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Improvement of aerodynamic coefficients of the airfoil with free form deformation 
with the aid of Artificial Neural Networks and Genetic Algorithm 
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ABSTRACT:  With the advent of morphing airfoils, the aerodynamics of wind turbines and wings 
underwent many changes. In this study, the aerodynamic coefficients of morphing airfoil based on NACA 
0015 are optimized in the range of Reynolds number 105 to 106 and the angle of attack 0 to 12 degrees 
using Artificial Neural Network (ANN) and Genetic Algorithm (GA). First, the airfoils were created 
in MATLAB software by random control points and mesh generated in Gambit software, then in two-
dimensional Ansys software were simulated. The simulation results, including lift and drag coefficients, 
separation point and pressure center, with control points were used to train the Artificial Neural Network 
(ANN). The trained function is given as an input function to the Genetic Algorithm (GA) to optimize 
the desired coefficients.Lift coefficient, center of pressure, separation point and lift to drag ratio were 
optimized as a single objective, In single-objective optimization, the lift coefficient was increased by 
18% using the morphing airfoil. Also, the lift coefficient and the center of pressure, the lift coefficient 
and the drag coefficient were optimized as the dual-objectives optimization. In the optimization of the 
dual objectives, lift and drag coefficients were controlled by 0.8 and 0.03, respectively, by the morphing 
airfoils.
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1. INTRODUCTION
The use of smart materials in airfoil manufacturing has 

caused a significant change in wings and wind turbines. 
Smart materials are a group of unique materials that undergo 
significant deformation under conditions such as electric 
field, magnetic field, and thermal field. Materials that deform 
under an electric field are known as piezoelectrics.

Gardner et al. [1] optimized the airfoil using genetic 
algorithms and X-Foil software, and they used the Bezier 
curve to generate the airfoil geometry. Research results 
show that by optimizing the airfoil’s velocity distribution, 
the airfoil’s best possibl=e aerodynamics can be achieved. 
Lee et al. [2] showed that the airfoil’s trailing edge wing in 
aerodynamically active mode could reduce the airfoil forces. 
Numerical and laboratory results indicate the feasibility 
of using morphing wings to reduce the load on the wings. 
Gaspari and Ricci [3] optimized the 3D morphing airfoil for 
a commercial aircraft. They pursued optimization using the 
genetic algorithm method in a multi-objective manner. By 
minimizing the amount of drag coefficient, they were able to 
reduce it by about 6%.

Weishuang et al. [4] optimized the morphing wing at the 
end edge of the airfoil. The results showed an 8% increase in 
the ratio of lift to drag. Stall angle also increased by 1.3%. 

Wen et al. [5] used the back propagation genetic algorithm 
to optimize wind turbine airfoil. Bessel curve features and 
1446 layers were used to train the neural network. The results 
show a 71% increase in the maximum lift coefficient. The 
maximum lift coefficient and the lift to drag for the optimal 
airfoil were 1.8 and 96, respectively. Ma et al. [6] optimized 
the Darius wind turbine blade’s geometry to increase the 
power coefficient by a genetic algorithm. The turbine is 
simulated with NACA 0018 airfoil with three different rotor 
diameters in three dimensions. The results show an increase 
in the turbine power coefficient for the tip speed ratio of 0.4 to 
1.5, the largest increase in the tip speed ratio of 0.9 to 26.82% 
occurred.

2. COMPUTATIONAL SETUP
Optimization of the wind turbine’s airfoil as an input 

variable requires a function to produce a smooth and 
continuous surface for the airfoil. The morphing airfoil 
variates in the direction of the airfoil thickness by 20% of 
the airfoil’s total thickness. For each of the airfoil surfaces, 
4 points were selected as control points to produce the airfoil 
surface. 2 control points are located at the leading and trailing 
edge of the airfoil, and 2 points create the main variations in 
the shape of the airfoil. Fig. 1 shows the variation range of 
upper and lower bands of the morphing airfoils. 
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Calculation of equation solved by Ansys Fluent 19 
software. The flow governing of problem is turbulent, 
steady-state and incompressible, and the k-ω SST turbulence 
approach has been used to solve the turbulent flow. The 
problem is solved by Pressure based method using coupled 
algorithm, and all discretizations are of second order. In 
SIMPLE method, the momentum and pressure equations are 
solved separately, and the convergence is relatively slow. In 
contrast, the coupled method explicitly solves these equations 
and has a high convergence speed.

The lift coefficient of the present study at Reynolds 106 
flow has been compared and validated in terms of different 
attack angles with the laboratory research of Rethmel et al. 
[7] in Fig. 2. The average error in the validation coefficient 
is 7.3%.

3. OPTIMIZATION
First, the control points that produce the airfoils’ shape are 

generated by the Bezier curve in MATLAB and then sent to 
Gambit to draw the airfoil and its meshing. In the next step, 
airfoils are sent to Ansys software for simulation. The outputs 

of Ansys, which are the power coefficient, are sent to the 
artificial neural network in MATLAB, and the control points 
to be trained in the artificial neural network. The trained 
neural network is given as a function to the genetic algorithm 
to optimize and control the aerodynamic coefficients, the 
center of pressure, the separation point, and related control 
points. The genetic algorithm also reports these desirable 
values as their output along with their control points.

4. RESULTS AND DISCUSSION
The speed of 50 m/s and the 6° angle of attack were optimized 

in this section. The lift coefficient for the NACA 0015 airfoil 
is 0.61. The Lift coefficient’s optimization objective was 0.8, 
which was increased to 0.72 by the morphing airfoils and the 
limitation of the angle of attack and the flow velocity. In other 
words, the deformation of the airfoil increased the coefficient 
of performance by 18%. Fig. 3 shows these changes well.

The lift and drag coefficients are simultaneously controlled 
in Reynolds at a speed of 45 m/s and an angle of attack of 0 to 
12 ° in the values of 0.8 and 0.03, respectively. Fig. 4 shows 
these changes at AOA=8o 

 
Fig. 1. Upper and lower bands of airfoil variations 

   

 

Fig. 2. Validation of lift coefficient at Re=106 

  

 

 
 Fig.3. New airfoil for maximum lift coefficient 

   

 

Fig.4. New airfoil at AOA= 8o 

 

Fig. 1. Upper and lower bands of airfoil variations

Fig. 2. Validation of lift coefficient at Re=106

 Fig. 3. New airfoil for maximum lift coefficient

Fig. 4. New airfoil at AOA= 8o
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5. CONCLUSIONS
Artificial neural networks have a high ability to learn 

nonlinear problems. With proper training of artificial 
neural networks and accurately predicting the parameters, 
optimization operations can be performed more quickly. 
With the use of morphing airfoils, the performance of systems 
such as wind turbines and aircraft wings can be significantly 
controlled. 

