرایی دیایبه وجود ن ریت زیخ یدر منحن یشکستگ

بوده  81-2حل معادلات المان محدود تیر در نسخه اول 
غیر فیزیکی  هاي شکلغییر است که در مسئله حاضر، باعث ت

 گرائی هم. با افزایش دقت شود میهمراه با شکستگی 
در حل معادلات المان  81-6معادلات المان محدود تیر به 

میانی طراحی  هاي شکل، شکستگی در تغییر محدود تیر

معکوس بدون استفاده از فیلتراسیون هندسی از بین خواهد 
 ارائه شده است. رفت که این نتایج در بخش اعتبارسنجی

 بیشینههای تیر برای مشخصه تعیین رابطه -5-4

 تغییر شکل در تکرار اول

تغییر شکل در اولین اصلاح هندسه کمک  بیشینهایجاد 

الگوریتم طراحی معکوس  گرائی همزیادي در سرعت 

. در الگوریتم پوسته الاستیک، این هدف با تعیین کند می

است. به این منظور در  پذیر امکانهاي تیر بهینه مشخصه

و  8، 8سه نسبت منظري عرض به ضخامت مقطع تیر برابر 

تغییر شکل تیر محاسبه شده است. همچنین،  بیشینه 2/1

تیر، مدول  جایی جابه بیشینهدر هر حالت براي رسیدن به 

تیر که به ازاي آن معادله خیز تیر امکان  کمینهالاسیسیته 
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دارد، استفاده شده است. نتایج  81-6ت کامل با دق گرائی هم

تیر  جایی جابهتغییرات  آورده شده است. (2 - 4)در جداول 

نشان داده شده است. با توجه به  12در شکل  EIنسبت به 

در هر سه نسبت  جایی جابهاین شکل بیشترین مقدار 

 جایی جابهرخ داده است. تغییرات  EI=0.0833منظري در 

نشان داده  13نیز در شکل  (T) تیر نسبت به ضخامت تیر

 جایی جابهشده است. با توجه به این شکل بیشترین مقدار 

رخ داده است. پس T=0.1   در هر سه نسبت منظري در

برابر  جایی جابهبراي هر سه نسبت منظري، بیشترین مقدار 

 و یک عرض تیر برابر رخ داده است. EIبوده و در یک  مقدار 

تغییر شکل  بیشینهتوان نتیجه گرفت در این صورت می

آوردن  دست  بهوابسته به نسبت منظري نیست و براي 

مقدار ضخامت متناظر با این نقطه اهمیت  جایی جابه بیشینه

با مشخصات  DCAدارد که در این پژوهش براي ایرفویل 

در نظر گرفته شده  8/1بیان شده مقدار ضخامت تیر برابر 

 است.
 

 B=Tبا نسبت منظري  جایی جابه بیشینهمحاسبه (: 2جدول )

T First Min E DY EI 

0.001 2.00E+12 3.54E-05 4.50E-02 

0.01 6.00E+07 1.18E-03 4.81E-02 

0.05 3.00E+05 7.11E-03 5.21E-02 

0.1 1.00E+04 1.49E-02 8.33E-02 

0.5 5.00E+01 4.05E-03 2.60E-01 

 B=5Tبا نسبت منظري  جایی جابه بیشینهمحاسبه  (:3جدول )

T First Min E DY EI 

0.001 3.00E+11 5.15E-05 5.11E-02 

0.01 2.00E+07 8.51E-04 5.21E-02 

0.05 5.00E+04 8.48E-03 5.81E-02 

0.1 2.00E+03 1.49E-02 8.33E-02 

0.5 1.00E+01 4.05E-03 2.60E-01 

 

 B=1/5Tبا نسبت منظري  جایی جابه بیشینهمحاسبه  (:4جدول )

T First Min E DY EI 

0.001 3.00E+11 5.02E-05 4.50E-02 

0.005 5.00E+09 4.51E-04 5.00E-02 

0.01 3.00E+08 1.18E-03 5.30E-02 

0.1 5.00E+04 1.49E-02 8.33E-02 

0.5 3.00E+02 3.37E-03 2.60E-01 

 تکرارهای یبرا ریتالاستیسیته مدول  نییتع -5-5

 و جلوگیری از نوسان تیر دوم به بعد
براي تکرار اول طراحی  شده محاسبه کمینه Eاگر مقدار 

معکوس عیناً براي تکرارهاي میانی در نظر گرفته شود، با 
کوچک  ها جایی جابهکاهش اختلاف فشار هدف و موجود 

. شود میطراحی معکوس  گرائی همشده و باعث کند شدن 
 Eنطقی و خودکار جهت کاهش لذا، لازم است یک روند م

 هاي تجربهدر روند طراحی معکوس در نظر گرفته شود. 
 Eاگر  دهد میعددي صورت گرفته در این مقاله نشان 

