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1. Introduction  

Optimizing the profile of the diverging part of the engine 

nozzle with the aim of minimizing losses and maximizing 

thrust is an essential step for designing space rocket 

engines. This study deals with the optimal design of the 

profile of the divergent part of an over-expanded 

supersonic nozzle in order to achieve the maximum thrust 

with a fixed length and exit to throat area ratio. To this end, 

a reliable and robust tool was developed by combining the 

Computational Fluid Dynamics (CFD) and Artificial 

Intelligence (AI). Firstly, the original profile was modeled 

using a third-order B-spline. Then, by changing the control 

points of the profile, a set of profiles is produced. This set 

of profiles was analyzed by the CFD to estimate the 

generated thrust. The geometry of the nozzle along with 

the thrust force obtained from the profiles were used to 

train an Artificial Neural Network (ANN). Afterwards, the 

optimal profile was obtained by applying the Genetic 

Algorithm (GA) to the ANN results. Finally, the 

performance of the optimal profile in off-design conditions 

was compared with the original nozzle. 

 

2. Numerical modeling 

In the present case, the air is accelerated through a 

converging-diverging nozzle, exits the diverging part of 

the nozzle at supersonic speed, and enters the surrounding 

ambient. Figure 1 is a schematic diagram of the 

converging-diverging nozzle geometry and illustrates the 

computational domain and boundary conditions. 

The supersonic jet flow exiting the nozzle and entering 

the surrounding environment is viscous and turbulent. 

Accordingly, the governing equations of the problem 

consist of the conservation equations of mass, momentum, 

and energy alongside the ideal gas equation of state. These 

equations are solved for compressible axisymmetric flow. 

Turbulent flow was modeled using the Spalart-Allmaras 

turbulence model. The advantage of this method is 

reducing the computational costs, while it provides 

suitable results for wall-bounded flows, complex internal-
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external flows, and boundary layers subjected to adverse 

pressure gradients. 

In order to optimize the divergent part of the nozzle, it is 

necessary to select a reference profile as the base model so 

that the final optimized model can be compared with it in 

terms of the geometry and performance. For this purpose, 

the profile according to Figure 2 was selected.  

 

 
Figure 1. Schematic diagram of the nozlle geometry, 

computational domain and boundary conditions 

 

 
Figure 2. Refrence profile points and the selected 

breakpoints used to generate B-spline curve 

 

Moreover, it is necessary to present this profile, which 

consists of discrete points, in the form of a parametric 

function so that its geometric shape could be subjected to 

https://mechanic-ferdowsi.um.ac.ir/article_43208.html?lang=en
https://mechanic-ferdowsi.um.ac.ir/article_43208.html?lang=en
https://mechanic-ferdowsi.um.ac.ir/?lang=en
https://mechanic-ferdowsi.um.ac.ir/?lang=en
https://mechanic-ferdowsi.um.ac.ir/?lang=en
https://mechanic-ferdowsi.um.ac.ir/?lang=en
https://doi.org/10.22067/jacsm.2022.78011.1134
mailto:sobhan@pmc.iaun.ac.ir
https://orcid.org/0000-0002-5481-6078


Seyed Amin Bagherzadeh, Sobhan Emami, Seyed Ahmadreza Salehi 20 

 

the optimization by changing the relevant variables. For 

this purpose, 3rd order B-spline is used. In addition to very 

good accuracy, this geometric shape also has high 

flexibility. To generate a spline, it is not necessary to use 

all the points of the reference profile, but it is possible to 

create profiles exactly equivalent to the reference profile 

with a few breakpoints. The fewer the number of 

breakpoints used, the fewer the variables of the developed 

model. According to Figure 2, a total of 5 breakpoints were 

selected, while the initial and final points of the profile are 

also part of this group. 

After modeling the reference profile, it is possible to 

create a set of related profiles. By changing the control 

points, 24 profiles were created, as shown in Figure 3. 

 

 
Figure 3. Refrence profile along side the developed profiles 

 

3. Results and discussion 

The set of profiles presented in Figure 3 was analyzed with 

the CFD. The geometry of the nozzle along with the thrust 

force obtained from the profiles were used to train the 

artificial neural network. At the next step, by applying the 

genetic algorithm, the optimal profile was obtained 

according to Figure 4. 

 

 
Figure 4. Optimum nozzle profile in comparation with 

original nozzle one 

 

Figure 5 shows the details of the gas dynamic structure 

of the flow in both the reference and optimized nozzles, 

including the Mach disk, oblique and reflected shock 

waves, shear layer, vortex core, and flow separation. Close 

to the nozzle throat, the wall divergence angle in the 

reference profile is greater than the optimal profile. This 

divergence has caused the flow separation in the reference 

nozzle to happen earlier. In general, the process of the flow 

separation in over-expanded nozzles is accompanied by an 

internal shock wave. When the shock wave hits the 

boundary layer, an adverse pressure gradient is created in 

the boundary layer, which leads to the disturbing of the 

velocity profile, separation of boundary layer, and an 

increase in its thickness. This separation pattern is called 

free shock separation (FSS). The greater divergence of the 

nozzle wall near the throat in the reference nozzle has 

caused a longer Mach disk and a shorter oblique shock 

wave. This increases the static pressure drop and reduces 

the static pressure recovery factor. 

 

 
Figure 5. Mach number contour for optimized (upper 

image) and reference (lower image) profiles 

 
Optimum nozzle operating in off-design conditions 

In order to examine the performance of the optimized 

nozzle profile in off-design operating conditions, the thrust 

obtained from the reference and optimal profiles were 

compared at different nozzle pressure ratios (NPR). Table 

1 shows the results. As can be seen, the improvement 

percentage of thrust decreases with increasing the pressure 

ratio. Although, up to a pressure ratio of 30, the optimal 

nozzle still produces more thrust than the original one. 
 

Table 1. Comparison between optimized and reference 

profiles at different pressure ratios 

Improvement 

percentage 
Thrust 

obtained 

from the 

optimized 

profile 

Thrust 

obtained from 

the original 

profile 

Nozzle 

pressure 

ratio 

36.2 523.20 384.10 14 
32.6 744.84 561.61 20 
28.0 1155.59 928.69 30 
-7.1 1824.11 1964.27 40 
-4.52 2359.99 2471.63 50 

 

4. Conclusion 

In this study, by combining the CFD and artificial 

intelligence, the profile optimization of the divergent part 

of an overexpanded nozzle was discussed. The comparison 

between the reference profile and the optimal profile for 

the nozzle pressure ratio of 14 shows a 36% increase in 

thrust and 138% increase in static pressure recovery factor. 

The comparison of the details of the flow structure in the 

reference and optimal nozzles shows that in the optimal 

nozzle, the flow separation, which corresponds to the free 

shock separation pattern is happened later. In order to 

analyze the performance of the optimized nozzle profile in 

off-design operating conditions, the thrusts and pressure 

recovery factors obtained from the reference and optimal 

profils were compared at NPRs of 20, 30, 40 and 50. The 

results shows that in off-design operating conditions, the 

performance of the optimal nozzle is better than the 

reference one up to a NPR of 30. 
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پیشران ممکن در عین  یابی به بیشینه نیرویمنظور دستبه فرامنبسط صوتقسمت واگرای یک نازل مافوق یا پروفیل کانتورطراحی بهینه به حاضر  مقاله  چکیده

تی و هوش مصنوعی یک ابزار کارآمد و مطمئن با ترکیب دینامیک سیالات محاسبا ،. برای این کارپردازدمینسبت مساحت خروجی به گلوگاه نازل  طول و حفظ
س با تغییر نقاط و سپ سازی شدهمدلدرجه سوم  اسپلاینبی برازش یک و با استفاده از  ابتکاریپروفیل مرجع با یک روش  ،در ابتداتوسعه داده شده است. 

