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  The growing and diverse applications of low Reynolds number operating vehicles have compelled 
researchers to study them more accurately. Optimization is an important part of computational science 

that can improve the performance and increase the efficiency of the initial geometry. Most of the 

research studies on aerodynamic optimization were focused on high Reynolds number airfoils. But for 
aerodynamic devices that have small dimensions, like MAVs, usually the flow speed is low and thus the 

unsteady effects caused by boundary layer separation cannot be neglected. In this article, oscillating 
airfoil with pitching motion in turbulent and low Reynolds flow has been optimized with the continuous 

adjoint method. Lift to drag ratio was chosen to be the objective function and free form deformation 

parameters is adopted for the surface geometry perturbations. Since aerodynamic optimization generally 
consists of two parts, first, solving the flow equation and then computing the gradient of the objective 

function, in this article in order to evaluate the accuracy of the optimization process both have been 

validated.  The results show that the adjoint equation converges well and with specifying the suitable 
constraints, the designed shape approaches the most optimized level without the loss of performance. In 

a way that the ratio of lift to drag coefficient increases to 84% in such a case. 
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 مقدمه1- 

 مورد آن شکل و اندازه براساس تواندمی اغلب مهندسی سیستم یک عملکرد

 یک برای مطلوب شکل تعیین جهت در سازیبهینه زمینه. گیرد قرار بررسی

 روش این در. کندمی نقش ایفای آن کارایی افزایش هدف با سطح یا جسم

 پوشش را محاسباتی حوزه حجم تمام که ایشبکه بر جریان بر حاکم معادلات

 بال،) نظر مورد جسم بر حرارت انتقال و نیرو آن براساس و شده حل داده

 فرآیند در هاداده این از سپس شوند،می محاسبه...( اتوموبیل و هواپیما،

 محاسباتی سیالات دینامیک هایروش شود.می استفاده سازیبهینه

 .[1]روند می شمار به سازیبهینه مبحث در ابزار تریناصلی

 آیرودینامیکی طراحی فرایند در سازیبهینه هایروش از استفاده رواج با

http://mjmec.ir/
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 انجام هاروش این کارایی و اثربخشی افزایش جهت در توجهی قابل تلاش

کاربرد  یرودینامیکآ ینهکه در زم سازیینهبه یهاروش یانم از است. پذیرفته

مشخص و بار  یعدد یتمالگور یلبه دل 1ییراتبر تغ یمبتن یهادارد روش

 سازیبهینه فرایند. اندداشته یقابل توجه یشرفتپ ییننسبت پابه  یمحاسبات

 تشکیل مرحله از چهار معمول طور به هاآیرودینامیکی براساس این روش

 1 شکل. شوندمی تکرار همگرایی شرط شدن برآورده زمان تا که شودمی

 .گذاردمی نمایش به را مختلف مراحل این از ایوارهطرح

,∗𝑥بردار متغیرهای طراحی و  𝑥⃗تابع هزینه،  𝐽در این شکل   𝐽∗  مقادیر

جداگانه  متناظر در حالت بهینه است. مراحل نشان داده شده در شکل به طور

سازی و مستقل از هم به ترتیب انجام شده و به وسیله یک الگوریتم بهینه

مانند گرادیان مزدوج به سمت مقدار حداقل و یا حداکثر تابع هزینه پیش 

 رود.می

مربوط به  1واره نشان داده شده در شکل ترین مرحله در طرحمهم

 نسبت به تابع هدف است. (𝐽∆بردار تغییرات ) و کارآمد یقدق چگونگی تعیین

بردار استفاده از روش تفاضل محدود است. طبق  ینا یینراه در تع ینترساده

 ینبا محاسبه مقدار تابع هدف ماب آسانیمورد نظر به  ییراتتغ یکردرو ینا

و  یطراح یرهایاغتشاش در متغ یجادتابع پس از ا ینو مقدار ا یههندسه پا

اغتشاشات قابل دسترس است.  قدار بر اندازهم ود یناختلاف ا یمتقس یتنهادر

 یطراح یرهایاغتشاش در تمام متغ یجادبا ا ییراتروش بردار تغ ینبراساس ا

 یاربزرگ بس یطراح یفضاها یکار برا ینا ،شودبه طور جداگانه محاسبه می

 Nمسئله با  یک ییراتمحاسبه تابع تغ یکه برا چرا ،خواهد بود ینهپرهز

 .[2] است یازن یانحل کامل معادلات حاکم بر جر N+1به  راحیپارامتر ط

اندازه گام  یینبه روش تفاضل محدود تع یسازینهبه یهااز چالش یگرد یکی

 یخطا ایجادمنجر به  تواندیبزرگ م یهاانتخاب گام .است ییراتتغ ینا

 شود. پذیرشقابل یرغ یبرش

کارآمدتر مانند  یهابه کمک روش توانیتابع هدف را م حساسیت

 ینهه در زمشدانجام  یقاتکرد. با توجه به تحق یابیارز یزن یالحاق یهاروش

و  یهموجود مانند تجز یهاروش یانثابت شده است که از م ،سازیبهینه

 3یچیدهپ یرهایمتغ یکردرو یا، اختلاف محدود و 2یممستق یتحساس یلتحل

در هر چرخه  از این روش ادهاستف بادارد.  یقابل توجه یتارجح یالحاق روش

 ینههز یباًکه تقر یمعادله الحاق یکو  یانمعادله جر یکتنها  یطراح

در این  ینبنابرا شود؛یم یرا دارد بررس یانجر معادلات برابر با حل یمحاسبات

 .خواهد بود یطراح یرهایمستقل از تعداد متغ یمحاسبات ینههزحالت 

 هایییستمسازی سبهینه یبرا یمربوط به استفاده از روش الحاق مطالعات

 [3]پیرون  بار توسط نخستین یاستوار بودند برا یضویمعادلات ب یهبر پا که

بود که از  نخستین فردی [5,4] یمسونج یآغاز شد. در عرصه هوانورد

د. کر ستفادها یاامواج ضربه یکاهش اثرات منف برای یوستهپ یمعادلات الحاق

براساس  یها در حالت سه بعدسازی بالبهینه یرا برا یاو معادلات الحاق

 یک ینهشکل به یینتع یاز آن برا یتنهادر گسترش داد و  [6] یلرمعادلات او

و  یوبهره جست. بنوراو [7]استوکس  یرکامل با حل معادلات ناو یمایهواپ

متلاطم گسترش  یهایانپوشش جر برایرا  یمعادلات الحاق [8]همکاران 

 آلماراس جهت اضافه کردن اثرات اغتشاش -ها از مدل اسپالارتدادند، آن

در  یخارج هاییانبر جرعلاوه یوستهپ یاستفاده کردند. معادلات الحاق 

 روش جهت بهبود  یناز ا [9]کاربرد دارند. لو و همکاران  یزن یداخل یهایانجر

                                                                                                                                  
1 Gradient Based 
2 Direct Sensetivity Analysis 
3 Complex Variables 

 
Fig. 1 The flow chart of gradient based optimization methods [1] 