متناسب با کاهش اختلاف فشار موجود و هدف کاهش یابد، 
بدون آنکه باعث واگرائی و  یابد میبهبود  گرائی همروند 

 Q بعد بیناپایدارشدن طراحی معکوس شود. بنابراین، پارامتر 

و مقدار آن در روند طراحی  شود میتعریف  (8)مطابق رابطه 
در تکرار اول طراحی معکوس  Qمعکوس ثابت و برابر مقدار 

 .شود میدر نظر گرفته 

(8)             ⁄  
(3) 

      ∫         
  ∫            

  

از رابطه       مدول الاستیک تیر و  E، (8)در رابطه 

         ∫آید که در آنبه دست می (3)
انتگرال توزیع   

            ∫فشار هدف و 
انتگرال توزیع فشار موجود   

 .باشد میدر هر مرحله اصلاح هندسه 

در تکرارهاي نهائی طراحی  Eهش پیوسته مقدار عدد کا

-باعث نوسانی شدن و ناپایداري هندسه  تواند میمعکوس 

شود. جهت جلوگیري از این ناپایداري، پس از کاهش دو 

 Eاختلاف فشار موجود و هدف، کاهش مقدار  اي مرتبه

 متوقف خواهد شد. 

تیر نسبت به عرض تیر در  جایی جابهتغییرات  (:12) شکل

 سه نسبت منظري
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 میانی تیر های گرهاعمال سه درجه آزادی برای  -5-6
 81در حل معادلات المان محدود تیر، هر دیواره ایرفویل به 

یکدیگر ها به ها از طریق گرهالمان تیر تقسیم شده که المان
جایی باشند. هر گره داراي سه درجه آزادي جابهمتصل می

. باشد میو چرخش  Yجایی در راستاي ، جابهXدر راستاي 
صفر درنظر  Xها در راستاي جایی گرهدر نسخه اول، جابه

جایی در جابه تواند می( و هر گره     گرفته شده )
در  که این. با توجه به [83] و چرخش داشته باشد Yراستاي 

بزرگ  هاي شکلالگوریتم پوسته الاستیک از مدل تغییر 
استفاده شده است، در نسخه دوم این الگوریتم قید 

تا  شود میها( برداشته گاه)به جز تکیهها براي گره     
آزادانه  θو  X ،Yهاي میانی بتوانند در سه راستاي گره

بزرگ محقق شود. با  هاي شکلحرکت کنند و تئوري تغییر 
اعمال این تغییرات در کد طراحی معکوس، نرخ تغییر شکل 

و  شود میدیواره ایرفویل در مراحل اصلاح هندسه بیشتر 
 شود مییر تعداد تکرار طراحی معکوس باعث کاهش چشمگ

 که نتایج آن در بخش اعتبارسنجی نشان داده شده است.

نتایج اعتبارسنجی نسخه دوم الگوریتم پوسته  -6

 الاستیک

در فرآیند اعتبارسنجی یک روش طراحی معکوس، هندسه 

توزیع فشار هندسه هدف  بنابراین،هدف معلوم است. 

و فرآیند  شود میتوزیع فشار هدف در نظر گرفته  عنوان به

حدس اولیه شروع  عنوان بهطراحی با یک هندسه دلخواه 

 درستی به. اعتبارسنجی روش طراحی معکوس زمانی شود می

گیرد که توزیع فشار موجود به توزیع فشار هدف صورت می

و هندسه موجود به هندسه هدف همگرا شده باشد. با توجه 

براي  ارتقاءیافتهحاصل شده، روش پوسته الاستیک به ارتقاء 

کسکید کمپرسور محوري در  اي دایرهایرفویل دوکمان 

در دو  8شرایط حل عددي و شرایط مرزي مطابق با جدول 

مورد حدس اولیه متفاوت و یک مورد افزایش زاویه حمله 

است و  متر میلی 99انجام شده است. طول کورد حدود 

بندي طراحی معکوس ثابت است. شبکه مقدار آن تا انتهاي

. جریان حول ایرفویل باشد میاطراف ایرفویل، با سازمان 

سازي شده است. شکل شبیهپذیر و غیر لزج تراکم صورت به

در کسکید کمپرسور  DCAحول ایرفویل  بندي شبکه 14

 محوري را نمایش داده است.

 هندسه هدف %72حدس اولیه، مقیاس   -6-1

  %71اعتبارسنجی اول، هندسه اولیه مقیاس در 

. که نتایج اعتبارسنجی آن در باشد میهندسه هدف 

 15نمایش داده شده است. در شکل  (15 -11) هاي شکل

روند اصلاح هندسه در هر دو سطح ایرفویل لبه تیز با روش 

نمایش داده  ارتقاءیافتهطراحی معکوس پوسته الاستیک 

 شده است.