سپس،  است. دهتحلیل گردیها توسط دینامیک سیالات محاسباتی پروفیلاز های ممکن تولید شده است. این مجموعه ای از پروفیلمجموعه ،این پروفیل شکست
کارگیری الگوریتم ژنتیک با به از آن، پسعصبی مصنوعی بهره برده شده است. برای آموزش شبکه  هااز پروفیل نیروی پیشران حاصلهندسه نازل به همراه  از

یسه شده که اعتبار عددی مقا سازیشبیهاز  دست آمدهمقدار به برای نیروی پیشران نازل بهینه با هوش مصنوعیبینی الگوریتم . پیشدست آمدپروفیل بهینه به

 138 افزایشران و درصدی نیروی پیش 36نشان دهنده افزایش ، 14برای نسبت فشار و پروفیل بهینه مقایسه بین پروفیل مرجع  دهد.رویکرد حاضر را نشان می
بهتر از  30فشار  تا نسبت نهیعملکرد نازل به در شرایط عملیاتی خارج از نقطه طراحی نشان داد که هانازلمقایسه  فشار سکون است. فتدرصدی ضریب بازیا

 گونه اولویتی ندارد.هیچنازل مرجع  جایبهنازل بهینه  کارگیریبه، 30نسبت فشار نازل از  عبوربا  ؛ امانازل مرجع است

 ، جدایش جریانسازی، شبکه عصبی مصنوعی، الگوریتم ژنتیک، پروفیل نازلواگرا، بهینه-نازل همگرا  کلیدی هایهواژ
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Abstract The present article deals with the optimal design of the contour or profile of the divergent part of an over-

expanded supersonic nozzle in order to achieve the maximum possible thrust while maintaining the length and the exit to 

throat area ratio of the nozzle. To do so, a reliable and robust tool has been developed by combining computational fluid 

dynamics (CFD) and artificial intelligence. At first, the original profile is modeled by an innovative method using a third-

order B-spline, and then by changing the breakpoints of the profile, a set of possible profiles is produced. This set of 

profiles has been analyzed by CFD. The geometry of the nozzle along with the thrust force obtained from the profiles 

have been used to train the artificial neural network. In the next step, the optimal profile was obtained by applying the 

genetic algorithm. Finally, the prediction of the artificial intelligence for the optimal nozzle thrust is compared with the 

value obtained from the CFD, which shows the validity of the present approach. The comparison between the original 

profile and the optimal profile for the nozzle pressure ratio of 14 shows a 36% increase in thrust and a 138% increase in 

the total pressure recovery factor. The comparison of nozzles for off-design conditions shows that the performance of the 

optimal nozzle is better than the original nozzle up to a pressure ratio of 30. If the nozzle pressure ratio exceeds 30, using 

the optimal nozzle instead of the original nozzle will not have priority. 
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 1401 ،سال سی و پنج، شمارۀ یک     علوم کاربردی و محاسباتی در مکانیکنشریۀ 

 مقدمه

ترین واگرا یکی از مهم-قسمت واگرای یک نازل همگرا
موتور موشک است. در  پیشراننیروی تولید کننده های قسمت

دهد حاصل از یک نازل هنگامی روی می نیروی پیشرانبیشینه 
صورت کامل تا که فرآیند انبساط گازهای خروجی در نازل به

فشار محیط انجام پذیرید و یک جت جریان موازی در خروجی 

طول نازل در این حالت بسیار طولانی و وزن حاصل شود. البته 
 ابتدایی طراحی موشک، های. در دورهشدسنگین خواهد  موتور
به علت پیکربندی  شد.های مخروطی استفاده مینازلاز  بیشتر

ساده، ساخت این نوع نازل نسبتاً آسان است و امروزه نیز در 
مورد استفاده قرار  فضائی و صنعتی های کوچکبسیاری از نازل

 امروزه طراحی،های کارآمد البته با توسعه روش .گیردمی

های مخروطی را ای یا کانتوری جای نازلهای زنگولهنازل
صوت نسبت به نازل ای مافوقانبساط در نازل زنگولهاند. گرفته

و طول مشابه خروجی به گلوگاه مخروطی ساده با نسبت مساحت 
 ای؛ زیرا انحنای دیواره نازل زنگولههمراه استبیشتری  یبا بازده

یابی به و دست برای به حداقل رساندن تلفات )کانتور نازل(
 ،به عبارت دیگر .[1]شود طراحی می ممکن نیروی پیشرانبیشینه 

منظور کاهش وزن موتور و کمینه شدن ابعاد کاهش طول نازل به
موتور در بیشینه حد  نیروی پیشرانکلی آن در کنار نگه داشتن 

آید. به شمار مینوین  هایخود هدف اصلی طراحی نازل

براساس سازی کانتور نازل واگرا معمولاً های کلاسیک بهینهروش
 Calculus of) ها و با استفاده از حساب تغییراتروش مشخصه

variations) سازی با در این روش مدل .[2]پذیرفت صورت می

سپس یک اصلاح لایه  شده ویک مدل غیرلزج از جریان شروع 
 [3]رائو  البته .شودمیاضافه  به آنمرزی برای جبران اثرات لزج 

توان با پذیرش اندکی کاهش نشان داد که کانتور نازل بهینه را می

تقریب ( Skewed parabola) با یک سهمی نامتقارن نیروی پیشران
ت طراحی کانتور نازل واگرا با استفاده از روش حساب تغییرا زد.
های نازلی بهینه، به طول نیروی پیشرانیابی به منظور دستبه

هایی کمتر از شود. برای طولبزرگتر از حد مشخصی محدود می
ممکن نیست. از  ایموج ضربه عاری ازراه حلی  ارائهاین حد، 

البته رائو و همکاران  .شوداین منطقه به عنوان منطقه نامعتبر یاد می

توانستند روشی برای طراحی کانتور واگرا در منطقه نامعتبر  [4]
 (Frozen chemistry) برای حالت تعادل شیمیائی و شیمی منجمد

ای برای طراحی کانتورهای شیوه [5]آلمن و هافمن  .توسعه دهند

سازی مستقیم به کمک روش بهینه نیروی پیشراننازل با بیشینه 
ای درجه دوم یک چند جمله ،ازلارائه کردند. کانتور واگرای ن

بوده که انبساط اولیه کانتور آن ثابت در نظر گرفته شده است. 
سازی ای درجه دوم با استفاده از روش بهینهضرائب چند جمله

است  نیروی پیشرانمستقیم تغییر داده شده تا تابع هدف که همان 
روابط  سازی دینامیک گازی جریان با استفاده ازبیشینه شود. مدل

آیزنتروپیک و با فرض گاز کامل انجام شده است. مقایسه نتایج 
با کانتور نازل رائو نشان از  دست آمدهبهای کانتور چند جمله

 [6]استرین  تولیدی توسط دو روش دارد. نیروی پیشران نزدیکی

سه روش طراحی کانتور نازل شامل: روش حساب تغییرات در 
 های کوتاه شدهی، روش نازلهای داخلحضور و غیاب شوک

(Truncated) های دایروی با مشخصات یکنواخت و روش قوس

را با یکدیگر مقایسه کرد. در  (Conjugate circular arcs) ترکیبی
بین این سه روش، روش طراحی اول برای هر دو جریان لزج و 

 ترین روش تشخیص داده شد. غیر لزج کارآمد

ای در دسترس توان رایانههای عددی و با توسعه روش 
 Computational fluid) استفاده از دینامیک سیالات محاسباتی

dynamics) (CFDبه )سازی جریان در حالت لزج و منظور مدل

های اخیر قوت سازی در دههغیر لزج در کنار الگوریتم های بهینه
بی اسپلاین منطقی  از روش [7]گرفته است. ژینگ و داموداران 

  (NURBS)(Nonuniform Rational B-Splines) واختغیریکن
بیضوی  با سطح مقطع برای بیان هندسی شکل یک نازل سه بعدی

های صورت گرفته بر روی این شکل سازیاستفاده کردند. بهینه
های اسپلاینهندسی سنتی و  هایشکلبا  در مقایسه هندسی

نتایج بهتری را به دنبال داشت. در این مطالعه از یک  ،درجه سه
سازی جریان لزج )حل معادلات سه بعدی برای شبیه CFDکد 

