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摘　　　要 : 采用将准三维设计和多级局部优化联合的多级涡轮多工况气动优化设计流程对某三级航空发

动机涡轮进行多级气动优化设计 .优化联合采用人工神经网络和遗传算法对各列叶栅进行三维局部优化 ,流

场计算采用全三维粘性流 N2S方程求解.通过优化设计 ,改善了各列的性能 ,并对各列间参数进行了优化匹

配 ,两种工况的总效率均提高 1 % ,总流量基本不变 ,总体性能提高 ,达到设计要求.
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Abstract : A t hree2stage axial t urbine was redesigned by using an aerodynamic optimiza2
tion design process of multistage axial t urbine in multiple working conditions , which com2
bines quasi23D design methods and multistage local optimization met hods. Genetic algorit hm

and artificial neural network were employed to 3D local optimization of various cascades. The

flow field was comp uted through a t hree2dimensional viscosity Navier2Stokes equation. Wit h

optimization design , t he performance of every cascade was optimized , and t he overall effi2
ciency increased by 1 % under t he reliable total flow mass , indicating that t he total perform2
ance was improved to satisfy t he design requirement s.
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　　对于航空发动机 ,起飞、巡航状态是它的最主

要工况 ,把地面起飞状态或者空中巡航状态作为

设计点 , 差异较大.作为航空发动机重要部件的

涡轮的设计应综合考虑这两种工况.对于叶轮机

械 ,气动设计是其设计核心 ,没有高水平的气动设

计就没有高水平的性能.过去准三维设计方法被

大量采用.近年来 ,人们大量采用自动优化设计来

提高叶轮机械的性能 ,多种优化方法和优化策略

被采用.例如 : Kammerer等[ 1 ]对某一级半涡轮进

行三维优化设计. Andrea 等[2 ]采用 CFD 分析和

优化技术对一个三维高升力涡轮叶栅进行重新设

计. Martina等[3 ]采用优化方法对超低展弦比跨

声速涡轮静叶进行优化设计来减少二次流动.但

将现代优化设计方法与准三维设计联合进行多级

涡轮多工况三维优化设计的研究 ,目前还很少见

到这方面的文献.本文采用多级涡轮多工况气动
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优化设计流程对某三级涡轮进行多工况优化设

计.设计中 ,先采用准三维设计 ,主要是 S2流面正

问题和 S1流面正问题计算进行初步设计 ,再采用

现代优化设计方法 (联合采用遗传算法和人工神

经网络)进行多级多工况局部优化 ,使此涡轮在起

飞和巡航工况下性能均得到提高 ,达到设计要求.

1　优化设计

1 . 1　优化设计流程

图 1为多级涡轮多工况气动优化设计流程示

意图.由于是改型设计 ,有原型作为原始参数 ,所

以准三维设计由给定的原型参数出发直接进行

S2流面正问题计算.计算采用哈尔滨工业大学的

S2流面正问题程序[ 4 ] ,主要功能是计算 S2 流面

参数 ,分析 S2流面参数沿叶高分布是否合理与确

定流量、功率、效率等总体参数.接着进行 S1流面

正问题设计 ,计算采用 Fluent 软件 ,对每个叶片

根、中、顶三个截面进行了分析 ,然后根据原型进

行叶片选型.采用准三维设计进行初步设计 ,使参

数分布尽量合理 ,可以初步提高总体性能 ,但要继

续采用准三维设计方法提高性能 ,很难达到设计

目标 ,所以需要采用现代优化设计方法继续设计.

