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 :چکیده

 
کند و در ارزیابی اثر کننده در فرآیند طراحی و تحلیل عملکرد کمپرسااورهای محوری ای ا می، نقشاای تعیی پره  سااازی هندساا پارامتری

دساتیابی ب  تعاد  میان تعداد پارامترهای هندسای و ح د د ت .  ها، جایگاهی کلیدی داردخطاهای سااختی بر عملکرد آیرودینامیکی پره
. با توج  ب   وجود دارددر آیرودینامیک  ساازی هندسای  های مختل ی برای پارامتریروش.  شاودبازتولید ساطو،، االشای اسااسای محساوب می

ضام  درنرر   های کمپرساور محوریپرهدر   ساازیی پارامتریهاای جامع از کارایی ای  روشتاکنون مقایسا  های صاور  گرفت ،بررسای
های مطر، شاامل برازش منحنی، تابع انتقا  کلا  و پیکره،  در ای  پژوهش، روش  .صاور  نگرفت  اساتهای سااختی   طعیتگرفت  عدم

ل منرور ارزیابی د یق، دو نوع ایرفویاند. ب سااازی شاادهتشااریو و پیاده  ،و روش لانگ ه ، تجزی  مقادیر من رد-مقاطع پارامتری، هیکس
های مبتنی بر  روش اگرا دهد سااازی شاادند. نتایا نشااان میها پارامتریمحوری با اساات اده از ای  روش رهایکمپرسااو متداو  در پره

  ، سااازی آسااانو پیاده پارامترهای فیزیکی صااریو  از اساات ادهروش لانگ با اما دهند،  برازش منحنی د ت بازتولید بساایار بالایی ارا   می
های  سااازی، عملکرد روشمنرور انتخاب بهتری  روش پارامتریب کمپرسااورهای محوری دارد.  سااازی پرهپارامتری بولی در   ابل  عملکرد

یت تولید انحرافا  هندسای بررسای و مقایسا  شاده  لمذکور با معیارهای مختل ی مانند د ت بازتولید هندسا ، تعداد و نوع پارامترها،  اب
 آورد.فراهم می را در کاربردهای مختلفمناسب  است. ای  بررسی امکان شناسایی روش  
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Abstract:  

Geometry parameterization plays a significant role in axial compressor design and optimization. It also could be 

utilized to model geometric deviations. It’s necessary to use the minimum set of variables to parameterize the 

geometry, while maintaining acceptable accuracy. In this paper, several widely used parameterization methods in the 
field of aerodynamics are implemented and compared in the context of  axial compressor  blades. Common curve-

fitting methods, class/shape function transformation, parameteric sections, Hicks-Henne, and singular value 

decomposition are presented and  discussed. Additionally, the Lange method, a commonly used parameterization 
approach in compressor blade airfoils, is addressed. To assess the efficiency and effectiveness of these methods, two 

transonic compressor blade airfoils were parameterized and compared. The results have shown that the curve-fitting 

methods  exhibits the lowest error. Given that the Lange method relies on explicit variables and provides reasonable 
accuracy at the leading and trailing edge, it is a reliable choice for turbomachinery design. There is no globally optimal 

method, since the best choice varies depending on the number of parameters, the geometry of interest, and the type 

of the problem being considered. To facilitate decision-making, the methods were compared and ranked based on key 

criteria, enabling the suitable choice to be made. 
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 تاريخچه تحقیقات   مقدمه و  ـ ١
ساااازی عددی در حوزه آیرودینامیک، بر ارخ  طراحی و بهین 