استوکس( و غیر لزج )حل معادلات اویلر( استفاده شده -ناویر

، CFD اییک کد رایانهبا استفاده از  [8]است. سای و همکاران 
خت مایع را مورد سازی نازل موتور راکت سوبینی و بهینهپیش

نیروی یابی به نازل تقارن محوری با بررسی قرار دادند. برای دست
ریزی سازی شامل: روش برنامهبهینه، سه الگوریتم بهینه پیشران

، الگوریتم (Sequential quadratic programming) متوالی درجه دوم
 Interdigitation) و راهبرد بینابینی (Generic Algorithm) ژنتیک

strategy) سازی قبلی( مورد استفاده های بهینه)ترکیبی از روش
های سازی عملکرد روشهای بهینهقرار گرفت. در بین روش

خلاء  نیروی پیشراندر بهبود  راهبرد بینابینیو الگوریتم ژنتیک 
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محاسباتی در مکانیکعلوم کاربردی و نشریۀ  1401 ،سال سی و پنج، شمارۀ یک       

سازی های بهینهبهتر گزارش شده است. به کارگیری الگوریتم
اند. درصد را به دنبال داشته 5/1در حدود بهبود عملکردی 

های ایچند جملهاز در مطالعه خود  [9]داویدنکوف و همکاران 

و از ترکیب  کانتور نازل استفاده کرده برازشبرای  3و  2درجه 
برای  جریان واکنشی سازی مستقیم و حلگر دو بعدیروش بهینه

در حضور جسم  ننیروی پیشرایابی به کانتور نازلی با بیشینه دست

محدود -از مدل سینتیکی نرخدر این تحقیق . اندمرکزی بهره برده
. مقایسه نتایج حاصل از شد استفاده k- اغتشاشیمدل به همراه 

تا  3 در حدودحل معادلات اویلر و ناویر استوکس نشان داد که 

مون و  گردد.به اثرات لزج باز می نیروی پیشراندرصد کاهش  6
 ،سازیها و الگوریتم بهینهترکیب روش مشخصه با [10]لی 

کاهش طول نازل مافوق صوت در عین منظور روشی ساده به

منظور اعتبارسنجی ارائه کردند و بهحفظ مساحت خروجی آن 
ابزار  [11]یوموساک و ای کمک گرفتند.  CFDنتایج از تحلیل 

طراحی مطمئن و موثری برای طراحی نازل راکت توسعه دادند. 
برای حل معادلات اویلر تقارن  CFDین ابزار شامل یک کد ا

های پایه سازی است. مقایسه نازلمحوری واکنشی و یک کد بهینه
نیروی نشان از افزایش  نیروی پیشرانو بهینه شده در میزان تولید 

در مطالعه دیگری درصد داشته است.  4تا  2ی در حدود پیشران
سازی نازل موتور موشک سوخت منظور بهینهبه [12]یوموساک 

سازی استفاده و الگوریتم بهینه CFDسازی جامد از ترکیب مدل

سازی جریان با حل معادلات ناویراستوکس تقارن کرد. مدل
صورت پذیرفت.  k- اغتشاشیمحوری و با استفاده از مدل 

کردن سازی مبتنی بر گرادیان برای بیشینه همچنین از روش بهینه
تولیدی با قید وزن پیشران ثابت استفاده شد.  نیروی پیشران

درصد افزایش  9/47مقایسه بین نازل اولیه و نازل بهینه شده 
ی روش جدید [13]یو و همکاران  دهد.را نشان می نیروی پیشران

سازی پروفیل قسمت واگرای نازل به همراه شیوه برای مدل
سازی پروفیل با هدف د. بهینهارائه کرن چند هدفهسازی بهینه

موتور و ضریب بازیافت  نیروی پیشرانبیشینه کردن همزمان 

 پیشنهادی انجام گرفت. کانتور قسمت واگرای نازل فشار سکون
تشکیل  4ای درجه دو چند جملهو از دارای سه قسمت بوده 

 27/4سازی چند هدفه باعث افزایش . این بهینهشده است

درصدی ضریب بازیافت فشار  63/4و  پیشراننیروی درصدی 
مطالعات در سری  [16-14]سکون شد. شومبرگ و همکاران 

های دایروی در کانتور قسمت به استفاده از کمان عددی خود

های مافوق صوت پرداختند. مقایسه هندسه مبتنی بر واگرای نازل
های موجود نشان از کاهش طول های دایروی با نازلکمان

های کمان دایروی درصد برای نازل 5/7ای در حدود محوری

. بررسی مشخصات جریان جدا شده نشان از یکسانی دارد
ها بارگذاری جانبی در شرایط جریان جداشده در مقایسه بین نازل

ها برای مقایسه کانتور نازل کمان دایروی با آن. [14]دارد 

با  را یرویهای داکانتور مبتنی بر کمان 10 ،کانتورهای موجود
. این کردندازل بهینه موجود )با کانتور سهموی( مقایسه نیک 

مقایسه نشان داد که کانتورهای کمان دایروی نیز از پتانسیل مشابه 

ها نآ .[15] برخوردارند نیروی پیشرانو یا حتی بیشتر در تولید 
های مبتنی بر یک کمان دایروی را از همچنین امکان طراحی نازل

، فشار وارد بر دیواره در خروجی نیروی پیشرانریب ظر ضامن

دست نازل و بارگذاری جانبی مورد بررسی قرار داده که نتایج به
محمودی و  .[16]ها دارد آمده نشان از مطلوبیت این نوع نازل

بهینه، -شامل نازل مسیر ،چهار هندسه مختلف نازل [17]رفعی 
درجه و نازل طول کوتاه را  30درجه، مخروطی  15مخروطی 

در شرایط طراحی و خارج از نقطه طراحی با یکدیگر مقایسه 
-دهد که در نقطه طراحی نازل مسیرها نشان میکردند. نتایج آن

؛ اما در شرایط بهینه بیشترین نیروی پیشران را تولید کرده است
درجه  15طراحی نازل مخروطی با زاویه واگرایی  خارج از نقطه

 ائه داده است.رعملکرد بهتری را ا

دهند که توسعه ابزار کارآمد جهت مطالعات مختلف نشان می 
یابی منظور دستبه ی نازلواگراقسمت  پروفیلسازی بهینه

 هایبیشینه و افت کمینه در موتور نیروی پیشرانهمزمان به 
نسبت  است. پروفیل کانتور بهینه وابسته بهامری ضروری موشک 

، نسبت فشار عملیاتی نازل و ساختار مساحت خروجی به گلوگاه
هدف از مطالعه حاضر توسعه یک  جریان انبساطی خواهد بود.

بهینه برای یک نازل  پروفیلیابی به ابزار کارآمد جهت دست
ممکن  یهالیاز پروف یا، مجموعهاین فرآینددر فرامنبسط است. 

سازی عددی جریان سازی جریان با شبیهمدل شد.در نظر گرفته 

پذیر لزج و آشفته انجام گرفته و از ترکیب روش شبکه تراکم
سازی شکل پروفیل عصبی مصنوعی و الگوریتم ژنتیک برای بهینه

مرجع با  لیپروفنازل استفاده شد. نوآوری کار حاضر به بازتولید 

درجه  نیاسپلا-یب کیاده از برازش و با استف ابتکاریروش  کی
 رییبا تغکارگیری این روش و گردد. با بهباز می یک تکه سوم
های ممکن تولید و بررسی لیپروف ای ازمجموعه کنترلی هایگره
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نوآوری دیگر کار حاضر بررسی عملکرد کانتور بهینه  شده است.
 در شرایط عملیاتی خارج از نقطه طراحی است. در این شرایط

ای بین کانتورهای مرجع و بهینه انجام شده و محدوده مقایسه
مناسب استفاده از کانتور بهینه از منظر نسبت فشار نازل مشخص 

 شده است.
 