 [1]های مبتنی بر تغییرات سازی براساس روشای از فرایند بهینهوارهطرح 1شکل 

معادلات  یبالا ییاستفاده کردند و کارا کمپرسورهاو  هاینعملکرد تورب

 سطوح مختلف گزارش دادند. یرودینامیکیسازی آرا در بهینه یوستهپ یالحاق

با  ، ولیشدیم یسازیادهمنظم پ یهافقط بر شبکه یابتدا معادلات الحاق

 ینکاربرد ا یچیدهپ یهاسازی هندسهبه بهینه یازن یشگذشت زمان و افزا

کرد. اندرسون و  یداگسترش پ یزنامنظم ن یهاروش به استفاده از شبکه

 یبررس یبرا یاابطهبودند که توانستند ر نخستین افرادی از [10] یشانونکاتار

نکته  ینبه ا ایشاننامنظم ارائه دهند.  یهااستوکس بر شبکه یرمعادلات ناو

موجب  یوجود آمدن مشتقات مرتبه بالا در معادلات الحاقه اشاره کردند که ب

و  یمسونشود. جیم یجمعادلات و دقت نتا ییهمگرا ینهمشکل در زم یجادا

 ییراتحجم از رابطه تغ گیریانتگرال هبا حذف جملات مربوط ب یزن [1] یمک

 یلریاو یاناتجر یبرا یشانمشابه کار اندرسون و نکاتار یبندبه فرمول

لزج و آرام بر شبکه نامنظم یرغ یاناتمربوط به جر ی. معادلات الحاقیدندرس

 یازسساده هب یایژهها توجه ونوشته شد. آن [12]توسط کاسترو و همکاران 

آمده دستهجملات با مشتقات مرتبه بالاتر داشتند. معادلات ب دتعدااهش و ک

 ییاز مشکلات مربوط به دقت و کارا یارینامنظم توانستند بس یهاشبکه یبرا

 متنوع استفاده شد. یاز کاربردها یعیوس یفط یبرا یترا حل کنند و با موفق

استفاده از روش الحاقی مورد سازی آیرودینامیکی با در سه دهه گذشته بهینه

توجه مجققین بسیاری قرار گرفته است. بیشتر تحقیقات انجام شده در این 

های کاربردی در زمینه های پایاست. بسیاری از جریانزمینه مربوط به جریان

آیرودینامیک به طور طبیعی ناپایا بوده و به طور پیوسته تحت تأثیر نیروهای 

های چشمگیر های اخیر با توجه به پیشرفتسال گیرد. درمختلف قرار می

های های محاسباتی و همچنین رشد قابلیتصورت گرفته در زمینه الگوریتم

های ناپایا های هوافضایی در محیطسازی و طراحی سیستمافزاری، شبیهسخت

های بادی، ها، توربینگیرد. انواع توربو ماشینبا دقت بالاتری انجام می

های کاربردی که جهت بالزن و روتور بالگرد تنها چند مورد از نمونههای پرنده

هایی با دقت زمانی بالاست. در ها نیاز به استفاده از روشسازی کامل آنشبیه

سازی وظیفه بهبود عملکرد این گونه وسایل و های بهینهاین حالت الگوریتم

 دگی را بر عهده دارند.کاهش اثرات دینامکی حاصل از جریان ناپایا مانند وامان

سازی سطوح آیرودینامیکی به اکنون تنها چند مقاله منتشر شده که به بهینه

روش الحاقی در جریان ناپایا پرداخته است. در این قسمت نیز مانند حالت پایا 

ابتدا معادلات الحاقی در ترکیب با جریان غیرلزج ارائه شده است. ناداراجاح و 
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سازی به تحقیق را انجام داده و الگوریتمی برای بهینهاین  [13]جیمسون 

ها از یک ایرفویل دو بعدی برای روش الحاقی در جریان ناپایا ارائه دادند. آن

های این روش استفاده کردند. اسنیراث و سازی معادلات و ارائه قابلیتپیاده

رای نیز با ترکیب روش المان محدود با الحاقی روش جدیدی ب [14]میتال 

سازی ایرفویل در حرکت فراز و فرود در جریان با عدد رینولدز بالا ارائه بهینه

رویکردیادشده را گسترش داده و جهت  [15]دادند. مانی و مارولیپ 

سازی اجسام سه بعدی در جریان ناپایا به کار بردند. ایشان توانستند بهینه

 ند.ضریب گشتاور یک روتور را با حفظ ضریب رانش آن بکاه

معطوف به  یرودینامیکیسازی آبهینه ینهمطالعات در زم یشترب

 یکه ابعاد کوچک یرودینامیکیآ یل، در وساستبالا ینولدزبا عدد ر ییهایانجر

و عدد رینولدز در  است یینپا یانسرعت جر معمولاً 1هامانند ریزپرنده دارند

از نوسانات  یلگونه وسا یندر ا. [16]قرار دارد  100000 -10000بازه 

 .[17] صرف نظر کرد توانیشود نمیم یجادا یشجدا یلکه به دلیان جر

کنند؛ ها از حرکت نوسانی برای تولید نیروی رانش استفاده میریزپزنده

سازی این گونه وسایل در اعداد رینولدز ترین چالشی که در شبیهبنابراین مهم

ها چون فراز و پیچیده آن هایرو هستیم مربوط به حرکتپایین با آن روبه

ای است که سبب پدیداری رفتار نوسانی گسترده 4زدنو بال 3، پیچشی2فرود

شوند. از دیگر مشخصات جریان در اعداد رینولدز در محیط پیرامون جسم می

توان به جدایش متنواب لایه مرزی و اثرگذاری بیشتر نیروهای پایین می

لدز بالا اشاره کرد. در این حالت معادلات لزجت نسبت به جریان با اعداد رینو

توانند مورد بینی دقیق ضرایب آرودینامیکی را نداشته و نمیاویلر توانایی پیش

 استفاده قرار گیرند.

سازی سطوح شود که برای شبیهبا توجه به مطالب بیان شده دریافت می

صورت ناپایا و  آیرودینامیکی در جریان با عدد رینولدز پایین باید جریان را به

لزج در نظر گرفت. با توجه به اثرات غیرقابل انکار و تأثیرگذاری که حرکاتی 

چون فراز و فرود و پیچش خالص بر ضرایب آیرودینامیکی هندسه مورد نظر 

سازی با دقت بالا باید مورد نظر قرار گیرد. با گذارد، جهت انجام بهینهمی

ارنده تنها پژوهش انجام شده در این توجه به تحقیقات صورت گرفته توسط نگ

جهت  یاز معادلات الحاقها است. آن [18]زمینه توسط لی و همکاران 

ایرفویل دو بعدی در جریان ناپایا و آرام با عدد رینولدز پایین  سازیبهینه

اند. با توجه به استفاده کرده و البته ایرفویل را به صورت ثابت در نظر گرفته

ها مقاله حاضر به وع بیان شده در این گونه از جریانهای متنپیچیدگی

سازی سطح ایرفویل همراه با حرکت پیچشی خالص در جریان مغشوش بهینه

 اختصاص یافته است.

