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轴流压气机可控扩散叶型的
数值优化设计

西北工业大学　　刘　波　周新海　严汝群

【摘要】　本文采用数值优化技术进行轴流压气机可控扩散叶型设计, 选择叶栅总压损失系数为

目标函数, 对初始叶型在设计与非设计状态的全部工况范围内的气动性能, 进行优化计算。应用

该数值优化设计系统完成了高进口马赫数、大弯度压气机静子叶栅的试验件设计。实验结果表

明, 在设计与非设计工况下, 所设计的叶栅气动性能良好, 达到了预定的设计目标, 验证了本文

方法的可靠性与适用范围。

一、叶型数值优化设计系统的构成

本文的主要目的是建立一种可控扩散叶型数值

图 1　叶型优化设计系统

优化设计系统, 要求能够进行全工况范围内的气动

性能优化计算, 使最终得到的叶型不仅在设计工况

下具有良好的性能, 而且保证有较宽广的小损失工

作范围。

本文叙述了叶型数值优化设计系统的构成, 探

讨了设计叶栅的目标函数提法, 并就设计变量、约

束条件和采用的优化程序进行了分析。最后完成了

一个可控扩散叶型试验件的设计。所设计的叶栅进

行了吹风实验, 并与常规叶型进行了性能对比。结

果表明本叶型优化设计系统是有效和实用的。

本研究的基本设想为: 从附面层分析得到的最

佳速度分布出发, 采用势、流函数法给出设计状态

的初始叶型, 然后以叶栅总压损失为目标函数, 对

其进行非设计状态优化计算, 以达到规定的设计目

标。因此, 数值优化设计系统可由以下几部分组成:

( 1) 叶型设计计算的势、流函数反方法
[ 1]
; ( 2) 叶栅

流场分析计算的正方法 (包括无粘流—附面层迭

代)。其中无粘流计算采用全位势方程的人工密度解

法, 附面层计算则采用 Catr er 的微分反方法[ 2] ; ( 3) 数值优化程序。叶型优化设计系统的构

成如图 1所示。
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二、目标函数选择
在叶栅优化问题中, 常用到的目标函数表达式多为总体性能指标, 如效率最高, 附面层

分离可能性最小, 以及表征激波强度的波前马赫数等。对于跨音速压气机叶栅, 由于叶栅槽

道中的激波及相应的附面层干扰几乎不可避免 (尤其在非设计状态下) , 因此导致损失大幅度

增加。为了控制叶栅损失, 本文选取叶栅总压损失系数 �- 作为目标函数。
�- = �-s + �-p

�-s为激波损失 (与波前 Ma数有关) , �-p 为叶型损失, 其计算公式 [ 3]是:

�-p = Ma1( sin�1 / sin�2) 2 � ~2 �( 1 -  ~2H 2) - 3 �4H 2 / ( 3H 2 - 1)

式中Ma1为栅前马赫数参数, �1、�2分别为气流进、出口角,  ~2为尾迹附面层动量厚度参数,

H 2为形状因子。以上参数均可通过附面层计算得到。

三、优化命题和优化程序
�- 与来流条件和叶型几何形状有关。对于来流条件, 可用进气角变化来反映叶栅的工作范

围; 对于叶片型面, 当保持横坐标X 不变时, 叶型几何形状的变化取决于Y 坐标。于是可取

进气角的变化!∀和型面Y 坐标作为设计变量, 附加必要的约束条件后, 本文的优化命题可归

纳如下:

目标函数: �- = f ( !∀, Y s, Y p )

约束条件: !Ymin≤ ( Y si - Y p i) ≤ !Ymax　,　#si ≤ #s, max
下标 s, p 分别代表吸力面和压力面, #为速度系数, i= 1, 2, ⋯⋯n, n表示型面上网格节点