، حل معادلا  تولید شبک ، سازی هندس پارامتریاهار رک  اساسی 

فرآیناد بهینا  و  اساااات.  سااااازیجریاان  میاان،   اساااتوار  در ای  

سااازی هندساا  نقشاای بنیادی  در فرآیندهای طراحی و پارامتری

ها نساابت ب  خطاهای ساااخت ای ا ارزیابی حساااساایت توربوماشاای 

ای  مرحلا  نا  تنهاا امکاان تنریم د یق متغیرهاای طراحی    .کنادمی

بلک  بساتر  ،ساازدبهین  را میسار می هایهندسا جهت دساتیابی ب  

ها و انحرافا  هندسای ناشای  طعیتساازی اثر عدملازم را برای مد 

 .آورداز فرآیند ساخت فراهم می

آیرودینامیک  ساازی در های مختلف پارامتریگیری از روشبهره

ها با هدف مدیریت فضااای طراحی صااور  طراحی توربوماشاای و 

هاای پیییاده با  ، تبادیال هنادسااا هااروشگیرد. هادف از ای   می

ای محادود از متغیرهاای کنترلی اسااات کا  منجر با  کااهش  مجموعا 

گردد. از ای  رو، می  اعما  خطاهای سااختیابعاد فضاای جساتجو و 

تری  بازنمایی انتخاب روشای ک  بتواند با کمتری  تعداد متغیر، د یق

 .]1[-]2[  برخوردار است بالایی  را ارا   دهد، از اهمیت  از هندس

های ( در یک پژوهش مروری، انواع روش2۰2۵) ]3[لا ر و آنسال

،  1اساااپلای -ساااازی در آیرودینامیک شاااامل بیپرکاربرد پارامتری

و ساااایر   4ه -، هیکس3، تاابع انتقاا  کلا  و پیکره2ساااطو، بزیا 

ها را در و کاربرد آن معرفی و بررسااای کردند های متاداو  راتکنیاک

در ای  . سااازی کردندخلاصاا  سااازی آیرودینامیکیطراحی و بهین 

ارا    سازی راپژوهش، نویسندگان همینی  یک روش نوی  پارامتری

ایرفویال باا روش دادناد را در مسااااا ال برازش  هاای و عملکرد آن 

 . مقایس  کردند دیگر

های ، انواع روشدیگر  در یک پژوهش مروری ]1[(2۰1۵) مساترز

اساپلای ، ساطو، -ساازی در آیرودینامیک شاامل بیپرکاربرد پارامتری

هاای ه  و تحلیال ملل ا -بزیا ، تاابع انتقاا  کلا  و پیکره، هیکس

روش ماعارفای را  ۵اصااالای ایا   عامالاکارد  تاقاریااب  و  در  را    1۰64هااا 

برای   ،با اساتناد ب  نتایا حاصال از ای  مطالع  د.آزمایش کر ایرفویل،

 
1 B-Spline 
2 Bezier 
3 Class/Shape Function (CST) 

های بانک داده با د ت مناساب تقریب زده درصاد از ایرفویل  8۰آنک   

 .است متغیر طراحی ضروری  2۵شوند، انتخاب حدا ل  

های با اسااات اده از روش  ]2[ در پژوهشااای دیگر  (2۰17) مساااترز 

و باا حال   هکرد هاا را پاارامتریساااازی ماذکور، ابتادا ایرفویالپاارامتری

با  ضااارایاب  دساااتیاابی  باا  را  عملکرد هر روش  عاددی جریاان، 

مشاااهده   در ای  پژوهش نیز. آزمایش کرد آیرودینامیکی برآ و پسااا

اطمینان،  ک  برای دستیابی ب  ضرایب آیرودینامیکی د یق و  ابل شد

 .  است متغیر طراحی ضروری 66تا   38انتخاب  

دیگر  (2۰18)  ژانااگ مروری  پژوهش  یااک  هااای  روش  ،]4[در 

در ای  . معرفی و بررسااای کرد ساااازی در آیرودیناامیاک راپارامتری

اسااپلای ، تابع انتقا  کلا  و پیکره، سااطو،  -های بیپژوهش روش

ارا ا  و مقاایسااا    هاای اصااالیه  و تحلیال ملل ا -پاارامتری، هیکس

عنوان بهتری   هاای اصااالی با و درنهاایات روش تحلیال ملل ا  شااادناد

نیز در پژوهش خود، مقایس     ]۵[(2۰1۰)اسپرادکل  .انتخاب شد روش

اساااپلای ،  -ساااازی در آیرودینامیک شاااامل بیهای پارامتریروش

ه ، ساطو، پارامتری و تابع انتقا  کلا  -منحنی فرگوسا ، هیکس

ساااازی بر هاای پاارامتریدر ای  پژوهش روش.  انجاام داد و پیکره را

تا طرا، بر اسااا  نیاز  بندی شاادندرتب  اسااا  معیارهای مختلف

 د. انتخاب کن ها راخود، یکی از روش

سااازی ب  های مرسااوم در توربوماشاای ، پارامترییکی از روش

- 2۰23)کمک توزیع ضااخامت و توزیع انحنای ایرفویل اساات. وانگ

های ی بررسای اثر نامشاخ ا در اند پژوهشای ک  در زمین   (2۰22

، برای  ]6-7[ساااختی بر عملکرد کمپرسااور محوری انجام داده اساات

 . کردپره کمپرسور از ای  روش است اده  پارامتری کردن هندس 

پره  متداو  در  سااازیهای معروف پارامتریروش لانگ یکی از روش

  شااود. می پارامتر بیان  14 پره با  و در ای  روش اساات کمپرسااورها

سانجی و از ای  روش برای حسااسایت  [8](  2۰23پروتس و همکاران )

برداری بر های سااختی و اساتهلاح حی  بهرهبررسای اثر نامشاخ ا 

 . است اده کردند عملکرد کمپرسور

های یک  ساااازی پرهدر پژوهش خود ب  بهینا   ]9[(2۰23)  وانگ

در ای  پژوهش صااارفاز از اناد پارامتر  .  پرداخت کمپرساااور محوری

4 Hicks-Henne 
5 Singular Value Decomposition (SVD) 
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هندسای سااده شاامل طو  وتر، زاوی  ورودی پره، بیشاین  ضاخامت و 

  ]1۰[(2۰22)  ژانگ.  اساات اده شااد زاوی  ن ااب برای بیان هندساا 

هاای یاک کمپرساااور محوری را تحات تا ثیر  طعیات عملکرد پرهعادم

او   د. رار دا مورد ارزیاابی  2و لبا  فرار  1تغییرا  هنادسااای لبا  حملا 

 . بیان کرد هندس  لب  حمل  و فرار را با دو پارامتر هندسی

های هندساای اثر انحرافا  پارامتر،  ]11[(2۰22) لطافی و مجدما

ماانناد ضاااخاامات و زاویا  پره را بر عملکرد یاک کمپرساااور جریاان 

پژوهش خود اثر  در  ]12[(2۰17) علیگودرز  .بررساای کردند شااعاعی

انحرافا  هندساای ایجادشااده در فرآیند ساااخت، نریر ضااخامت 

بیشاااینا ، طو  وتر و ارت ااع پره را بر باازده یاک توربی  محوری باا 

، در ]13 [(2۰24صااد ی و داوری ) . .بررسای کرد بعدیهای یکمد 

ساازی  ی تجربی آکوساتیک یک توربی  باد، از روش پارامتریمطالع 

CST   برای تولید هندساا  اساات اده کردند. هندساا  مورد مطالع  در

اسااات ک  مجذور مربعا  خطای روش  S834ای  پژوهش، ایرفویل 

CST  باشد.می  3−10برای بازتولید ای  ایرفویل برابر با 

های  طعیتدر پژوهشای، عدم،  ]41 [(2۰18)  آبراهام و همکاران 

پاارامتر   4کاارگیری نااساااا را باا با   37هنادسااای و عملکردی روتور

 لی  . رار دادناد هنادسااای )متمرکز بر لبا  حملا  پره( مورد بررسااای

سااازی کمپرسااور، ب  ای با موضااوع بهین در مساائل   ]۵1[(2۰1۵)

پرهبهیناا  ایرفویال  هناادساااا   همزماان  و شااارای   سااااازی  هاا 

پیاکاره پرداخاات عمالاکاردی و  کلا   انتاقااا   تااابع  روش  از  برای   و 

ایوانف و همکاران  . اساات اده کرد سااازی هندساا  ایرفویلپارامتری

در پژوهش خود، با اساات اده از الگوریتم ژنتیک و روش   ]61[(72۰1)

 محورعمودساااازی توربی  بادی  بهینا ب   تابع انتقاا  کلا  و پیکره

با  بهبودهاای   پرداختناد و باا نماایش کاارآماد هنادسااا  ایرفویال، 

از   ]71[(2۰21)  اناگ و ا یاژ  .یاافتناد توجهی در عملکرد دسااات اابال

برای طراحی بهین  یک کمپرسااور    3روش تغییر شااکل سااطو، آزاد

در   ]81[(2۰1۰). بساال و فلساایگاساات اده کردند محوری اندطبق 

های کمپرسااور با در نرر گرفت  سااازی پرهپژوهشاای با هدف بهین 

اساپلای   -های لانگ و بینویزهای ناشای از فرآیند سااخت، از روش

بهرهبرای پاارامتری هنادساااا  ایرفویال   یوانتیاان  .بردناد سااااازی 

 طعیت را برای اثر تغییر ضخامت سازی عدممسئل  کمی  ]91[(2۰23)