 معادلات حاکم بر جریان2- 

معادلات کامل ناویر استوکس به عنوان  5لاگرانژ –در این پژوهش مدل اولر

توان در حالت اند. این معادلات را میمعادلات حاکم بر جریان انتخاب شده

 نوشت. (1)پذیر به صورت رابطه تراکم

(1) 𝜕t𝑈 + ∇ ∙ 𝐹⃗c − ∇ ∙ 𝐹⃗v = 𝑄 

𝑈آن در = (𝜌, 𝜌𝑣1, 𝜌𝑣2, 𝜌𝑣3, 𝜌𝐸)T  ،بردار متغیرهای بقا𝜌  ،چگالی𝐸  انرژی

𝑣کل بر واحد حجم،  = (𝑣1, 𝑣2, 𝑣3) جریان و  سرعت بردار𝑄 چشمه جمله 

 صورت به نیز لزجت و جاییجابه شار. است صفر برابر آن مقدار جااین در که

                                                                                                                                  
1 Micro Aerial Vehicles 
2 Plunging 
3 Pitching 
4 Flapping 
5 Arbitary Largangian-Eulerian (ALE) 

 شوند.می نوشته (2رابطه )

(2) 

𝐹⃗𝑖
c =

[
 
 
 
 

𝜌(𝑣𝑖−𝑣𝑏𝑖)
𝜌𝑣1(𝑣𝑖−𝑣𝑏𝑖) + 𝑃𝛿𝑖1

𝜌𝑣2(𝑣𝑖−𝑣𝑏𝑖) + 𝑃𝛿𝑖2

𝜌𝑣3(𝑣𝑖−𝑣𝑏𝑖) + 𝑃𝛿𝑖3

𝜌(𝑣𝑖−𝑣𝑏𝑖)𝐻 ]
 
 
 
 

 , 𝐹⃗𝑖
v =

[
 
 
 
 

.
𝜏𝑖1

𝜏𝑖2

𝜏𝑖3

𝑣𝑗𝜏𝑖𝑗 + 𝜇tot𝐶p𝜕𝑖𝑇]
 
 
 
 

 

𝑣𝑏در آن  = (𝑣𝑏1, 𝑣𝑏2, 𝑣𝑏3)  ،بردار سرعت مرزها𝑃  ،فشار استاتیکی𝐻 

𝐶p دما، 𝑇تابع کرونوکر دلتا،  𝛿𝑖𝑗آنتالپی سیال، = 𝛾 𝑅 𝛾 − گرمای ویژه در  ⁄1

 به نیز لزج هایثابت گازهاست. تنش 𝑅و عدد ثابت  γ، )گاز کامل( فشار ثابت

 شود.می نوشته (3رابطه ) صورت

(3) 𝜏𝑖𝑗 = 𝜇tot (𝜕𝑗𝑣𝑖 + 𝜕𝑖𝑣𝑗 −
2

3
𝛿𝑖𝑗∇ ∙ 𝑣) 

 مغشوش جریان سازیمدل استاندارد رویکرد به توجه با اغتشاش تأثیر

 نشان را خود لزجت افزایش صورت به تواندمی 6بوزینسک فرضیه براساس

μ)آرام  بخش دو به کل لزجت دهد؛ بنابراین
dyn

μ)مغشوش  و (
tur

 تقسیم (

 است. (4)شده و به صورت رابطه 

(4) μ
tot

= μ
dyn

+ μ
tur

 

 و شده گرفته نظر در دما از تابعی فقط( آرام) دینامیکی لزجت تحقیق این در

 از مغشوش لزجت تعین برای. شودمی محاسبه [19] 7ساترلند قانون به وسیله

 مدل این در درهم لزجت. است شده استفاده [20] آلماراس –اسپالارت مدل

 شود.می محاسبه (5) طریق رابطه از ایمعادله یک

(5) 
𝐹⃗𝑐 = 𝑣𝜈̂ , 𝐹 ⃗^𝑣 = −(𝜈 + 𝜈 ̂)/𝜎 𝛻𝜈  ̂
 𝑄 = 𝑐𝑏1𝑆̂𝜈̂ − 𝑐𝑤1𝑓w (

𝜈̂

𝑑s
)

2

+
𝑐𝑏2

𝜎
|𝛻𝜈̂|2  

𝑆̂در آن  = |𝑤⃗⃗⃗| + (𝜈̂ 𝑘2𝑑𝑠
2⁄ )𝑓𝑣2 ،𝑤⃗⃗⃗  ،بردار چرخش سیال𝑑s  فاصله تا

𝑓𝑣2ترین شرط مرزی دیوار به صورت ، نزدیک = 1 − 𝑥 1 − 𝑥𝑓1⁄ ،𝑓𝒘 =

𝑔[1 + 𝑐𝑤3
6 𝑔6 + 𝑐𝑤3

6⁄ 𝑔و  1/6[ = 𝑟 + 𝑐𝑤2(𝑟
6 − 𝑟) از نهایت در. است 

 شده استفاده یادشده مدل برای( 6که به صورت مجموعه روابط ) هاییثابت

 است.

(6) 

𝜎 =
2

3
, 𝐶𝑏1 = 0.1355, 𝐶𝑏2 = 0.622, 𝑘 = 0.41 

𝑐𝑤1 =
𝑐𝑏1

𝑘2
+

1 + 𝑐𝑏2

𝜎
, 𝑐𝑤2 = 0.3, 𝑐𝑤3 = 2, 𝑐𝑣1 = 7.1 

 های عددیروش3- 

 به جریان معادلات حل جهت شده استفاده عددی هایروش بخش این در

 براساس معادلات این مکانی سازیگسسته. شوندمی داده شرح خلاصه طور

 گیریانتگرال با. است گرفته انجام گره مرکزیت با و [21] محدود حجم روش

 داشت. خواهیم 8دیورژانس قضیه اعمال و کنترل حجم بر (1) رابطه از

(7) ∫
𝜕𝑈

𝜕𝑡𝜑𝑖

𝑑𝜑 + ∑ (𝐹̃𝑖𝑗
c + 𝐹̃𝑖𝑗

v)∆𝑆𝑖𝑗 = 0

𝑗∈𝑁(𝑖)

 

𝐹̃𝑖𝑗که در آن 
c  و𝐹̃𝑖𝑗

v جایی و هایی برای شارهای جابهبه ترتیب تخمین

مساحت سطح  𝑆𝑖𝑗∆شوند، همچنین تصویر می 𝑖𝑗لزجت است که بر ضلع 

 است. 𝑖های در همسایگی گره مجموعه گره 𝑁(𝑖)و  𝑖𝑗مربوط به ضلع 

 به اغتشاشی مدل و جریان معادله در موجود لزجتی شار محاسبه برای

 بر باید هاآن اول مشتقات و جریان متغیرهای کنترل، حجم روش وسیله

 تمام در جریان متغیرهای مکانی گرادیان. باشند معلوم کنترل حجم سطوح

 [22] 9گاوس –گرین روش توسط پردازشپیش مرحله یک طبق هاگره

 جلوگیری برای. شودمی گیریمتوسط هاسلول سطح بر سپس شده، محاسبه

                                                                                                                                  
6 Boussinesq 
7 Sutherland 
8 Divergence 
9 Green Gauss 
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 روش از جریان هایناپیوستگی پوشش و حل نتایج شدن نوسانی از

 استفاده جاییجابه جملات تقریب برای [23] 1تورکل -اشمیت -جیمسون

 درجات با سازیگسسته زمان در هاپاسخ در یکنواختی حفظ برای. است شده

به ویژه ) هاگرادیان در محدودیت اعمال برای [24] 2ونکاتاکریشان طرح از بالا

 .است شده استفاده( ایضربه امواج با برخورد در

 توصیف کلی روش الحاقی4- 

 بیمانند ضر یکینامیرودیعملکرد آ اریمع کیرا که به عنوان  نهیاگر تابع هز

 یبرا مینشان ده 𝐼 رییشود با متغیبرا بر پسا شناخته م بینسبت ضر ایپسا و 

و سطح  𝑤 انیجر یرهایتابع وابسته به متغ نیا لیرفویک ایاطراف  انیجر

 .نوشترابطه  را به صورت زیر توان می وخواهد بود  𝑋 هندسه

(8) 𝐼 = 𝐼(𝑤, 𝑋) 

