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摘要: 在势流函数反方法设计叶型的过程中,通过分析叶片表面速度分布对叶型形状的影响规律,发现采用

局部区域速度分布调整,可有效的克服以往反方法设计叶型中易出现的非物理解现象,并针对叶型前缘和尾

缘的几何封闭问题分别建立了优化目标函数,借助流场求解中的优化迭代技术获得了具有良好气动性能并

满足几何约束的叶型设计结果。对典型叶型的三个设计算例表明: 所研究的叶型反问题优化设计方法,具有

设计精度较高,适用范围较宽,工程应用性较好等优点。
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Abstract: It is very importan t fo r gas turbine engineers to have better blade design m ethod,

especially fo r ax ial flow turbom ach inery w ith h igh p ressure ratio, and increased m ass flow rate.

T he design m ethod p roposed in th is paper is, in p rincip le, based on the po ten tial2stream function

inverse m ethod. By investigating the influence of p rescribed velocity coefficien t distribution on

blade surface, it is found that the non2physical so lution usually obtained by general inverse

m ethod could be effectively avo ided by adjusting the local velocity coefficien t distribution. T he ob2
ject functions w ere set up fo r leading edge closing and trailing edge closing p roblem s respectively

fo r num erical op tim ization. T he op tim ized blade p rofiles w ith satisfacto ry perfo rm ance and rea2
sonable geom etric shape can be obtained by th is imp roved op tim ization m ethod. T h ree examp les

of p rofile design give good results in term s of design p recision and w ider app lication aeras in tur2
bine and comp resso r blade p rofile designs, could be developed. T hat, in turn, strongly suports the

p roposed op tim ization design p rocedures to have po ten tial app lication in engineering.

Key words: aerospace p ropulsion system ; blade p rofile; inverse m ethod;

po ten tial2stream function; velocity coefficien t distribution; op tim ization



　　随着航空叶轮机械设计技术的不断进步,对

叶片造型理论和设计方法提出了更高的要求,而

叶片设计往往决定着效率、压比、重量等诸多性能

参数。传统的叶型设计方法,是根据基元叶片进出

口速度三角形用标准叶型来确定叶片几何形状,

不适于低损失、高负荷的叶栅设计需求。就叶型设

计反方法而言, 复特征线法[1 ] , 虚拟气体法[2 ]、及

势流函数法[3 ]等均采用给定叶片表面的速度分布

来设计叶型,可使叶型型面与表面气流参数有机

地结合。设计者可以在较宽广的范围内选择所需

要的速度分布,减少设计的盲目性,可用来设计可

控扩散叶型[4, 5 ]。其不足之处在于,给定理想的叶

片表面压力分布或速度分布后,有时会得到一个

非物理解,如: 得出的初始叶型可能会出现前缘、

尾缘不封闭的现象,使得几何约束无法满足。一定

程度上影响了在工程设计中的推广应用。

针对一般反方法存在的不足,本文叶型设计

时,以离散点的形式给出初始速度分布,应用样条

函数进行拟合、光滑,通过研究速度分布优化时参

数调整的准则,针对叶型前缘和尾缘的几何封闭

问题分别建立了优化目标函数,采用最优化算法

进行叶型前、后缘优化,直到满足目标函数、得到

理想的叶型为止。在一定程度上提高了叶型设计

的精度和效率,这对以后反方法叶型设计技术的

发展也有一定的理论意义和工程实用价值,这一

技术已应用于国家自然科学基金资助课题试验设

备改造——小型压气机试验台架进口导叶设计

中,效果良好。

1　求解方程

　　将连续方程 (Θu) x + (Θv ) y = 0 与类无旋方程

(Θu) y - (Θv) x = 0联立,完成从物理域 (x , y )到势、

流函数计算域 (Υ, Ω)的变换。主方程及边界条件可

以表达为二维拉普拉斯方程的第一边值问题[6 ]:

(Q 为速度系数 Κ的函数,即:

Q = ln{Κ[ 1 - (k - 1) ö(k + 1) Κ2 ]}1ö(k- 1) )

52Q
5 Ω2 +

52Q
5 Υ2 = 0

(Ω∈ (0, 1)　,　Υ∈ (0, Υout) )

(1)

Q û Υ= 0 = Q 1　,　Q û Υ= Υout = Q 2

(Ω∈ [ 0, 1 ])

Q û Ω= 0 = Q s (Υ)　,　Q û Ω= 1 = Q p (Υ)

(Υ∈ [ 0, Υout ])

(2)

　　以上定解方程为非奇次的方程,用分离变量

法对其进行求解时,应首先将它化为奇次的,然后

再进行求解[6 ]。在计算域上应用分离变量法得出

的主方程的解析解如下:
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式中
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Q 1 和Q 2 由给定的进出口速度系数 Κ1 和 Κ2 来确

定, Q s 和Q p 由给定的上下边界速度系数分布来

确定。得出速度场后,气流角Η以及叶栅通道和叶
型的坐标 x , y 由下式求得:

Η(Υ) =∫Ω= c

5Q
5 Ω dΥ=∫Υ= c

-
5Q
5 Υ dΩ (5)

X = ∃Ω1∫Ω= c

cos Η
Q

dΥ=

- ∃Ω1∫Υ= c

sin Η
Q

dΩ (6)

Y = ∃Ω1∫Ω= c

sin Η
Q

dΥ=

∃Ω1∫Υ= c

cos Η
Q

dΩ (7)

2　叶型前、后缘闭合优化目标函数

2. 1　叶型前缘闭合优化思路

　　由于在计算过程中,叶片前缘点为奇点,其速

度值不能为零,故需要取一合理的小值。对于给定

的前缘点速度初值,计算出的叶型在前缘点可能

出现张口或交叉的情况。这是因为吸力面在近前

缘处型线变化较为剧烈。本文将通过有效调控吸

力面上近前缘处的速度大小,以相应的速度分布

点作为控制变量,以前缘点吸压力面叶型线的坐

标之差的绝对值为目标函数,来解决叶型前缘封

闭性问题。

在本文中,采用势、流函数反方法进行叶型设
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计时,我们从给定离散的速度分布控制点开始,用

三次样条函数拟合调整后的速度分布。主方程从

物理域变换到计算域先计算流场参数,最终又反

变换回物理域得到叶栅槽道坐标及叶型几何形

状。在整个计算过程中,目标函数与变量之间的关

系无法用解析关系式来表达,在优化程序中采变

梯度算法[7, 8 ] ,寻优导数是以差分形式表示的关系

式,即:

目标函数　m in im izeûF (Κs, i) û (8)

　　函数 F 即为吸压力面前缘点处坐标的差值,

当 F 趋进于零时,即达到了叶片前缘的封闭。

控制变量　∃# (Κs, i) = 0

( i = 1,⋯, n) (9)

Κs, i > 0　　 ( i = 1,⋯, n) (10)

　　∃# (Κs, i)为速度系数分布积分得到的绕叶型

的环量与进出口参数计算的环量之差。Κs, i为吸

面的速度系数分布。

2. 2　叶型尾缘闭合优化思路

　　叶型弯角的优化是其尾缘闭合的关键。在叶

型尾缘处,由于速度的变化较为平缓,尤其是气流

在叶型尾缘无分离时,气流的流线与叶型近尾缘

处的型线是重合的。因此,只要叶型弯角达到设计

要求,叶型的尾缘自然地就成封闭状。因为在叶栅

进出口处,沿周向气流的分布是均匀的,在对叶型

弯角优化时,可选叶栅槽道中间流线的弯角为计

算目标,如果叶栅槽道的中流线弯角如果满足设

计要求,则认为整个叶型弯角也满足设计要求。

目标函数　m in im izeûG (Κp , i) û

　　函数G 为叶片吸压力面在尾缘点坐标之差,

当G 趋进于零时,可以使叶片的尾缘封闭。

控制变量　∃# (Κp , i) = 0

( i = 1,⋯, n) (11)

∃Η(Κp , i) = 0　　 ( i = 1,⋯, n)

Κp , i > 0　　 ( i = 1,⋯, n) (12)

　　在前缘优化后,此处 Κs, i为常数,整个压力面

的速度分布 Κp , i作为设计变量。∃Η(Κp , i)为叶型弯

角的计算值与设计时给定的弯角值之差。

在尾缘优化时,是以整个压力面的速度分布

Κp , i作为设计变量,这是由吸压力面的分布特点所

决定的,当然也可选择吸力面。

3　算例与分析

　　涡轮叶型设计算例 1:

设计参数如下: Κ1 = 0175 , Κ2 = 113 , Β1 =

27°, (Β2= 15015°) , 8 = 1105 , böt= 113

在吸力面的前缘点处,因为实际的叶片前驻

点的速度为零,因此在设计计算时,须在叶型的前

缘处加一‘尖鼻’,使在此处的速度值取一较小值。

图 1为设计某涡轮叶型时给定的速度系数分布初

值,它满足设计的进出口速度系数的要求。

图 1　叶型表面给定初始设计速度系数分布

F ig. 1　P rescribed in itial design velocity coefficien t

distribution on blade surface

3. 1　叶型前缘的优化

　　图 2为前缘优化过程中速度系数分布调整变

化,初次设计后叶型及前缘优化对比如图 3所示。

图 2　前缘优化时速度系数分布变化

F ig. 2　V elocity coefficien t adjustm ent fo r leading

edge op tim ization

可以看到,初次叶型形状很不规则,尤其在叶型的

前缘点处流场出现了交叉叠加的情况,叶型的尾
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缘也不封闭,而且整个叶型的弯角也没有达到所