 
1 Leading Edge (LE) 
2 Trailing Edge (TE) 

-در ای  پژوهش از روش بی.  بررسااای کرد پره کمپرساااور محوری

یوان تیان  .اسات اده شاد های پرهساازی ایرفویلاساپلای  برای پارامتری

کامای    ]2۰[(2۰24) باررسااای  باا   دیاگار،  پاژوهشااای  سااااازی در 

های هندساای ناشاای از انحرافا  پارامترهای متعدد در  طعیتعدم

بزیا  و بیهاای منحنیاو روش.  پرداخات کمپرساااور محوری -هاای 

عنوان  گرفت؛ ب  کارسااازی ایرفویل پره ب اسااپلای  را برای پارامتری

ساااازی توزیع  نقطا  کنترلی منحنی بزی  برای پارامتری  24مثاا ، از 

 . است اده کرد انحنای ایرفویل

  ی ساااز ن یبه ندیدر فرآ  یسااازیپارامتر  یاتیح تیبا وجود اهم

 یسااخت، بررسا  یاز خطاها  یناشا یهاتی طععدم یابیو ارز  یهندسا

مختلف    یهاروش ییک  کارا دهدینشاااان م  یشااایپ  یهاپژوهش

متاداو  مورد اسااات ااده در   یهاالیارفویا  یبرا  یسااااازیپاارامتر

پژوهش   رو، ینشااده اساات. ازا یابیطور جامع ارزب   ها یتوربوماشاا

مختلف   یهااجاامع عملکرد و د ات روش  یحااضااار باا هادف بررسااا

با   ،یمحور  یکمپرساورها یهاهندسا  پره  دیدر بازتول  یساازیپارامتر

ب  همی  منرور    انجام شاده اسات.  ،یسااخت  یکردن اثر خطاهالحاظ

  د،ید ت بازتول یارهایبا مع  ساازی مذکورپارامتری یهاعملکرد روش

نوع پاارامترهاا   ،یساااازادهیادر پ  یلبا  حملا  و فرار، ساااادگ  یخطاا

  دی و امکان تول  یانحرافا  هندساا  دیبازتول تی(،  ابلیضاامن  /وی)صاار

 یبررسا  یشاده اسات. ا سا یو مقا یبررسا یوا ع  ریغ  یهاهندسا 

 .آوردیمختلف فراهم م یروش منتخب در کاربردها  ییامکان شناسا
 

  انواع خطاهای ساختیـ  ١ـ  ١

مرتب  بزرگی ب  شاش دسات  تقسایم بر اساا     سااختیخطاهای  

 مانند)  طع   مشاخ ا   و  اصالی ابعاد  در او ،خطاهای مرتب   شاوند.می

ممک  اسات   و دهندمی رخ( حمل   لب  شاعاع  یا ن اب زاوی  وتر، طو 

ناشاای از عدم د ت تاتی دسااتگاه فرز، گرفت  غیر د یق  طع  و یا 

  عنوان ب   خطاها ای  مقدار  .ساییدگی و فرسودگی تیغ  فرزکاری باشد

گیرد. باا متر  رار میمیلی  1تاا   1/۰ باازه در معمولاز  تجربی،   ااعاده  یاک

 هایتحلیل در را  اهمیت بیشاتری   او توج  ب  آنک  خطاهای مرتب  

  کافی د ت  از  باید هندسا   ساازیپارامتری  روش دارند،  آیرودینامیکی

 .باشد برخوردار هابیان آن  برای

3 Free-Form Deformation 



 

 ۵ 

  تعریف ماده  ریزسااختار مقیا  در ک   شاشام، و  پنجمخطاهای مرتب   

 بر توجهی ابل ت ثیر ک طوریب  ،دارند  کواکیبسایار  ابعاد  شاوند،می

 نخساات  دساات  اهار مقابل، در  ندارند.   طع   آیرودینامیکی  عملکرد

  . ]12[بااشاااناد  ملثر  آیرودیناامیکی  باازده  و سااایاا   جریاان بر  تواننادمی

طور اخت ااصای ب  انواع خطاهای سااختی  ب   DIN 4760  اساتاندارد

 .پردازدکاری شده میدر  طعا  ماشی 

از منرر شاااکال یااهری، خطااهاای سااااختااری با  اهاار گروه 

.  ( 1)شاکل شاوندتقسایم می تاب جز ی و پلّ  ،دارموج آفسات، اصالی

 را  سااطو  کل  و هسااتند  او   ها اغلب از نوع خطاهای مرتبآفساات

  دساات   در معمولاز دارموج  سااطو،.  کنندمی جاجاب   یکنواخت طورب 

 در غالبا  جز ی  تاب و پلّ .  گیرندمی   رار  سااوم یا  دوم  مرتب   خطاهای

 مشاترح ف ال در ارت اع  یا  شایب ک  زمانی  طع ، دو ات اا   محل

  جهات   دو  از  کااریمااشااای   همینی ،.  آینادمی  پادیاد  نادارد،  تطاابق

 عملیاا ،  حی   در  تیغا  تعویض  یاا  فرزکااری،  فرایناد  در و  ا   مخاالف،

 . ]2۰[روندمی شمارب   طع   روی بر پلّ  ایجاد علل  دیگر از

 

 
 

Figure 1. Visual classification of manufacturing 

errors(Adapted from [21]) 
 ( ]21[)برگرفت  از یبندی یاهری خطاهای ساختتقسیم  :1شکل 

 

  مورد مطالعه هایهندسهـ  2ـ  ١

ای  پژوهش،    هایهندس       ایرمورد مطالع  در  از    فویلشامل دو 

پره کمپرسور محوری هستند. نمون  آزمایش  از دو نمون   میانی    1اسپ  

های لفویباشد ک  در دست  ایرناسا می  37اسپ  میانی پره روتور  ،او 

MCA2  دارد طبقا   37روتور  . رار  از  محوری    یکی  کمپرسور 

میلادی در مرکز   197۰طبق  است ک  در اواخر ده     گذرصوتی هشت 

 
1 Span 

صور  آزمایشگاهی مورد تحقیقا  لو یس ناسا طراحی، ساخت  و ب 

 آزمون  رار گرفت. 

ب  دلیل کی یت بالا    37های روتورتجربی حاصل از آزمایش  هایداده

سرعت ب  یکی از مراجع اصلی برای ارزیابی  و مستندسازی د یق، ب 

روش اعتبارسنجی  جریانو  حوزه  در  عددی  گذرصوتی  های  های 

استاندارد    شیمامورد آز  کیب  عنوان    ای  نمون ،  رو   ی. از اتبدیل شد

ا ن]22-32[شودحوزه شناخت  می   یدر  نیز اسپ   .  آزمایش دوم  مون  

روتور  میانی می  از  محوری  کمپرسور  نمون باشد  یک  از  ک   ای 

شکل2)شکل .است  DCA  هایایرفویل و  نمون  3)(  ترتیب  ب    )  

,′𝑚مخت ا  )  ر دستگاهد  آزمایش او  و دوم را 𝜃  )  دهند. نمایش می 

 
Figure 2. NASA Rotor37 mid-span airfoil 

 ناسا  37ایرفویل اسپ  میانی روتور :2شکل 
 

 
Figure 3. Transonic compressor blade mid-span airfoil 

 ایرفویل اسپ  میانی پره کمپرسور گذرصوتی  :3شکل 

2 Multiple Circular Arc 
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ریروش  -  2 تـ ارامـ پـ ای  ويـ   ســـازی  هـ روـ در  ايـ
 آيرودينامیک