کوچک در هندسه  رییتغ کی جادی، ااست 𝑋 وابسته به 𝑤 که ییجااز آن

 ( را بیان دارد.9و رابطه ) شودیم نهیدر تابع هز رییموجب تغ

 

(9) 𝛿𝐼 = [
𝜕𝐼

𝜕𝑤
]
T

𝛿𝑤 +  [
𝜕𝐼

𝜕𝑋
]
T

𝛿𝑋 

در میدان جریان و جمله دوم اثر مستقیم  δ𝑤جمله اول سهم تغییرات 

( 10تغییرات سطح است. اگر معادلات حاکم بر جریان را به شکل رابطه )

 .نوشته شود (11رابطه )تواند به شکل می 𝑅 راتییآنگاه تغ بنویسیم،

(10) 𝑅(𝑤, 𝑋) = 0 

(11) 𝛿𝑅 = [
𝜕𝑅

𝜕𝑤
] 𝛿𝑤 + [

𝜕𝑅

𝜕𝑋
] 𝛿𝑋 

را به صورت  𝛿𝐼توانیم عبارت می 𝜓های لاگرانژ کنندهبا استفاده از ضرب

 ( بازنویسی کنیم.12رابطه )

(12) 

𝛿𝐼 = [
𝜕𝐼

𝜕𝑤
]
T

𝛿𝑤 +  [
𝜕𝐼

𝜕𝑋
]
T

𝛿𝑋 

      −𝜓T ([
𝜕𝑅

𝜕𝑤
] 𝛿𝑤 + [

𝜕𝑅

𝜕𝑋
] 𝛿𝑋) 

 ( را به صورت زیر داشته باشیم.13و یا رابطه )

(13) 

𝛿𝐼 = {[
𝜕𝐼

𝜕𝑤
]
T

− 𝜓T [
𝜕𝑅

𝜕𝑤
]} 𝛿𝑤 

      + {[
𝜕𝐼

𝜕𝑋
]
T

− 𝜓T [
𝜕𝑅

𝜕𝑋
]} 𝛿𝑋 

𝜓 کنیم که معادله الحاقی ارضاء شود، بنابراین رابطه ای انتخاب میرا به گونه

 ( را به صورت زیر نوشت.14)

(14) [
𝜕𝑅

𝜕𝑤
]𝜓 =

𝜕𝐼

𝜕𝑤
 

 .کرد فیتعر (15رابطه )توان به صورت را می 𝐺 راتییتغ بردار نیبنابرا

(15) 𝛿𝐼 = 𝐺  𝛿𝑋 
 ( را داریم.16رابطه ) که یابه گونه

(16) 𝐺 = [
𝜕𝐼

𝜕𝑋
]
T

− 𝜓T  [
𝜕𝑅

𝜕𝑋
] 

𝛿𝐼  مستقل از ( 16,15) روابطبا توجه به𝛿𝑤 در هر چرخه  جهی، در نتاست

از فرایند باز طراحی معادلات حاکم بر جریان فقط یک بار به همراه معادله 

ارامترهای طراحی مستقل از تعداد پ (𝐺)الحاقی حل شده و بردار تغییرات 

 برایتوان از آن می راتییتغ بردارپس از محاسبه  تینهاشود. درمحاسبه می

 .استفاده کرد بهبود هندسه جسم

نسبت به  0012نتایج مربوط به حساسیت سنجی سطح ایرفویل ناکا 

و زاویه حمله  0.8 وارد بر آن در عدد ماخ 3نیروی پسا، برا و گشتاور پیچشی
                                                                                                                                  
1 Jameson–Schmidt-Turkel 
2 Venkatakrishnan 
3 Pitching Moment 

به ترتیب در سه قسمت الف، ب و ج جهت درک بهتر  2در شکل  1.25

معادلات الحاقی نشان داده شده است. حساسیت سطح در واقع همان تغییر 

 نهایت کوچک سطح در جهت عمود بر در تابع هدف با توجه به تغییر شکل بی

 
(a) 

 
(b) 

 
(c) 

Fig. 2 surface sensitivities for NACA0012 with Ma=0.8 and 

AoA=1.25o base on cost function of a- Drag, b-Lift, c-Moment 

و زاویه حمله  0.8در جریانی با عدد ماخ  0012حساسیت سطح ایرفویل ناکا  2شکل 

 گشتاور-نیروی برا، ج -نیروی پسا، ب -درجه نسبت به تابع هزینه الف 1.25
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شود که تغییر در ناحیه جلو و است. با توجه به قسمت الف مشاهده می آن

سطح بالای ایرفویل بیشترین تأثیر را در کاهش نیروی پسا خواهد داشت. با 

انتهایی  %40های ب و ج نیروی برا بیشتر متأثر از تغییر در توجه به قسمت

ع هر دو سمت آن سطح بالای ایرفویل، گشتاور پیچشی وارد بر ایرفویل نیز تاب

 است.

 معادلات الحاقی پیوسته در حالت ناپایا5- 

و مکان فیزیکی  (𝑈)به عنوان تابعی از متغیرهای بقا  (𝐼)جا تابع هزینه در این

ارائه  (17)شوند. شکل بسته تابع هزینه به صورت رابطه شناخته می (𝑆)مرزها 

 شود.می

(17) 𝐼 =
1

𝑇
∫ 𝐿(𝑈, 𝑆)𝑑𝑡 + 𝑀(𝑈(𝑡f))

𝑡f

𝑡0

 

اعمال به ترتیب زمان ابتدایی و انتهایی است.  𝑡fو  𝑡0بازه زمانی و  𝑇در آن 

تغییرات بسیار کوچک در سطح مورد نظر موجب به وجود آمدن تغییراتی در 

 شود.تابع هزینه می

(18) δ𝐼 =
1

𝑇
∫ (

𝜕𝐿T

𝜕𝑈
𝛿𝑈 +

𝜕𝐿T

𝜕𝑆
𝛿𝑆) 𝑑𝑡 +

𝜕𝑀T

𝜕𝑈
𝛿𝑈(𝑡f)

𝑡f

𝑡0

 

 داشت. خواهیم (𝜓)در ادامه با اعمال بردار متغیرهای الحاقی در حالت ناپایا 

(19) 

𝐼 =
1

𝑇
∫ 𝐿(𝑈, 𝑆)𝑑𝑡 + 𝑀(𝑈(𝑡𝑓))

𝑡f

𝑡0

 

    −
1

𝑇
∫ 𝜓T (𝑉

𝜕𝑈

𝜕𝑡
+ 𝑅(𝑈))𝑑𝑡

𝑡f

𝑡0

 

با اضافه کردن  حجم سلول )مساحت در حالت دو بعدی( است. 𝑉در آن 

 ( است.20اطلاعات مربوط به میدان جریان به صورت رابطه )

(20) 

δ𝐼 =
1

𝑇
∫ (

𝜕𝐿T

𝜕𝑈
𝛿𝑈 +

𝜕𝐿T

𝜕𝑆
𝛿𝑆) 𝑑𝑡 +

𝜕𝑀T

𝜕𝑈
𝛿𝑈(𝑡𝑓)