要求的设计值。在前缘优化过程中,我们保持了整

个压力面的速度分布不变,而且在吸力面上,大部

分区域的速度也保持不动,而只对其近前缘处的

局部区域进行调整,即可达到叶型前缘得以优化

而成封闭状的目的。通过前缘优化计算,对吸力面

近前缘点附近的速度分布进行逐步调节,使叶型

前缘由起始的交叉形状逐渐改善直至封闭。

图 3　优化过程叶型前缘闭合图

F ig. 3　P rofile shape changes in leading

edge op tim ization

图 4　尾缘优化时速度系数分布变化

F ig. 4　V elocity coefficien t adjustm ent fo r trailing

edge op tim ization

3. 2　叶型尾缘及弯角的优化

　　虽然通过上一步优化使叶型前缘封闭了,但

整个叶型仍存在不合理的情况,叶型弯角没有达

到要求,而且在叶片尾缘处,叶型张口较宽。这说

明所给定的速度分布初值仍有不合理的地方,故

需对尾缘进行速度调整和优化。

此时保持调节过的吸力面速度不变,而只对

压力面速度分布进行调节。由图 4可看出,当优化

程序在自动调节时,首先,压力面速度出现增加的

情况,相应地,由于环量变化,叶型弯角偏离给定

的值也变大,叶型尾缘张口也增大。程序通过自适

应调节,压力面速度马上又返回到递减状态,速度

值慢慢地减小,此时的叶型弯角也逐步向着给定

的值靠近,叶型尾缘的张口也慢慢减少,直到吸、

压力面叶型线在尾缘处封闭成为完整的叶型 (见

图 5)。

图 5　尾缘优化过程叶型变化图

F ig. 5　P rofile shape changes in trailing

edge op tim ization

图 6给出了叶型前后缘进行圆弧处理后最终

得到的设计叶型示意图。

另外,从优化程序迭代过程中计算的出气角

误差 ∃Β2 变化来看 (如图 7 所示) ,程序在计算过

程中表现出了很好的收敛性。图 7的横坐标表示

程序在计算过程中的步数,纵坐标表示为计算值

与要求给定值的差值 ∃Β2。

从图 7中,可以看出,误差值 ∃Β2 的大小随着

计算的进行逐渐地减小直到趋近于零;对应地,出

气角 Β2 的计算值也就逐渐靠近所要求的给定值。

在此图中收敛过程出现了跳跃点,这是因为程序

在第二步优化开始时,压力面速度调节是朝着增

大的方向变化,使得出气角 Β2 的计算值与给定值

之间的差值也随着增大;此时,优化程序自动反向
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减小压力面速度分布,从而使计算朝着收敛的方

向进行。这表明了优化程序具有一定的自适应

图 6　前后缘圆弧处理后最终得到的设计叶型

(算例 1)

F ig. 6　F inal designed p rofile fo r examp le one

图 7　优化过程中误差值 ∃Β2的变化

F ig. 7　Exit angle convergence in op tim ization

性。从整个优化过程中我们发现,叶片前缘和尾缘

的封闭性可通过局部流场调整来确定,前尾缘的

优化彼此具有相对的独立性。也即在优化前缘时,

只需要调节前缘处的速度大小;而在尾缘处,因为

速度变化较为平缓, 没有突然地增大或减小, 因

此,尾缘起始的不封闭性随着弯角的优化而自然

地解决了。在优化弯角和尾缘时,因前缘附近的速

度系数值基本保持不变,故调节整个压力面的速

度分布时,使弯角和尾缘在优化的同时而不致使

已经优化过的前缘再发生变化。

算例 2:

设计参数如下: Κ1= 01205 , Κ2 = 11142 , Β1

= 89°, Β2= 16117°, 8 = 1100 , böt= 1112

其设计过程与涡轮算例 1 类似,设计出的最

终叶型进行前尾缘圆弧处理后如图 8所示。

图 8　前后缘圆弧处理后的最终叶型

(算例 2)

F ig. 8　F inal turbine p rofile w ith leading and

trailing edge treatm ent fo r examp le two

图 9　前后缘圆弧处理后的压气机静叶叶型

(算例 3)

F ig. 9　comp ressor p rofile w ith leading and trailing

edge treatm ent fo r examp le th ree

算例 3:

该算例给出了国家自然科学基金资助课题试

验设备改造——小型压气机试验台架进口静叶最

终设计结果,如图 9所示,所得到的叶型设计结果

是令人满意的。
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4　结　论

　　本文通过对叶型设计反方法优化改进的研

究,得出如下几点结论:

(1) 初步确定了叶型型面与叶片表面气流参

数的分布相互匹配的优化设计思路,提出了分区

域调整叶片表面速度分布的设想并加以实施。分

别对叶片前尾缘的封闭性及叶型弯角进行了优化

设计,设计得出的叶型达到了较满意的结果。说明

本文的势、流函数优化反方法对叶型优化设计具

有较好的工程应用价值。

( 2) 将势、流函数流场迭代求解转化为拉普

拉斯方程解析求解,求解形式简捷,为优化迭代运

算节省了计算时间。在整个优化过程中,程序可按

给定的参数条件自适应的去调节速度分布,直到

得出合理的叶栅及叶型形状,一定程度上减少了

人工调控因素。
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