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基于控制理论的压气机叶型数值优化方法
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摘 � � � 要: 将基于控制理论的气动优化方法应用于轴流压气机叶型设计. 以 Euler 方程作为流动控制方

程, 具体推导得出了其相应的伴随方程, 分析了边界条件, 并给出求解方法 .以给定压力分布作为目标函数,

将参数化叶型作为设计变量, 在求得目标函数对设计变量的梯度信息后, 结合 BFGS 优化算法得到优化方向,

更新设计变量完成叶型的优化设计. 通过三个算例验证了该叶型优化设计方法的有效性.
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Numerical optimization of compressor blade profile based

on the control theory
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Abstract: An aer odynamic opt imizat ion method based on the control theory has been ap�
plied to the ax ial compressor 2�D blade pro file design. T he correspondent adjoint equat ions

on the basis of Euler equat ions and the relevant boundary conditions w er e deduced in detail.

T he so lving method fo r the adjoint equat ions w as also proposed. T he pr ocedure to conduct

an opt imized design of a compressor 2�D blade pro file could be divided into three steps.

F ir st , the required surface pressure distribution is pre�specif ied and set as the object ive func�
t ion. Second, the par ameterized blade prof ile is seen as a set of the design variables, and the

g radients of objective function to the design var iables can be calculated by solving the adjoint

equat ions. T hird, a new blade pr ofile is obtained by using the BFGS opt imizat ion algorithm,

and this pro cess is repeated unt il a converged prof ile is obtained. T he proposed method has

been validated by three illust rat ions.

Key words: aerodynamic opt imization; adjo int equat ions; par ametrical blade prof ile;

Euler equat ions

� � 如何得到一个给定压力分布的叶型, 即所谓
的可控扩散叶型 ( Controlled diffusion airfo il )是

叶型优化设计中的一个重要问题.自上世纪 70年

代以来,已有多种 CDA 叶型的反问题设计方法,

例如 Deauer 等
[ 1]
的速度图法, Schmidt 的势、流

函数法
[ 2]
等.这些方法的特点是可以直接求得相

应的叶型,计算简单.但本身的一些缺点限制了他

们的实际使用,例如得到的叶型容易出现不合理

的情况、不能满足叶型的光滑性和为考虑叶片的

强度而限定的最大厚度和叶型截面积下限等要

求、以及反问题的定解条件较难给出等.为克服这

些困难,可以将获得 CDA 叶型过程作为一个基
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于正问题求解的优化过程来进行,将对叶型的限

制作为约束条件引入以保证得到叶型的合理性.

从初始叶型出发, 将叶型参数化为一组设计

变量,叶型表面的给定压力分布(目标压力分布)

与当前压力分布之差作为目标函数, 目标函数是

关于设计变量的隐函数, 优化过程就是寻求目标

函数极小的过程.一般常用的方法是基于目标函

数关于设计变量的梯度,即梯度类方法,采用例如

最速下降法、牛顿法、共轭梯度法等迭代求解目标

函数的极值点.其中获得梯度的常见方法是有限

差分方法 [ 3] ,其原理是单独扰动每个设计变量, 用

CFD 分析程序计算相应的目标函数, 除以扰动

量,得到目标函数对每个设计变量的导数, 即获得

目标函数对设计变量的梯度信息.显然,当设计变

量较多时,有限差分方法的计算量会很大. 80 年

代末期 Jameson A
[ 4]
首先提出基于控制理论的气

动优化方法. 该方法以偏微分方程系统的控制理

论为基础,把叶型作为控制函数,把流场作为约束

条件在目标函数中引入, 将约束问题转化为无约

束问题,设计问题转化为控制问题,通过求解流动

控制方程和伴随方程来求解梯度,其计算量只相

当于两倍的流场计算且与设计变量数目无关, 这

一显著特点为该方法应用于复杂外形的气动优化

设计提供了可能. Jameson [ 4�7] , Reuther [ 8�9] , An�
derson[ 10] , Elliiot[ 11] 等人先后运用速势方程、Eul�
er方程、Navier�Stokes方程对翼型、机翼、翼身组
合体乃至全机采用该理论进行了优化设计研究,

并取得了良好效果.国内的杨旭东
[ 12]
将该方法应

用于机翼的优化设计、李映辰
[ 13]
等人利用该方法

对涡轮叶片进行了气动优化, 各自获得了很好的

结果.本文的工作是将该方法应用于压气机叶型

的气动优化上.