 ازيسو الگوریتم بهينه روش حل عددي، معادلات حاكم

ر سازی دقیق ساختامنظور شبیهدر کار حاضر به  م.معادلات حاك
-در نازل همگرا و آشفته مافوق صوت، پذیر، تراکمجریان لزج

ه ( استفاده شدCFDواگرا از رویکرد دینامیک سیالات محاسباتی )
ی معادلات حاکم شامل معادلات بقای جرم، مومنتوم و انرژ است.

ین اآل است. در جریان آشفته از ی حالت گاز ایدهدر کنار معادله

در  ود.شمیگیری معادلات بر اساس روش جرمی )فاور(، متوسط
به شکل گیری شده متوسط بقای جرم و مومنتومنهایت معادلات 

 شوند:زیر نوشته می
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فشرررار   pمولفه سررررعت جریان،     iuچگالی،   که  طوریبه  

 مولکولیآرام که از مجموع لزجت )لزجت موثر  effاسررتاتیک، 

  آشرفته لزجت گردابی و t د. لزجت باشر می (آیددسرت می به

وده و بیانگر بهای تنش رینولدزی گردابی آشفته حاصل از جمله  

eff(𝜏�̅�𝑗)اثر نفوذ مومنتوم اسررت. 
 تانسررور تنش انحرافی موثر و 

𝛿𝑖𝑗    .تای کرونکر اسرررت ماد دل نیز  () و  (∽)های بالانویس  ن

شانگر کمیت به سط ترتیب ن شده وزنی و معمولی  های متو گیری 

 )رینولدزی( هستند.

زیر بیان  صررورت به گیری شررده نیزمعادله انرژی متوسررط 
 شود:می
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آنتالپی کل )مجموع آنتالپی و     thبیانگر دما،   Tدر این رابطه،   
شی(،   سانایی حرارتی،    انرژی جنب ظرفیت گرمایی   pcضریب ر

 عدد پرنتل آشفته است. tPrفشار ثابت و 
 

 ميدان محاسباتي و شرایط مرزي

سازی عددی  دامنه محاسباتی و شرایط مرزی در شبیه    (1)شکل  
به تقارن موجود در مسررئله، از شرررط دهد. با توجه را نشرران می

ین اتقارن محوری برای مرز پایینی استفاده شده است. با انتخاب 

بعدی متقارن محوری روی حلگر تأثیرات فیزیکی سررره ،شررررط
عدی را نیز در نظر می   ترتیب موجب   گیرد و بدین  شررربکۀ دوب

از بین منظور بهشررود. حجم محاسرربات می هکاهش قابل ملاحظ
ستیکی  بردن اثر شده  امواج آکو بر  از مرزهای خروجی منعکس 

. ، این مرزها تا حد مناسررربی از نازل فاصرررله دارندمیدان جریان
وگاه  برابر قطر گل 300دامنه محاسباتی به میزان  ،(1) مطابق شکل

tr سمت پائین ست. دست  ، در ق  دهانه خروجی نازل امتداد یافته ا
ر برابر قط 12همچنین در پشررت نازل، دامنه محاسررباتی به میزان 

ست.    سعه یافته ا شبیه  گلوگاه تو ضر هوا با دمای   در      سازی حا
K 450  شرط  . [14] شود از مرز ورودی وارد دامنه محاسباتی می

مایی برای دیواره  رو و در مرز خروجی  درها، از نوع بی مرزی د
، K 298در صررورت وجود جریان برگشررتی دمای ثابت و برابر  

ستاندارد انتخاب شد.    ز نسبت فشار نازل نی   یعنی مطابق شرایط ا
 تنظیم شده است. 14برابر 

 

 
 

 دامنه محاسباتی به همراه شرایط مرزی  1شکل 
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محاسباتی در مکانیکعلوم کاربردی و نشریۀ  1401 ،سال سی و پنج، شمارۀ یک       

 روش حل عددي

 ریبا استفاده از نرم افزار تجا در کار حاضر هاسازیکلیه شبیه
انجام گرفته  2021ویرایش  (ANSYS-Fluent) فلوئنت-انسیس

و  است. از حلگر مبتنی بر فشار استفاده شده و معادلات ممنتوم
سازی کلیه اند. برای گسستهصورت کوپل حل شدهفشار به

مشتقات مکانی، روش مرتبه دوم پسرو انتخاب شده و جریان 

 تشاشیغبا مدل ا [14 ,18] جعابر توصیه مر انآشفته حاضر ب
. مدل شده است [19]( Spalart-Allmaras) آلماراس-اسپالارت

که مدل مزیت این روش کاهش حجم محاسبات )به علت این

ای است.( و ارائه نتایج آلماراس مدلی تک معادله-اسپالارت
های ترکیبی های محدود به دیواره، جریانمناسب برای جریان

های مرزی تحت گرادیان فشار معکوس خارجی و لایه-داخلی
ئی مینان از همگرائی حل، معیار همگراطمنظور ابه .]20[باشد می

لزجت هوا با همچنین  تنظیم شده است. 10-6کلیه معادلات، 
ای تقریب زده شده و چگالی استفاده از مدل ساترلند سه جمله

 .شدآل محاسبه آن با فرض گاز ایده

 

 اسپلاین-با استفاده از بي سازي پروفيل مرجعمدل

لازم است ابتدا یک  نازل قسمت واگرای سازیبه منظور بهینه
شده ؛ تا مدل بهینهشودپروفیل مرجع به عنوان مدل پایه انتخاب 

نهایی از نظر هندسی و عملکردی با آن مقایسه گردد. برای این 

انتخاب شده  [21] مرجعاز  (2)منظور پروفیلی مطابق شکل 
است. لازم است این پروفیل که متشکل از نقاط گسسته است، به

صورت یک تابع پارامتریک ارائه شود تا بتوان از طریق تغییر 
سازی قرار متغیرهای مربوطه شکل هندسی آن را در معرض بهینه

 Basis spline) اسپلاین-بی در این مقاله ازداد. برای این منظور، 

(B-spline)) استفاده شده است؛ چرا که علاوه بر دقت  3رتبه م

. برای استپذیری بالایی نیز دارای قابلیت انعطاف ،مناسببسیار 
لزومی به استفاده از همه نقاط پروفیل مرجع  اسپلاینترسیم 
 ،توان با تعداد بسیار کمتری از نقاط شکست؛ زیرا اولاً مینیست

ایجاد نمود و ثانیاً هر چه هایی دقیقاً معادل پروفیل مرجع پروفیل
تعداد نقاط شکست کمتری مورد استفاده قرار گیرد، تعداد 

شده کمتر خواهد بود که از نظر دادهمتغیرهای مدل توسعه

لازم  اسپلاینسازی مطلوب است. برای حفظ شرایط مرزی بهینه
است که نقاط اولیه و نهایی پروفیل مرجع به عنوان نقاط شکست 

صورتی باشد انتخاب سایر نقاط شکست باید بهانتخاب شوند. 

سازی که با کمترین نقاط شکست بتوان پروفیل مرجع را شبیه
نمود. در این مقاله علاوه بر نقاط اولیه و نهایی سه نقطه دیگر نیز 

)در مجموع  اندبا سعی و خطا به عنوان نقاط شکست انتخاب شده

نمایش  (2). نقاط شکست انتخابی در شکل نقطه شکست( 5
 داده شده است.

 

 
 یناسپلا-نقاط پروفیل مرجع و نقاط شکست انتخابی برای عبور بی  2شکل 

 

ست انتخابی می       شک ستفاده از نقاط  توان پروفیل  اکنون با ا
 ناسپلای-مرجع را بازسازی نمود. برای این کار کافی است از بی

به      عدی مرت تابع         3یک ب طای  که خ به نحوی  فاده نمود  اسرررت

سبت به نقاط پروفیل مرجع کمینه    برازش شکل  شود شده ن . در 
ها شرررده بر آنبرازش اسرررپلاین-، نقاط پروفیل مرجع و بی  (3)

ست. میانگین مربعات خطا      شده ا سیم  سیار    در این برازش تر ب

بالای برازش که بیانگر دقت است  (00024/0)در حدود کوچک 
 است.