جاب ساده هندس ،  یک  شکل  تغییر  برای  شیوه  جایی  تری  

تنها شمار  مستقیم مخت ا  نقاط روی سطو آن است. اما ای  روش ن 

دهد، بلک  ممک   متغیرهای مسئل  را ب  شکل نامطلوبی افزایش می

های تیز و ناپیوستگی  منجر شود. انی   است ب  ایجاد سطوحی با لب 

رو ساخت  و حتی در  های جدی روب سازی را با االشسطوحی مد 

ناممک  می را  آن  روشمواردی  دلیل،  همی   ب   متنوعی  کند.  های 

سازی هندس  در علم آیرودینامیک توسع  یافت  است  برای پارامتری

 . بندی نمودتوان آنها را بر اسا  معیارهای گوناگونی طبق ک  می

ا  ی ک یدر   دست روش  ها،یبنددست     یاز  دو  در    ر ییتغ  ی ها 

م   2هندس    دیتول  و  1هندس  روش  .]1-2[رندیگی رار    رییتغ  یهادر 

شکل    ،یکنترل  یپارامترهاوجود دارد و     یپا  یهندس   کیهندس ،  

تغ   یاول روش  اما  دهندیم  رییرا  پارامترها  دیتول  یهادر    ی هندس ، 

  گر، ید ی بنددست  کی . در کنندیم دیهندس  را تول مازی مستق یکنترل

  ی کرد. در برخ  میپارامترها تقس  تیها را بر حسب ماهروش  توانیم

دارند؛    ی مشخ   ی ک یزیف  ی معنا  ،در مسئل   لیدخ   یها پارامترهاروش

برا3ویصر  یرهایمتغ زوا  ی.  خروج  یایمثا   و  و  ورود  وتر  طو    ،

جنس پارامترها هستند. در مقابل اما    یاز ا لیرفویا  ن یشیضخامت ب

پارامترهاروش  یبرخ از  م   ییها  معنا  کنندیاست اده    ی ک ی زیف  یک  

  رها یهستند ک  با   د کاهش تعداد متغ  یاضیر  تیکم  یندارند و نوع

متشده  فیتعر ادام ،    .4ی ضمن  ی رهایغاند؛  روشمهمدر  های  تری  

 . اندی ایرفویل معرفی شدهپارامتری کردن هندس 
 

 برازش منحنیـ  ١ـ  2

  برای   حا  ملثر   یمتداو ، پرکاربرد و در ع  یهااز روش  یک ی

اسازی  یپارامتر منحن  ،یلرفویسطو  است.    سطوب     یبرازش 

  توانی را م  بِزی   و  ۵نِربز،  اسپلای -بی،  اسپلای همیون    ییهایمنحن

برازش    لیرفویا  ینیی و پا  ییبا د ت مورد نرر ب  سطو بالا  ی ب  راحت

رس  هراند  ا  دنیکرد.  ممک   بالا  د ت  نقاط    ازمند ین  ست ب   تعداد 

   باشد. یادیبرازش( ز ی)پارامترهایکنترل

 
1 Deformative methods  
2 Constructive methods  
3 Explicit variables 
4 Implicit variables 

تعدادی اندجمل   اسپلای  منحنی شامل  در  یک  ک   است  ای 

گره  مت ل شده  6تعدادی  هم  از  ب   معمولاز  منحنی  نوع  ای   در  اند. 

ها علاوه بر  شود و در گره)مکعبی( است اده می  3ای مرتب اندجمل 

اعما    نیز  طرفی   دوم  مشتق  و  شیب  تساوی  شرط  ات ا ،  شرط 

میانمی ب   شود.  نسبت  محسوسی  مزیت  اسپلای   کمک  ب   یابی 

داایاندجمل  کمتر  بسیار  و  دارد  بالا  مرتب   نوسانا  های  ار 

 . ]42-62[شودمی (4)شکل  ی راناپدیدهناخواست  یا 

 
Figure 4. Spline curve and Runge’s phenomenon in high-

order polynomial interpolation 

 ای مرتب  بالا اندجمل   میانیابی با ی رانا درمنحنی اسپلای  و پدیده :4شکل 
 

با بهره-بی پای ،  اسپلای   یا  از اندجمل اسپلای   های  ایگیری 

)برن کنترلی، می7اشتی  پای   نقاط  تعدادی  و  را (  اسپلای   هر  تواند 

روی   الزاماز  کنترلی  نقاط  فرمت،  ای   در  کند.  بازتولید  و  بازنویسی 

گیرند و برای گذراندن نقاطی خاص از منحنی، لازم  منحنی  رار نمی

مرتب    اندازه  )ب   گره  خاصی  تعداد  صور   ب   نقط   آن  است 

دراندجمل  شود.  اعما   تکراری  پای (  بی(  ۵شکل) ای  - منحنی 

های ابتدا و  )مکعبی( با هشت نقط  کنترلی، گره  سپلای  مرتب  اهارا

شود. در  های داخلی )توزیع یکنواخت( دیده میانتهای تکراری و گره

 . اندنمایش داده شده سمت پایینی شکل نیز توابع پای  مرتب  اهار 

5 NURBS 
6 knot 
7 Bernstein Polynomials 
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Figure 5. Fourth-order B-spline: control points and 

corresponding knots (top) and basis functions (bottom) 

(Adapted from [26])   

های متنایر )بالا( و توابع  اسپلای  مرتب  اهار؛ نقاط کنترلی و گره _بی :۵شکل 
 ( ]26[)برگرفت  از مرجع  پای  )پایی (

 

 

  𝑁𝑖,𝑘تابع پای     𝑛توان ب  کمک  را می  𝑋(𝑢)صور  ریاضی، منحنی  ب 

𝑘از مرتب   < 𝑛    و𝑛   نقط  کنترلی𝑃𝑖   :تقریب زد 

(1) 
1

,
0

( ) ( )
n

ii k
i

X u N u P
−

=

= 

𝑘اگر   = 𝑛 − عنوان   1 تحت  حاصل  منحنی  بزی     باشد،  منحنی 

شود. هر در درج  توابع پای  کمتر باشد، اثر نقاط کنترلی شناخت  می

نوع خاصی از اسپلای  پای  با نام اسپلای       .]1[ودتر خواهد بموضعی

، نیز توسع  داده شده است ک  ت او   ی)نربز(پای  غیر یکنواخت منطق

باشد.  اساسی آن با نوع ابتدایی، وزن دادن ب  هریک از توابع پای  می

ای  امر هراند انعطاف پذیری نربز را نسبت ب  اسپلای  پای  افزایش  

میمی افزایش  را  برازش  پارامترهای  اما  جهت  دهد  ای   از  و  دهد 

 مطلوب نیست.

سازی ایرفویل های برازش منحنی در پارامتریاست اده از روش

عمدتاز ب  صور  برازش دو منحنی جداگان  ب  سطو، پایینی و بالایی  

ی حمل  و ها، لب های توربوماشی است. در برخی موارد مخ وصاز پره 

می بیان  بیضی  یک  با  و  شده  استثنا  منحنی  از  نقاط  فرار  و  شوند 

شود. ای  امر تعداد نقط   ها تعیی  میها و منحنیمماسی بی  بیضی

دهد زیرا برای در نرر  کنترلی مورد نیاز را تا حد زیادی کاهش می 

 
1 Boat-tail angle 

گرفت  لب  حمل  و فرار )ک  معمولاز انحنا و تغییرا  زیادی دارند(،  

 باید نقاط کنترلی نزدیک ای  دو  سمت را بیشتر کرد. 

 تابع انتقال کلاس و پیکرهـ 2ـ  2

پیکره و  کلا   انتقا   تابع  روش  (CST)  روش  تولید  از  های 

بار سا    اولی   ک   است  متغیرهای ضمنی  با  توس     2۰۰6هندس  

از    یعیوس   یبازه   دیتول  تیروش  ابل   یا.  ]72-92[کول ان معرفی شد

همانطور ک  دارد.    ریمتغ  ی ها را با است اده از تعداد محدود  لیرفویا

می(  6در شکل) اشکا    ریسا  دیتول  تیروش  ابلای   شود،  مشاهده 

 . دارد زیرا ن  بدن  هواپیمای و  مربع ی،رویدا  ایمانند هندس  ه  یهندس

ساخت    پیکرهبا است اده از توابع کلا  و    یمنحن  کیروش     یا  در

شکل    یهندس  و توابع شکل، انحنا  یمنحن  نوع  ، . توابع کلا شودیم

 ریاضی سطو بالایی و پایینی ایرفویل. رواب   کنندیرا اصلا، م  ی منحن

 : شودیم فیتعر ریب  صور  ز

(2) 1

2
( ) ( )

N

upper N upper upperC m S m m   = +  

(3) 1

2
( ) ( )

N

lower N lower lowerC m S m m   = +  

 شود:  صور  زیر تعریف میب  نیز و تابع کلا 

(4) 1 1 2

2
( ) ( ) .(1 )

N N N

NC m m m  = − 

و   𝜃∆پارامتر   فرار  لب   ′𝑚ضخامت  ∈ جهت    [0,1] در  مخت ا  

𝑁2و بدون بعد است. با  رار دادن    النهاری ن ف = 𝑁1و   1 = 0.5 

شوند. همانطور ک  های با لب  فرار تیز ایجاد میمنحنی های ایرفویل

کلا  های   𝑁2 و  𝑁1شود، با تغییر مقادیر  مشاهده می  (6شکل) در

ک    در صورتی  مثا   برای  ایجاد خواهد شد.  ها  هندس   از  مت اوتی 

𝑁1 = 𝑁2و    0.005 = باشد، یک شکل مربعی تولید خواهد   0.005

 شد. 