𝑡f

𝑡0

 

         −
1

𝑇
∫ 𝜓T (𝑉

𝜕

𝜕𝑡
𝛿𝑈 + (

𝜕𝑅

𝜕𝑈
)𝛿𝑈 + (

𝜕𝑅

𝜕𝑆
)𝛿𝑆)𝑑𝑡

𝑡f

𝑡0

 

در نهایت معادله الحاقی پیوسته در حالت هاست. ماندهبردار باقی 𝑅در آن 

 شود.ارائه می (21)ناپایا به صورت رابطه 

(21) 𝑉
𝜕𝜓

𝜕𝑡
+

𝜕𝐿T

𝜕𝑈
− (

𝜕𝑅

𝜕𝑈
)𝜓 = 0 

( 22شرایط مرزی نیز جهت کامل کردن معادلات الحاقی به صورت رابطه )

 شود.نوشته می

(22) 
𝜕𝑀

𝜕𝑈
−

𝑉

𝑇
𝜓(𝑡𝑓) = 0 

 ( است.23رابطه )هچنین تغییرات تابع هدف به صورت 

 شبکه دینامیکی6- 

دهد و یا جسم های دینامیکی در مسائلی که هندسه تغییر شکل میشبکه

بندی در هر گیرند. شبکه در این نوع شبکهحرکت کند مورد استفاده قرار می

های دینامیکی به جای استفاده از شبکهشود. لحظه با حرکت مرز اصلاح می

شود که حافظه کمتری از تولید شبکه جدید در مسائل مختلف سبب می

رایانه اشغال شده و زمان محاسباتی کاهش یابد. در این مقاله از روش حرکت 

جایی یک پارچه شبکه استفاده شده است. در این حالت برای جابه 1صلبی

های شبکه وجود نداشته و کل دامنه همراه گونه سرعت نسبی بین گـرههیچ

شوند. حرکت صلب پیچشی شبکه را در هر گام زمانی جا میبا جسم جابه

 ( تعریف کرد:24توان به صورت رابطه )می

                                                                                                                                  
1 Rigid Motion Method 

(24) 𝑥𝑛+1 = ℜ𝑥𝑛 + ∆𝑥 

𝑥𝑛در آن  = {𝑥, 𝑦, 𝑧}T  ،موقیعیت کنونی گره در مختصات کارتزین𝑥𝑛+1 

جایی مختصات بردار جابه  𝑥⃗∆موقعیت به روز شده گره در گام زمانی بعدی و

های زمانی است، همچنین در حالت سه بعدی ماتریس ها مابین گامگره

 شود.تعریف می (25)پیچشی به صورت رابطه 

(25) 

𝑅 = [

cos𝜃𝑦 cos𝜃𝑧 sin𝜃𝑥 sin𝜃𝑦cos𝜃𝑧 − cos𝜃𝑥 sin𝜃𝑧

cos𝜃𝑦 sin𝜃𝑧 sin𝜃𝑥 sin𝜃𝑦sin𝜃𝑧 + cos𝜃𝑥 cos𝜃𝑧

− sin𝜃𝑦 sin𝜃𝑥 cos𝜃𝑦

 

           

cos𝜃𝑥 sin𝜃𝑦cos𝜃𝑧 + sin𝜃𝑥 sin𝜃𝑧

cos𝜃𝑥 sin𝜃𝑦sin𝜃𝑧 − sin𝜃𝑥 cos𝜃𝑧

cos𝜃𝑥 cos𝜃𝑦

] 

∆𝜃⃗ = {𝜃𝑥, 𝜃𝑦, 𝜃𝑧}
T
ای مختصات گره پیرامون مرکز تغییر مکان زاویه  

  𝑥⃗∆و 𝜃⃗∆است. در هر گام زمانی مقادیر  𝑡𝑛و  𝑡𝑛+1چرخش بین دو زمان 

ها، شود. سرعت محلی گـرهدر هر گره اعمال می (24)محاسبه شده و معادله 

𝑢⃗⃗𝑥توان با ذخیره لاگرانژ نیاز است را می –، که برای حل کردن معادلات اویلر

کردن مختصات مکانی گره در لحظات زمانی پیشین و استفاده از تقریب 

 به دست آورد. (26)ناسب به صورت رابطه المان محدود م

(26) 𝑢⃗⃗𝑥 ≈
3𝑥  𝑛+1 − 4𝑥  𝑛 + 𝑥  𝑛−1

2 ∆𝑡
 

گام زمانی فیزیکی است. در نتایجی که در ادامه برای حرکت  𝑡∆در آن 

شود، زاویه حمله با تابعیتی از زمان به پیچشی ایرفویل دو بعدی ارائه می

 شود.محاسبه می (27)صورت رابطه 

(27) 𝛼(𝑡) = 𝛼0 + 𝛼𝑚sin (𝜔𝑡) 

ای فرکانس زاویه ωدامنه نوسانات و  𝛼𝑚زاویه حمله متوسط،  𝛼0در آن 

شودکه نیز استفاده می  𝜔𝑟است. در ادامه از کمیت بدون بعد فرکانس کاهیده 

𝜔𝑟به صورت  = 𝜔 𝑐 2 𝑈∞⁄ شود. تعریف می𝑈∞  سرعت جریان آزاد و𝑐  طول

 وتر ایرفویل است.

 متغیرهای طراحی7- 

معادلات الحاقی گرادیان تابع هدف را نسبت به اعمال تغییرات بسیار کوچک 

های مختلفی دهند. البته به روشدر جهت عمود بر هندسه جسم ارائه می

دست آمده از حل این معادلات )حساسیت سطح نسبت به توان اطلاعات بهمی

ر برد. تصویر تابع هدف( را برای ایجاد تغییر شکل در هندسه مورد نظر به کا

کردن مقادیر حساسیت سطوح بر فضای طراحی متشکل از متغیرهای مناسب 

ها در این زمینه است که در اصطلاح به آن ترین روشیکی از رایج

گزارش به نسبت کاملی از  [25]گویند. شماره سازی سطح میگسسته

کننده چگونگی ترکیب سازی سطح که تعیینهای مختلف گسستهروش

های طراحی ارائه کرده است. انتخاب روش مناسب زمانی که با رویکرد متغیر

سازی عددی برای یافتن هندسه مناسب در قالب توابع هدف و بهینه

های تعیین شده ترکیب شود تأثیر بسیار بالایی در نتایج نهایی و محدودیت

همچنین کارایی و اثربخشی شکل تولید شده دارد. در این مقاله از تغییر 

 برای هندسه هیدروفویل استفاده شده است. 2کل آزادش

معرفی شد، روشی  [26]این رویکرد نخستین بار توسط سدربرگ و پری 

جایی مکان هندسی نقاط است که در آن تغییر شکل کل هندسه با جابه

گیرد. طبق این روش در ابتدا یک حجم کنترل وابسته به جسم انجام می

ای از گیرد. سپس مجموعهجسم مورد نظر )پره توربین، بال، بدنه...( را دربرمی

ها به درجه انتخاب تعداد آنگیرند که نقاط بر سطح این حجم کنترل قرار می

وابسته است. حجم کنترل منظور  3استین -ای برنشده برای چند جمله

                                                                                                                                  
2 Free Form Deformation 
3 Bernstein Polynomials 

(23) 𝛿𝐼 =
1

𝑇
∫ (

𝜕𝐿T

𝜕𝑆
− 𝜓T(

𝜕𝑅

𝜕𝑆
))𝛿𝑆 𝑑𝑡

𝑡𝑓

𝑡0
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 شود.بندی می( شبکه28توسط رابطه )