 

 

 

کامل بین هندسه اولیه و  پذیري انطباقاین شکل مطابق 

 هاي شکلمطابق است.  شده انجامتکرار  78پس از  هدف،

توزیع فشار در سطح فشاري و  پذیري انطباق 17و  16

ي پذیر انعطافبه توزیع فشار هدف و  DCAمکشی ایرفویل 

داده  لبه حمله نشان در شدید فشاريهاي روش در گرادیان

 .شده است
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در سه  EIتیر نسبت به  جایی جابهتغییرات  (:13شکل )

 نسبت منظري

  DCA پرهحول  کمپرسور بندي کسکیدشبکه (: 14) شکل
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روش پوسته با توجه به اینکه در  11مطابق شکل 

فیلترینگ هندسی استفاده  گونه هیچاز  ارتقاءیافتهالاستیک 

روند کاهش خطاي اختلاف فشار بین توزیع فشار نشده، 

در فرایند طراحی معکوس  (7)هدف و موجود مطابق رابطه 

 .باشد میبدون نوسان 

 

 
 

  
روش  با DCAروند اصلاح هندسه براي ایرفویل (: 15) شکل

 در اعتبارسنجی اول ارتقاءیافته
 

به  DCAانطباق توزیع فشار سطح مکشی ایرفویل (: 16) شکل

 در اعتبارسنجی اول ارتقاءیافتهروش  باتوزیع فشار هدف 

  
به  DCAایرفویل  فشاريانطباق توزیع فشار سطح (: 17) شکل

 در اعتبارسنجی اول ارتقاءیافتهروش  باتوزیع فشار هدف 

براي  7روند کاهش خطاي اختلاف فشار مطابق رابطه (: 11) شکل

 در اعتبارسنجی اول ارتقاءیافتهروش  با DCAایرفویل 

 متفاوت  حدس اولیه -6-2

 حدس اولیه صفحه نازک با ضخامت ،دوماعتبارسنجی در 

mm 18/1  و زاویه حمله جریان نسبت به پره یک درجه

نمایش داده شده  22تا  83 هاي شکلاست که نتایج آن در 

روند اصلاح هندسه در هر دو سطح ایرفویل  13شکل است. 

 ارتقاءیافته لبه تیز با روش طراحی معکوس پوسته الاستیک
پذیري انطباقداده شده است. مطابق این شکل  نمایش 

 

 

تکرار انجام  891کامل بین هندسه اولیه و هدف، پس از 

توزیع  پذیري انطباق 21و  22 هاي شکلمطابق  شده است.

به توزیع  DCAفشار در سطح فشاري و مکشی ایرفویل 

هاي شدید ي روش در گرادیانپذیر انعطاففشار هدف و 

همچنین مقایسه داده شده است.  لبه حمله نشان در فشاري

توزیع فشار هدف و موجود روي سطح مکشی و فشاري در 

علیرغم گرادیان شدید  دهد مینشان  21و  22 هاي شکل

فشار نزدیک نقطه سکون، در روند طراحی معکوس نقطه 
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سکون از سطح مکشی به سطح فشاري منتقل شده است 

نوسان، ناپایداري و شکستگی در  گونه هیچبدون اینکه 

انعطاف بسیار  دهنده نشاناین قابلیت  هندسه ایجاد شود.

مطابق  .باشد می ارتقاءیافتهمناسب روش پوسته الاستیک 

روند کاهش خطاي اختلاف فشار بین توزیع فشار  22شکل 

در فرایند طراحی معکوس  (7)هدف و موجود مطابق رابطه 

 .باشد میبدون نوسان 

 

  

روش  با DCAروند اصلاح هندسه براي ایرفویل (: 13) شکل

 در اعتبارسنجی دوم ارتقاءیافته
 

به  DCAانطباق توزیع فشار سطح مکشی ایرفویل (: 22) شکل

 در اعتبارسنجی دوم ارتقاءیافتهروش  باتوزیع فشار هدف 

  

به  DCAانطباق توزیع فشار سطح فشاري ایرفویل (: 21شکل )

 در اعتبارسنجی دوم   ارتقاءیافتهروش  باتوزیع فشار هدف 

 7روند کاهش خطاي اختلاف فشار مطابق رابطه (: 22شکل )

 در اعتبارسنجی دوم ارتقاءیافتهروش  با DCAبراي ایرفویل 

 حملهافزایش زاویه  -6-3

 mm 18/1در اعتبارسنجی سوم، صفحه نازک با ضخامت 

در زاویه حمله شش درجه نسبت به جریان تنظیم شده

 
نمایش داده  27تا  23 هاي شکلاست که نتایج آن در  

برگشت جریان را در اثر افزایش زاویه 23شکل شده است. 
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 .دهد میحمله در سطح مکشی هندسه حدس اولیه نشان  