In this research, airfoil optimization was performed as 
single-objective and multi-objective, and the results show 
the control of aerodynamic coefficients, center of pressure 
and separation point with the help of airfoil deformation 
with acceptable accuracy. lift coefficient of single-objective 
increased by %18 with optimization of lift coefficient, control 
of pressure center at 0.25 point of airfoil chord with 100% 
accuracy, control of separation point at 0.18 point, airfoil chord 
with 100% accuracy, control of the ratio of lift coefficient to 
drag coefficient at 30 with high accuracy, control of lift and  
drag coefficients with error of 2.1% and 20%, respectively, in 
specific values in dual-objective optimization was one of the 
optimization results of this study. 
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بهبود ضرایب آیرودینامیکی ایرفویل با تغییرشکل آزاد به کمک شبکه های عصبی و الگوریتم 
ژنتیک 

محسن کاظمی، امیرحسین فردی، محمدجواد مغربی*

دانشکده مهندسی، دانشگاه فردوسی مشهد، مشهد، ایران

خلاصه: با ظهور ایرفویل های تغییرشکل پذیر، آیرودینامیک ایرفویل توربین های بادی و بال ها دچار تغییرات زیادی شد. در 
این پژوهش ضرایب آیرودینامیکی ایرفویل تغییر شکل پذیر بر مبنای ناکا0015 در محدوده عدد رینولدز 105 تا 106 و زاویه 
حمله ی 0 تا 12 درجه به کمک شبکه عصبی مصنوعی و الگوریتم ژنتیک بهینه سازی شده است. ابتدا ایرفویل ها به وسیله 
نقاط کنترل تصادفی در نرم افزار متلب تولید و در نرم افزار گمبیت شبکه بندی شدند، سپس در نرم افزار انسیس به صورت 
دو بعدی شبیه سازی شدند. نتایج حاصل از شبیه سازی شامل ضرایب برآ و پسآ، نقطه ی جدایش و مرکز فشار به همراه نقاط 
کنترل ایرفویل برای آموزش شبکه عصبی مورد استفاده قرارگرفتند. تابع آموزش دیده شبکه عصبی به عنوان تابع ورودی به 
الگوریتم ژنتیک داده می شود تا ضرایب مورد نظر بهینه سازی شوند. ضریب برآ، مرکز فشار، نقطه ی جدایش و نسبت ضریب 
برآ به پسآ به صورت تک هدفه بهینه سازی شدند، در بهینه سازی تک هدفه ضریب برآ با استفاده از ایرفویل تغییرشکل پذیر 
مقدار ضریب برآ 18%  افزایش یافت. همچنین ضریب برآ و مرکز فشار، ضریب برآ و پسآ به صورت دو هدفه بهینه سازی 
شدند. در بهینه سازی دو هدفه ضریب برآ و پسآ، با تغییر شکل ایرفویل مقادیر آن ها به ترتیب در 0/8 و 0/03 کنترل شد.
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1- مقدمه 
استفاده از مواد هوشمند در ساخت ایرفویل ها باعث تحولی عظیم 
باله های  از  استفاده  شده است.  بادی  توربین های  و  بال ها  صنعت  در 
تغییر شکل پذیر باعث تغییرات گسترده ای در آیروالاستیک 1ایرفویل ها 
و  تغییرشکل می دهند  اجازه  ایرفویل ها  به  مواد هوشمند  خواهدشد. 

به دنبال آن خواص آیرودینامیکی ایرفویل ها نیز تغییر می کند. 
این تغییر شکل می تواند به صورت تغییر در ساختار ایروفویل انجام 
گیرد و یا با استفاده از مواد سبک پیزوالکتریک یا الکتروفعال-پلیمر  
ایرفویل ها  در  تغییرشکل  این  شود.  حافظه دار انجام  آلیاژهای  [1]و 

نیازمند دانش جامعی از نیروهای آیرودینامیکی است.
گفته می شود  فرد  به  منحصر  مواد  از  دسته ای  به  هوشمند  مواد 

 1aeroelastic

و  مغناطیسی  میدان  الکتریکی،  میدان  جمله  از  شرایطی  تحت  که 
میدان حرارتی تغییر شکل قابل توجهی از خود نشان می دهند. موادی 
که تحت میدان الکتریکی از خود تغییر شکل نشان می دهند، تحت 
عنوان پیزوالکتریک شناخته می شوند. آلیاژ حافظه دار موادی هستند 
که تحت میدان مغناطیسی تغییرشکل می دهند [2]. یکی از مهم ترین 
بادی  توربین های  توان  افزایش  تغییر شکل پذیر،  ایرفویل  کاربردهای 
است. کاهش نیروی پسآ، کنترل ضرایب آیرودینامیکی، کنترل نقطه 
جدایش و کاهش ارتعاش بال ها و ... از دیگر کاربردهای ایرفویل های 

تغییرشکل پذیر هستند [3]

2-پیشینه پژوهش
گاردنر 2و همکاران [4] با بهره گیری از الگوریتم ژنتیک و نرم افزار 

 2Gardner
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اکسفویل1، ایرفویل را بهینه سازی کردند، آن ها برای تولید هندسه ی 
ایرفویل از خم بی زیر 2استفاده کردند. نتایج تحقیقات نشان می دهد 
بهترین  به  می توان  ایرفویل  حول  سرعت  توزیع  بهینه سازی  با  که 
 [5] همکاران  رام 3و  رسید.  ایرفویل ها  برای  ممکن  آیرودینامیک 
توربین های بادی کوچک را با هدف دست یابی به عدم حساسیت لبه ی 
حمله ایرفویل به زبری به کمک الگوریتم ژنتیک و نرم افزار اکسفویل 
آزمایشگاهی  صورت  به  را  بهینه  ایرفویل  آن ها  کردند.  بهینه سازی 
نیز مورد بررسی قرار دادند. نتایج نشان می دهد که نقطه ی گذار از 

 1Xfoil
 2Bezier Curve
 3Ram

ایرفویل  انتهایی  لبه ی  به  تقریباً  ایرفویل  روی  آشفته  به  آرام  جریان 
کشیده می شود و در بیشتر طول وتر ایرفویل، جریان آرام حاکم است.