但对于多级涡轮 ,每列叶栅需要上百个变量描述 ,

共有几百个变量 ,直接进行优化需要极其庞大的

样本空间 ,优化无法有效的进行.所以采用多级环

境下的三维局部优化提高局部性能来提高总体性

能.每次只对某一列叶栅进行局部优化 ,使样本空

间尽量小 ,优化得以进行 ,并且可以使优化设计在

较短的时间内完成 ,局部优化部分是整个设计过

程中最困难 ,最费时 ,也是最重要的部分.首先对

准三维设计结果分别在地面起飞和空中巡航工况

下进行多级三维计算和分析 ,然后将分析结果汇

总 ,寻找两种工况下的异同点.再根据分析结果 ,

逐次对各列叶栅进行多级环境下的局部优化 ,各

列叶栅均进行优化后 ,第一轮局部优化设计结束 ,

若达到设计目标 ,优化结束 ,否则 ,对第一轮结果

再在两个工况下进行三维计算、分析和分析结果

汇总 ,然后根据分析结果进行第二轮局部优化 ,如

此循环 ,直到达到设计目标.对于每列叶栅进行优

化时 ,根据分析结果 ,在两个工况下 ,此列叶栅中

可能分别存在较大的叶型损失 ,二次流损失 ,叶栅

匹配损失 ,激波损失 ,以及反动度分配不合理等的

一项或者几项 ,分别或者组合对它们进行优化.对

于优化过程中的流场计算 ,根据各列叶栅的性能

进行不同对待 ,对于两种工况相似的 ,设计时以一

种为主 ,只进行单一工况计算 ,对于差别较大的 ,

必须同时考虑两种工况 ,进行双工况流场计算.优

化目标为起飞工况效率最大和巡航工况效率最

大 ,因此为多目标优化问题.优化时 ,通过给这两

个子目标赋予不同的权重来实现多目标优化 ,在

这里两者同等重要 ,赋予相同的权重.两个子目标

均采用罚函数的方法控制效率为最优 ,即使其效

率最大 ,同时亦控制流量变化不大.为了缩短优化

时间 ,提高计算效率 ,三维流场计算均采用先由粗

网格进行计算 ,最后用细网格校核的方法.

1 . 2　叶型参数化

子午流道由多义线表述 ,优化时不改变子午

流道.对于动静叶 ,由 7个截面积叠而成 ,每个截

面采用压力面和吸力面的方法描述 ,以与中弧线

的相对位置来表述.中弧线采用二阶贝塞尔曲线

描述 ,通过安装角、进口几何角、出口几何角表述.

压力面和吸力面采用贝塞尔曲线 ,在吸力面上分

布 5个控制点 ,在压力面 4个控制点 ,连同前缘、

尾缘半径 ,尾缘楔形角控制点共同控制各截面的

叶型 ,每个截面有 15 个独立变量 ,每列叶片共有

105个变量.空间积叠方式 ,静叶采用前缘积叠 ,

动叶采用重心积叠 ,可以基本保证强度性能要求.

径向和周向的积叠线形式采用两端为贝塞尔曲

线 ,中间为直线的组合方式 ,径向有 15 个独立变

量 ,周向有 7个独立变量.优化设计时每列叶片共

有 127个变量 ,如不改变积叠方式共有 105 个变

量.

1 . 3　优化方法

与叶轮机械设计相关联的优化问题常涉及许

多约束和大量参数 ,一般导致目标函数有许多极

值点.目前常用的优化方法有 :遗传算法 ,模拟退

火 ,基于梯度法等.其中遗传算法和基于梯度法使

用最广泛 ,基于梯度法可有效收敛 ,但不能确保产

生全局最佳效果[ 5 ] .遗传算法虽有利于达到全局

最佳效果 ,但需要上千步迭代计算[6 ] ,直接与三维

N2S求解器进行耦合 ,计算量过大 ,不宜直接采

用 ,需要与其他方法联合使用.本文优化采用 Nu2
meca/ Design3D软件 ,其优化技术基于函数近似

的概念 ,将人工神经网络和遗传算法联合使用 ,主

要优化思想是 :用人工神经网络代替流动求解方

法执行连续设计估算 ,它允许以有效的方式使用

遗传算法[7 ] .近似模型的目的是为了具有一个能

够估算叶片气动性能的快速方法 ,该估算过程应

尽可能地快 ,并尽可能精确地模拟由高精度 CFD
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图 1　多级涡轮多工况气动优化设计流程示意图

Fig. 1　Schematic diagram of aerodynamic optimization

design process of multistage turbine under

multiple work conditions

模型计算的真实叶片性能.该方法需要有包含多

个叶片几何形状及其相应气动性能的数据库.采

用优化算法计算出近似模型的适应值 ,且仅对该

取样进行 CFD 计算 ,并将该取样几何参数及

CFD结果存入数据库 ,然后过程继续.随着在每

一设计循环后数据库中取样数的增加 ,近似模型

会变得越来越精确 ,将很快找到较好的叶片形状.

近似模型是采用人工神经网络来构造的.人

工神经网络由若干称作节点的基本处理单元构

成.这些节点安排在各层上 ,与被称作权重值的不

同强度连接在一起 ,构造成平行结构.网络通常由

几层构成 :输入层、一个或若干隐层、输出层.输入

向量的每个元素在第一层上通过权重值矩阵与每

个节点相连.每个节点对加权输入及偏差进行求

和 ,构成它自己的标量输出.其结果由传递函数进

行处理.信息以同样的方式传播到下一层直至输

出层.网络的学习过程是寻找连接权值和偏差 ,从

而得到与规定的输出相一致的实际输出.在训练

的数据库中 ,必须有成对的输入和输出向量 ,以便

网络能够学会预测.经过训练的网络对于从没见

过的输入能够给出合理的输出.因此 ,通过具有代

表性的成对输入与输出训练网络并获得好的结果

是可能的 ,而不是用所有成对的输入和输出训练

网络.最普遍的学习算法称做“逆误差传播学习”.