数目。将上述约束条件转化之后, 采用变尺度法 ( DFP) 求解。为简单起见, 在计算过程中可

先保持某一型面固定不变 (如压力面) , 对另一型面进行几何摄动, 反之亦然。

四、可控扩散叶型试验件优化设计和实验研究

可控扩散叶型试验件优化设计　为了验证前述叶型数值优化设计系统的有效性, 本文对

图 3　可控扩散叶型形状

亚、跨音速范围内的多种叶型进行了优化设计的数值试验,

获得了令人满意的结果[ 4]。在此基础上,本文进行了跨音速

可控扩散叶型 (简称 CDA ) 试验件设计。首先确定可用来

进行性能对比的常规叶型, 以便在设计条件和叶型叶栅几

何参数保持一致的情况下, 能够对设计的 CDA 与常规叶

型进行实验性能对比。本研究选取某型压气机第四级静子

根部截面叶型作为比较对象。该叶型属高负荷静子截面, 弯

度和稠度较大 ( = 46°, b/ t= 1. 779) , 在叶型吸力面具有

超音速区。根据对比叶型的进、出口条件和几何参数, 确

定试验件设计参数为:

Ma1 = 0. 75　,　�1 = 40. 53°

�2 = - 4. 47°　,　id = 0°　,　b/ t = 1. 779

其中Ma1为来流马赫数, i d为设计冲角, b/ t为叶栅稠度。设
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计时, 先由反问题计算得到初始叶型, 进行局部优化后, 开始设计状态下的优化计算, 并对

非设计工况进行气动验算, 通过参数调整以达到全局优化。图 2给出了设计状态下速度系数

#沿叶型表面的分布。最终得到的可控扩散叶型试验件形状如图 3所示。

可控扩散叶型的实验研究　对所设计的可控扩散叶型及对比叶型进行了实验研究, 实验

是在燃气轮机研究所的超、跨音速平面叶栅风洞上进行的。

1. CDA 叶栅设计状态实验结果分析　由实验得到的设计状态下叶型表面马赫数分布如

图 4所示。可见, 在叶型表面大部分区域内, 马赫数分布的计算值与实验值之间吻合较好。整

个分布曲线表明: 叶背气流的扩压程度是合理的, 具有典型的 CDA 表面速度分布特点, 即气

流从前缘起迅速加速, 在约 20%弦长处达到峰值 (Mas, max= 1. 17) , 随后较平缓减速至叶片尾

缘, 叶背上 Ma 数分布无突跃现象, 表明无激波产生。

在设计状态下测量得到的叶栅主要性能参数为: �-= 0. 037, !�= 41. 32°, 落后角 ∃=
3. 68°。可见, 在满足气流较大转折且流场存在局部超音区的情况下, CDA叶栅总压损失仍具

有相当低的水平。由于所设计的叶型在设计状态下不仅达到了无激波、低损失, 而且马赫数

分布的计算值与实验值之间吻合较好, 因此可以认为叶型的设计方法是成功的。

图 6　∃实验结果对比

2. CDA 与常规叶型性能对比　为了进一步验证

CDA 的性能, 在图 5中给出了进口马赫数分别为0. 70、

0. 75时, 两种叶型的总压损失系数 �- 随来流冲角的变
化。显然, 与常规叶型相比, CDA 的总压损失具有较低

的水平, 小损失工作范围也明显扩大, 而且从图 5 ( b) 来

看, 其低速性能也比较理想。

图 6中表示了两种叶型在相同工况下气流落后角 ∃
随冲角 i的变化, 可见 CDA 的落后角小于对比叶型。说

明在相同工况下, CDA 有较大的气流转折角, 承载能力

提高。

图 7分别给出了Ma1= 0. 7、0. 8时, CDA 与对比叶型在 i= 0°、±5°下的表面马赫数分布

曲线。由图 7 ( a) 可见, 对比叶型吸力面气流在约 40%弦长处有较强的分离产生, 导致整个

流动恶化, 使气流损失增大。而 CDA 的速度分布则较为理想, 峰值后的扩散较为合理, 无较

强激波产生。图7 ( b) 所示的对比叶型表面马赫数分布呈“尖峰状”, 流速在峰值后急剧减小,

造成较大的逆压梯度。而CDA的表面马赫数分布较好, 峰值后的速度扩散程度合理。在图 7
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( c) 中, 对比叶型表面马赫数分布的峰值在约 45%弦长处, 峰值马赫数较高 (Ma s, max≈