برای  ممکن  تغییرشکل پذیر  مواد  [6] تمام  همکاران  و  تیل4 
به کارگیری در بال هواپیما را بررسی کردند و به این نتیجه رسیدند که 
مواد الاستومتریک و آنیستروپیک گزینه های مناسبی برای پوسته های 
بالچه6  که  دادند  نشان   [7] همکاران  و  لی5  تغییرشکل پذیر هستند. 
کاهش  قابلیت  آیرودینامیکی  فعال  حالت  در  ایرفویل  عقب  لبه ی 
نیروهای وارد بر ایرفویل را دارد. نتایج عددی و آزمایشگاهی نشانگر 

 4Thill
 5Lee
 6Flap

 
Fig.1. Bezier curve with different free degrees  

 : خم بی زیر با درجات آزادی مختلف1شکل
  

شکل1. خم بی زیر با درجات آزادی مختلف
Fig.1. Bezier curve with different free degrees 

 1110: نقاط کنترل ایرفویل ناکا1جدول
Table 1. Control points of NACA0015 airfoil 

 
 سطح پایینی ایرفویل سطح بالایی ایرفویل نقاط کنترل

 X(m) Y(m) X(m) Y(m) 

1P 0 0 0 0 

2P 070/0 ۷۶۵7/0 070/0 ۷۶۵7/0- 

3P 5۶۶/0 0۷۷/0 5۶۶/0 0۷۷/0- 

4P ۷ 0 ۷ 0 
 

  

جدول1. نقاط کنترل ایرفویل ناکا0015
Table 1. Control points of NACA0015 airfoil
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بار  کاهش  برای  تغییرشکل پذیر  بال های  از  استفاده  امکان پذیربودن 
وارده بر بال هاست. داینس و ویور [8] 1رفتار آیرودینامیکی ایرفویل 
توربین بادی را با سیستم فعال بالچه تغییرشکل پذیر را به روش های 
عددی ارزیابی کردند. شبیه سازی در حالت پایا به روش رانج کوتا صریح 
میانگین گیری  روش  به  استوکس  ناویر-  معادلات  ناپایا،  حالت  در  و 
را  مناسب  بالچه  طول  مطالعه  این  نتایج  شده است.  حل  رینولدز2 
تغییرشکل پذیر  [9] ایرفویل  ریکی3  و  گاسپاری  کرده است.  مشخص 
سه بعدی مربوط به یک هواپیما تجاری را بهینه سازی کردند. آن ها 
بهینه سازی را با روش الگوریتم ژنتیک و به صورت چند هدفه انجام 
دادند. برای کمینه کردن مقدار نیروی پسآ، توانستند آن را حدود 6 % 
در  تغییرشکل پذیر  بالچه   [10] و همکاران  ویشوانگ4  دهند.  کاهش 
برآ  افزایش 8% نسبت  نتایج،  بهینه کردند.  را  ایرفویل  انتهایی  لبه ی 
به پسآ را نشان می داد. همچنین زاویه واماندگی 1/3% افزایش یافت.

نجات5 و همکاران [11] با بهینه سازی هندسه ایرفویل به روش 
بهبود  را  واماندگی  ازدحام ذرات6، مشخصه های  الگوریتم چند هدفه 
بخشیدند. نتیجه بهینه سازی، تعویق نقطه ی جدایش جهت جلوگیری 
از واماندگی در شرایط کاری بحرانی بود. ون7 و همکاران [12] برای 
بهینه سازی ایرفویل توربین باد از انتشار رو به عقب الگوریتم ژنتیک8 
استفاده کردند. برای آموزش شبکه عصبی از ویژگی های منحنی بسل 
و از 1446 آرایه استفاده شد، بهبود ضریب برآ و نسبت برآ به پسآی 
ایرفویل هدف بهینه سازی بود. نتایج افزایش71 % بیشینه ضریب برآ 
را نشان می دهد، بیشینه ضریب برآ و نسبت برآ به پسآ برای ایرفویل 
بهینه به ترتیب 1/8 و 96 بود، این مقادیر برای ایرفویل مبنای اس-

809 به ترتیب 1/05 و 90 بدست آمده است. فاتحی9 و همکاران [13] 
با ایجاد حفره بر ایرفویل ریزو-18 هندسه ایرفویل را به صورت عددی 
و با استفاده از معادلات ناپایای ناویر-استوکس به روش میانگین گیری 
به  و  برشی11 شبیه سازی  تنش  انتقال  آشفتگی  رهیافت  و  رینولدز10 
وسیله الگوریتم ژنتیک بهینه سازی کردند. تابع هدف الگوریتم ژنتیک، 

 1Daynes & Weaver
 2RANS
 3De Gaspari A, Ricci S
 4Weishuang
 5 Nejat
 6Multi Objective Particle Swarm Optimization
 7Wen
 8Genetic Algorithm Back Propagation
 9Fatehi
 10Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes 
 11Shear Stress Transport

نسبت بهینه برآ به پسآ بود. تأثیر حفره به صورت تجربی نیز بررسی 
شد. نتایج نشان داد نسبت برآ به پسآ حل عددی برای ایرفویل با حفره 
از 8 درجه  بیشتر  زوایای حمله  برای  بدون حفره  ایرفویل  به  نسبت 
ایرفویل  برای  نیز  تجربی  نتایج  است.  بیشتر  توجهی  قابل  به صورت 
باحفره نسبت به ایرفویل بدون حفره در زوایای حمله 14 و 20 درجه 
به ترتیب افزایش 31% و 57% نسبت برآ به پسآ را نشان می دهند. ما12 
و همکاران [14] هندسه ایرفویل پره توربین بادی داریوس را جهت 
کردند.  بهینه سازی  ژنتیک  الگوریتم  وسیله  به  توان  ضریب  افزایش 
شبیه سازی توربین با ایرفویل مبنا ناکا 0018 با سه قطر روتور مختلف 
به صورت سه بعدی انجام شده است. نتایج افزایش ضریب توان توربین 
را برای نسبت سرعت نوک های 0/4 تا 1/5 نشان می دهد، بیشترین 
است.  داده  رخ   %26 مقدار  به   0/9 نوک  سرعت  نسبت  در  افزایش 
و  افقی  توربین  ایرفویل  فشار  سطح  در  شکاف  ایجاد   [15] آکارر13 
عمودی میزان افزایش نسبت برآ به پسآ و ضریب توان را به صورت 
برآ به پسآ را  افزایش 16% بیشینه نسبت  نتایج  عددی بررسی کرد. 
نشان می دهد، همچنین با استفاده از این شکاف در ایرفویل، ضریب 
توان توربین افقی و توربین عمودی به ترتیب 3/2% و 7/5% افزایش 

یافت.
مطالعات انجام شده کاربرد گسترده و موفقیت آمیز شبکه های عصبی 
و الگوریتم ژنتیک در بهینه سازی ایرفویل ها را نشان می دهد. استفاده 
همزمان از شبکه های عصبی و الگوریتم ژنتیک با هدف بهینه سازی و 
کنترل ضرایب آیرودینامیکی ایرفویل های تغییرشکل پذیر در شرایط 
ایرفویل  مختلف هدف این پژوهش بود. در همین راستا بهینه سازی 
با رینولدز  با جریان آزاد  ناکا0015  ایرفویل  تغییرشکل پذیر برمبنای 
بین 105 تا 106 و تغییرات زاویه حمله ایرفویل بین 0تا 12 درجه به 

روش الگوریتم ژنتیک و شبکه عصبی مورد تحقیق قرارگرفت. 

