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高效亚音轴流压气机级几何参数最佳选择

海军工程学院　　陈林根　孙丰瑞　彭义恒

【摘要】　将亚音速轴流压气机级的设计问题表述为气动力学损失和重量为极小化、压气机喘振边

界极大化的多目标非线性数学规划问题。求优中考虑了多种气动与机械约束条件。介绍了压气机

级性能估算的模型, 给出了最大效率、最小重量、最大喘振边界以及效率、重量、喘振边界三者权衡

最优条件下的算例。此方法可拓广用于多级轴流压气机中。
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1　压气机级性能估算模型

已有一些文献讨论了压气机级的最优设计问题,包括叶型的优化、通流部分平均截面参数

的优化和叶片扭曲规律的优化
[ 1- 4]
。本文提供的方法中, 建立了亚音速轴流压气机级性能估算

模型,考虑了多种气体动力学和机械强度约束条件, 兼顾了热效率、尺寸重量和喘振裕度三个

性能指标进行多目标优化。

本文采用 Casey 的方法
[ 5]
估算压气机级性能,利用经验公式和试验曲线计算有关参数。有

关分析是基于均方根当量半径 r= [ ( r
2
t+ r

2
n ) / 2]

0. 5
进行的, r t、r n分别为叶顶和轮毂半径。

冲角、偏转角和运行范围。参考冲角根据 ir ef= i0+ n�′- 1. 0计算, �′是叶片弯曲角, i0为 �′
= 0时的冲角, i 0和 n是进气角、叶片最大厚度 t和稠度 �的函数。i ref下的出口气流偏转角  ref

由叶片安装角 !′和 �计算, �= C/ S, C 为弦长, S 为节距。偏转角为  =  r ef+ ( i- i ref ) ( d / di ) ref,

式中( d / di ) ref由 NASA T N D-7345给出公式计算。叶栅运行范围为 ∀=  ∀i(  ∀/  ∀i ) Ma。 ∀i 为

 、�′和动叶进口几何角 ∀′1 的函数;当马赫 Ma < 0. 2 时, (  ∀/  ∀i) M a= 1, 否则有(  ∀/  ∀i) M a=

10A , A = - 2. 5(Ma- 0. 2) 4. 4 ,本文  ∀计算式成立的范围为 30°≤∀′1≤70°。

叶栅的叶型损失系数为 #= #i ( #/ #i) Re( #/ #i ) inc ( #/ #i ) ma ,式中 #i 为当量半径处参考冲角
下的叶型损失系数,后面三项分别为雷诺数和表面粗糙度修正因子、冲角修正因子和马赫数修

正因子。#i 为当量扩压因子 D eq、�和进、出口气流角(不同于叶片几何角)的函数。( #/ #i ) Re=
Max [ ( CD / CD ref ) Re, ( CD / CD ref) ra ] ; ( CD / CDref ) Re= ( R e/ Rec r )

n
, R ecr = 2×10

5
, 当 Re≤Rec r时, n=

- 0. 5, 否则 n = - 0. 166; ( CD / CD
re f
) ra与 Ra / C 有关, Ra 为表面粗糙度。( #/ #i ) ma = 1. 0 +

0. 1667x + 0. 833x
2
, x= � i- iref� / (  ∀/ 2)。( #/ #i ) Ma= 1. 0+ 2(Ma1- Ma1c) ,Ma1c为临界马赫数,

与气流绝对速度周向分量 C1u、C2u ,相对速度 W , 气体等熵指数和 t 有关。

端壁损失。不计端壁损失时的级效率为 ∃pr o= 1- {#iW 2
1+ #sC2

2 / [ 2u( C2u- C1u ] } , #r、#s 为
动、静叶叶型损失系数, u 为圆周速度, 则考虑端壁损失的级效率为 ∃= ∃pr o( 1- 2 *

/ h) / ( 1-



2%/ h) , h为叶高,  * 和 %分别为端壁边界层平均位移厚度和平均切向力厚度,根据叶顶间隙 &、
级的平均安装节距 g 和与喘振的接近程度∋ = Cp / CPmax计算, Cp 为 Koch 定义的有效级静压升

系数[ 6] , CPmax为发生喘振时的 Cp 值。

喘振预测。用焓等效静压升系数[ 6]表征压气机级的喘振边界, Cp= (P / [ )(W 2
1+ C

2
2 ) / 2] ,

(P 为级压升。喘振时的Cp 值为 CP max= CP D( Cp / Cp D ) Re( Cp / Cp D ) &( Cp / Cp D ) ( z ,式中CpD是扩压器

