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摘　　　要 : 结合小生境法与算子自适应法对基本遗传算法进行改进 ,采用 WinSock接口、多线程、CS体系

结构 ,实现并行遗传算法。将并行遗传算法与 NS方程流场计算方法、Hicks2Henne函数叶型参数化方法结

合构成叶型自动优化设计软件 ,软件可用于叶型设计和对已有叶型的改进。在构造目标函数时 ,根据工作攻

角范围 ,构造了考虑非设计点性能的目标函数。分别对进口马赫数为 0. 5和 0. 9左右的叶栅采用三台计算机

进行并行气动优化设计 ,优化叶型设计点和非设点性能都明显好于原始叶型。
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genetic algorithms
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Abstract : Simple Genetic Algorit hm is improved wit h Niche and adaptive operator , t he

new algorit hm called Improved Genetic Algorit hm ( IGA) is parallelized using WinSock , mul2
tit hread and Client2Server architect ure. Blade profiles are parameterized using Hicks Henne

f unction , 2D cascade flow fields are calculated by using Navier2Stokes equation met hod. To

form sof tware for design optimization of compressor blade profiles , t he IGA is combined

wit h t he above blade profile parameterization and flow field calculation met hod. The sof t2
ware can be used for design of compressor blades or improvement of existing blades. In t his

paper , design of two compressor blade profiles is taken as examples. The inlet Mach number

of two cascades composed of t he blades is about 0. 5 and 0. 9 , respectively. To insure im2
provement of cascade aerodynamic performances in whole work ranges , t he objective f unc2
tions are const ructed f rom consideration of bot h design and off design point performances. In

t he optimization procedure , three computers are run in parallel to reduce design time. The aerody2
namic performances of optimal blades are obviously better than that of the initial blades.
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　　将数值优化技术与叶轮机械正问题流场数值

模拟方法结合 ,代替人工经验寻求最优叶片 ,设计

过程更严密、有效、客观。自动优化设计在追求目

标过程中 ,不需要关注具体流态。达到目标时 ,流

场自然会有良好的性态 ,比如以流动损失作为目

标函数 ,当流动损失达最小时 ,流场中激波强度、

流动分离等必为最小。

叶型寻优试图在多个叶型造型设计参数空间

中获取气动参数表征的目标极值 ,通常是多局部

极值点问题。遗传算法、模拟退火算法等具有全

局寻优能力。文献[ 1 ]采用遗传算法对叶型寻优 ,

文献[ 2 ]采用单纯形法和基本遗传算法构成混合

遗传算法对叶型寻优 ,都取得了比较满意的结果。

文献[326 ]也将遗传算法应用于气动设计领域。但

是 ,与基于梯度方法比较 ,遗传算法需要更多次计

算目标函数值 ,而每次计算目标函数值都要进行流

场计算 ,因而寻优过程耗时较长。本文通过对遗传

算法探究 ,提出了改进基本遗传算法寻优效率的方

法。利用遗传算法自身所固有的并行特质 ,将多台

计算机组成局域网实现并行优化。将并行遗传算

法、NS方程流场计算和 Hicks2Henne函数叶型参

数化相结合构成压气机叶型自动优化设计软件。

为了便于软件的应用推广 ,采用 VC + +设计了友

好的用户界面。应用该软件分别对进口马赫数约

为 0. 5和 0. 9的两个压气机叶型进行优化设计。

1　流场计算方法

计算采用任意曲线坐标系下的 NS方程 ;有

限体积法空间离散 ;四步龙格库塔法显式时间推

进求定常解 ;

由于代数紊流模型求解速度快 ,采用 Bald2
win2Lomax双层代数模型 ;为了加快迭代过程收

敛速度 ,采用当地时间步长和残值光顺技术 ,计算

网格为 H型[2 ]。

2　叶型参数化方法

在选取叶型参数化方法时要考虑能用较少的

设计参数确定出定性合理、可变性较大的叶型。

Hicks2Henne函数是人们在翼型、叶型优化中频

繁使用的参数化方法[7 ]。故本文选取 Hicks2
Henne函数对原始叶型型面坐标进行修改。叶

型压力面和吸力面的修改量用以下形式表达 :