3-اصول مدل سازی و شبیه سازی 
3-1- تولید هندسه ایرفویل

برای تولید ایرفویل با سطحی هموار و پیوسته به تابعی نیاز است 
الگوریتم های مختلفی  و  توابع  تولید کند،  را  ایرفویل  بتواند سطح  تا 
از آن جهت که تغییرات در  اما  برای تولید این سطوح وجود دارند، 
جهت ضخامت ایرفویل 20 % آن است، خم بی زیر [16] روش مناسبی 

 12Ma
 13Acarer
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تعداد  به  بی زیر  خم  دقت  میزان  ایرفویل هاست.  هندسه  تولید  برای 
نقاط انتخابی وابسته است. یک خم درجه ی n بی زیر شامل n+1 نقطه 
کنترل است. لازم به ذکر است که در این پژوهش، روش مورد استفاده 
ایرفویل  عبارتی  به  آزاد 1است.  شکل  به  تغییرشکل  تغییرات،  برای 
توانایی کاهش و افزایش حجم را دارد که موجب تولید ایرفویل های 
زیادی می شود، روش های دیگری از جمله ضخامت ثابت و همچنین 

داشتن قیودی برای مهار تغییرشکل ایرفویل نیز مرسوم هستند.
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 1Free Form Deformation

این  در  است.  متغیر   t کنترل،  نقاط  تعداد   n کنترل،  نقاط   P
پژوهش به منظور تولید یک سطح هموار و کاهش تعداد متغیرهای 
نقاط  عنوان  به  نقطه   4 ایرفویل  سطح های  از  یک  هر  برای  مسئله، 
کنترلی برای تولید سطح ایرفویل انتخاب شد. 2 نقطه از نقاط کنترلی 
فرار  لبه ی  و  حمله  لبه ی  روی  به  یعنی  ایرفویل  انتهای  و  ابتدا  در 
ایرفویل قرار گرفته اند و 2 نقطه تغییرات اصلی شکل ایرفویل را ایجاد 

می کنند[17] .

مبنا  ایرفویل  پایینی  و  بالایی  سطح  کنترل  نقاط  جدول1 
)ناکا0015( را نشان می دهد.

بالا  حد  و شکل3  آن  کنترل  نقاط  و  ناکا0015  ایرفویل  شکل2 
 %20 که  را  ایرفویل  تغییرات  بازه  و  ایجادشده  ایرفویل های  پایین  و 

ضخامت ایرفویل در نظر گرفته شده است نشان می دهند.

 

 
Fig.2. Control points of NACA0015 airfoil 

 0015: نقاط کنترل ایرفویل ناکا2شکل
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شکل2. نقاط کنترل ایرفویل ناکا0015
Fig.2. Control points of NACA0015 airfoil

 
Fig.3. Upper and lower bands of airfoil variations 

 حدبالا و حد پایین تغییرات ایرفویل ها  :3شکل
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نقاط کنترلی به صورت تصادفی بین حد بالا و پایین در نرم افزار 
مختلف،  ایرفویل های  تولید  برای  نقاط  این  می شوند،  تولید  متلب 

سپس شبکه بندی آن ها به گمبیت ارسال می گردند.

3-2- معادلات حاکم
معادله بقای جرم یا همان پیوستگی به صورت زیر تعریف می شود 

:[18]
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معادله پیوستگی برای جریان آشفته به صورت زیر تعریف می گردد 
:[19]
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برای جریان تراکم ناپذیر معادله 4 به صورت معادله 5 بازنویسی 
می شود [19]:
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زیر  صورت  به  نیوتنی  لزج  سیال  جریان  برای  مومنتوم  معادله 
تعریف می گردد [18]:

2 0P B Vµ−∇ + + ∇ =
  

 )6(

در رهیافت آشفتگی انتقال تنش برشی k-ω، معادله انتقال برای 
انرژی جنبشی آشفتگی k به صورت زیر تعریف می شود [20]:
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حال می توان معادله فرکانس انرژی آشفتگی ω را به صورت زیر 
تعریف نمود [20]: 
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3-3- شبکه بندی
برای حل این مسئله بایستی دامنه حل به المان کوچکی تقسیم 
شود تا با استفاده از دینامیک سیالات محاسباتی، سرعت و فشار در 
برای  گمبیت  افزار  نرم  از  پژوهش  این  در  گردد.  محاسبه  المان  هر 
در  تولیدی  ایرفویل  نقاط  شده است،  استفاده  دامنه حل  شبکه بندی 

 
Fig.4. Boundary conditions of computational domain 

 : شرایط مرزی دامنه حل4شکل
  

شکل4. شرایط مرزی دامنه حل
Fig.4. Boundary conditions of computational domain
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متلب به گمبیت ارسال می شوند، شبکه بندی به صورت دو بعدی و 
ساختار یافته انجام می شوند. 

3-4- شرایط مرزی
در هر مسئله ی دینامیک سیالات محاسباتی بایستی مرزها مشخص 
باشد تا با حل آن، به جواب منحصر به فردی دست پیدا کرد. در این 

برای  دیوار  شرط  جریان،  ورودی  برای  ورودی  سرعت  شرط  مسئله 
سطوح ایرفویل و شرط مرزی فشار خروجی برای مابقی خروجی های 

جریان لحاظ شده است که در شکل4 نمایش داده شده است.
حلگر این مسئله نرم افزار انسیس فلوئنت 19 بوده است. جریان 
حاکم بر مسئله جریان آشفته، پایا و غیرتراکم پذیر است و از رهیافت 
استفاده  آشفته  جریان  برای حل   k-ω برشی  تنش  انتقال  آشفتگی 

 
Fig.5. Quality of computational domain grid (a- Main domain b- Around the airfoil c- Airfoil’s trailing edge d- Airfoil’s 

leading edge) 
 ی فرار ایرفویل( لبه - ی حمله ایرفویل دلبه  -اطراف ایرفویل  ج  -ناحیه اصلی  ب  -بندی حوزه حل)الف: کیفیت شبکه5شکل

 

  

 

  

   

شکل5. کیفیت شبکه بندی حوزه حل)الف- ناحیه اصلی  ب- اطراف ایرفویل  ج- لبه ی حمله ایرفویل د- لبه ی فرار ایرفویل(
Fig.5. Quality of computational domain grid (a- Main domain b- Around the airfoil c- Airfoil’s trailing edge d- Airfoil’s 

leading edge)

 سیال: خواص 2جدول
Table 2. Fluid properties 

 
 مقدار ویژگی

 kg/m3 ۷/22۶  چگالی

 kg/m.s ۶ -۷0×7057/۷ لزجت
 ۷0۵ – ۷0۶ رینولدز سیال
 12-0 زاویه حمله

 
  

جدول2. خواص سیال
Table 2. Fluid properties
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الگوریتم  به کمک  به روش فشار مبنا1و  شده است. مسئله مورد نظر 
جفت2 حل می شود و تمامی گسسته سازی ها از مرتبه ی دوم هستند. 
در روش سیمپل3 معادلات مومنتوم و فشار به صورت جداگانه حل 
این  کوپل  روش  حالیکه  در  دارد،  آرامی  نسبتاً  و همگرایی  می شوند 
معادلات را به صورت صریح حل می کند و از سرعت همگرایی بالایی 

برخوردار است. 