روند اصلاح هندسه در هر دو سطح مکشی و  24شکل 

. این شکل دهد میرا نمایش  DCAفشاري ایرفویل 

 898کامل بین هندسه اولیه و هدف را پس از  پذیري انطباق

  .دهد میتکرار نشان 

همگرایی توزیع فشار حدس اولیه  26و  25 هاي شکل

هاي شدید فشاري ي روش در گرادیانپذیر انعطافبه هدف و 

را نشان DCAدر سطح مکشی و فشاري ایرفویل  حملهلبه 

علیرغم جریان  25مطابق شکل  داده است. همچنین

برگشتی روي سطح مکشی هندسه حدس اولیه و نوسانات 

اصلاح آن را  ارتقاءیافتهتوزیع فشار، روش پوسته الاستیک 

انعطاف بسیار  دهنده نشانبه خوبی انجام داده است. این 

 .باشد میمناسب روش 

روند کاهش خطاي اختلاف فشار بین  27مطابق شکل 

در فرایند  (7)توزیع فشار هدف و موجود مطابق رابطه 

 .باشد میبدون نوسان طراحی معکوس 

 

  

در  DCAبرگشت جریان در سطح مکشی ایرفویل (: 23) کلش

 اثر افزایش زاویه حمله
 

روش  با DCAروند اصلاح هندسه براي ایرفویل (: 24) کلش

 در اعتبارسنجی سوم ارتقاءیافته

  
به  DCAانطباق توزیع فشار سطح مکشی ایرفویل (: 25) کلش

 در اعتبارسنجی سوم ارتقاءیافتهروش  باتوزیع فشار هدف 

به  DCAانطباق توزیع فشار سطح فشاري ایرفویل (: 26) کلش

 در اعتبارسنجی سوم ارتقاءیافتهروش  باتوزیع فشار هدف 
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اي بین دو روش طراحی معکوس مقایسه 5در جدول 

پوسته الاستیک ارتقاءیافته در این پژوهش و گلوله اسپاین 

براي کسکید کمپرسور  [3]در پژوهش مددي و همکارن 

دهنده کاهش زمان طراحی در  محوري انجام شده که نشان

 باشد. شرایط یکسان می

زمان محاسبات انجام شده براي طراحی  (:5) جدول

 در کسکید کمپرسور محوري معکوس ایرفویل نوک تیز

روش 

طراحی 

 معکوس

زمان کل 

محاسبات 

 )دقیقه(

مشخصات 

 پردازنده

تعداد 

 تکرار
 هندسه شبکه ابعاد

گلوله 

 اسپاین
2/98 

Intel 

Core i7  

3.4 GHz 

811 28*83 DCA 

پوسته 

 الاستیک
9/21 

Intel 

Core i7  

3.4 GHz 
61 28*83 DCA 

 گیری  نتیجه -7

در این پژوهش هدف توسعه روش طراحی معکوس پوسته 

 .الاستیک براي پره لبه تیز کسکید کمپرسور محوري است

براي ایرفویل لبه تیز در جریان داخل کسکید یک طراحی 

معکوس با نسخه اول الگوریتم پوسته الاستیک انجام شد که 

در مرحله  .میانی دچار نوسانات شدید شد هاي شکلتغییر 

و  3با یک مرحله اصلاح هندسه طبق شکل  اول ارتقاء روش،

ه عدم انجام فیلتراسیون هندسه طراحی معکوس انجام شد ک

 تکرار( و شکستگی 29111منجر به تکرار خیلی زیاد )حدود 

در هندسه شد. جهت کاهش تعداد تکرار و حذف شکستگی 

 موارد زیر انجام شد:

  استفاده از خاصیت فیزیکی معادله خیز تیر 

 هاي تیر تعیین روابطی بین مشخصه 

  میانی تیر هاي گرهاعمال سه درجه آزادي براي 
 

روش پوسته الاستیک ارتقاء  دهذکرشبا اعمال شرایط 

یافت. جهت توسعه این الگوریتم براي کسکید کمپرسور 

محوري با پره لبه تیز براي دو مورد حدس اولیه متفاوت و 

 نتایجیک مورد افزایش زاویه حمله، اعتبارسنجی انجام شد. 

کامل بین هندسه و توزیع فشار  پذیري انطباقنشان داد 

تکرار در  891و تکرار در مورد اول  78اولیه و هدف  پس از 

مورد دوم حاصل شد و در مورد سوم جدایش به وجود آمده، 

 در هندسه اولیه طی طراحی معکوس از بین رفت. 

در این پژوهش نشان داده شد با استفاده از مشخصات 

لبه تیز  پرهک براي فیزیک تیر الگوریتم پوسته الاستی

کمپرسور جریان محوري توسعه یافت و این الگوریتم ابزاري 

 . باشد میهاي کمپرسور محوري کارآمد در طراحی بهینه پره
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