𝑆(𝑚′)تابع پیکره   ∈ برای تولید شکل صحیو ایرفویل تعریف    [0,1]

شود. کول ان ب  طور خاص برای منحنی های ایرفویل شکل، س   می

با است اده  𝑆(𝑚′)کند تا ب  صور  مستقیم پارامتر زیر را تعریف می 

 از رواب  زیر، محدود و کنتر  شود: 

(5) (0) 2 , (1) tan( )leS r S  = = + 

 شعاع لب  حمل  است.   𝑟𝑙𝑒و   1 ایقی -دُمزاوی   𝛽ک  در آن  
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کول ان   ب 𝑆(𝑚′) همینی   از  را  خطی  ترکیب  صور  

 اشتی  پیشنهاد کرد:  های برنایاندجمل 

(6) 
,

0

,

( ) ( ),

( ) ( ) (1 )

n

i i n

i

i n i

i n

S m a b m

n
b m m m

i

=

−

 =

 
  = − 

 


 

یابد،   بهبود  ایرفویل  حمل   لب   انحنای  تقریب  آنک   برای  کول ان 

می ارا    )راهکاری  راهکار شامل1LEMدهد  ای   ک   یک  افزودن    ( 

ای در  است. ای  جندجمل  ب  بس  فوق  ای و ضریب اضاف اندجمل 

  بلی اضاف  شده است.  س برابط  زیر ب  

(7) 0.5 0.5

, 1

0

( ) ( ) ( ) (1 )
n

n

i i n n

i

S m a b m a m m −

+

=

   = + − 

 روش مقاطع پارامتریـ  3ـ  2

پارامتر مقاطع  اخت ار  )  ی روش  توس  (PARSECب    ،

  ر یمتغ  11روش از     یدر ا.  ]3۰-13[شد  یمعرف  (1999-2۰۰۰ی)زکیسوب

ب     ریمتغ  11   یا  فیتعر  .شودیاست اده م  لیرفویا  انیب  یبرا  ویصر

را با   لیرفویا ییو بالا ینییانجام شده است ک  بتوان سطو پا  یاگون  

های  ( متغیر7شکل)  .کرد  ان یب  یااندجمل   6  یخط  بیترککمک  

 دهد.  نشان میبر روی ایرفویل روش مقاطع پارامتری را 

(8) 
6

( 0.5)
,

1

( ) ( ) i
iup low

i

Z m a m −

=

 = 

 

 
 
 

 
Figure 6. Geometries generated by the CST method(Adapted from [27-29]) 

 ( ]29-27[)برگرفت  از مراجع  CSTهای تولید شده با روش هندس   :۵شکل 

 

 
1 Leading Edge Modification 



 

 

 
Figure 7. Explicit variables for defining explicit airfoils in 

the PARSEC method(Adapted from [30]) 

  PARSECهای صریو در روش یو برای بیان ایرفویلمتغیرهای صر :7شکل 

 ( ]3۰[ مرجع )برگرفت  از

 
 

 هن-روش هیکسـ  4ـ  2

ای  روش از نوع تغییر هندس  است و ب  کمک تعریف تعدادی  

های جدید  اضاف  کردن آن ب  ایرفویل پای ، ایرفویل   و  1تابع برآمدگی 

افزا  برآمدگی  توابع.  ]23[سازدمی توابع    ف یتعر  ینوسیس  یشیبا 

 : شودیمحاسب  م ریطبق رابط  ز لیرفویهر سطو ا و شوندیم

(9) 
ln(0.5)

ln( )

0

sin ( )i i

n
t hinitial

i

i

a m  
=

 
= +  

 
 


 

ضخامت هر تابع را نشان    𝑡𝑖مکان بیشین  تابع ضرب  است و    ℎ𝑖ک   

شود ک  هر  متغیر تعریف می 3با  برآمدگیهر تابع دهد. بنابرای ، می

متغیر ای   از  کنند.ها میکدام  تغییر  یا  بهین  شوند  هدف   توانند  با 

𝑡𝑖مقدار ثابت    ]33[(2۰۰3و همکاران )   یوانکاهش متغیرها،   = را    4

 . ]31[ندصور  زیر درنرر گرفتب  ℎ𝑖همراه تابع  ب 

(10) 1
1 cos

2 1
i

i
h

n

  
= −   +   

مطالع برخی  شده در  گرفت   نرر  در  متغیر  س   هر  مسترزا     ]1[اند. 

ی زیر  بهتری  نتایا با رابط   NACA 0012ل  وینشان داد برای ایرف

 : ]1[شودحاصل می

(11) 
3

2 1
1

i

n i
t

n

− 
= + 

−  

 

 روش تجزيه مقادير منفردـ  5ـ  2

من رد مقادیر  تجزی   داده  (SVD)  روش  کاهش  تکنیک  یک   ،

نوعی فرآیند تجزی     ب  روشای   محبوب در یادگیری ماشی  است.  

مهم شناسایی  و  ماتریس  ملل  یک  میتری   انجام  را  آن    دهد. های 

پارامی برای  از ای  روش  نیز بهره گرفت.توان  ایرفویل   متری سازی 

پای  متعامد    2مدهای   استخراج  ابتدا  ،سازی ایرفویلمنرور پارامتریب 

ایرفویلبرای مجموع  از  پیش  آموزشیهای  ای  انجام  شده  تعیی   از 

ایرفویلشودمی سپس،  جدید  .  است اده  های  خطی  با  ترکیب    از از 

شوند. ای  روش ابتدا  میتولید  و بازسازی استخراج شده، مدهای پای 

  ]۵3[(2۰12)   کار گرفت  شد. سپس گوم ب   ]43[  ( 2۰1۰)  تو توس   

، 3های فوق بحرانی ای از ایرفویلبا است اده از ای  روش برای مجموع 

شکلی موثر تولید کند.  های فوق بحرانی دیگری را ب  توانست ایرفویل

تعداد   ]63[(2۰1۵)  پو  اگر  ک   داد  نشان  روش  ای   گسترش  با  نیز 

های آموزشی ب  اندازه کافی های موجود در مجموع  ایرفویلایرفویل

می باشد،  ایرفویلزیاد  از  وسیعی  طیف  روش توان  ای   توس   را  ها 

نیز بیان کرد ک  برای ب  دست آوردن    ]2[(2۰1۵)تولید کرد. مسترز  

ایرفویل باید  ایرفویل،  اولی   مدهای شکل  اشکا   عنوان  ب   ک   هایی 

تعداد   ک   دنشوو گسست     متعامدسازیای  گون   شوند، ب انتخاب می

ای  شرط ب  ای  معنی است    .یکسان باشد  ′𝑚  در راستای محورنقاط  

جهت  ها  مدک    در  باید  شوند 𝜃 فق   مخت ا   ساخت    .𝜃  

𝜃یابد ب  طوری ک   انتقا  می 𝜃̅های آموزشی حو   ایرفویل = 𝜃 −

𝜃̅    برای ساخت ماتریس𝑇 1[شوداست اده می[  : 