 1Pressure based
 2Coupled
 3SIMPLE

می دهد،  نشان  را  حاضر  پژوهش  شبکه بندی  کیفیت   5 شکل 
جدول 2 نیز خواص سیال در شبیه سازی را نشان می دهد.

3-5- استقلال از شبکه 
شبکه بندی های  بایستی  مدل سازی  نتایج  از  اطمینان  برای 
از کمیت شبکه بندی  نتایج حل  تا  گیرد  قرار  بررسی  مورد  مختلفی 
مستقل شود. شکل6 نمودار تغییرات ضریب برآ در شبکه های مختلف 
را نشان می دهد. در جدول 3 ضریب برآ پژوهش حاضر و درصد خطای 

 
Fig.6. Diagram of mesh independency 

 : نمودار استقلال از شبکه 6شکل
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شکل6. نمودار استقلال از شبکه
Fig.6. Diagram of mesh independency

 بندی: توضیحات شبکه3جدول
Table 3. Mesh description 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

های تعداد سلول
 شبکه

ضریب برآ 
 تجربی

ضریب برآ 
 عددی

خطای 
 نسبی)%(

+y 

201115/0 7۶۶/0 - - 
03111 5/0 025/0 5 - 
00111 5/0 058/0 0 ۶> 
01111 5/0 5۷2/0 2 ۶> 
131111 0/1 010/1 3/1 1> 
201111 5/0 5۷۵/0 0۷/0 ۷> 

جدول3. توضیحات شبکه بندی
Table 3. Mesh description
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نسبی آن بر حسب تعداد سلول های شبکه و مقدار فاصله بی بعدشده 
به عنوان  تعداد سلول 130.000  این پژوهش  گزارش شده است. در 

شبکه بندی مناسب انتخاب شده است.
با توجه به اینکه رهیافت آشفتگی جریان در این پژوهش انتقال 
تنش برشی k-ω است به منظور دستیابی به دقت حل بالا بایستی 
مقدار فاصله بی بعد شده1 کمتر از یک باشد که ارتفاع اولین سلول از 
سطح پره در کاهش این مقدار بسیار تأثیرگذار است. با انتخاب مناسب 
ارتفاع اولین سلول، سعی می شود مقدار y+<1 در شبکه بندی لحاظ 

شود [21]. 
*u yy
ϑ

+ =  )9(

* wu τ
ρ

=  )10(

 1y+

 
6=10ReFig.7. Validation of lift coefficient at  

 610: اعتبارسنجی ضریب برآ درعدد رینولدز 7شکل
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شکل7. اعتبارسنجی ضریب برآ درعدد رینولدز 106
Fig.7. Validation of lift coefficient at Re=106

 

 
Fig.8. Neuron in neural network [24] 

 [ 24]:  نورون در شبکه عصبی مصنوعی 8شکل 
  

شکل 8.  نورون در شبکه عصبی مصنوعی ]24[
Fig.8. Neuron in neural network [24]

y ارتفاع اولین سلول از سطح پره، *u سرعت اصطکاکی وυ لزجت 
، ش برشی روی دیواره و ρ چگالی سیال است. wτ سینماتیکی است

3-6- اعتبارسنجی
ضریب برآ پژوهش حاضر در سرعت جریان رینولدز 106 برحسب 
همکاران  و  رتمل2  آزمایشگاهی  تحقیقات  با  مختلف  حمله  زوایای 
[22] مقایسه و اعتبارسنجی شده است. میانگین خطا در اعتبارسنجی 

ضریب برآ 7/3% است.

4- اصول بهینه سازی
4-1- شبکه عصبی مصنوعی

شبکه های عصبی توانایی بالایی در یادگیری الگوها و حل مسائل 
غیرخطی دارند و توانایی شبکه عصبی در تحلیل، تخمین و پیش بینی 

 2Rethmel et al



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 53، شماره 7، سال 1400، صفحه 4113 تا 4132

4121

قرارگرفت  است.  بسیاری  افراد  توجه  مورد  زمینه ها  از  بسیاری  در 
نورون هایی  با  همراه  پنهان  چندلایه  از  مصنوعی  عصبی  شبکه های 
تشکیل شده اند، به هریک از این نورون نسبت به ورودی ها وزن هایی 
نسبت داده می شود که مقدار آن با توجه به ورودی مسئله متفاوت 
و  نورون ها  این  آموزش  جز  چیزی  عصبی  شبکه  حقیقت  در  است، 

بدست آوردن میزان وزن های مناسب نیست.
اطلاعات بین نورون ها از طریق این اتصالات منتقل می شود. هریک 
از این اتصالات دارای مشخصه ای )وزن( مختص به خود هستند که 
در اطلاعات انتقال یافته از یک نورون به نورون دیگر ضرب می گردد. 
هریک از نورون ها نیز برای محاسبه خروجی خود، یک تابع تحریک 
)تابع انتقال( را که معمولاً غیرخطی است به ورودی ها )جمع اطلاعات 
وزن دار شده( اعمال می نماید. شماتیک یک نورون در شبکه عصبی 

مصنوعی در شکل 8 به تصویر کشیده شده است[23].

نقاط کنترلی ایرفویل که 4 عدد هستند و تولید هندسه ایرفویل 
وابسته به این نقاط است به همراه سرعت )رینولدز( جریان و زاویه 
حمله ایرفویل، پارامتر های ورودی و متغیر مسئله در آموزش شبکه 
عصبی  شبکه  آموزش  برای  ورودی   6 رو  این  از  هستند،  عصبی 
پسآ،  و  برآ  پارامترهای ضریب  از طرفی  قرار می گیرد.  استفاده  مورد 
و  ایرفویل  آیرودینامیکی  ضرایب  که  جدایش  نقطه ی  و  فشار  مرکز 
مهم ترین پارامترهای خروجی شبیه سازی هستند، به عنوان خروجی 
آموزش شبکه عصبی مورد استفاده قرارمی گیرد. فرآیند بهینه سازی، 
بیشینه سازی و یا کنترل به روی پارامترهای خروجی صورت می گیرد. 
در نتیجه در لایه ی ورودی شبکه عصبی 6 متغیر و در لایه ی خروجی 
عصبی  شبکه  داده شده است.  نشان   9 شکل  در  که  داریم  متغیر   4
و  پنهان  لایه های  تعداد  تعیین  و  و خروجی خود  ورودی  دریافت  با 
برای  وزن هایی  تعیین  به  اقدام  لایه،  هر  در  )نورون ها(  گره ها  تعداد 

 
Fig.9. Schematic of neural network layers of the present study 

 شماتیک لایه های شبکه عصبی پژوهش حاضر :9شکل

  

شکل9. شماتیک لایه های شبکه عصبی پژوهش حاضر
Fig.9. Schematic of neural network layers of the present study

 ها: متغیرهای شبکه عصبی و بازه تغییرات آن4جدول
Table 4. Neural network variables and variations range of them 

 
 بازه تغییرات متغیر

1P ۷2۷7/0  ۷5۷7/0تا 
2P 0 07۵/0تا 
3P ۷2۷7/0-  ۷5۷7/0تا- 
4P 07۵/0-  0تا 

V(Reynolds) (۶۷0)7 ( ۵۷0تا )70 
α 0 ۷2تا  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

جدول4. متغیرهای شبکه عصبی و بازه تغییرات آن ها
Table 4. Neural network variables and variations range of them
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گره های لایه پنهان می کند، با تعیین این وزن ها شبکه عصبی قادر به 
پیش بینی مقادیر پارامترهای خروجی مسئله است.