 

 
 هاشده بر آنبرازش اسپلاین-نقاط پروفیل مرجع و بی  3شکل 
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و ضرایبی   ( Knot)نات  گره یاتولیدشده دارای   اسپلاین -بی 
 به شرح زیر است:

(5) knots
= [0 0 0 0.363 3.580 10.507 10.507 10.507] 

(6) coefficients = [1 1.016 2.219 4.368 4.485] 

 

 هامجموعه پروفيلسازي ابتكاري مدل

های توان مجموعه پروفیلمی، مرجع لیپروف یسازمدلپس از 

توان با تغییر میهم خانواده با آن را ایجاد نمود. برای این منظور، 
ه را تحت کنترل درآورد. واضح است ک اسپلاین-رفتار بی ،هاگره

یر اول و آخر بیانگر شروط مرزی هستند که قابل تغی گرهنقطه  3

های متنوعی توان به پروفیلمی 5و  4 گرهنیستند؛ اما با تغییر نقاط 
، با تغییر (4)برای نازل دست یافت. به عنوان مثال در شکل 

 8/1و از  55/1تا  2/0ترتیب از به 5و  4شماره  گرهط اموقعیت نق
پروفیل توسعه داده شده است. واضح است که  24تعداد  3/8تا 

 وباید جلوتر از نقطه ابتدای نازل  4شماره گره موقعیت نقطه 
باشد. همچنین موقعیت  5شماره گره تر از موقعیت نقطه عقب
 و 4شماره گره باید جلوتر از موقعیت نقطه  5شماره گره نقطه 
 تر از نقطه انتهای نازل باشد.عقب

 

 
 داده شدههای توسعهمرجع و پروفیل پروفیل  4شکل

 

  يابیباز بیو ضر دشدهيتول شرانيپ يرونيي ابیانيم

 فشار سكون

ها را توسرررط دینامیک     توان آنها، می ی پروفیل پس از توسرررعه 
سررریالات محاسرررباتی مورد ارزیابی قرار داد. بدیهی اسرررت که 

های   بل تغییر   متغیر قاط        قا یت ن ند از موقع بارت . 5و  4گره ع
ت    های مورد نظر  همچنین، خروجی بارت دیگر،  به ع هدف  ) ابع 

شده و     (سازی بهینهبرای مرحله  شران تولید عبارتند از نیروی پی
سکون.      شار    ،سازی بهینه پیش از اجرای فرایندضریب بازیابی ف

ضی جهت میان  شده یتول شران یپ یروینیابی به یک ابزار ریا و  د

های  در این مقاله از شبکهنیاز است.  فشار سکون یابیباز بیضر 
 عصبی مصنوعی برای این کار استفاده شده است.  

و ضررریب بازیابی   ،nF، تولیدشررده محوری نیروی پیشررران 
𝜂، فشار سکون  

𝑝𝑇
 آیددست می حاضر از روابط زیر به  مقالهدر  ،

[13]: 
 

(7) 𝐹𝑛 = ∫ 𝜌𝑢𝑥�⃗� ∙
.

𝐴exit

d𝐴 + ∫ (𝑝 − 𝑝0)
.

𝐴exit

d𝐴  

(8) 𝜂𝑝𝑇
=

∫ 𝜌𝑝𝑇�⃗� ∙
.

𝐴exit
d𝐴 

∫ 𝜌𝑝𝑇�⃗� ∙
.

𝐴inlet
d𝐴 

 

 

نیروی رانش  ،(7جمله اول سمت راست تساوی در رابطه )    
ست.        شاری ا شی ف شی از مومنتوم و جمله دوم نیروی ران در  نا

، exitAها بر روی سرررطح خروجی نازل،   گیریابطه انتگرال راین 
شده و   ست. همچنین   0pانجام  شار محیط ا سکون و     𝑝𝑇 ف شار  ف

𝜌  ها در مقاطع عرضررری    چگالی اسرررت. در این روابط انتگرال
 شوند.محاسبه می ورودی و خروجی

های عصبی مصنوعی برای تخمین حاضر از شبکه مقالهدر  
و خروجی نیروی پیشران  هاگرههای موقعیت تابع بین ورودی

استفاده شده است. در این شبکه از معماری پیش خور استفاده 
های شده است؛ به این معنا که در این نوع شبکه پردازش داده

های شود و مسیر پردازش به نورونورودی رو به جلو انجام می
گردد و خروجی هر لایه فقط بر لایه بعدی لایه قبلی باز نمی

مین های مورد استفاده برای تخواهد بود. تعداد لایهتاثیرگذار خ
د نرون تابع دو لایه است که لایه اول به عنوان لایه مخفی با تعدا

ست. ادلخواه و لایه دوم به عنوان لایه خروجی در نظر گرفته شده 
خفی مبرای لایه  (tansig) در این معماری از تابع انتقال تانژانتی

برای لایه خروجی استفاده شده  (purelin) و تابع انتقال خطی
نحوی ها با سعی و خطا انتخاب شده است بهاست. تعداد نرون

که میانگین مربعات خطا بین خروجی شبکه و هدف مورد نظر 
نشان دهنده معماری شبکه حاضر است که  (5). شکل شودکمینه 

تقال و توابع ان B، بردارهای بایاس با Wهای وزن با در آن ماتریس
 ستند.ها بیانگر شماره لایه هاند و بالانویسنمایش داده شده fبا 

 

 نتایج و بحث

شبكه. مطالعه های عددی حاضرر، کل دامنه  سرازی در شربیه   ي 
یافته  ( توسط شبکه سازمان1محاسباتی نشان داده شده در شکل )

 های چهار وجهی منظم پوشش داده شده است.با المان
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 در کار حاضر شبکه عصبی مصنوعی مورد استفاده معماری  5 شکل

 

مرزی شکل گرفته بر روی دیواره سازی دقیق لایهجهت مدل
 y+یابی به منظور دستقسمت واگرای نازل، شبکه محاسباتی به

طوری که ها بسیار ریز شده است. بهمورد قبول در کنار دیواره
ها برای شبکه حاضر رعایت در کنار دیواره 1 نزدیک به y+معیار 

همچنین، در اطراف لایه برشی شکل گرفته در شده است. 
دست لبه خروجی نازل نیز شبکه محاسباتی ریز شده است. پائین

وجی، از شبکۀ محاسباتی شدن به مرزهای خراز طرفی با نزدیک
با اندازۀ بزرگ استفاده شده است تا امواج آکوستیکی منتشرشده 

. [22]طور کامل توسط لزجت عددی تلف شوند سمت مرزها بهبه
حاضر با  همسئل ،محاسباتی منظور بررسی استقلال حل از شبکههب

سلول(،  101600سلول(، متوسط ) 54500شبکه درشت ) 4
سلول(  266900سلول( و خیلی ریز ) 193050ریز )

تاثیر شبکه محاسباتی بر فشار  (6)سازی شده است. در شکل شبیه
استاتیک اعمالی بر دیواره واگرای نازل بررسی شده است. 