(12) 

1 1 1

1 2

2 2 2

1 2

1 2
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 
 
 
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1 Bump Function 2 Modes 

3 Supercritical 



 

 

  ′𝑚نقط  در راستای    𝑁ایرفویل آموزشی با تعداد    𝑀برای    𝑇ماتریس  

 𝑈، ب  س  ماتریس    SVDکمک روش  ب   𝑇  تولید شده است. ماتریس

،𝑉    و𝑆 1[شودتجزی  می[  : 

(13) . .T U S V= 

ستونب  ک   𝑉های  طوری  = [ 𝑉1.  𝑉2 .  ⋯ . 𝑉min(𝑛.𝑚)] بیانگر  ،

ایرفویل متعامد  های  ایرفویلمد  است.  آموزشی  جدید  های  های 

ساخت    شده  استخراج  مدهای  از  خطی  ترکیب  یک  ب ور  

 : ]1[شوندمی

(14) tei i
i

a v m  = + + 
 

𝑎𝑖  یانگر متغیرهای  طراحی و  ب𝜃𝑡𝑒  بیانگر ن ف ضحامت لب  فرار 

 ایرفویل است.  

ایجاد  ب  مستلزم  من رد،  مقادیر  تجزی   روش  یک  کارگیری 

ایرفویل از  تولید  ها اکتابخان  جامع  استخراج مودها و  برای  ست ک  

ها، کند. ای  ایرفویلهای هدف، نقشی حیاتی ای ا میمتعا ب ایرفویل 

 گیرند.  مورد است اده  رار می جهت توسع  فضای پارامتری

ای    در  پارامتری  فضای  ساخت  برای  استخراج  مودهای  ابل  تعداد 

های آموزشی موجود در هر کتابخان   روش، مستقیماز ب  تعداد ایرفویل

های آموزشی،  بستگی دارد؛ ب  عبار  دیگر، با افزایش تعداد ایرفویل 

تری برای استخراج و بازسازی مودها در دستر  خواهد  فضای وسیع

با است اده    استخراج شده، ایرفویل پای  و پنا مود او   (8شکل)بود.  

دهد.  های مورد است اده در ای  پژوهش را نشان میاز کتابخان  ایرفویل

ای  مودها پس از استخراج، جهت بازسازی ایرفویل هدف، از طریق 

 گیرند.ترکیب خطی مورد است اده  رار می

پارامتریروشـ    3 در های  هندسه  سازی 

 ها توربوماشین
هستند    کینام یرودآیدر    یخاص  یدست   ها یتوربوماش  یهاپره

اصل هدف  )و  آن  یک   اعما   بر    ایها  ممک   کار  حداکثر  استخراج( 

بازده  ا یس  انیجر هم   یبا  ب   است.  ادب   یمناسب  در    ا  یعلت 

ورود  یایزوا  رینر  ییپارامترها  ها یتوربوماش خروج  ین ب  و   یو 

ادب   ،دارد  تیاهم  برخورد   یزاو در    ک، ینامی رودآیمتداو     ا یاما 

   مورد بحث است. شتریحمل  ب  یمانند زاو ییپارامترها

تواند فروصوتی، ها وابست  ب  نوع توربوماشی  میجریان روی ای  پره

های هر رژیم است ک  ایرفویل   گذرصوتی و یا فراصوتی باشد. بدیهی

ها، جریان روی ای   جریان مت او  است. ب  علاوه ب  علت دوران پره

پیییدهایرفویل از  ها  و  است  آیرودینامیک  متعارف  مسا ل  از  تر 

شود. با توج  ای خاصی برای تشریو آن است اده میمخت ا  استوان 

توربوماشی  بالای  اهمیت  و  تکر شده  در صنعت،  ب  خ وصیا   ها 

 های پارامتری کردن خاصی نیز برای آنها ارا   شده است. روش

روش از  پارامترییکی  توربوماشی ،  در  مرسوم  ب   های  سازی 

ای  است. در  ایرفویل  توزیع انحنای  توزیع ضخامت و  روش،    کمک 

فرارپارامتر لب   و  حمل   لب   هندسی  و  های  بالایی  از سطو،  مجزا   ،

شوند و عموما شامل دو پارامتر برای ایجاد  پایینی ایرفویل تعیی  می

های مذکور برای اند  شکل است. در ای  روش، پارامترانحنای بیضوی

از پره، ب  تعریف میصور  دواسپ   ایرفویلبعدی  توس  شوند و  ها 

بعدی پره را ایجاد  های هادی ب  هم مت ل شده و شکل س منحنی

 کنند. می

 
Figure 8. Modes extracted by the Singular Value Decomposition(SVD) method 

 مودهای استخراج شده در روش تجزی  مقادیر من رد  :8شکل 
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 روش لانگـ  ١ـ 3

زمین   ( 2۰۰9-2۰1۰)  لانگ در  مهمی  تحقیقا   ی  ک  

،  ]73-83[  های ساختی کمپرسورها و اثر آن بر عملکرد دارد طعیتعدم

روشی از  پارامتریکی  معروف  ایرفویلهای  متداو   هاسازی  ی 

است. در ای  روش هر مقطع پره ) ایرفویل(  کمپرسورها را ارا   کرده

بیان می  14با   ( و  1پارامترهای روش لانگ در جدو )  .شودپارامتر 

 اند.( ارا   شده9شکل)

 
Table 1. Airfoil parameters in the Lange method 

 های ایرفویل در روش لانگ متغیر :  1جدو   
Parameter Symbol 

Axial and tangential position of the 

airfoil section 
𝑎𝑥. 𝑡𝑎𝑛 

Stagger angle 𝜆 

Chord length 𝑐 

Leading and Trailing edges thickness 𝑡𝐿𝐸 . 𝑡𝑇𝐸 
Position of leading and Trailing 

edges 
𝑝𝑜𝑠𝑡𝐿𝐸

.  𝑝𝑜𝑠𝑡𝑇𝐸
 

Maximum thickness and maximum 

camber 
𝑡𝑚𝑎𝑥 . 𝑤𝑚𝑎𝑥 

Position of maximum thickness and 

camber 
𝑝𝑜𝑠𝑡𝑚𝑎𝑥

.  𝑝𝑜𝑠𝑤𝑚𝑎𝑥
 

Leading and trailing edges angles 𝛽𝐿𝐸 .  𝛽𝑇𝐸 
 

 
Figure 9. Airfoil parameters in the Lange method(Adapted 

from [37]) 