1 � 基本原理[ 7]

� � 目标函数定量描述了叶型的优劣, 优化的过

程就是目标函数极值化的过程.该方法中目标函

数可有多种选取方法, 如阻力系数、升阻比、目标

压力分布与当前压力分布之差等,均可表示如下:

I = I (w, B)

目标函数是流场变量 w和叶型形状B 的隐函数,

当形状发生微小变化时会导致目标函数有微小变

化,即

�I = �IT

�w �
�w+ �IT

�B  
�B ( 1)

下标 � ,  分别表示流场变化和叶型形状变化对

目标函数值变化的贡献, 其中 �w和 �B 并不独

立,受到流动方程 R (w, B ) = 0的约束

�R =
�R
�w �

�w+
�R
�B  

�B = 0 ( 2)

引入 Lag range因子 !T ,可以得到

�I =
�IT

�w�w+
�IT

�B �B - !
T �R
�w�w+

�R
�B�B =

� �IT

�w
- !T �R

�w �
�w+

�IT

�B
- !T �R

�B  
�B ( 3)

选取的 !使其满足

�R
�w

T

!=
�I
�w ( 4)

式( 4)即所谓的伴随方程, 那么式( 3)中的第一项

消失,变为

�I = ∀�B ( 5)

其中

∀ =
�IT

�B - !
T �R
�B

式( 5)中的�I 此时已不再含有流场变化量 �w , 此

即意味着对于任意多个设计变量, 求解 I 对其梯

度时无需更多的流场计算, 只要一次流场求解和

一次与流场求解计算量相当的伴随方程的求解,

这正是该方法的核心所在. 每个设计循环中按此

方式改变叶型

�B = - #∀

其中 #为正,当 #足够小( 5)就足够精确, 更新叶

型后

�I = - #∀
T
∀ < 0

则更新后叶型的目标函数与更新前相比有所减

小,这样就完成了一个设计循环,如此迭代直到取

得最小的目标函数值. 当然如果要获得目标函数

极大,只要 #取负值即可.

2 � 伴随方程及其边界条件

� � 本文采用的流动控制方程为二维 Euler方程

�q
�t +

�f i

�x i
= 0

q =

∃

∃u 1

∃u 2

∃E

, � � f i =

∃u i

∃u iu1 + p�i1

∃u iu2 + p�i2

∃u iH

其中

p = %- 1 ∃ E -
1
2

u iu i , H = E+
p
∃

流场计算使用 O型网格, 为了推导简便需要做物

理域( x 1 , x 2 )到计算域( &1 , &2 )的变换, 如图 1
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所示

图 1 � 变换示意图

Fig . 1 � Sketch map of the transform

变换矩阵

K ij =
�x i

�&j , � J = det K , � K - 1
ij =

�&i
�x j

计算域中控制方程为

� Jq
�t

+
�Fi

�&i
= 0 ( 6)

其中

Fi = S ij f j , � S ij = JK
- 1
ij ( 7)

令 Ai =
�f i

�q
则叶型受扰动所引起的通量变化为

�Fi = S ijA j�q+ �S ij Aj q ( 8)

定常流动时, 流动变化受到流动控制方程的约束

��Fi

�&i = 0

令 Lagrange因子

∋= ∋1 , ∋2 , ∋3 , ∋4 T

左乘上式且在整个流动区域 D 内积分,有

�D∋T ��Fi

�&i d&1d&2 = 0

如果 ∋可微,则有

�D � ∋T�Fi

�&i d&1d&2 - �D �∋
T

�&i �Fid&1 d&2 = 0

对上式应用 Gauss定理得

!
b'

b
∋T�F2d&1 -!