شود، نتایج تطابق به نسبت مناسبی بر طور که مشاهده میهمان
ای شکل گرفته در نازل که یکدیگر دارند و موقعیت موج ضربه

صورت یک پرش ناگهانی در فشار خود را نشان داده است، به
لازم  بینی شده است.یکسان پیش به صورت هاتوسط تمامی شبکه

نزدیک به یک  y+ها معیار به ذکر است که برای تمامی شبکه
رعایت شده است. بنابراین تاثیر شبکه محاسباتی بر فشار استاتیک 

ملاحظه نیست. اما با دور شدن ی واگرای نازل چندان قابل دیواره
شود از دیواره نازل، اندازه شبکه محاسباتی به تدریج بزرگ می

که این موضوع بر توزیع سرعت در خروجی نازل و در نتیجه 
 ای دارد.میزان نیروی پیشران تولیدی تاثیر قابل توجه

( 7های مختلف، در شکل )برای مقایسه بهتر نتایج شبکه 
در خروجی نازل برای چهار شبکه حاضر  سرعت محوری جریان

کننده نیروی که تعیینجاییمقایسه شده است. این پارامتر از آن
رانشی نازل است، اهمیت خاصی در کار حاضر دارد. مطابق شکل 

های سرعت محوری در شبکه ریز و بسیار ریز منطبق بر پروفیل
 193050)باشند. بنابراین در ادامه بحث از شبکه ریز یکدیگر می
ها استفاده سنجی نتایج و استخراج دادهمنظور اعتبارسلول( به

خواهد شد. نکته جالب توجه در این شکل وجود جریان برگشتی 

صورت سرعت منفی خود را که به در کنار دیواره بالایی است
 دهد.نشان می

 
 تاثیر شبکه محاسباتی بر فشار استاتیک دیواره واگرای نازل  6شکل 

 
های توزیع سرعت محوری در عرض خروجی نازل برای شبکه  7شکل 

 مختلف

 

 اعتبارسنجي

منظور اعتبار سنجی، نتایج عددی حاضر با نتایج عددی و به

مقایسه شده  [14]تجربی ارائه شده در مقاله شومبرگ و همکاران 

های از مجموعه نازل S1است. برای این مقایسه نازلی به نام 

مورد بررسی قرار  14ده و در نسبت فشار موجود انتخاب ش

( فشار استاتیک ثبت شده بر روی دیواره 8گرفته است. در شکل )
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مقایسه شده  [14]واگرای نازل با نتایج تجربی و عددی مرجع 

سازی حاضر تطابق خوبی با است. مطابق این شکل، نتایج شبیه

که طوریدهد؛ بهنشان می [14]های تجربی و عددی مرجع داده

ای و سطح فشار دیواره انطباق مناسبی با نتایج مکان موج ضربه

 تجربی و عددی دارد. 

دست آمده از ( کانتورهای عدد ماخ جریان، به9در شکل ) 

 اند. موقعیت قرارگیری موجمقایسه شده [14]کار حاضر و مرجع 

ای و همچنین رخداد جدایش جریان از دیواره مطابقت ضربه

 دهد.بسیار خوبی را نشان می
 

 
ه نتایج فشار استاتیک ثبت شده بر روی دیواره واگرای نازل، مقایس  8شکل 

 .[14]حاضر و نتایج مرجع 

 

 عصبي یابي شكل پروفيل نازل با استفاده از شبكهميان

)رجوع شود به  5و  4در کار حاضر با تغییر موقعیت نقاط گره 
(، بیست و چهار پروفیل جدید برای قسمت واگرای نازل 4شکل 

با طول و نسبت سطح خروجی به گلوگاه مشابه توسعه داده شده 
ها با ابزار دینامیک سیالات محاسباتی شرح داده است. این پروفیل

گرفته و نیروی رانشی و ضریب  شده مورد آزمون عددی قرار
ها محاسبه شده است. به عنوان بازیابی فشار سکون هر یک از آن

های عددی برای دوازده ( نتایج آزمایش1نمونه، در جدول )
گزارش شده است.  14شده تحت نسبت فشار دادهتوسعه پروفیل

دقت در این نکته ضروری است که مطابق جدول یادشده، رفتار 
نش تولیدشده و ضریب بازیابی فشار سکون یکسان نیروی را

است؛ از این رو، در ادامه مقاله فقط به بررسی نیروی پیشران به 
 شود.عنوان تابع هدف پرداخته می

( مشاهده شد، تنها 1( و جدول )4گونه که در شکل )همان 
ها توسط دینامیک سیالات محاسباتی تعداد محدودی از پروفیل

اند. دلیل اصلی آن است که تعداد قرار گرفتهمورد ارزیابی 

ها ننهایت پروفیل با مدل مذکور قابل تولید است، اما بررسی آبی
پذیر نیست. بنابر به دلیل بار محاسباتی بالا و زمان طولانی امکان
( و بدون اجرای 1این به روشی نیاز است که با کمک جدول )

ر نیروی پیشران مجدد کد دینامیک سیالات محاسباتی، مقدا
 4های شماره تولیدشده را به ازای مقادیر دلخواه از موقعیت گره

بزار ابینی نماید. این کار در مقاله حاضر با استفاده از پیش 5و 
 های عصبی مصنوعی انجام شده است. شبکه

 

 

 

 

 

 
 

 )تصویر بالائی( و نتایج حاضر )تصویر پایینی( [14]کانتور عدد ماخ برای جریان عبوری از قسمت واگرای نازل: مقایسه نتایج عددی مرجع  9شکل 
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 شده دادهای توسعههای عددی برای پروفیلنتایج آزمایش  1جدول 

 14تحت نسبت فشار 

 هاورودی هاهدف

ضریب بازیافت فشار 

 سکون

 )درصد( 

 نیروی پیشران

 )نیوتن(

گره موقعیت 

 5شماره 

 گره شمارهموقعیت 

4 

56/15 10/384 58/3 363/0 

38/13 46/306 8/1 2/0 

94/20 67/424 4/4 2/0 

86/31 45/515 7 2/0 

78/14 15/337 8/1 65/0 

01/36 31/458 4/4 65/0 

25/32 32/514 7 65/0 

28/12 88/321 8/1 1/1 

78/27 10/454 4/4 1/1 

31/32 34/513 7 1/1 

72/13 91/357 8/1 55/1 

42/27 11/487 4/4 55/1 

41/33 06/514 7 55/1 

 

 انتشار پس مطالعه، شبکه این در استفاده موردعصبی  شبکه 
 مقدار مقایسه با خروجی خطای شبکه نوع این در. باشدمی خطا

 خطا میزان مقدار از. دشومی محاسبه نظر هدف مورد با خروجی
 بار هر هب. شودمی استفاده هاوزن تغییر و شبکه تصحیح برای

 گفته (Epoch) دوره یک هاداده تمام برای الگوریتم این اجرای
 به خطا مقدار تا شودمی تکرار قدرآن فرایند آموزش. شودمی

منظور آموزش شبکه از به .نکند تغییر و رسیده ثابتی مقدار

 ،استفاده شده است که علاوه بر دقت مناسب trainlmالگوریتم 
 سرعت همگرایی بالایی نیز دارد. نتایج آموزش شبکه برای

 داده نشان (10) شکل در فازهای آموزش، ارزیابی و آزمایش
تکرارهای  برابر در این شکل میانگین مربعات خطا در است. شده

 مشاهده که طورهمان. است شده ترسیم( هادوره)آموزش  فرایند
میانگین مربعات خطا در فاز آموزش کاملاً کاهشی است.  شود،می

کاهشی و سپس  11در مقابل، این مقدار برای فاز ارزیابی تا دوره 
 (Overfitting) افزایش است و به منظور جلوگیری از بیش برازش

است.  شدهمتوقف  دوره از بهترین مقدار، فرایند آموزش 6پس از 
برای فاز آزمایش در محدوده قابل  همچنین میانگین مربعات خطا

شده قبولی باقی مانده است که بیانگر مناسب بودن تابع برازش
 برای نیروی پیشران رگرسیون نمودارهای (،11شکل ) دراست. 
 شده داده ها نشانو کل داده آزمایش آموزش، ارزیابی، فازهای

 عرض از مبدأ و ها شیبدر همه حالت نتایج، اساس بر. است
 همچنین،. است 0 و 1 در حدود ترتیببه رگرسیون خطوط
 نتیجه توانمی بنابراین،. است 1 به نزدیک بسیار رگرسیون مقادیر
شبکه از دقت قابل قبولی در تخمین نیروی پیشران  که گرفت

  .برخوردار است

 
 آموزش، ارزیابی و آزمایش فازهای نتایج آموزش شبکه برای  10 شکل

 

 

 
 هاو کل داده آزمایش آموزش، ارزیابی، فازهای برای نیروی پیشران رگرسیون نمودارهای  11 شکل
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 یافتن پروفيل بهينه توسط الگوریتم ژنتيك

تولیدی  نیروی پیشراناکنون که شبکه عصبی قادر است، میران 
های دلخواه پروفیل ایجادشده )توسط نازل را به ازای هندسه