نشان  را  متغیرهای ورودی شبکه عصبی  تغییرات  بازه  جدول 4 
می دهد، به عبارتی شبکه عصبی ایرفویل های تغییرشکل پذیر با جریان 
با شرایط فوق را آموزش می بیند. به عبارتی جدول 4 قیود بهینه سازی 
و  محدوده  حمله  زاویه  و  جریان  سرعت  کنترل،  نقاط  هستند،  نیز 
بازه ای دارند که موجب می شود برای بهینه سازی جواب ها از این بازه 

تجاوز نکند.
در  می دهد،  نشان  را  عصبی  شبکه  آموزش  فلوچارت   10 شکل 
می شوند،  شبیه سازی  و  شبکه بندی  تولید،  ایرفویل   100 مرحله  هر 
در  می گیرند.  قرار  استفاده  مورد  عصبی  شبکه  آموزش  برای  سپس 
ایرفویل  و شبیه سازی 400  تولید  از  بعد  پژوهش شبکه عصبی  این 

همگرا شد.
به منظور بررسی عملکرد شبکه عصبی از خطای حداقل مربعات 

 
Fig.10. Training steps flowchart of neural network 

 : فلوچارت مراحل آموزش شبکه عصبی  10شکل
  

شکل10. فلوچارت مراحل آموزش شبکه عصبی
Fig.10. Training steps flowchart of neural network

  
Fig.11. Neural network training regression (a- training  b-test) 

 تست(   -آموزش  ب -: رگرسیون آموزش شبکه عصبی)الف11شکل

  

شکل11. رگرسیون آموزش شبکه عصبی)الف- آموزش  ب- تست(
Fig.11. Neural network training regression (a- training  b-test)
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استفاده شده است که به صورت زیر محاسبه می شود:

( )2

1

1 
n

i

MSE T a
n =

= −∑  )11(

درمعادله فوق n تعداد داده ها، T مقدار مطلوب )هدف( و a مقدار 
از 2 لایه  این پژوهش  پیش بینی شده توسط شبکه عصبی است. در 
پنهان که هر لایه حاوی 10 نورون استفاده شده است، از مجموع  تمام 
داده ها، 70% برای آموزش، 15% برای اعتبارسنجی و 15% برای تست 

مورد استفاده قرار گرفت.
هرچه میزان R به عدد یک نزدیک تر باشد به معنای آن است که 

نقاط بر تابع فرض شده شبکه عصبی منطبق تر هستند [24].

4-2- الگوریتم ژنتیک
الهام  طبیعت  در  تکامل  مکانیزم  و  ژنتیک  از  ژنتیک  الگوریتم 
گرفته شده است و نظریه داروین را که می گوید بهترین ها در هر نسل 
بقا پیدا می کنند نقطه شروع محاسبات تکاملی می توان یاد کرد. اصل 
اساسی تکامل جمعیت هدف به سمت بهینه جهانی است. این تکامل 

برپایه سه اصل تولید مثل، ارزیابی و انتخاب است. 
سایر  به  نسبت  بیشتر  دوام  و  قدرت  دلیل  به  ژنتیک  الگوریتم 
روش های مبتنی بر هوش مصنوعی، بهتر است. بر خلاف سیستم های 

 
Fig.12. Schematic of work steps of the present study 

 شماتیک مراحل عملیاتی پژوهش حاضر   :12شکل
 

  

شکل12. شماتیک مراحل عملیاتی پژوهش حاضر
Fig.12. Schematic of work steps of the present study

 
Fig.13. New airfoil for maximum lift coefficient 

 : ایرفویل جدید برای ضریب برآ بیشینه 13شکل
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شکل13. ایرفویل جدید برای ضریب برآ بیشینه
Fig.13. New airfoil for maximum lift coefficient
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مقادیر  اندک  تغییر  با  ژنتیک  الگوریتم  قدیمی تر،  مصنوعی  هوش 
ورودی و یا با وجود مقادیر قابل توجهی از نویز در سیستم به راحتی 

تحت تأثیر قرار نمی گیرد [25].

برای بسیاری از مسائل طراحی، در صورت امکان مطلوب است که 
بهینه سازی به صورت موازی روی چند متغیر رخ دهد. این متغیر ها 
اکثر اوقات به یکدیگر وابسته و غالباً در عملیات بهینه سازی در تناقض 
بهینه سازی  امر سبب می شود که  این  رفتار می کنند، که  با یکدیگر 
موازی با درنظرگرفتن تک تک متغیرها به صورت جداگانه امکان پذیر 

بهینه  جواب  یافتن  برای  جستجو  به جای  بدین ترتیب   .[26] نباشد 
با  مسئله  چندهدفه  ژنتیک  الگوریتم  کمک  به  می توان  تک هدفه، 
چندمتغیر را بهینه کرد که به جواب بهینه پارتو مشهور است. در این 
پژوهش از الگوریتم ژنتیک با مرتب سازی نامغلوب1 برای  بهینه سازی 

چندهدفه استفاده شده است [27].
توسط  هستند  ایرفویل ها  شکل  تولید کننده  که  کنترل  نقطه   4
و  ایرفویل ها  ترسیم  برای  سپس  و  تولید  متلب  در  بی زیر  خطوط 

 1Nondominated Sorting Genetic Algorithm 

 
Fig.14. New airfoil for position control of center of pressure 

 : ایرفویل جدید برای کنترل مکان ضریب فشار14شکل
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شکل14. ایرفویل جدید برای کنترل مکان ضریب فشار
Fig.14. New airfoil for position control of center of pressure

 ی جدایش:کنترل موقعیت نقطه0جدول
Table 6. Control of separation point position 

 
 مکان نقطه جدایش ضریب برآ ایرفویل

 193/0 523/0 00۷۶ناکا
 18/0 518/0 ایرفویل جدید

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

:کنترل موقعیت مرکز فشار0جدول   

Table 5. Position control of center of pressure 
 

 مکان مرکز فشار برآ ضریب ایرفویل
 ۷/0 820/0 00۷۶ناکا

 2۶/0 87۷/0 ایرفویل جدید
 

  