a

a'
∋T�F2 d&1 -

�D �∋
T

�&i
�Fid&1d&2 = 0 ( 9)

目标函数取为

I =
1
2!

a

a'
p - p d

2 dS

其中 p 为当前的计算压力分布, p d为给定的压力

分布.叶型受扰动后目标函数值发生变化

�I = 1
2!

a

a'
p - p d

2
�

dS
d&1

d&1 +

!
a

a'
p - p d

dS
d&1

�pd&1 ( 10)

将流动约束式( 9)引入到目标函数式( 10)中得

�I = 1
2!

a

a'
p - p d

2�
dS
d&1

d&1 +

�D �∋
T

�&i �Fid&1 d&2 +

!
a

a'
p - p d

dS
d&1

�p + ∋T�F2 d&1 -!
b∀

b
∋T�F2d&1

( 11)

前面提到过,该方法的核心在于式( 11)最后表达

式中不再含有流场变化量, 以下便是以此为原则

对式( 11)中各项的分别讨论:

1) 流场区域积分项

�D �∋
T

�&i �Fid&1 d&2 =

�D �∋
T

�&i S ijA j�q+ �S ijA jq d&1d&2

此项不含流场变化量, 必有

�∋T

�&i S ijA j = 0

为了可以时间推进求解加上时间项,利用坐标变

换关系,上式物理域中的形式为

�∋
�t - A

T
i
�∋
�x i

= 0 ( 12)

式( 12) 即为二维 Euler 方程相应的伴随方程,

此时

� �D �∋
T

�&i �Fid&1 d&2 = �D �∋
T

�&i �S ij f j d&1d&2 ( 13)

2) 叶型表面积分项

流动在叶型表面满足 V = 0 的滑移边界条

件,那么有

�F2 =

0

S21

S22

0

�p + p

0

�S21

�S22

0

则

!
a

a'
p - p d

dS
d&1

�p + ∋
T
�F2d&1 =

!
a

a'
p - p d

dS
d&1

+ ∋2S21 + ∋3 S22 �p d&1 +

!
a

a'
∋2�S21 + ∋3�S22 pd&
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此项不含流场变化量, 必有

∋2S 21 + ∋3S22 + p - p d
dS
d&1

= 0

该式在物理域中的形式为

∋2 n1 + ∋3n2 = - p - p d ( 14)

式( 14)即为伴随方程在叶型表面的边界条件, 其

中 n1 , n2为物理域中叶型表面法向量分量,此时

!
a

a'
p - p d

dS
d&1

�p + ∋T�F2d&1 =

!
a

a'
∋2�S21 + ∋3�S22 pd&1 ( 15)

3) 外边界积分项

!
b'

b
∋T�F2d&1 = !

c

b
∋T�F2d&1 +!

e

d
∋T�F2 d&1 +

!
d

c
∋
T
�F2 d&1 +!

b'

e
∋
T
�F2 d&1

从变换示意图中可以看出 bc , de 对应于物

理域中的一对周期性边界, 如果伴随方程也满足

周期性条件, 则自然有

!
c

b
∋T�F2 d&1 +!

e

d
∋T�F2d&1 = 0

cd 段对应于物理域中的进口边界, 若流动在进口

处超声,那么 �q = 0 ,此时在进口处对伴随方程

而言不用给出边界条件;若流动在进口处亚声, 流

场计算时进口处的总温、总压和进口气流角不变,

即有

�∃

�u1

�u2

�p

= X�p

其中

X
T
=

∃
%p

, -
1

∃ u1 + u2 tan(
, -

tan(
∃ u1 + u2 tan(

, 1

(为进口气流角. 若在进口处与流场变化量无关,

则有

∋T�f 1 = ∋T M

�∃

�u1

�u2

�p

= ∋T
MX�p = 0

即满足 ∋T MX = 0 ( 16)