Δn = ∑
N

k = 1
W k f k ( x) (1)

f k ( x) = x0 . 25 (1 - x) exp ( - 20 x)

k = 1 , N (2)

f k ( x) = sinn (πxe( k) )

k ≠1 , N 　n = 3 , e( k) =
lg (0 . 5)
lg ( x k )

(3)

　　Δn为对原始叶型坐标的修改量 , f k 为形状

函数 , x k 是形状函数 f k 峰值点所在的位置 ,此值

预先给定。因而叶型坐标修改量Δn唯一取决于

W k (权重系数)值 , W k 即为设计参数。本文设计

中 ,叶片吸力面取 5个设计参数 ,压力面取 4个设

计参数。对应的 x k 在吸力面取值为 : x k = 0 . 2 ,0 .

4 ,0 . 5 ,0 . 6 , 0 . 8 ,压力面取值为 : x k = 0 . 1 , 0 . 3 , 0 .

5 ,0 . 7。此外叶片安装角也作为设计参数 ,叶片弦

长和叶栅稠度给定。

应用修改量作为设计参数的一类方法要求预

先给出初始叶型坐标。如果是对原有叶型进行改

进 ,则直接将其坐标作为初始叶型坐标 ;如果是设

计问题 ,即没有原始叶型数据 ,则需要预先生成一

个大致合理的初始叶型。本文采用多圆弧加三次

多项式生成叶型中弧线 ,叶片厚度分布采用三次多

项式生成。构造初始叶型时 ,设计人员根据来流速

度大小、气流转角要求 ,给定叶型前后缘小圆半径、

前后缘角、最大挠度、最大厚度及其相对位置 ,软件

自动生成相应的叶型 ,详细内容见文献[8 ]。

3　数值优化算法

3. 1　基本遗传算法改进

基本遗传算法 ( SGA)在实际应用中易产生

早熟现象且局部寻优能力较差 ,容易收敛到局部

极值点。改进遗传算法 ( IGA)使用小生境技术 ;

同时采用排序选择方法 ;对交叉和变异算子采用

自适应的思想 ,随着遗传算法在线性能的提高和

下降作增加和减小变化[9 ,10 ]。计算表明上述 IGA

算法在不增加流场计算的情况下 ,能明显改善早

熟现象 ,改善局部寻优能力等。表 1对比 SGA和

IGA 运行参数交叉、变异算子等 ;测试函数分别

为 Rosenbrock函数、六峰值驼背函数和十变量平

方和函数。Rosenbrock 函数有一个局部极值一

个全局极值 ,分别为 : f ( 2. 048 , - 2. 048 ) =

3 8971734 2 , f ( - 2. 048 , - 2. 048) = 3 905. 926 2 ;

六峰值驼背函数共有六个局部极小值 ,其中有两

个全局极小值 ,分别为 : f ( - 0. 089 8 ,0. 712 6) = f

(0. 089 8 , - 0. 712 6) = - 1. 031 628。表 2 说明

IGA比 SGA 搜索全局极值能力强 ;在相同条件

下 ,无论是单峰值还是多峰值问题 ,无论是双变量

还是多变量问题 , IGA比 SGA更能接近最优解。
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表 1　SGA与 IGA的运行参数

Table 1　SGA and IGA run parameters

算法 种群个数 染色体长度 交叉概率 变异概率 选择策略

SGA 20 10 0. 8 (过程中不变) 0. 05 (过程中不变) 最优保存 ,比例选择

IGA 20 10 0. 6～0. 9 (过程中渐变大) 0. 01～0. 1 (过程中渐减小) 排序替代 ,小生境技术

表 2　SGA和 IGA测试结果

Table 2　SGA and IGA test results

函数表达式 比较项 SGA A GA

100 ( y - x2 ) 2 + (1 - x) 2

其中 : - 2. 048 < x < 2. 048 < y < 2. 048

(4 - 2. 1 x2 + x4 / 3) x2 + x y + y2 (4 y2 - 4)