的最大静压升系数。后三项分别为雷诺数、顶隙和叶片排轴向间隙修正因子。CpD与 L / g2有关,

总长度 L 以动、静叶进气压头为权系数由动、静叶中弧线长计算得到, g2为动叶栅出口处安装

节距。Cp D、( Cp / CpD ) Re和( Cp / Cp D ) &( Cp / Cp D ) (z的计算曲线见文献[ 6]。

重量分析。压气机级的重量G 由动叶和静叶叶片重量、机匣重量、内壁重量和轮盘重量组

成,由简化方法计算各部分重量。叶片按直叶片处理,由母型叶片拟合得到横截面积与弦长平

方的关系,乘叶高得叶片体积、重量。机匣和内壁重量按等厚圆桶壁计算。根据等应力分布原

则,轮盘厚度沿半径按指数规律变化,由此沿半径积分即得到轮盘的重量解析式。设各部件用

相同材料。所用重量分析模型并不十分正确,但用以分析参数变化规律仍是很有用的。

2　优化问题的描述

优化变量。选取 8个参数为最优设计变量, 即 X= [ D h , h, Cr , C s , S r , S s , ∗1, ∀2 ] T ,分别为轮

毂直径、叶高、动静叶弦长、节距和出气角。

目标函数。本文选取级效率 ∃最大(气动损失( 1- ∃)最小)、级重量G 最小和级静压升系数

Cp 最大为目标函数。即求

M in[ F 1 = 1 - ∃( X ) , F2 = G( X ) , F3 = 1 - Cp ( X ) ] ( 1)

并可组成一个统一的目标函数 MinF= k1[ 1- ∃( X ) ] G0 / ( 1- ∃0) + k2G ( X ) + k3[ 1- Cp ( X ) ] G 0/

( 1- Cp0 )。式中 ∃0、G0 和 Cp 0为原始方案的效率、重量和静压升系数, 引入系数 G0 / ( 1- ∃0)和

G0 / ( 1- Cp 0)使得 3个目标具有可比性。k 1、k2 和 k3分别为 3个目标的加权系数,且有 k1+ k2+

k3= 1, k i∈[ 0, 1] , i= 1, 2, 3。ki 可在这一限制内按照不同需要选取,常用的有二种,一为等量加

权法, 即 k1= k2= k3= 1/ 3;二为二项系数法,按照重要程度效率> 重量> 喘振边界的排序, 有

k1= 0. 5, k2= k3= 0. 25。因此可构成如下两种组合目标:

M inF4 = [ F1G0 / ( 1 - ∃0 ) + F 2 + F3G 0/ ( 1 - Cp 0) ] / 3 ( 2)

MinF5 = 0. 5F1G 0/ ( 1 - ∃0 ) + 0. 25F2 + 0. 25F3G0/ ( 1 - Cp 0) ( 3)

　　约束条件。从气动特性、材料特性和计算模型适用性角度出发,考虑以下 18类(共形成 46

个不等式)约束条件: ( 1) 动叶顶部圆周速度在某一上、下界内; ( 2) 动、静叶的叶高与弦长比

在一定值内; ( 3) 动、静叶的节距与弦长比在一定值内; ( 4) 轮毂直径在一定值内; ( 5) 径高比

在一定值内; ( 6) 轴向气流速度在一定值内; ( 7) 级当量半径处反动度在一定值内; ( 8) 静叶出

口绝对气流角(等于动叶进口绝对气流角)在一定值内; ( 9) 动叶进、出口相对气流角和出口绝

对气流角在一定值内; ( 10) 级根部反动度大于某一值(按等 ∗1 扭曲规律估算) ; ( 11) 动、静叶

当量扩压因子小于某一值; ( 12) 级静压系数大于一定值; ( 13) 动叶进、出口相对气流马赫数

在一定值内; ( 14) 动、静叶叶片数在一定值内; ( 15) 动叶进口叶片角在一定值内; ( 16) 动、静

叶进口叶片角不小于出口叶片角; ( 17) 动、静叶中雷诺数在一定值内; ( 18) 动、静叶根部最大

总拉伸应力小于允许值。

约束( 5)为保证一元流分析的可行性; 约束( 11)、( 12)为喘振性能提供双重保证;约束( 13)
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为保证亚音速分析的可行性(没有计入激波损失) ; 约束( 15)为保证计算模型中运行范围的准