 ( ]37[ مرجع )برگرفت  از ویل در روش لانگفپارامترهای ایر :9شکل 
 

ای    بی   بعدی    14از  س   مخت ا   ب   مربوط  پارامتر  دو  پارامتر، 

میلب  وتر  طو   و  ن ب  زاوی   دیگر،  پارامتر  دو  و  باشند.  حمل  

پارامترهای زاوی  ن ب و طو  وتر، پارامترهایی هستند ک  در فرآیند 

 
1 Particle Swarm Optimization 

است اده  استاتور  و  روتور  پره  طراحی  بخش  در  و  اولی   طراحی 

پارامتر مربوط    6پارامتر شامل    1۰با    بنابرای  پروفیل پره.   ]39[شوندمی

بیان    ب  توزیع ضخامت و اهار پارامتر مربوط ب  توزیع انحنای ایرفویل

 شود.  می
 

 ايجنت  ـ 4
پارامتری نتایا  بخش  ای   نمون در  مذکور سازی  آزمایش  های 

از   لانگ  روش  آنک   ب   توج   با  است.  شده  برای    1۰ارا    پارامتر 

سازی  د ت پارامتریکند،  پارامتری سازی هندس  ایرفویل است اده می

روش با  تمام  ب   1۰ها  همینی   است.  شده  مقایس   منرور  پارامتر 

ای  فرآیند با  سازی،  ش تعداد پارامتر بر د ت پارامتریبررسی اثر افزای

 است.   پارامتر نیز تکرار شده 12

از رابط  مجذور میانگی  مربعا  خطا ب  عنوان  در ای  پژوهش 

پارامتری در  روش  هر  د ت  مقایس   برای  هندس   معیاری  سازی 

انطباق د یق  سازی خطای مذکور و  جهت کمین   است اده شده است.

( 1ازدحام ترا   سازیبهین های ت ادفی )لگوریتما  ترکیب  از  ،هندسی

تندو  طعی شیب )روش  شد(  2تری   گرفت   دو  استه بهره  ترکیب   .

نقط  کمین  عمومی را  سازی مذکور، رسیدن ب  دست  الگوریتم بهنی 

  کند. های محلی جلوگیری میو از ب  دام افتادن در بهین   تضمی  کرده

ن در  هندس   د ت  اهمیت  ب   توج   لب  با  و جلوی سطو  احی   حمل  

ایرفویل رابط مکش  با  انجام    2با وزن    ( 16)  ، محاسب  خطا مطابق 

 . ]2[شده است

(15) 2

1

1
( )

N

i true

i

RMSE
N

 
=

= − 

(16) 
2 0.2

1 0.2

i

i

i

if m
w

if m

 
= 

 
 

( )1۰شکل  شکل  و  مقادیر  11(   )RSME   برای ترتیب  ب   را 

می  DCAو    MCAایرفویل   روشنشان  خطای  مقادیر  های  دهند. 

ایرفویل  پارامتری برای  کلی  ب   MCAسازی  درصد    16تا    14طور 

ل و برای  ویاست. همینی  برای هر دو ایرف  DCAبیشتر از ایرفویل  

سازی را کاهش  ها، افزایش تعداد پارامتر، خطای پارامتریتمام روش

تمامی برای  خطا  مقدار  کاهش  ای   اگرا   روشدهد.  یکسان  م  ها 

 درصد متغیر است.   6۰تا  6نیست و بی  

2 Steepest Descent Method 
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می  مشاهده  ک   خطایهمانطور  با   شود  مقایس   در  لانگ  روش 

است. اگرا  روش    کمتر  درصد  6۰تا    1۰  های برازش منحنیروش

دایره برای پارامتری کردن نواحی لب  حمل  و فرار است اده  لانگ از نیم

با د ت  ابل  بولی ای  نواحی را بازتولید کرده  کند، اما با ای  حا   می

ب    لازم  لااست.  روش  ک   است  در  نگ  تکر  صریو  پارامترهای  از 

کند  سازی هندس  است اده میمخت ا  توربوماشینی برای پارامتری

های  های توربوماشینی مانند پرهسازی آن را در نمون و ای  مهم، پیاده

 کند.  کمپرسور بسیار آسان می

ب با توج  ب  موارد فوق، نمی بهتری  روش  توان یک روش را  عنوان 

موارد کرد.  معرفی  تعداد   پارامتری سازی  مانند محدودیت  مختل ی 

در انتخاب    ایرفویل مورد نررپارامتر برای پارامتری سازی هندس  و  

ی فوق نیز گزاره  ]1[روش پارامتری سازی موثر هستند. پژوهش مسترز

 کند. را تایید می

( ایرفویل12شکل   )  MCA  روش کمک  ب   شده  تولید  های باز 

طور خاص د ت  دهد. همینی  ب را نشان می سازی مختلفپارامتری

دهد. های پارامتری سازی را در نواحی لب  حمل  و فرار نشان میروش

( نیز نحوه توزیع خطای پارامتری سازی را در طو  محور  13شکل ) 

ویژه در نواحی لب   ب  CST دهد. د ت پایی  روش نشان می ایرفویل

( و  14های ) حمل  و فرار در هر دو شکل  ابل مشاهده است. شکل

 دهند. نشان می DCA( نیز نتایا فوق را برای ایرفویل 1۵)

سازی لب   های برازش منحنی  ابلت بالایی در پارامتریاگرا  روش

فرآیند  یک  در  ک   داشت  د ت  باید  اما  دارند،  فرار  و  حمل  

ب پارامتری امکان  نرار ،  وجود  عدم  و  خودکار  آمدن  سازی  وجود 

هندس لب  تولید  و  تیز  ای   های  دارد.  وجود  فیزیکی  غیر  های 

های صریو، روش  درحالیست ک  روش لانگ ب  سبب وجود پارامتری

تولید هندس مطمئ  برای  فرآیند خودکار تری  های مختلف در یک 

 است.  

دهد ک  برای هر دو نمون  آزمایش، خطای  نتایا ب  وضو، نشان می

یابد. با توج   میزان  ابل توجهی در لب  فرار افزایش میب   CST روش  

Δ𝜃با تنریم    CST(، روش  3( و ) 2ب  رواب  ) = 𝑁2   و  0 = 0.5 

کند. درنتیج  افزایش خطا در ای  ناحی  دور  ای  ناحی  را بازتولید می

 از انترار نیست.  

با تعداد SVD روش  ،  MCAتر برای ایرفویل  با توج  ب  کتابخان  غنی

ایرفویل دارد.  ای   د ت بسیار خوبی در پارامتری کردن    پارامتر یکسان 

تعداد مودهای روش   افزایش  با  پارامتری سازی SVD همینی   در 

ایرفویل    DCAایرفویل   خلاف  هندس  MCAبر  بازتولید  د ت   ،

می روش  افزایش  درنتیج   ایرفویل    SVDیابد.  بازتولید   MCAدر 

 دارد. DCA عملکرد بهتری نسبت ب  

 
Figure 10. Comparison of parametrization method errors at 

the leading edge, trailing edge, and mid-section of the MCA 

airfoil 

سازی در لب  حمل ، لب  فرار و بخش  های پارامتری مقایس  خطای روش  :1۰شکل 

 MCAمیانی ایرفویل 

 
Figure 11. Comparison of parametrization method errors at 

the leading edge, trailing edge, and mid-section of the DCA 

airfoil 

سازی در لب  حمل ، لب  فرار و بخش  های پارامتری مقایس  خطای روش  :11شکل 
 DCAمیانی ایرفویل 