(28) 
𝑋(𝑢, 𝑣, 𝑤) = ∑ 𝑃𝑖,𝑗,𝑘𝐵𝑖

𝑙(𝑢)

𝑙,𝑚

𝑖,𝑗=0

𝐵𝑗
𝑚(𝑣) 

,FFD ،𝑢درجات تابع  𝑚و  𝑙در آن  𝑣 ∈  𝑃𝑖,𝑗مختصات پارامتری،  [0,1]

,𝑖)مختصات نقاط کنترل  𝑗)  و𝐵𝑖
𝑙(𝑢)،  𝐵𝑗

𝑚(𝑣) های برن استین ایچند جمله

هستند. براساس این روش مختصات دکارتی نقاط روی سطح جسم به 

مختصات پارامتری داخل حجم کنترل )جعبه بیزر( تبدیل و سپس نقاط 

شود که شکل جسم و حجم کنترل به عنوان متغیرهای طراحی شناخته می

ای از این حجم کنترل که کند. نمونهجه شبکه اطراف آن را کنترل میدر نتی

𝑢قرار گرفته به ازای  809اطراف ایرفویل اس  = 10, 𝑣 = نشان  3در شکل  1

با ایجاد تغییر در متغیرهای طراحی حجم کنترل اطراف  داده شده است.

گامی دهند. هناند تغییر شکل میجسم و تمام نقاطی که داخل آن قرار گرفته

که تغییر شکل انجام شد مختصات دکارتی جدید هندسه به سادگی با ارزیابی 

 ( قابل تولید است.28نگاشت رابطه )

 نتایج8- 

در این بخش اعتبارسنجی مربوط به معادلات جریان در حرکت پیچشی و 

سازی همچنین معادلات الحاقی انجام شده و سپس نتایج مربوط به بهینه

های هندسی ناپایا و مغشوش همراه با اعمال محدودیتایرفویل در جریان 

 شود.مختلف ارائه می

 اعتبارسنجی -8-1

سازی اجسام آیرودینامیکی با توجه به مطالب یادشده در بخش مقدمه بهینه

ها است. به طور کلی شامل دو بخش حل معادلات جریان و محاسبه گرادیان

وردن بردار تغییرات استفاده شده دست آدر این مقاله از روش الحاقی برای به

است. اعتبارسنجی برای هر دو بخش جهت ارزیابی میزان دقت نتایج 

 گیرد.سازی صورت میآمده از فرایند بهینهدستبه

های برای قسمت نخست نتایج مربوط به حل معادلات جریان با داده

اسبه ای بین گرادیان تابع هدف محشوند. مقایسهآزمایشگاهی مقایسه می

شده از روش الحاقی با روش اختلاف محدود که مقدار دقیق بردار تغیرات را 

دهد برای اطمینان از صحت نتایج ارائه شده توسط معادلات الحاقی و می

اعتباربخشی به روش مورد استفاده انجام شده است. طی فرایند حل معادلات 

ها سازی آنمدل جریان دو نوع پدیده وجود دارند که به دلیل پیچیدگی در

سازی جریان در اعداد توانند موجب اختلاف نتایج با واقعیت شوند. شبیهمی

رینولدز پایین و حرکت پیچشی خالص برای اثبات دقت حل معادلات جریان 

جریان با عدد رینولدز پایین در که باید مورد ارزیابی قرار گیرند. با توجه به این

های فراوانی است، الص دارای پیچیدگیاطراف ایرفویل با حرکت پیچشی خ

 های آزمایشگاهی انجام گرفته معمولاَ در اعداد رینولدز بالا صورتپژوهش
 

 
Fig. 3 FFD box around the S809 airfoil, including the control points 

به همراه نقاط  809حجم کنترل قرار گرفته اطراف هندسه ایرفویل اس  3شکل 

 کنترل

؛ بنابراین دو اعتبارسنجی جداگانه در این قسمت صورت [27]اند پذیرفته

پذیرد. برای اعتبارسنجی حرکت پیچشی و معادلات الحاقی از هندسه ناکا می

64A010  استفاده شده است. تمامی  1با شرایط داده شده در جدول

دوره  10های انجام شده برای ایرفویل در حرکت پیچشی مربوط به سازیشبیه

گام زمانی در هر دوره است، همچنین برای اثبات صحت نتایج  25کامل با 

های آزمایشگاهی و ای بین دادهارائه شده در اعداد رینولدز پایین نیز مقایسه

در جریان ناپایا با مشخصات ارائه شده  0012عددی حاضر برای ایرفویل ناکا 

𝑡∆زمانی برابر با انجام گرفته است. در این حالت گام  2در جدول  =

ثانیه پیش  1قرار داده شد و فرایند حل تا زمان فیزیکی معادل  0.00025

 رفته است.

های ترکیبی از شبکه توسط 64A010حوزه جریان در اطراف هندسه ناکا 

توزیع  4سلول پوشش داده شد. شکل  35000مثلثی و چهار ضلعی با مجموع 

دهد. مرزهای محاسباتی در حدود ن میها اطراف دماغه ایرفویل را نشاالمان

ای که تمام اند، به گونهقرار داده شدهایرفویل برابر طول وتر دورتر از سطح  80

جزئیات جریان به طور کامل در نظر گرفته شوند. فاصله نخستین سلول 

+𝑦ای تنظیم شد که نسبت به سطح ایرفویل به گونه < برآورده شود. شبکه  1

تشکیل شده   1افزار قدرتمند پوینتوایزمورد استفاده در این مقاله توسط نرم

است. معادلات ناپایا ناویر استوکس در جریان اطراف ایرفویل با حرکت پیچش 

ای بین ضریب لیفت در زوایای حمله مختلف با خالص حل شده و مقایسه

انجام شده  5ن دوره تناوب در شکل در آخری [28]نتایج آزمایشگاهی دیویس 

ای است. از جمله مشخصات جریان اطراف این ایرفویل وجود دو موج ضربه

قوی در سطوح بالا و پایین است. اثرات غیرخطی حاصل از این دو موج سبب 

توان در شود. این تأخیر فاز را میکاهش دامنه ضریب لیفت و تأخیر فاز می

شدن نقطه حداکثر ضریب لیفت نسیت به جا با توجه به جابه 5شکل 

های ای بین دادهنیز مقایسه 6بیشترین زاویه حمله مشاهده کرد. شکل 

در این دهد. آمده را نشان میدستبا نتایج عددی به [29]آزمایشگاهی سلیگ 

را  0012المان چهارضلعی حوزه محاسباتی اطراف ایرفویل ناکا  10216حالت 

ضریب برا در زوایای حمله مختلف از تطبیق خوبی دهند. متوسط تشکیل می

 های آزمایشگاهی برخوردار است.با داده

روش اختلاف محدود مقدار دقیق گرادیان تابع هدف را نسبت به 

گذارد، به همین دلیل همواره از این رویکرد متغیرهای طراحی در اختیار می

 کندتغییرات کار میهای دیگر که بر مبنای بردار جهت اعتباربخشی به روش
 

 اعتبارسنجی حرکت پیچشی و معادلات الحاقی محاسباتی شرایط 1 جدول
Table 1 Computational conditions of validation for pitching motion and 

adjoint equations 

 وتر طول براساس(*) 