توان از یک روش بینی کند، می( پیش5و  4 هایگرهموقعیت 
یابی سراسری برای شناسایی پروفیل بهینه بهره برد. در این بهینه

منظور استفاده شده است.  مقاله، الگوریتم ژنتیک برای این

الهام  (Metaheuristic) الگوریتم ژنتیک یک الگوریتم فراکاوشی
سازی در فضاهای جستجوی شده از طبیعت برای بهینهگرفته

طور غیرخطی پیچیده است. در این الگوریتم، یک جمعیت اولیه به

شود. سپس، افراد این جمعیت در برابر تابع تصادفی تولید می
شوند. بهترین افراد شانس بیشتری برای زیابی میار جریمه

عنوان والدین نسل بعدی دارند. والدین در یک استخر انتخاب به

و  (Cross-over) گیرند و عملگرهای ژنتیکی مانند ادغامقرار می
شود. بدترین فرد به احتمال ها اعمال میبر آن (Mutation) جهش

شود. با توجه به جایگزین میدست آمده زیاد با فرزندان جدید به
قانون انتخاب طبیعی، هر نسلی احتمالاً بهتر از نسل قبلی خواهد 

یابد که یک معیار سازی تا زمانی ادامه میبود. الگوریتم بهینه
ترین فرد به عنوان توقف، فرآیند را متوقف کند. در نهایت، مناسب

 شود. پاسخ بهینه مسئله معرفی می
بع جریمه عبارت است از معکوس نیروی در این مقاله تا 

 5و  4های گره. همچنین، موقعیت شودپیشران که باید کمینه 
های . ویژگیبرازش شده متغیرهای تصمیم هستند اسپلاین

ارائه  (2)الگوریتم ژنتیک مورد استفاده در این مقاله در جدول 
 شده است. 

فرایند نمودار بهترین و میانگین مقادیر تابع جریمه در  
شود نمایش داده شده است. ملاحظه می (12)یابی در شکل بهینه

ی تقریباً یکسانی نسل به مقدار بهینه 51که هر دو نمودار پس از 
اند. نتایج نهایی برای پروفیل نازل بهینه و نازل همگرا گردیده

 5و  4های گرهمرجع شامل متغیرهای تصمیم )یعنی موقعیت 
ز نقاط شکست( و مقدار تابع جریمه گذرنده ا اسپلاینبی
 ارائه شده است. (3)نیروی پیشران معادل( در جدول معکوس )

نه در مقایسررره با پروفیل نازل              در نهایت پروفیل نازل بهی
 ( ارائه شده است.13مرجع در شکل )

 

 های الگوریتم ژنتیک مورد استفاده: ویژگی2جدول 

 مقدار متغیر

 یکنواخت ایجاد جمعیت

 8/0 نسبت ادغام

 05/0 نسبت نخبگان

 00005/0 حد تابع هدف

 بندیاولویت مقیاس تابع هدف

 000001/0 تلورانس تابع

 10 جریمه اولیه

 1000 بیشینه نسل

 2/0 نسبت مهاجرت

 25 اندازه جمعیت

 تورنومنت انتخاب

 

  
 )ب( )الف(

 یابی)الف( نمودار بهترین و )ب( میانگین مقادیر تابع جریمه در فرایند بهینه  12شکل 
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 نتایج نهایی برای پروفیل نازل بهینه و نازل مرجع   3جدول 

 خروجی متغیرهای تصمیم 

 )نیوتن( نیروی پیشران معادل تابع جریمه 5 گرهموقعیت  4 گرهموقعیت  

 10/384 00260/0 580/3 363/0 پروفیل نازل مرجع

 56/523 00191/0 300/8 290/0 پروفیل نازل بهینه

 

 
 پروفیل نازل بهینه در مقایسه با پروفیل نازل مرجع   13شکل 

 

 اعتبارسنجي پروفيل بهينه

که پروفیل بهینه دارای بیشترین نیروی پیشران در بین با آن

های نتیجه صرفاً توسط الگوریتم های ممکن است، اما اینپروفیل

هوش مصنوعی یادشده در قبل )مجموعه شبکه عصبی و الگوریتم 

 دست آمده است و از دینامیک سیالات محاسباتی برایهژنتیک( ب

ی کسب این نتیجه مستقیماً استفاده نشده است. برای اعتبارسنج

توان آن را توسط دینامیک سیالات محاسباتی پروفیل بهینه می

یابی نازل نتایج نهایی بهینه (4)در جدول ورد ارزیابی قرار داد. م

دست هکه توسط هوش مصنوعی و دینامیک سیالات محاسباتی ب

ت بودن نتایج بیانگر این موضوع اسآمده ارائه شده است. نزدیک

بینی بسیار دقیقی کاررفته قادر است پیشهکه هوش مصنوعی ب

شده دادهدر محدوده آموزشنسبت به نیروی پیشران تولیدی 

یشران را پداشته باشد. لذا، پروفیل بهینه نازل واقعاً بهترین نیروی 

 کند.های ممکن تحت بررسی تولید میدر بین همه پروفیل

 

 یابی پروفیل نازلنتایج نهایی بهینه  4جدول 

 نیروی پیشران )نیوتن( 

 56/523 هوش مصنوعی

 20/523 دینامیک سیالات محاسباتی

 

 بحث

جزئیات ساختار دینامیک گازی جریان در هر دو  (14)در شکل 
، امواج (Mach disk) شده شامل دیسک ماخمرجع و بهینه نازل

و جدایش  ، هسته گردابی، لایه برشیو انعکاسی ای مایلضربه
پروفیل نازل بهینه شده شکل این مطابق  شود.مشاهده می جریان

مخروطی نزدیک شده است. در  به نازل 14برای نسبت فشار 
واگرایی دیواره در پروفیل مرجع زاویه  ،نزدیکی گلوگاه نازل

این واگرایی بیشتر سبب شده تا  بیشتر از پروفیل بهینه است.
طور کلی به جدایش جریان در نازل مرجع زودتر اتفاق بیافتد.

های فرامنبسط همراه با موج روند جدایش جریان در نازل
ای به لایه مرزی با برخورد موج ضربه. [23] داخلی استای ضربه

شود. این یک گرادیان فشار معکوس در لایه مرزی ایجاد می
ریختگی پروفیل سرعت، جدایش همگرادیان معکوس سبب به

جدایش جریان از  شود.لایه مرزی و افزایش ضخامت آن می
 شود که در انتهای دیواره نواحیها سبب میدیواره نازل

بازچرخشی و برگشت جریان )اثرات انتهایی( به وجود بیاید. 
وجود این ناحیه بازچرخشی از اتصال مجدد جریان به دیواره 
 جلوگیری کرده و سبب ایجاد نیروی پیشران منفی خواهد شد.

 Free shock) ایاین الگوی جدایش، جدایش آزاد از موج ضربه

separation (FSS)) دیواره نازل در  واگرایی بیشتر شود.نامیده می
ماخ بلندتر و  دیسکسبب ایجاد  نزدیکی گلوگاه در نازل مرجع،

 ((Separation shock) ی جدایشامایل )موج ضربه ایموج ضربه
تر شده است. این موضوع افت فشار سکون را افزایش داده کوتاه

جریان عبور دهد. و ضریب بازیابی فشار سکون را کاهش می
ای عمودی است، مادون از دیسک ماخ که یک موج ضربه کرده

صوت شده و با افت بیشتر فشار سکون مواجه خواهد بود؛ در 
ای مایل هنوز مافوق حالی که جریان عبور کرده از موج ضربه

صوت است و افت فشار سکون به نسبت کمتری را تجربه 
 کند.می
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)تصویر بهینه شده  پروفیل ای برایجزئیات ساختار امواج ضربهکانتور عدد ماخ برای جریان عبوری از قسمت واگرای نازل: مقایسه   14شکل 