ک  پیش هیکسهمانطور  روش  بیان شد،  تغییر  -تر  روش  یک  ه ، 

هندس  است و با دریافت ایرفویل پای  ب  عنوان ورودی، ایرفویل جدید 

کند. درصورتی ک  ضرایب توابع برآمدگی  را با توابع برآمدگی ایجاد می

ص ر باشند، خروجی همان ایرفویل پای  است و در غیر ای  صور ،  

های  شوند. ای  روش برای اعما  خطاهای جدید ساخت  میایرفویل

 رود و امکان تولید  کار میساختی بر روی یک ایرفویل مشخص ب 
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Figure 12. MCA airfoil reconstructed using various 

parametrization methods 

 سازیهای پارامتری باز تولید شده ب  کمک روش  MCAایرفویل  :12شکل 
 مختلف 

 

 
Figure 13. Geometric errors in parametrized MCA airfoils 

 MCAشده های پارامتری خطای ایرفویل  :13شکل 

 
Figure 14. DCA airfoil reconstructed using various 

parametrization methods 
سازی های پارامتری باز تولید شده ب  کمک روش  DCAایرفویل  :14شکل 

 مختلف 
 

 
Figure 15. Geometric errors in parametrized MCA airfoils 

 DCAشده های پارامتری خطای ایرفویل  :1۵شکل 
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( تغییرا  اعما   16ایرفویل جدید در ای  روش، وجود ندارد. شکل )

نشان    DCAو    MCAه  برای دو ایرفویل  -شده توس  روش هیکس

 دهد.می

سازی مورد  های پارامتری( عملکرد روش2در ادام  در جدو  ) 

یکدیگر   با  و  بیان  مختلف  معیارهای  با  را  پژوهش  ای   در  است اده 

صور  عنوان مثا  خطای نواحی لب  حمل  و فرار ب  ب  کند.  مقایس  می

دهنده  ابلیت هر روش در بازتولید ای  مجزا ارا   شده است ک  نشان

نتایا ای  جدو  راهنمای خوبی در انتخاب بهتری  روش  نواحی است.  

می ارا    مشخص  هندس   و  مسئل   یک  برای  سازی  کند. پارامتری 

نوع هندس  و    بهتری  روش با توج  ب  معیارهایی مانند تعداد پارامتر،

طور کلی یک روش را  توان ب شود و نمیمسئل  مورد نرر انتخاب می

عنوان روش منتخب برای پارامتری سازی معرفی کرد. با توج  ب  ب 

انتخاب  روش  ابل  بهتری   جدو ،  ای   در  بررسی  مورد  معیارهای 

 است.  

 
Figure 16. Implementation of non-uniform thickness 

variations using the Hicks-Henne method 

 ه  -ضخامت غیر یکنواخت توس  روش هیکس  تغییراعما   :16شکل 

 گیرییجهنت  ـ 5

روش پژوهش  ای   پارامتریدر  در  های  هندس   سازی 

آیرودینامیک و توربوماشی  معرفی و برای دو نمون  آزمایش متداو   

  1۰در پره کمپرسورهای محوری اعما  شد. فرآیند پارامتری سازی با  

همینی   .  ها با یکدیگر مقایس  شدپارامتر انجام و د ت روش  12و  

هیکس ب -روش  اعما   ه   برای  هندس   تغییر  روش  یک  عنوان 

تغییرا  هندسی معرفی شد. نتایا مهم استخراج شده از ای  پژوهش  

 ب  شر، زیر است: 

 ریتحت ت ث مازیمساتق  ،ی مناسابساازیانتخاب روش پارامتر (1

های یت طععدم  یسااازیمساائل  )کم تیماه ل،یرفوینوع ا

تعداد پارامتر  رار   تی( و محدودیساااازن یبه ای  هندسااای

 ییمثاا ، روش لاناگ باا امکاان کنتر  پاارامترهاا  یبرا  دارد.

 یهاهندسا   دیمانع از تول  ن ،یشایب  یاون ضاخامت و انحنا

مساا ل   یروش برا   یا ل،یدل   یب  هم.  شاودیم یروا عیغ

 ن یدارد، گز ییبالا  تیهندساا  اهم  اعتبارک     یسااازن یبه

  ی با ارا    یبرازش منحن یهاروش  ،یاز طرف  است.  یمناسب

  ی اعماا  انحناا   تیاهنادسااا  و  اابل  دیاد ات بهتر در باازتول

انحرافاا     یبرخ  یساااازماد   ی اابال توجا ، برا یموضاااع

 تر است.مناسب  یساخت

ماذکور باا معیاارهاای د ات   هاای پاارامتری ساااازیروش (2

ساازی،  بازتولید، خطای لب  حمل  و فرار، ساادگی در پیاده

نوع پارامترها )صااریو/ ضاامنی(،  ابلیت بازتولید انحرافا   

مقایسا  و  های غیر وا عیهندسای و امکان تولید هندسا 

طور کامل ( ب 2مقایس  فوق در جدو  )  .اندبندی شدهرتب 

محققاان و   یبرا  یکاامل  یکا  راهنمااارا ا  شاااده اسااات  

 مناسب است.  یسازیپارامترطراحان در انتخاب روش

  12با     1۰هاای هنادسااای از  یش تعاداد پاارامترااگراا  افز (3

، درصد( ۵۰)در برخی موارد تا   شودخطا می  موجب کاهش

شاود. افزایش  اما همواره موجب کاهش اشامگیر خطا نمی

ایرفویال   برای   MCAتعاداد پاارامترهاای هنادسااای در 

  8و   7 مقدار خطا را  ب  ترتیب و اساپلای  SVDهای روش

 دهد.درصد کاهش می



 

 1۵ 

هاای برازش  ت با  روشباا آنکا  خطاای روش لاناگ نسااابا (4

درصاد بیشاتر اسات، اما با ارا   متغیرهای  6۰تا    1۰منحنی  

صااریو، امکان پارامتری سااازی راحت را فراهم کرده و از 

 کند. های غیر وا عی جلوگیری میوجود آمدن هندس ب 

، خطای پارامتری  (11شاااکل )و   (1۰شاااکل )با توج  ب   (۵

هاا باا توجا  با  برای تماام روش  MCA ساااازی ایرفویال  

  حتی   در برخی موارد، DCAانحنای بیشتر نسبت ایرفویل 

 درصد بیشتر است.  ۵۰تا 

بااSVD روش   (6 برابر  مربعاا  خطاای   باا مجاذورمیاانگی  

0/42 × 0/45 و  10−4 × کمتری  خطاا  رادیاان،    10−4

ایرفویال   کردن  در پاارامتری  باا   MCAرا  بزیا   روش  و 

0/27مجاذورمیاانگی  مربعاا  خطاای برابر باا   ×  و  10−4

0/40 × پاارامتری    رادیاان،  10−4 در  را  کمتری  خطاا 

 ارا   کرده است.  DCA کردن ایرفویل 

  وش ر  کیابا  عنوان  (  Hicks-Henne)  ه -کسیروش ه (7

 یساازدر مد ( Deformative Methodsهندسا  ) رییتغ

 را دارد ک  هندسا  مبنا را با تیمز   یا  ،یانحرافا  هندسا

وجود    لیابا  دل  روش   ی. در اکنادیح د م  کاامالد ات  

 دیاباازتول  یلازم برا  یهنادسااا  یپاارامترهاا،   یاهنادسااا  پاا

  ی پارامترها یشاده و مد  صارفاز بر رو  ذفح  یهندسا  پا

 .و انحرافا  تمرکز دارد را ییمربوط ب  تغ
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