 اعتبارسنجی جریان با عدد رینولدز پایین محاسباتی شرایط 2 جدول
Table 2 Computational conditions of validation for flow with low 

Reynolds number 

 زاویه حمله متوسط )درجه( عدد رینولدز عدد ماخ

0.2 10000(*) -8.0 to 8.0 

 وتر طول براساس(*)

                                                                                                                                  
1 Pointwise (Pointwise, Inc, Texas, USA) 

عدد 

 ماخ
 عدد رینولدز

زاویه حمله 

 متوسط )درجه(

فرکانس 

 کاهیده

دامنه نوسانات 

 )درجه(

0.796 12.5E6(*) 0.0 0.202 1.01 
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گرادیان متوسط گیری شده تابع  7شود. شکل مانند روش الحاقی استفاده می

هدف را که به وسیله دو روش اختلاف محدود و الحاقی بر سطح ایرفویل ناکا 

64A010 50کند. در این حالت از محاسبه شده است با یکدیگر مقایسه می 

سازی هندسه استفاده شده است؛ بنابراین در این متغیر طراحی جهت گسسته

شود. با توجه به این نمودار نقطه مشاهده می 50شکل گرادیان مربوط به 

شود که روش الحاقی قابلیت بالایی در تعیین گرادیان تابع هدف دریافت می

 دارد.

 سازی ایرفویلبهینه -8-2

نتخاب شده است. سازی اجهت انجام بهینه 809در این بخش ایرفویل اس 

هایی با عدد ای است که به دفعات در جریانساختار این ایرفویل به گونه

 8رینولدز پایین استفاده شده و گزینه خوبی برای این تحقیق است. در شکل 

سلول مربعی نشان داده  52000شبکه نامنظم ایجاد شده اطراف ایرفویل با 

شده است. ناحیه نزدیک به سطح و پشت ایرفویل با توجه به جدایش متناوب 

های لایه مرزی از حساسیت بالایی برخوردار است. در این دو قسمت سلول

+𝑦ای که شرط بسیار کوچی ایجاد شده به گونه < بر سطح ایرفویل برقرار  1

 است.

 

 
Fig. 4 Computational grid around NACA64A010 nose 

 64A010شبکه محاسباتی اطراف دماغه ناکا   4شکل 

 
Fig. 5 Coefficient of lift in different angle of attacks, comparison of 

present simulation with experimental data 

 ضریب لیفت در زوایای حمله مختلف، مقایسه نتایج حاضر با داده های تجربی 5شکل 

 
Fig. 6 Time averaged lift coefficient in different angle of attacks, 

comparison of present simulation with experimental data 

های متوسط ضریب برا در زوایای حمله مختلف، مقایسه نتایج حاضر با داده 6شکل 

 تجربی

 
Fig. 7 Comparison of the drag gradients with respect to 50 design 

variables as obtained by the adjoint and finite differencing 

مقایسه گرادیان نیروی پسا حاصل از روش الحاقی و اختلاف محدود نسبت به  7شکل 

 متغیر طراحی 50

سازی نسبت ضرایب برا بر پسا به عنوان تابع هزینه انتخاب شده در این بهینه

متغیر طراحی نیز به منظور ایجاد تغییر در سطح ایرفویل استفاده و  22و از 

 ورده شده است.آ 3شرایط محاسباتی جریان در جدول 

نتایج مربوط به حل معادلات جریان بر هندسه پایه به همراه خصوصیات 

ارائه  4شود که در جدول هندسی آن که به عنوان حالت مرجع شناخته می

 شده است.

سازی های مختلف در فرایند بهینهبه منظور بررسی اثر اعمال محدودیت

یرند. جزئیات مربوط به هر گدو طرح متفاوت مورد تجزیه و تحلیل قرار می

آورده شده  5های هندسی انتخاب شده در جدول طرح به همراه محدودیت

 است.

از دو گونه محدودیت مختلف برای هدایت روند باز  5با توجه به جدول 

مربوط به  Aطراحی به سمت یک طرح بهینه استفاده شده است. طرح 

های دیگر آورده ه با نمونهسازی بدون اعمال محدودیت که برای مقایسبهینه

دو محدودیت هندسی بر مساحت و حداکثر ضخامت  Bشده است. در طرح 

کننده حفظ پارامترهای هندسی شکل شوند که به نحوی تضمیناعمال می
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 اولیه است.

 سازی بدون اعمال محدودیتبخش اول: بهینه

ارائه  6در جدول  Aضرایب آیرودینامیکی و جزئیات هندسی طرح بهینه شده 

 شده است.

افزایش یافته که عدد قابل توجهی %238 نسبت ضرایب برا بر پسا حدود 

است، اما در کنار این افزایش، حداکثر ضخامت و مساحت ایرفویل نیز کاهش 

پیدا کرده است که در این صورت با گسترش ایرفویل در حالت سه بعدی 

 سازی، هندسه موردنهفضای داخلی آن کمتر از گذشته خواهد بود. در آن بهی
 

 

Fig. 8 Unstructured grid around S809 airfoil 
 809شبکه غیر منظم اطراف ایرفویل اس  8شکل 

 سازیبهینه محاسباتی شرایط 3 جدول
Table 3 Computational conditions of optimization 

عدد 

 ماخ
 عدد رینولدز

زاویه حمله 

 متوسط )درجه(

فرکانس 

 کاهیده

دامنه نوسانات 

 )درجه(

0.05 50000 0.0 0.202 1.01 
 

 

 809ضرایب آیرودینامیکی و مشخصات هندسی ایرفویل اس  4جدول 

Table 4 Aerodynamic coefficients and geometrical configurations of 

S809 airfoil 

 lC dC d/ClC نمونه

حداکثر 

 ضخامت

مساحت 
(2m) 

 0.123 0.21 15.4 0.026 0.4 هندسه پایه
 

 های مختلفهای اعمال شده در طرحمحدودیت 5جدول 
Table 5 constrained specifications of different models 

 Bطرح  Aطرح  محدودیت

 = 0.123 اعمال نشده (2m)مساحت 

 = 0.21 اعمال نشده *حداکثر ضخامت

 شده براساس طول وتربعدبی* 
 

 Aضرایب آیرودینامیکی و مشخصات هندسی نمونه بهینه شده  6جدول

Table 6 Aerodynamic coefficients and geometrical configurations of 
optimized case A 

 lC dC d/ClC mC نمونه

حداکثر 

 ضخامت

مساحت 
(2m) 

 A 0.52 0.01 52 0.198 0.182 0.11طرح 
 

روند  9سازی را به طور کامل طی کرد. شکل مرحله از فرایند بهینه 14نظر 

ها در این فرایند را تغییرات متوسط ضرایب برا، پسا و همچنین نسبت آن

دهد. ضریب پسا به طور پیوسته یک سیر نزولی را طی کرده، به نشان می

کاهش داشته است. ضریب برا نیز  %61مرحله تا  14ای که در طول این گونه

به صورت صعودی تغییر وضعیت داده، اما پس از آن کاهش یافته  10تا مرحله 

است. با این وجود با توجه به کاهش چشمگیر ضریب پسا در این بازه نسبت 

سازی قرار گرفته افزایش این ضرایب که به عنوان تابع هدف در فرایند بهینه

 پیدا کرده است.