确性。

3　优化问题的求解方法和数值算例

求解方法。本文的问题实际上是一个多变量、有约束非线性多目标数学规划问题。将多目

标优化问题用线性加权和法表示为单目标优化问题。为此采用外点法罚函数法将有约束问题

处理为无约束问题,再用 Sarg ent-Powell方法借助于抛物线拟合一维搜索得解。

Mckenzie 级
[ 7]的计算结果。该级原设计方案 D t/ D h= 1. 25,采用C5叶型, t / C= 0. 1,动、静

叶采用相同叶片, �′= 40°, !′= 50, S / C 有不同的设计值,本文以 S / C= 0. 941( Z= 60)方案作为

原始数据寻优。除 8个设计变量外其余热力和结构参数同原方案。求优中给定的约束界限值

见表 1(计算中均以上限值为基准无因次化)。效率优化( F1 )、重量优化( F2 )、喘振边界优化

( F 3)以及三者的等量加权优化( F4 )和二项系数法加权优化( F5)结果见表 2。计算表明,本文的

方法是有效的,优化效果是显著的。多目标优化得到了不同于单目标优化的兼顾各指标的综合

性能最优方案。权系数的不同取值得到不同的综合优化结果。

表 1　数值算例的约束条件

400≥U t≥40 400≥Cx≥50 Cp≥0. 45 ∗′2≥∗′1

9≥h /C r≥2 0. 9≥Rm≥0. 1 0. 7≥MW 1≥0. 1 ∀′1≥∀′2

9≥h/ Cs≥2 80≥∗1≥5 0. 7≥MW 1≥0. 1 1. 0×107≥Rer≥1. 0×104

1. 0≥S r/ Cr≥0. 4 80≥∀1≥5 90≥Z r≥15 1. 0×107≥Res≥1. 0×104

1. 0≥S s/ Cs≥0. 4 Rh≥0 90≥Zs≥15 80≥∗2≥5

1≥D t≥0. 1 2. 0≥D eq r 70≥∀′1≥30 6. 9×108≥�tr

10≥D h/ h≥4 2. 0≥D e qs 6. 9×108≥�t s

表 2　最优方案的比较

性能 原方案 F1 F 2 F 3 F4 F 5

∃( % ) 87. 24 88. 47 85. 43 82. 02 87. 56 88. 02

CP 0. 516 0. 464 0. 520 0. 577 0. 552 0. 545

G / G0( % ) 100. 0 94. 3 43. 7 95. 8 51. 5 64. 6
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Boundary layer

RELATIONSHIP BETWEEN BLADE FLUTTER

AND LEAKAGE VORTEX OF COMPRESSOR ROTOR
Li Kejian, Zhang Yangjun, Tao Deping

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　By using the T ip Vo rtex M ethod ( TVM ) and the Center T ip Vor-

tex Method ( CTVM ) w ith the deform ing disk method o f flut ter predict ion respect ively, the

relationship betw een the tip leakage vo rtex and the blade aero elast ical stability has been

studied. T he results show that the t ip leakage f low vor tex has a gr eat effect on the blade

aer oelast ical stability and large tip leakage vor ticity may rest rain blade f lutter. T he calcula-

tional results are consistent w ith the experimental data.

Key words　Compresso r　Rotors　Aeroelast ic dynam ics stability

OPTIMIZATION OF GEOMETRICAL PARAMETERS

FOR A SUBSONIC AXIAL FLOW COMPRESSOR STAGE
Chen Lingen, Sun Fengrui, Peng Yiheng

(Naval Academy of Engineering, Wuhan　430033)

ABSTRACT　　　　Design of a subsonic axial f low compressor stag e has been formu-

lated as a nonlinear mult iobject ive mathemat ical prog raming problem in which minimizing the

aer odynamic losses and the weight of the stag e, and maxim izing the compressor stage stall

marg in ar e selected as the object ives. Aerodynamical and mechanical const raints are consid-

er ed in the pr oblem formulat ion. A model for est imat ing the performance o f the compressor

stage is also presented. T hree object ive funct ions, eight design variables and fourty- six con-

st raint condit ions are involved in the opt imizat ion. A numerical opt imizat ion is g iv en for a

subsonic axial compressor stage w ith max imum eff iciency, minimum weight , maximum stall

marg in, in w hich w eighted opt imum r elat ionship betw een ef ficiency, w eight and stall marg in

has been obtained.

Key words　Subsonic f low　Ax ial compressor stages　Optimum design

NUMERICAL SIMULATION FOR MIXING FIELD
OF TWO INCOMING STREAMS IN A DCR

Ma Jihua, Zhang Fan, Wu Bin
( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　The f lux vecto r splitt ing method is adopted to so lve the 2- D Euler

equat ions and a numerical simulat ion is conducted for the div ision- flow inlet of Dual Com-

bustor Ramjet ( DCR) as w ell as the cold- m ixing f low field of both flow s f rom a dump com-

bustor and from a supersonic inlet . T he computat ional results prov ide a clear shock const ruc-

tion of the w hole flow f ield and physical pictures of the two m ixing high- speed str eams in

the supersonic combustor . T he numerical r esults of the r esearch can be available for r eference

to the ignit ion and combust ion of the DCR.

Key words　Numer ical simulation　Mix ing　Flow f ields
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