1. 53) , 其后气流扩散程度较大, 有较强的激波产生。在前缘附近, 叶盆表面马赫数局部超音,

而 CDA 的表面马赫数分布仍很理想。

图 7　两种叶型表面 Ma 分布实验结果对比

当来流马赫数为 0. 70 时, CDA 的表面马赫数分布了也同样优于对比叶型 (见图 7 中

( d)、( e)、( f ) )。

结论: 本文提出了一种轴流压气机可控扩散叶型的数值优化设计系统。其特点是: 从附

面层分析得到的最佳叶面速度分布出发, 首先用反方法得到设计状态的初始叶型, 通过引入

数值优化技术, 在选择气流总压损失为目标函数的条件下, 对叶型进行非设计状态优化计算,

以达到规定的设计目标。

在超、跨音速平面叶栅风洞上完成了所设计的高负荷可控扩散叶型的实验研究, 并与相

应的常规叶型进行了性能对比, 验证了所提出的设计方法的有效性。实验结果表明, 在设计

状态下, 所设计的 CDA 具有无激波、低损失的优点; 在非设计状态下, 其性能也优于常规对

比叶型, 小损失工作范围增大, 落后角明显减小, 基本上达到了预定的设计目标。

作为迅速掌握可控扩散叶型设计技术的尝试,本文的工作有进一步完善和深入的必要,以

便为研究考虑端部流动影响的第二代可控扩散叶型创造条件。
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NUMERICAL OPTIMIZATION PROGRAM FOR DESIGNING

CONTROLLED DIFFUSION COMPRESSOR BLADING
Liu Bo, Zhou Xinhai , Yan Ruqun

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　A numerical opt im it izat ion design pr ocedure has been w or ked out

fo r g eneration o f the Controlled Diffusion Airfoil ( CDA) of ax ial-flow compresso rs. T he

cascade total pressure loss coef ficient is cho sen as an object ive funct ion. T he numerical

optim ization design procedur e is composed of four prog rams, i. e. , the pr ogram for

optim ization of the prescribed velocity distribution, the initial blade pro file g eneration

pr ogram , the progr am for compressible, inv iscid f low computation and the pr ogram for in-

verse boundary layer computat ion. At f irst the init ial blade shape is g enerated, then the

design pr ocedure can be used to opt im ize the init ial blade prof ile at design and o ff-design

condit ions unt il the f inal shape o f the blade is sat isfactor y. In o rder to demonst rate the

feasibility o f the procedure, the numerical opt imizat ion design pro gram was car ried out for a

compr essor stator blade at hub sect ion w ith high loading and larg e flow turning ang le. T he

designed cascade has been tested. T he test data show that the f low at design condit ions is sh-

ock-free. Compar ed w ith the convent ional cascade, the Contro lled Diffusion Airfo il ( CDA)

cascade designed can enlarge the incidence ang le r ange, increase crit ical M ach number and st-

reng then the tail edge o f the blade. Besides, the CDA cascade has much smaller lo sses and

deviat ion ang le than the conventional cascade. It is ver if ied that the design pr ocedure is

feasible for the generat ion of the Contro lled Diffusion Airfoils.

EXPERIMENTAL INVESTIGATION OF TURBULENT

DRAG REDUCTION IN COMPRESS CASCADE
Miao Runtian and Wang Liangui

( Shenyang Aeroengine Manuf acture Company )

Gao Ge and Tang Zhiming

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　 　 　 　 Recent researches of theory and experiments indicate that

turbulent drag is direct ly related to tiny coherent ( o rganized) str ucture inside the tur bulent

boundary , and in turbulent flow f ield the f low drag of the specially designed non-smoo th

surface can be less than that o f smoo th surface. Based upon the above ment ioned theo ry, six

compr essor cascades with dif ferent patterned surfaces have been exper imented. T he prof ile o f

the cascades w as chosen from a stator v ane of a reference compressor . T he experiments have

been performed in a near-sonic w ind tunnel . The results obtained at the same M ach number

as the refer ence compressor wo rks indicate that the appr opr iate pat terns on the sur face

improve the performances of cascades. Compar ed w ith the reference smooth cascade, the best

one of six tested cascades raised the critical M ach number by 7. 3 percent . The air f low