را در  Aوزیع عدد ماخ اطراف هندسه پایه و طرح بهینه شده ت 10شکل 

دو لحظه عبور از مبدا حرکت به سمت بالا و بالاترین دامنه نوسان نشان 

که در این پژوهش جریان به صورت مغشوش دهد. با توجه به اینمی

ای با دقت بالا در اطراف هندسه قرار گرفت، سازی شد و شبکهمدل

رفویل ناشی از جدایش متنواب جریان به خوبی قابل های پشت ایگردابه

شود که مشاهده است. از مقایسه نمونه پایه و طرح بهینه شده مشاهده می

ای کاملاَ تغییر یافته که توزیع عدد ماخ در سطوح بالا و پایین ایرفویل به گونه

 تر شده و ایندر سطح پایین ایرفویل دامنه مربوط به اعداد ماخ بالا کوچک

دهنده افزایش فشار در این ناحیه است. در سطح بالا نیز ناحیه مربوط نشان

به عدد ماخ بالا به سمت انتهای ایرفویل پیشروی کرده و ناحیه کم فشار 

 گستره بیشتری از این سطح را دربرگرفته است.

 های هندسیبخش دوم اعمال محدودیت

سازی های هندسی بر نتایج بهینهدر این قسمت اثر اعمال محدودیت

آورده شده  7در جدول  Bشود. بدین منظور نتایج مربوط به نمونه بررسی می

های شود هیچ کدام از مشخصههمان طور که از این جدول مشاهده می است.

به خوبی  Bاند؛ بنابراین نمونه هندسی از مقادیر هندسه پایه کمتر نشده

نسبت نیروی برا بر پسا خواص شکل اصلی را  %84توانسته همراه با افزایش 

سازی مربوط به نکته قابل توجه در مقایسه دو طرح بهینه نیز حفظ کند.

شود میزان افزایش نسبت برا بر پساست. همان طور که از جداول مشاهده می

برابر حالت اولیه شده، اما پس اعمال  3.4تقریباً  Aاین نسبت در طرح 

برابر کاهش یافته است. این امر  1.8نظر این افزایش به قیدهای هندسی مورد 

 سازی براساس تغییر شکل هندسه یک بازخورد طبیعی است، چرا که بهینه
 

 

Fig. 9 Averaged lift, drag and their ratio for each CFD evaluation 
during the optimization process 

 سازیها در هر مرحله از فرایند بهینهمتوسط ضرایب برا، پسا و نسبت آن 9شکل 
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Fig. 10 Mach distribution around Baseline Geometry and Optimized Case A in two transmission instances: passing upward from the starting point 

and the highest amplitude  

 بالاترین دامنه نوسان و در دو لحظه عبور از مبدا حرکت به سمت بالا Aتوزیع عدد ماخ در اطراف هندسه پایه و طرح بهینه شده  10شکل 

 Bضرایب آیرودینامیکی و مشخصات هندسی نمونه بهینه شده  7جدول 

Table 7 Aerodynamic coefficients and geometrical configurations of 

optimized case B 

 lC dC d/ClC نمونه

حداکثر 

 ضخامت

مساحت 
(2m) 

 B 0.645 0.023 28.4 0.12 0.123طرح 

گیرد و هر چه طراح به واسطه قیود هندسی از این تغییر شکل پایه صورت می

شود. سازی با افت در عملکرد مواجه میممانعت به عمل آورد فرایند بهینه

گام زمانی(  250دوره نوسان ) 10تغییرات نسبت ضرایب برا بر پسا در طول 

نشان داده شده است. متوسط این نوسانات نیز  11برای هر سه نمونه در شکل 

به صورت خط صاف در شکل قرار داده شده است. این نسبت در هر دو طرح 

 بهینه شده به طور قابل توجهی افزایش پیدا کرده است.

 12های بهینه شده همراه با هندسه پایه در شکل سه نهایی طرحهند

سازی هیچ نشان داده شده است. با توجه به شکل طول وتر در فرایند بهینه

تغییری نکرده و در هر دو طرح بهینه شده از انحنای سطح پایین ایرفویل 

سطح که گستره منطقه پرفشار در کاسته شده است. با این تغییر علاوه بر این

یابد، جدایش جریان نیز به تأخیر افتاده و در نهایت پایین ایرفویل افزایش می

سازی نمونه شود. البته برای درک بهتر روند بهینهمتوسط نیروی برا بیشتر می

A گونه قید هندسی اعمال گزینه بهتری است، چرا که در این حالت هیچ

یت ادامه یافته است. نکته سازی بدون محدودنشده و در نتیجه فرایند بهینه

مربوط به نیمه دوم ایرفویل است.  Aدیگر در هندسه بهینه شده طرح 

ضخامت ایرفویل در انتهای آن اندکی افزایش یافته که این امر سبب 

های تشکیل شده در پشت جسم و در نتیجه کاهش تر شدن گردابهکوچک

 نیروی پساست.

 گیریبندی و نتیجهجمع -8-3

اله ایرفویل نوسانی با حرکت پیچش خالص در جریان مغشوش با در این مق

 عدد رینولدز پایین مورد تجزیه و تحلیل قرار گرفت و با استفاده از روش 
 

 
Fig. 11 Lift to drag ratio variation in 10 complete pitching cycles for all 

three cases 

 دوره نوسان برای هر سه نمونه 10تغییرات نسبت ضرایب برا بر پسا در طول  11شکل 
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Fig. 12 Comparison of the baseline geometry with final optimized 

shapes of cases A and B 

 Bو  Aهای سازی نمونهمقایسه هندسه پایه با شکل نهایی حاصل از بهینه 12شکل 

سازی ایرفویل اعتبارسنجی نتایج توسط شبیه سازی شد.بهینهالحاقی پیوسته 

های های تجربی و بررسی گرادیاندر جریان پیچشی خالص و مقایسه با داده

سازی است ترین قسمت در فرایند بهینهحاصل از معادلات الحاقی که مهم

𝑚𝑎سازی ایرفویل از جریانی با صورت پذیرفت. برای شبیه = 𝑅𝑒و  0.05 =

استفاده شد. با توجه به خصوصیات جریان و نوسانات به وجود آمده  50000

ناشی از سرعت پایین از حل کامل معادلات ناویر استوکس به همراه مدل 

درجه و  1.01توربولانسی مناسب استفاده شد. ایرفویل مورد نظر با دامنه 

ای هحول مرکز با بیشینه ضخامت نوسان کرده به گون 0.202فرکانس کاهیده 

برای ارزیابی دقت و کارایی گام زمانی طی کرد.  250دوره کامل را طی  10که 

سازی مورد نظر در ابتدا بدون در نظر گرفتن معادلات الحاقی مسئله بهینه

های گونه محدودیت بررسی شده، سپس نتایج مربوط به اعمال محدودیتهیچ

گونه بدون هیچسازی هندسی متنوع ارائه شد. در طرح اول که بهینه

افزایش یافت که  %238محدودیتی انجام گرفت نسبت ضرایب برا بر پسا تا 

های هندسی عدد قابل توجهی است، سپس در حالت دوم با اعمال محدودیت

کاهش پیدا کرد که  %84بر حداکثر ضخامت و مساحت ایرفویل این عدد تا 

 جسام نوسانی است.سازی ادهنده کارایی بالای روش الحاقی در بهینهنشان
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