其中 : - 3 < x < 3 ,2 < y < 2

∑
100

i =1

x2
i , x i ( - 1 . 0 ,1. 0) 　i = 1 ,2 , ⋯⋯,10

全局极大值次数 (共 50次) 20 39

全局极大值平均代数 42. 80 30. 62

迭代次数 100

20次平均极小值 - 1. 031 141 - 1. 031 559

迭代次数 100

20次平均极小值 0. 033 72 0. 024 56

3. 2　改进遗传算法的并行实现

叶型气动优化设计过程中 ,由一代群体生成

下代群体的遗传操作过程所需计算机时间很少 ,

优化时间主要取决于每个个体的适应度计算 (流

场计算)所需时间。当一代群体生成后 ,将所有个

体平均或者按照需要分成若干组 ,每一组各个体

的流场计算由一台计算机完成 ,这样采用多台计

算机计算时 ,所需总时间大致为计算机台数的反

比。本文研究在多台 PC机的局域网上进行 ,设

定客户机和服务器 ,在客户机上运行遗传优化模

块 ,服务器上进行流场计算 ,由目标函数值计算个

体的适应度。本文在 Windows环境下 ,采用 Win2
Sock接口、多线程、CS体系结构 ,稳定地实现了并

行遗传算法 ( IGA)。图 1为 Goldberg归纳的遗传

算法模型的 4种并行性[10 ] ,图 2为基于并行性 1的

IGA并行体系结构图。表 3是模拟流场计算程序

在局域网几台速度相近的计算机上的时间花费 ,可

见并行算法大大节约了计算机时[11 ]。

表 3　模拟流场程序计算结果

Table 3　Calculation results of simulation of flow f ields

计算机台数 所需时间/ s 加速比 并行效率/ %

1 64. 02 1. 000 100

2 34. 24 1. 870 93. 48

3 23. 37 2. 739 91. 30

4 17. 74 3. 609 90. 22

图 1　遗传算法并行性

Fig. 1　Genetic algorithm parallelism

图 2　基于并行性 1的体系图

Fig. 2　Architecture based on parallelism 1

4　算例分析

4. 1　气动优化目标设定

本文叶型优化目标是在设计流量下 (对应气
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流攻角 i = 0°) ,达到给定的气流转角而流动损失

最小 ,同时在非设计工况下也有较好的气动性能。

为此构造出如下目标函数 :

f = c1
(ω0 +ω- )

2
+ c2

|Δβd - Δβ0 |
Δβ0

+

c3 exp ( (
| S - S d |

S d
) 2 ) (4)

FI T = H - f (5)

