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跨声压气机动叶周向弯曲的
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摘 要: 开发了求解雷诺平均N-S 方程的三维流场模拟程序及数值优化程序, 对流场求解程序进行了实验验

证, 并对跨声压气机动叶积叠线周向弯曲进行优化设计。优化结果表明压气机动叶弯曲可以有效地改变流场

内的三维激波结构, 削弱尾迹损失。绝热效率提高约0. 59%。并且改善了压气机变工况性能。
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Abstract: A flow field simulat ion code w as developed based on Reynolds-averaged

Navier -Stokes equat ions and validated by experimental data. A num er ical opt im ization code

w as developed and applied to the opt imizat ion design o f a circumferent ial ly curved transonic

compr essor rotor . Results indicate that the circum ferent ial cur ving can ef fect ively change the

thr ee dimensional shock w ave st ructur es and w eaken w ake losses. Opt imized blades improve

adiabat ic eff iciency appro ximately 0. 59% and possess fine of f-design perfo rmance.
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　　叶轮机械内部流动包含有边界层分离、二次

流、旋涡以及激波与边界层相互干扰等复杂现象。

跨声压气机中的三维激波结构,是流动损失的主

要根源,因此如何控制激波的位置与强度是提高

压气机性能的主要因素之一。积叠线是显著影响

三维流场的重要几何参数, 倾斜或弯曲叶片能够

通过减少二次流动损失而减小总的能量损失。随

着计算速度的提高及CFD 三维流场求解精度的

完善, 使基于N-S 方程的全三维流场数值模拟用

于叶轮机械气动设计成为可能。近年来, 梯度

法
[ 1]
、遗传算法

[ 2]
、模拟退火算法

[ 3]
和响应面法

[ 4]

等数值优化算法广泛应用于叶轮机械优化。但是

由于遗传算法和模拟退火算法的耗时性使其无法

应用于工程实际, 响应面方法虽然简单、省时, 但



需要较多的人工操作, 尤其是前期的样本如果选

取不好,将在很大程度上破坏其寻优能力。因此,

叶轮机械优化设计中梯度法的应用仍最为广泛。

本文开发了适用于压气机的H 型网格生成程序,

编制了基于雷诺平均N-S方程的全三维流场模拟

程序及基于梯度法的数值优化程序。对Ro to r 37

动叶进行了CFD程序的实验验证及积叠线弯曲

的优化设计。

1　控制方程及数值方法:

　　采用有限体积法求解圆柱坐标系下的雷诺平

均N -S 方程[ 5]。空间求解采用二阶精度的中心差

分格式加二阶、四阶人工粘性项[ 6] , 时间方向求

解采用Rouge-Kut ta 格式[ 7]。湍流模型为壁面函

数修正的B-L 模型
[ 8]

,并加入隐式残差光顺、局部

时间步及多重网格等加速收敛技术, 使程序具有

较快的收敛敛速度,适用于数值优化设计。网格采

用常规H 型网格,如图1所示。此种网格生成

方法简单,在数值优化过程中,由于其参数为随机

选择过程,如果网格生成质量不高,极易出现畸形

网格,从而导致优化过程无法继续。本文作者开发

图1　S 1 流面网格图

Fig. 1　Grids of S 1 surface

的网格生成程序则避免了这一情况, 具有较好的

鲁棒性。

2　算例验证

　　本文选取了Ro tor 37动叶进行了算例验证。

未考虑顶部间隙, 采用27×85×27网格进行了数

值模拟,与实验对比得到了较一致的结果。虽然这

样的网格数在现在的计算水平中已属较粗网格,

图2　性能参数计算与实验对比 ( 98%阻塞流量)

F ig . 2　Comparison betw een computation and exper iment at 98% choking mass flow
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但由于对优化设计耗时的考虑,必须要求在较粗

的网格下能较准确的捕捉流动特点、流动参数。实

验所得阻塞流量为20. 94±0. 14 kg / s。计算所得

为20. 97 kg / s,准确度较高。

图2为98%质量流量工况下计算数据与实验

数据[ 9]曲线对比, 基本一致。只是总温比曲线差别

略大,对于总压比曲线在根部有较明显的过冲, 但

这一现象在Rotor 37的盲题测试中都有所发生,

Chim a
[ 10]
曾指出这一问题尚有待进一步研究解

决。绝热效率沿叶展分布符合很好,只是在顶部稍

有不同,这主要是由于未考虑顶部间隙所引起的。

3　优化方法及设计

　　尽管遗传算法、模拟退火算法等在叶轮机械

优化设计中有所应用, 但由于其理论尚待完善及

气动设计本身的长时间性, 使其在现阶段仍无法

应用于工程实际。如Ernesto
[ 2]对跨声压气机动叶

选取3个截面叶型,考虑叶型及积叠线变化,共23

个设计变量, 采用遗传算法进行优化设计, 需要高

达2 000 h 的工作时间, 显然这是不可行的。为了

降低优化设计时间,本文开发了基于梯度法的优

化程序。

本文的基本想法是定义目标函数F( X ) ,在有

限制g j ( x )≤0情况下使其达到最小化,其中X 为

设计变量矢量,其分量X
1
i≤X i≤具X

u
i 有上下界限

制。优化过程中的梯度信息采用有限差分方法获

得。定义最大绝热效率为目标函数, f = 1- �, 其
中效率的定义为:

�=

P 0out

P 0in

�- 1
�

- 1

T 0out

T 0in

- 1

　　对总压比加以限制, 为 0. 97×P ori≤P opti≤

1. 05×P opti,其中P opti为优化后压比, Por i为原型压

图3　初始叶片与优化后叶片

F ig . 3　Or ig inal blade and optimized blade

比。做这样的限制的原因是在优化设计中不能为

了片面的追求效率最高而使压比过小。

在优化设计中,选取5个截面,以叶片前缘为

积叠线。以根部为积叠点, 保持不动,其余截面从

根部到顶部依次在各自半径处在 5%, 10% , 20%

和40%节距范围内变化。优化过程中被优化的前

缘线采用B样条曲线连接,以确保其光滑性。所选

取的工况点约为98%阻塞流量工况,优化进行 5

个循环得到最优结果。图3为优化所得叶片与原

型叶片示意图。

4　结果分析

　　原型与优化设计结果的各气动参数对比表示

在表1。从表1可以看出,优化后效率有较大提高,

总压比与总温比略有所降低,质量流量稍有增加。

必须指出的是本文仅从气动角度进行优化设计分

析,而未考虑强度结构的影响。优化所得叶片略不

同于常规叶片,下半部分反弯,上半部靠近顶部稍

有正弯。

图4为优化设计后叶片与原型气动参数沿叶

高分布的对比图。从图4可以明显看出,沿整个叶

高压比均未有明显变化, 绝热效率在下半叶展稍

有所降低但幅度很小, 而在上半叶展有较大程度

的增加,因此整体绝热效率增大。这也说明优化设

表1　初始叶型与优化叶型参数对比

Table 1　Comparing optimization with origin

总压比 总温比 绝热效率/ % 质量流量/ ( kg / s)

初始叶型

优化叶型

变化

2. 082 796

2. 073 893

- 0. 008 903

1. 271 394

1. 267 746

- 0. 003 648

85. 813 07

86. 402 86

0. 589 79

20. 45

20. 55

0. 1

482 航 空 动 力 学 报 第　21　卷



图4　优化与原型出口参数展向分布

F ig . 4　span distr ibut es o f paramet er s at out let

图5　不同截面马赫数等值线对比

F ig . 5　Compar ison o f relative mach number between o riginal and opt imized blade at 50% , 90% , 96% span

计叶片在具有更高效率的情况下仍能保持较高的

压比,而不是以牺牲压比为代价来提高效率。

从图5可以看出,在40%叶高处,激波位置强

度基本未变化, 故效率基本一致,而在接近顶部

90%和96%叶高处,优化后叶片前缘激波波形虽

变化不大,仅略有倾斜的趋势, 但强度有所减弱,

激波厚度变宽,有效地降低了激波和边界层干扰,

削弱了分离。这一点从吸力面附近马赫数等值线

分布图也可以看出。另外尾迹损失稍有减少,这也

是效率增加的一个原因。

从图6吸力面附近马赫数等值线可以看出,

Ro to r 37叶片中,有一道自上到下几乎贯穿整个

流道的正激波,这是高损失的来源。而优化后叶片

上半部分激波明显减弱, 通道内激波形状也不再
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为正激波,因此有效的降低了通道内的流动损失。

由于优化设计是在单一工作点下进行的,所以必

须考虑其变工况性能。只有具有良好变工况性能

的设计才具有实际意义。

图6　吸力面附近马赫数等值线对比

F ig . 6　Relativ e mach number cont ours on t he suction

surface of o r igina l and optimized blade

图7　特性线对比图

F ig . 7　Per formance maps of t he or iginaland

opt imized blade

图7为优化后叶片与原型叶片的变工况特性

对比, 从图可以看出, 在整个工作范围内,优化后

叶片效率都有不同程度的提高,而压比仅在小范

围内有所减小, 表明优化后叶片具有优越的变工

况性能。

5　结　论

　　本文开发了常规H 型网格生成程序、基于雷

诺平均N-S 方程的全三维数值模拟程序及数值优

化程序,初步建立起了适用于压气机的三维优化

设计体系。并选取NASA Ro tor 37动叶进行了程

序的实验验证及优化设计。所开发的程序在较粗

网格上仍能较准确的捕捉流动特点及特性参数,

充分证明了所用方法的准确性与实用性。优化设

计结果表明, 叶片周向弯曲能显著改变激波强度

及三维结构,减小尾迹损失,所设计的叶片在保持

较高压比的同时提高了效率。此外优越的变工况

性能表明压气机弯曲动叶的研究具有较重要的意

义。由于梯度法易陷于局部极值点的本质,所以无

法确保程序所得优化结果为最优结果,因此必须

对其进行修改或开发具有全局寻优能力的优化程

序以确保搜索到最优设计点。这是本文作者下一

步将要进行的工作。
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