第一步是用小的随机数初始化权值和偏差系数 ,

然后第一个训练取样的输入向量被表示在网络的

输入上 ,接着信息传播到输出层.通常 ,网络预测

的输出向量与所期望的预输入向量相对应的实际

输出向量不符合.网络预测的输出向量与所期望

的输出向量之间的误差向后传播直到网络的输入

层 ,该误差用来调整连接权以减小误差.为实现学

习过程 ,要有一组输入向量和输出向量 ,并表示在

网络的输入上.对每一训练组 ,重复输入和输出向

量的表示及权值的修正过程直到达到收敛.神经

网络的精度通过计算神经网络预测的输出和训练

数据库中提取的目标输出之间的误差值来衡量.

1 . 4　流场计算

流场计算采用定常计算.在这里通过对一 4

级轴流试验涡轮在不同工况下 (转速和流量不同)

内部流场的数值模拟来验证计算的可靠性.该 4

级轴流涡轮实验台为在德国汉诺威科技大学搭建

的低速空气实验涡轮 ,设计工况为转速 n0 = 7 500

r/ min ,流量 m0 = 7. 8 kg/ s等 ,表 1为数值模拟的

不同工况汇总 ,详细情况见参考文献 [ 8 ] .湍流模

型采用 Spalart2Allmaras 模型 ,空间离散采用二

阶迎风格式.边界条件为进口给定总压 ,总温 ,气

流角 ,出口给定静压 ,壁面给定无滑移边界条件.

分别采用四套网格对各个工况进行计算 ,网格采

用 HO H型网格 ,即入口段、出口段采用 H 型网

格 ,叶片域采用 O 型网格 ,图 2 为第一级网格示

意图 ,网格数如表 2.

表 1　不同工况汇总

Table 1　Collection of different work conditions

相对转速 相对质量流量 m/ m0

n/ n0 = 1. 00 1. 00 0. 83 0. 59 0. 53

n/ n0 = 0. 75 0. 71 0. 50 0. 41

801



　第 1期 赵洪雷等 :多级涡轮多工况气动优化设计研究

图 2　第一级网格示意图

Fig. 2　Schematic diagram of the first stage mesh

表 2　计算网格汇总

Table 2　Collection of calculation grids

进口段 叶栅 1 - 8 出口段 总数

类型 H型 O型 H型

网格一

(100)

33×

33×17

21×

33×169

41×

33×17
1 029 530

网格二

(180)

33×

49×17

25×

49×169

41×

49×17
1 809 186

网格三

(240)

33×

65×17

25×

65×169

41×

65×17
2 370 714

网格四

(290)

33×

73×17

25×

73×185

45×

73×17
2 894 706

图 3给出了涡轮内效率的计算和实验对比

图.其中 1. 00_ EXP为 n/ n0 = 1. 00 的实验数据 ,

1. 00_290 为 n/ n0 = 1. 00 采用网格四 (约 290 万

网格)时的计算结果 ,0. 75_ EXP 为 n/ n0 = 0. 75

的实验数据 ,0. 75_290 为 n/ n0 = 0. 75 采用网格

四 (约 290万网格)时的计算结果 ,其他与之类同.

可以看出 ,采用各套网格计算的涡轮总体性能非

常接近 ,并且在趋势上与实验结果相同.可以认为

程序可以有效地模拟流场.

图 3　透平流量2效率曲线
Fig. 3　Turbine mass flow2internal efficiency curve

对此三级涡轮计算时采用与数值验证时相同

的网格拓扑方式 ,湍流模型 ,边界条件 ,离散方式

等.优化采用粗网格 ,最后采用与网格四各列相同

的结点数进行校核计算以使结果更加可靠 ,表 3

为优化和校核计算用网格汇总.

表 3　计算网格

Table 3　Calculation grids

进口段 叶栅 126 出口段 总数
类型 H型 O型 H型

优化
33×

33×17

21×

33×173

45×

33×17
763 092

校核
33×

73×17

25×

73×185

45×

73×17
2 127 512

2　结果及分析

此三级涡轮的设计目标为 :在流量变化不大

(不超过 1 %)的前提下 ,地面起飞和空中巡航工

况效率提高均达到 1 % ,同时作功能力不下降.

2 . 1　总体结果

表 4为原型和优化设计后的总体性能汇总 ,

其中流量和功率给出的是与原型的比较值.可以

看出 ,优化设计后 ,与原型相比 ,起飞和巡航工况

总效率分别提高了 1. 01 %和 1. 15 % ,同时 ,流量

分别下降了 0. 274 %和 0. 246 % ,变化很小 ,起飞

工况功率提高了 1. 161 % ,巡航工况功率下降了

0. 090 % ,下降很小.性能更优 ,达到了设计目标.