FI T为个体的适应度 , H为一常数 ,其取值要保证

FI T大于零。c1 , c2 , c3 为权重系数 ,本文选择的权

重系数 c1 = 100 , c2 = 10 , c3 = 1。Δβd 为目标气流转

角。S d 为目标叶型面积 ,此值与叶片强度相关联 ,

是经验数值 ,如设计截面处于叶根 ,则此值比叶尖

截面要大。在采用遗传算法自动优化设计过程中

要生成多个叶型 ( S 为叶型面积) ,构成相应的叶

栅。ω0、Δβ0 分别为 0°攻角下叶栅总压损失系数和

气流转角。ω- 为叶栅正常工作范围内总压损失系

数平均值。在目标函数中加入非设计攻角下的总

压损失系数 ,则是为了考虑非设计点性能。

本文二个优化算例是设计问题 ,不是对已有

叶型修改。首先根据来流马赫数 M a和设计点气

流转角Δβd ,给出合适的叶型几何参数 ,应用叶型

生成模块生成初始叶型。然后计算出初始叶型的

正常特性线 ,即气流转角Δβ和总压损失系数ω

随来流攻角 i 的变化曲线。根据总压损失系数与

攻角的关系曲线大致确定正常工作攻角范围。确

定正常工作攻角范围内最小负攻角和最大正攻角

来考虑非设计点性能 ,这两个数值分别对应于最

大流量和最小流量。因此对于每一叶型所对应的

叶栅 ,除了计算 0°攻角下气流转角和总压失损失

系数外 ,还要计算最小负攻角和最大攻角下对应

总压损失系数。(4)式中叶栅总压损失系数平均

值ω- 由此三个攻角下的总压损失系数平均求得。

这种处理意味着求每个叶型的目标函数值要求三

个攻角下的叶栅流场[12 ]。

4. 2　算例优化结果和分析

算例 1来流马赫数约为 0. 54 ,设计气流转角

为 18. 0°;初始叶型几何参数为 :前缘角θ1 = 12°,

后缘角θ2 = 10°,即弯度为 22°(考虑气流落后角 ,

叶型弯角大于气流转角) ;最大扰度 Ymax = 4. 5 ,最

大扰度所在弦向位置 (与弦长比值) X s ,最大厚度

Tmax ,最大厚度位置为 L s = 0. 50 ,前缘小圆半径

R1 = 0. 5 ,后缘小圆半径 R2 = 0. 2。初始叶型见图 4。

优化过程采用三台 PIV2. 4 G计算机 ,完成一

次叶型优化约需 20 h。图 3 为优化迭代过程中 ,

群体中最优个体的目标函数随迭代次数变化曲

线。表 4为原始叶型和优化叶型的性能参数的对

照。由此表 ,在 0°攻角下 ,优化叶型气流转角与

初始叶型相当 ,但总压损失系数明显小于初始叶

型。图 4为原始和优化叶型及其表面等熵马赫数

分布。图 6 (a)、(b)为原始与优化叶型气流转角和

总压损失系数随气流攻角变化曲线。本算例正常

工作攻角范围取为 - 4°到 + 4°,在此范围内 ,优化叶

型总压损失都小于原始叶型 ,特别是在较大正攻角

下。当攻角达到 + 6°时 ,从图 6 (a)、(b)可看出原始

叶型气流转角下降同时总压损失系数大幅提高 ,表

明在叶背出现大的流动分离 ,见图 5 (a)叶栅马赫数

分布和图 5 (b)、(c)叶栅速度矢量图。

图 3　算例 1最优个体随迭代次数变化曲线

Fig. 3　Optimal individual variation with

iterative numbers

图 4　算例 1在 0°攻角下叶型和叶型表面马赫数

Fig. 4　Blade profiles and Mach number

dist ributions on blade s at 0°attack angle

算例 2来流马赫数约为 0. 90 ,要达到的气流

转角为 15. 0°;由初始叶型生成模块生成的初始

叶型弯度为 24°;正常工作攻角范围取为 - 4°到 +

4°。图 7为算例 2原始和优化叶型及其表面等熵
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马赫数分布 ,此图表明 :在原始和优化叶型吸力面