جدول5.کنترل موقعیت مرکز فشار
Table 5. Position control of center of pressure

جدول6.کنترل موقعیت نقطه ی جدایش
Table 6. Control of separation point position
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برای  بعد  درمرحله  می شوند،  ارسال  گمبیت  به  آن ها  شبکه بندی 
عملیات شبیه سازی این ایرفویل ها به نرم افزار انسیس ارسال می شوند 
و خروجی های انسیس که ضریب برآ، ضریب پسآ، مرکز فشار و نقطه ی 
جدایش هستند به همراه نقاط کنترل، سرعت جریان باد و زاویه حمله 
ایرفویل که ورودی شبکه عصبی هستند به متلب ارسال می شوند تا 
به  آموزش دیده  ببیند. شبکه عصبی  آموزش  شبکه عصبی مصنوعی 
کنترل  و  بهینه سازی  تا  داده می شود  ژنتیک  الگوریتم  به  تابع  عنوان 
کنترل  نقاط  و  جدایش  نقطه ی  و  مرکزفشار  آیرودینامیکی،  ضرایب 
مربوط به آن صورت گیرد، الگوریتم ژنتیک نیز به عنوان خروجی این 

مقادیر مطلوب را به همراه نقاط کنترل آن ها گزارش می کند.

 
Fig.15. New airfoil for control of separation point position 

 :  ایرفویل جدید برای کنترل مکان نقطه جدایش 15شکل
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شکل15.  ایرفویل جدید برای کنترل مکان نقطه جدایش
Fig.15. New airfoil for control of separation point position

 
Fig.16. Lift coefficient to drag coefficient ratio of new and base airfoil 

 : نسبت ضریب برآ به پسآ برای ایرفویل جدید و ایرفویل مبنا16شکل
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شکل16. نسبت ضریب برآ به پسآ برای ایرفویل جدید و ایرفویل مبنا
Fig.16. Lift coefficient to drag coefficient ratio of new and base airfoil

5-نتایج
5-1- نتایج بهینه سازی تک هدفه

در این قسمت ضریب برآ، مرکزفشار و نقطه ی جدایش به صورت 
جداگانه بهینه سازی و کنترل می شوند.

5-1-1- بیشینه ضریب برآ در شرایطی خاص
 6 زاویه حمله  و   50 m/s رینولدز سرعت  به  مربوط  برآ  ضریب 
درجه در این قسمت مورد بهینه سازی قرار گرفت. ضریب برآ مربوط 
به ایرفویل ناکا0015 برابر با 0/61 است، تابع هدف بهینه سازی ضریب 
برآ 0/8 بود، که به وسیله ایرفویل های تغییر شکل پذیر و محدودیت 
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زاویه حمله وسرعت جریان این مقدار به 0/72 افزایش یافت. به عبارت 
دیگر تغییر شکل ایرفویل موجب افزایش 18% ضریب برآ شد. شکل13 

این تغییرات را به خوبی نشان می دهد.

5-1-2- کنترل مرکزفشار در موقعیتی خاص
رینولدز سرعت m/s30 و  ایرفویل در  این قسمت مرکزفشار  در 
را  بهینه سازی  این  نتایج  زاویه حمله 3 درجه کنترل شد. جدول 5 

نشان می دهد. تابع هدف بهینه سازی مکان مرکز فشار 0/25 بود.
همانطور که مشاهده می شود با کمک ایرفویل های تغییرشکل پذیر، 

کنترل مکان مرکز فشار در یک چهارم جلویی ایرفویل موجب افزایش 
به  نسبت  ایرفویل جدید  تغییرات  نیز می شود. شکل 14  برآ  ضریب 

ایرفویل مبنا را نشان می دهد.

5-1-3- کنترل نقطه ی جدایش در موقعیتی خاص
در ادامه نتایج در این قسمت نقطه ی جدایش در رینولدز سرعت 
مکان  در  که  گرفته شده است،  درنظر  دلخواه  به صورت  که   35 m/s
0/18 از لبه ی حمله ایرفویل کنترل می شود. نقطه ی جدایش نقطه ای 

است که در آن جریان برگشتی روی ایرفویل شکل می گیرد. 

 
5= 1.3×10ReFig.17. New airfoil at  

 1/ 3×510در رینولدز   :  ایرفویل جدید17شکل
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شکل17.  ایرفویل جدید در رینولدز 105×1/3
Fig.17. New airfoil at Re= 1.3×105

 
6= 10ReFig.18. New airfoil at  

 610در رینولدز   :  ایرفویل جدید18شکل
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شکل18.  ایرفویل جدید در رینولدز 106
Fig.18. New airfoil at Re= 106
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کمک  به  جدایش  نقطه  کنترل  می شود  مشاهده  همانطورکه 
ایرفویل های تغییرشکل پذیر در مکانی نزدیک به لبه ی حمله ایرفویل 
بهینه سازی  این  هدف  تابع  نیز شده است.  برآ  کاهش ضریب  موجب 
مکان نقطه جدایش 0/18 بود که با تغییر شکل ایرفویل محقق شد. 
نشان  را  مبنا  ایرفویل  به  نسبت  جدید  ایرفویل  تغییرات   15 شکل 

می دهد.

5-1-4- کنترل نسبت ضریب برآ به پسآ در رینولدزهای مختلف
در آخرین بخش از بهینه سازی تک هدفه، نسبت ضریب برآ به پسآ 
که پارامتر بسیارمهمی درآیرودینامیک ایرفویل هاست، در رینولدزهای 
سرعت m/s 10 تا 70 و زاویه حمله 5 درجه در مقدار ثابت 30 کنترل 
می شود. شکل 16 این نسبت را برای ایرفویل مبنا و ایرفویل جدید به 

تصویر کشیده است.
تابه هدف بهینه سازی در این بخش نسبت ضریب برآ به پسآی 
30 بود که به وسیله تغییر هندسه ایرفویل محقق شد. همانطور که 
بسیار  دقت  با  پسآ  به  برآ  نسبت ضریب  می شود،  مشاهده  در شکل 

بالایی به کمک ایرفویل های تغییرشکل پذیر در مقدار مطلوب کنترل 
در  رینولدزهای مختلف  در  ایرفویل های جدید  از  تعدادی  شده است. 

شکل های 17 و 18 ترسیم شده است.

5-2- نتایج بهینه سازی چند هدفه
در این قسمت ضریب برآ و مرکز فشار به صورت همزمان و ضریب 

برآ و پسآ با هم به صورت دو هدفه بهینه سازی و کنترل می شوند.