 14برای نسبت فشار  )تصویر پایینی( پروفیل مرجعبالائی( و 

 
 های فشار مختلفمقایسه نتایج پروفیل بهینه شده و پروفیل مرجع در نسبت  5جدول 

 نسبت فشار
نیروی پیشران 

 پروفیل مرجع

نیروی پیشران 

 پروفیل بهینه شده

درصد بهبود 

 نیروی پیشران

ضریب بازیافت 

فشار سکون برای 

 پروفیل مرجع

ضریب بازیافت 

فشار سکون برای 

 پروفیل بهینه شده

درصد بهبود 

ضریب بازیافت 

 فشار سکون

14 1/384 20/523 2/36 56/15 08/37 3/138 

20 61/561 84/744 6/32 82/17 85/38 0/118 

30 69/928 59/1188 0/28 55/40 10/51 0/26 

40 27/1964 11/1824 1/7- 74/91 92/61 5/32- 

50 63/2471 99/2359 52/4- 27/92 88/71 1/22- 

 

لازم به ذکر است که شکل پروفیل در کار حاضر برای   
ش بهینه شده است و با افزایش نسبت فشار )افزای 14نسبت فشار 

عمل آید. ارتفاع( لازم است در شکل بهینه شده تجدید نظر به
شرایط عملکردی منظور بررسی پروفیل نازل بهینه شده در به

دست آمده ( نیروی پیشران به5خارج از نقطه طراحی، در جدول )
 از پروفیل مرجع و پروفیل بهینه شده به همراه ضریب بازیافت

فشار سکون در نسبت فشارهای مختلف مقایسه شده است. 
ت شود عملکرد نازل بهینه با افزایش نسبطور که مشاهده میهمان

ل ، هنوز بهتر از ناز30تا نسبت فشار  یابد؛ امافشار کاهش می
 کند.مرجع عمل می

ساختار جریان در هر دو نازل مرجع و  (16و  15)های در شکل
با مقایسه شده است.  50و  30شده برای نسبت فشارهای بهینه

دیسک ماخ به سمت خروجی میل پیدا کرده  ،افزایش نسبت فشار
زل مرجع منطبق بر انبساط جریان در نا 30است. در نسبت فشار 

جریان پس از جدایش از انتهای پروفیل دیواره اتفاق افتاده و 
دیواره  دوباره به سمت آن میل کرده است. این الگوی جدایش 

 Restricted shock) ایرا جدایش محدودشده به موج ضربه

separation (RSS)) این در حالی است که الگوی جدایش  نامند.می
ای است. مطابق ز هم الگوی آزاد از موج ضربهدر نازل بهینه هنو

در نازل بهینه دیسک ماخ از دهانه نازل خارج شده  (15)شکل 
شود که سرعت جریان خروجی در است. این موضوع سبب می

هسته مرکزی نازل بهینه بیشتر از نازل مرجع باشد و نیروی 
 پیشران هم به همین سبب بیشتر است.

Oblique shock wave 

Mach disk 

Free jet boundary 

Recirculation region 

Reflected shock 
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مرجع )تصویر پایینی(  کانتور عدد ماخ برای جریان عبوری از قسمت واگرای نازل برای پروفیل بهینه شده )تصویر بالائی( و پروفیل  15شکل 

 30برای نسبت فشار 

 

 

 

 
کانتور عدد ماخ برای جریان عبوری از قسمت واگرای نازل برای پروفیل بهینه شده )تصویر بالائی( و پروفیل مرجع )تصویر پایینی(   16شکل 

 50برای نسبت فشار 

( در هر دو نازل دیسک ماخ به بیرون از 16مطابق شکل ) 

سرعت جریان در قسمت نازل منتقل شده است و برای همین 

ها مافوق صوت است. برای نازل بهینه ای ازخروجی نازلعمده

ای رخ باز هم جدایش جریان مطابق الگوی آزاد از موج ضربه

داده است. این در حالی است که در نازل مرجع جدایش جریان 

ها باعث شده که نیروی پیشران و روی نداده است. این تفاوت

بهتر  50کون نازل مرجع در نسبت فشار ضریب بازیافت فشار س

 از نازل بهینه شده باشد.
 

 بنديگيري و جمعنتيجه

منظور یافتن پروفیل بهینه برای قسمت واگرای در کار حاضر به
یک ابزار کارآمد و مطمئن با ترکیب دینامیک  ،یک نازل فرامنبسط

سیالات محاسباتی و هوش مصنوعی توسعه یافته است. جریان 
 استوکس-پذیر آشفته عبوری از نازل با حل معادلات ناویرتراکم

آلماراس -ای اسپالارتمعادله-تشاشی تکغمدل ا به کمکو 

و نیروی پیشران تولیدی و ضریب بازیافت فشار  شده سازیشبیه
قسمت  پروفیل .صورت عددی محاسبه شده استسکون به

برازش درجه سوم  اسپلاین-مرجع با استفاده از بی واگرای نازل
ای از شده و سپس با تغییر نقاط شکست این پروفیل، مجموعه

تولید شده است. نیروی پیشران حاصل از این  جدیدهای پروفیل
دست دینامیک سیالات محاسباتی به به کمکها مجموعه پروفیل

آمده و از آن برای آموزش شبکه عصبی مصنوعی بهره برده شده 
دست الگوریتم ژنتیک پروفیل بهینه بهکارگیری است. سپس با به

مقایسه بین  آمده و اعتبار آن با آزمون عددی سنجیده شده است.
نشان  14برای نسبت فشار نازل  پروفیل مرجع و پروفیل بهینه

درصدی  138درصدی نیروی پیشران و  36دهنده افزایش 
مقایسه جزئیات ساختار  ضریب بازیافت فشار سکون است.

ل مرجع و بهینه نشان می دهد که در نازل بهینه جریان در ناز
ای که منطبق بر الگوی جدایش آزاد از موج ضربه جدایش جریان

منظور برررسی عملکرد نازل به دیرتر اتفاق افتاده است. است،
ای بین نازل بهینه بهینه در شرایط خارج از نقطه طراحی، مقایسه
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صورت گرفت.  50و  40، 30، 20و مرجع در نسبت فشارهای 
 یخارج از نقطه طراح یاتیعمل طیدر شرانتایج نشان داد که 

بهتر از نازل مرجع است؛  30تا نسبت فشار  نهیعملکرد نازل به
 یجابه نهینازل به یریکارگ، به30اما با عبور نسبت فشار نازل از 

 ندارد. یتیاولو گونهچینازل مرجع ه

 

 فهرست علائم

 علائم انگليسي
pC  ،گرمای ویژه فشار ثابتJ/kg.K 

nF  ،نیروی پیشرانN 

th  ،آنتالپی مخصوص کلJ/kg 

k  ،انرژی جنبشی آشفتگیJ 
P  ،فشارPa 

tPr عدد پرنتل آشفته 
iu  مولفه سرعت در راستایi ،m/s 

 علائم یوناني
PT ضریب بازیافت فشار سکون 
  ،ضریب رسانایی حرارتیJ/m.s.K 
  ،لزجت مولکولیkg/m.s 

t  ،لزجت اغتشاشیkg/m.s 
ρ  ،3چگالیkg/m 
τ  ،2تنش برشیN/m 

 زیرنویس
eff خواص موثر 
 خواص محیط 0

 بالانویس
 گیری رینولدزیمتوسط -

 گیری جرمیمتوسط 
 

 واژه نامه
 Artificial intelligence هوش مصنوعی

 Flow separation جدایش جریان

 Free shock separation ایاز موج ضربه جدایش آزاد

 Nozzle نازل )شیپوره(

 Optimization سازیبهینه

 Over-expanded فرا منبسط

 Pressure recovery ضریب بازیافت فشار

factor 

جدایش محدودشده به موج 

 ایضربه

Restricted shock 

separation 

 Shock wave ایموج ضربه

 Thrust نیروی پیشران

 

 تقدیر و تشكر 

شده  امکانات فراهمدانند که از بر خود لازم می مقاله نویسندگان

توسط مرکز تحقیقات هوافضا و تبدیل انرژی، واحد نجف آباد، 

قات در حین انجام تحقی ؛دانشگاه آزاد اسلامی، نجف آباد، ایران

 تقدیر نمایند.
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