表 4　性能汇总

Table 4　Performance collection

参数 工况 原型 改型
等熵效率/ % 地面起飞工况 92. 553 93. 563

空中巡航工况 92. 380 93. 533
流量 地面起飞工况 1 0. 997 2

空中巡航工况 1 1. 011 6
功率 地面起飞工况 1 0. 997 5

空中巡航工况 1 0. 999 1

2 . 2　性能分析

图 4为第一级静叶能量损失系数沿叶高分

布 ,图 5～图 7 分别为第一级静叶顶部截面 (约

90 %叶高) ,中部截面 (约 50 %叶高) ,根部截面

(约 10 %叶高)表面静压分布.图 8为第三级动叶

能量损失系数沿叶高分布 ,图 9～图 11分别为第

三级动叶顶部截面 (约 90 %叶高) ,中部截面 (约

50 %叶高) ,根部截面 (约 10 %叶高)表面静压分

布.静压采用相对静压 ,均为与原型本列叶栅进口

总压的比值.图中 ORIL 和 O P TL 分别表示原型
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和优化改型地面起飞工况的结果 , ORIH 和

OP T H分别表示原型和优化改型空中巡航工况

的结果.

图 4　第一级静叶能量损失系数图

Fig. 4　Energy loss coefficient dist ribution along

blade height of the first stator

图 5　第一级静叶顶部表面静压分布图

Fig. 5　Surface static p ressure dist ribution

of the first stator tip

从图 5～图 7 可以看出 ,不论是原型还是改

型 ,它的地面工况和空中工况的表面静压分布都

非常相似 ,同样的情况也发生在前两级其他几列

中 ,所以优化设计在对前两级进行叶型修改时 ,可

以考虑采用以一个工况为主进行设计 ,同时适当

考虑另一工况 ,这样可以减少优化设计时间 ,提高

设计效率.可以看出 ,改型后根、中、顶均有明显的

后部加载特性 ,最大负荷后移 ,逆压段减少 ,进口

冲角略有改善.尤其是顶部前部的最低压力点上

移 ,横向压力梯度减少 ,叶型损失 ,二次流损失减

少.所以改型后根、中、顶部的损失均下降 ,这与图

4的能量损失系数分布相符.

从图 9～图 11 看出 ,不论是原型还是改型 ,

地面工况和空中工况的表面静压分布都相差较

大 ,所以优化设计在对最后一级进行叶型修改时 ,

图 6　第一级静叶中部表面静压分布图

Fig. 6　Surface static pressure dist ribution

of the first stator mean

图 7　第一级静叶根部表面静压分布图

Fig. 7　Surface static pressure dist ribution

of the first stator hub

必须同时考虑两个工况 ,必须采用多工况设计.可

以看出 ,改型后顶部的进口冲角改善明显 ,最低压

力点提高 ,前部的平均压力提高 ,横向压力梯度减

少 ,二次流损失和叶型损失均减小 ,损失减少.改

型后中部的最低压力点提高 ,平均压力提高 ,但进

口冲角有所恶化 ,所以损失变化不大.改型后根部

最低压力点提高 ,前部的平均压力提高 ,二次流损

失和叶型损失均减小 ,虽然冲角略有恶化 ,但总损

失减少.这与图 8的能量损失系数分布相符.

3　结　论

(1) 通过优化设计 ,改善了各列的性能 ,并对

各级间参数进行了优化匹配 ,两种工况的效率提

高均超过 1 % ,流量保持不变 ,功率略有提高.

(2) 优化过程采用粗网格进行流场计算 ,对

优化结果在细网格上进行校核 ,这一方法可以在

011



　第 1期 赵洪雷等 :多级涡轮多工况气动优化设计研究

图 8　第三级动叶能量损失系数图

Fig. 8　Energy loss coefficient dist ribution

along blade height of the third rotor

图 9　第三级动叶顶部表面静压分布图

Fig. 9　Surface static p ressure dist ribution

of the third rotor tip

图 10　第三级动叶中部表面静压分布图

Fig. 10　Surface static pressure dist ribution

of the third rotor mean

保证设计要求的情况下 ,大大减少计算时间 ,提高

优化效率.

(3) 前两级各列叶栅在起飞和巡航工况的性

能很相似 ,设计时可以以一个工况为主 ,适当考虑

图 11　第三级动叶根部表面静压分布图

Fig. 11　Surface static pressure dist ribution

of the third rotor hub

另一工况 ,但在最后一级 ,两种工况差别较大 ,设

计时必须同时考虑两种工况 ,采用多工况设计.

(4) 对于多级涡轮多工况设计不能单纯的盲

目采用多工况优化设计 ,应该根据分析 ,对于各工

况下性能相似的 ,采用单工况为主的设计方法可

以提高设计效率 ,对于差别较大的 ,必须采用多工

况设计 ,以保证设计有效地进行.

本涡轮的改型设计虽然使涡轮效率在两个工

况下均提高了 1 % ,但仍有改进余地 ,可以继续进

行优化设计.
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