都存在局部激波 ,优化叶型激波强度小于原始叶

型。从图 8 叶栅马赫数分布也可以看出 ,激波强

度明显减弱。由图 9 ( b)知优化叶型总压损失系

数在小于 6°非设计攻角下始终小于原始叶型 ,图

9 (a) 、(b)说明原始叶型和优化叶型的气流转角随

攻角变化相当 ,但总压损失系数明显下降。

(a) 马赫数等值线图

(b) 初始叶型后缘局部矢量图

(c) 优化叶型后缘局部矢量图

图 5　算例 1的 6°攻角下速度矢量马赫数等值线图

Fig. 5　Mach number contours and velocity vector

diagram at 6°attack angle

(a) 气流转角

(b) 总压损失系数

图 6　算例 1初始和优化叶型全工况气动性能比较

Fig. 6　Comparison of aerodynamic performance

of initial and optimal blades

图 7　算例 2在 0°攻角下叶型和叶型表面马赫数

Fig. 7　Blade profiles and Mach number dist ributions

on blade profiles at 0°angle of attack

为了使优化和初始叶型对应的叶栅流动损失

具有可比较性 ,在构造初始叶型时 ,使其在 0°攻

角下的气流转角尽可能接近目标气流转角。从图

6、图 9 (进口气流马赫数为 0. 54 和 0. 90 的叶栅

正常特性线)和表 4可看出 :除了算例 1中大正攻

角时初始叶型的气流转角明显小于优化叶型外 ,

表 4　算例 1、2初始与优化叶型气动性能比较

Table 4　Comparisons of aerodynamic performance

of initial and optimal blade

算例与叶型
0°攻角下总压损

失系数ωd

0°攻角下气

流转角Δβ/ (°)

算例 1

算例 2

初始 0. 033 4 17. 97

优化 0. 024 9 17. 99

初始 0. 064 9 15. 07

优化 0. 036 4 14. 53

优化叶型的气流转角和初始叶型相差很小 ,而在

729



航　空　动　力　学　报 第 21卷

图 8　算例 2在 0°攻角下马赫数等值线图

Fig. 8　Mach number contours at 0°attack angle

(a) 气流转角

(b) 总压损失系数

图 9　算例 2初始和优化叶型全工况气

动性能比较

Fig. 9　Comparisons of aerodynamic performance

of initial and optimal blades

目标函数设定时 ,只考虑了 0°攻角下的气流转

角。因此说明在进行优化设计时 ,只要设计流量

下优化叶型的叶片载荷与原始叶型相同 ,则在非

设计流量下也近于相同。图 6表明 :优化叶型与

初始叶型比较 ,正攻角的损失降低比负攻角的降

低程度大。这种趋势除了与初始叶型有关外 ,还

因为在较大的正攻角下 ,叶栅通道扩张度增大 ,吸

力面附面层较厚 ,甚至产生局部分离区 ;同时吸力

面前缘部份局部加速程度增加 ,在进口马赫数较

大时产生的激波强度也会增大 ;这样造成损失系

数较大。因而在较大的正攻角下 ,叶型改进得到

的损失降低数值也会相应较大。受这种因素驱

动 ,数值优化过程最终得到的叶型 ,在较大正攻角

时损失下降较大 ,较大负攻角下损失下降较少甚

至略有增加。这种趋势在与文献 [ 1、2 ]相同。图

9表明优化叶型与初始叶型比较 ,负攻角的损失

降低比正攻角的降低程度大。由图 9 知 ,相同角

度的正负攻角比较 ,负攻角的损失明显大于正攻

角损失 ,优化过程中 ,负攻角下叶型改进得到的损

失系数也相应较大。

以上两个优化算例表明 ,本文设计的优化软

件可用于亚声速和高亚声速叶型的优化设计 ,同

时可应用于对已有叶型改进设计。软件应用于改

进设计只需将原有叶型坐标作为初始叶型坐标 ,

而省略初始叶型的生成。优化结果改进程度与初

始叶型的性能指标密切相关 ,如果初始叶型性能

本身很好 ,则优化得到的改进会较小 ,因此优化过

程是否成功 ,除了要比较优化结果改进程度 ,还要

考察所得的优化叶型的气动性能所达到的水平。

5　结　论

(1) 利用遗传算法固有的并行特性 ,采用局

域网实现多台计算机并行遗传算法 ,获得了非常

好的加速比 ;

(2) 将并行遗传算法与 N2S方程流场计算方

法、Hicks2Henne函数叶型参数化方法结合构成

叶型自动优化设计软件 ,可用于叶型设计和对原

有叶型的改进 ;

(3) 构造了考虑非设计点性能的目标函数 ,

分别对进口马赫数为 0. 5和 0. 9左右的叶栅进行

气动优化设计 ,优化叶型设计点和非设点性能都

明显好于原始叶型。
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