5-2-1- کنترل ضریب برآ و مرکزفشار
در این قسمت هدف کنترل و تثبیت ضریب برآ و مرکز فشار در 
مقادیر به ترتیب 0/7 و 0/25 است. رینولدز جریان باد در این قسمت 

برابر با سرعت m/s 50 و زاویه حمله ایرفویل 5 درجه می باشد.
تابع هدف بهینه سازی در این بخش ضریب برآ 0/7 و مرکز فشار 
این مقادیر  ایرفویل های تغییرشکل پذیر به  0/25 است که به وسیله 
نزدیک شد. شکل 19 تغییرشکل ایرفویل را برای کنترل ضریب برآ و 

مرکز فشار نشان می دهد.

 ضریب برآ و موقعیت مرکز فشار: کنترل 0جدول

Table 7. Control of lift coefficient and position of center of pressure 
 

 مکان مرکز فشار ضریب برآ ایرفویل
 ۷82۶/0 ۶2/0 00۷۶ناکا

 27/0 ۵208/0 ایرفویل جدید
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

جدول7. کنترل ضریب برآ و موقعیت مرکز فشار
Table 7. Control of lift coefficient and position of center of pressure

 
Fig.19. New airfoil for control of lift coefficient and center of pressure 

 فشار  :  ایرفویل جدید برای کنترل ضریب برآ و مکان مرکز 19شکل

 

  

-0.3

-0.2

-0.1

0

0.1

0.2

0.3

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

y/
c

x/c

ضریب برآ و مرکزفشارشکل ایرفویل بهینه برای کنترل

Base-airfoil

New-airfoil

شکل19. ایرفویل جدید برای کنترل ضریب برآ و مکان مرکز فشار
Fig.19. New airfoil for control of lift coefficient and center of pressure
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Fig.20. Lift and drag coefficients of morphing airfoil 

 : ضریب برآ و پسآ ایرفویل تغییرشکل پذیر 20شکل
 

  

0

0.01

0.02

0.03

0.04

0.05

0.06

0.07

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13

C
dC

l

AoA(deg)

کنترل ضریب برآ و پسآ
Cl-Base -airfoil Cl-New-airfoil

Cl-Desired Cd-Base-airfoil

Cd-New-airfoil Cd-Desired

شکل 20. ضریب برآ و پسآ ایرفویل تغییرشکل پذیر
Fig. 20. Lift and drag coefficients of morphing airfoil

 
o= 2AOAFig.21. New airfoil at  

 درجه  2ایرفویل جدید در زاویه حمله :  21شکل
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Fig.21. New airfoil at AOA= 2o

 
oFig.22. New airfoil at AOA= 8 
 درجه  8: ایرفویل جدید در زاویه حمله22شکل
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2-2-5- کنترل ضریب برآ و پسآ در زاویه حمله های مختلف
رینولدز  در  همزمان  طور  به  پسآ  و  برآ  ضریب  بخش،  درآخرین 
سرعت m/s 45 و زاویه حمله 0تا 12 درجه به ترتیب در مقادیر 0/8 
و 0/03 کنترل می شوند. به عبارتی تابع هدف این بهینه سازی ضریب 

برآ 0/8 و ضریب پسآ 0/03 است.

همانطور که در شکل20 مشاهده می شود قبل از زاویه حمله 7 
درجه ایرفویل، امکان رسیدن ضریب برآ از دید آیرودینامیکی به مقدار 
0/8 وجود نداشته است، اما به محض فراهم شدن این امکان، ضریب برآ 
با دقت بالا و با خطای 2/1% به مقدار تعیین شده نزدیک شد. ضریب 
پسآ ایرفویل نیز از زاویه 7 درجه با خطای 20% به مقدار تعیین شده 

0/03 نزدیک شد.
شکل های 21 و 22 نیز در ایرفویل های جدید را در زاویه حمله 2 

و8  درجه نشان می دهند.

6-نتیجه گیری و جمع بندي

سریع  حل  موجب  ژنتیک  الگوریتم  و  عصبی  شبکه های  ترکیب 
انواع مسائل مهندسی می شود، دراین پژوهش با استفاده از شبکه های 
عصبی مصنوعی، ایرفویل یک پرنده در شرایط متفاوت آموزش دید 
و توانست ضرایب آیرودینامیکی، مرکز فشار و نقطه ی جدایش را به 
کمک الگوریتم ژنتیک افزایش دهد و در صورت نیاز به کنترل درآورد. 
هوشمند  مواد  به  مجهز  شکل پذیر  تغییر  ایرفویل های  از  استفاده  با 
کاهش  کارایی،  افزایش  می گیرد.  انجام  سادگی  به  بال ها  کنترل 
مصرف سوخت و مانور بیشتر از مزایای مهم استفاده از بال های تغییر 

شکل پذیر در پرنده ها است.
و  تک هدفه  صورت  به  ایرفویل  بهینه سازی  پژوهش  این  در 
چندهدفه صورت گرفت و نتایج با دقت قابل قبولی، کنترل ضرایب 
تغییرشکل  کمک  به  را  جدایش  نقطه ی  و  فشار  مرکز  آیرودنامیکی، 
ایرفویل نشان می دهند. افزایش 18% ضریب برآ در بهینه سازی تک 
هدفه ضریب برآ، کنترل مرکز فشار در نقطه 0/25 از طول ایرفویل با 
دقت 100%، کنترل نقطه ی جدایش در نقطه 0/18 طول ایرفویل با 
دقت 100%، کنترل نسبت ضریب برآ به پسآ در مقدار30 با دقت بالا، 
کنترل ضریب برآ و پسآ با خطای به ترتیب 2/1 % و 20% در مقادیر 

بود  پژوهش  این  بهینه سازی  نتایج  از  بهینه سازی دوهدفه  در  خاص 
که تنها قسمتی از توانایی های این روش در بهینه سازی، پیش بینی، 
کنترل و طراحی معکوس مسائل پیچیده مهندسی را نشان می دهد. 
همچنین اعتبارسنجی و تست مدل سه بعدی پژوهش حاضر به عنوان 
پیشنهادی برای پژوهش های آینده در حوزه بال های تغییر شکل پذیر 

توصیه می شود.

 فهرست علائم

 

 علائم انگلیسی
a شدهبینیمقدار پیش 
B نیروهای حجم( 3یN/m) 

. dC یب پسآ 
. lC یب برآ 

k ( 2انرژی جنبشی آشفتگی/s2m) 
n هاتعداد داده 
P نقاط کنترل 
p ( فشارPa) 

Re عدد رینولدز 
T مقدار مطلوب 

*u ( سرعت اصطکاکیm/s) 
V ( سرعت جریانm/s) 
y ارتفاع اولین سلول از پره (m) 
+y بعدشدهفاصله بی 

 علائم یونانی
  (Deg)ویه حمله  
  (Pa.s)جت دینامیکی  

t  (Pa.s)جت آشفتگی  
  (3kg/m)الی  
  (s2m/سینماتیکی ) جت 
  (s/1آشفتگی )کانس انرژی  

w  (Paش برشی روی دیواره ) 
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