其中

M =

u1 ∃ 0 0

u
2
1 2∃u 1 0 1

u1 u2 ∃u2 ∃u 1 0

1
2
u1 u

2
1 + u

2
2

%
%- 1

p +
3
2
∃u

2
1 +

1
2
∃u

2
2 ∃u1u2

%
%- 1

u1

eb
∀
对应于物理域中的出口边界, 如果出口亚

声,有

∋T
A1�q = ∋TM

�∃

�u1

�u2

0

= 0 ( 17)

要使出口处积分不含流场变化量,则有

∋1 + u1∋2 + u2∋3 + 1
2

u
2
1 + u

2
2 ∋4 = 0 (18)

∋1 + 2u1∋2 + u2∋3 +

%p
%- 1 ∃

+
3
2
u
2
1 +

1
2
u
2
2 ∋4 = 0 (19)

∋3 + u2∋4 = 0 (20)

式( 18) ~ ( 20)即为出口亚声时伴随方程的出口边

界条件.如果出口超声,应满足

∋= 0, 0, 0, 0 T ( 21)

在实际计算中保持物理域中进出口边界的几何位

置不变,最后

!
b'

b
∋T�F2d&1 = 0 ( 22)

将( 13) , ( 15) , ( 22)带入( 11)最后得到

�I = 1
2!

a

a'
p - p d

2�
dS
d&1

d&1 +

!
a

a'
∋2�S 21 + ∋3�S22 pd&1 + �

D

�∋T

�&i
�S ij f j d&1 d&2

( 23)

3 � 伴随方程数值求解

� � 在用式 ( 23) 求解梯度时首先需要 ∋ =

∋1 , ∋2 , ∋3 , ∋4
T
已知,即求解完流场必须还要求

解伴随方程.式( 12)是常系数的双曲型方程,其系

数矩阵与流动控制方程系数矩阵相似, 可以使用

类似于流场计算的数值方法求解伴随方程. 本文

采用有限体积空间离散,时间上采用四阶 Runge�
Kutta 显示格式离散.

对于任意的有限体积单元 V i, j , 伴随方程写

成积分形式为

!
V
i , j

�∋
�t
dV- !

V
i , j

A
T
1
�∋
�x + A

T
2
�∋
�y dV = 0

该体积单元中认为其系数矩阵为常数, 且利用
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Gauss公式变换为

!
V
i , j

�∋
�t dV- A

T
1 i, j!

B
i, j

∋nx dS - A
T
2 i, j!

B
i , j

∋ny dS = 0

式中 nx , ny 为单元体表面外法向量分量.令 ∋i, j

为单元中心的面积平均,空间离散后的形式为

V i, j
d∋i, j
dt

- Ri, j = 0 ( 24)

Ri, j = F
~

i+ 1
2
, j - F

~

i- 1
2
, j + F

~

i, j+ 1
2
- F

~

i, j- 1
2

( 25)

上式中 F
~

i+ 1
2
, j , F

~

i, j+ 1
2
, F
~

i- 1
2
, j , F

~

i, j- 1
2
分别为四

边形单元体表面�通量 .

F
~

i +
1
2 , j = A

T
c i +

1
2 , j S i +

1
2 , j ∋i +

1
2 , j ( 26)

其中 S 为单元体表面面积,且

� A
T
c i + 1

2
, j = A

T
1 i, j nx i + 1

2
, j + A

T
2 i, j ny i+ 1

2
, j ( 27)

界面上的 ∋采用取相邻单元的平均值的中心

差分格式,即

∋i+ 1
2
, j =

1
2

∋i, j + ∋i+ 1, j ( 28)

将( 28)带入( 26)中得

F
~

i +
1
2 , j =

1
2
A
T
c i +

1
2 , j S i +

1
2 , j ∋i, j + ∋i + 1, j

( 29)

式( 29)计算�通量 时不能保证计算收敛性, 需加

入人工粘性. 本文采用矩阵人工粘性
[ 14]

, 上式

变为

F
~

i +
1
2 , j =

1
2

A
T
c i +

1
2 , j ∋i, j + ∋i + 1, j +

A
~
T
c i + 1

2
, j ∋i + 1, j - ∋i, j S i + 1

2
, j ( 30)

其中

A
~ T
c i +

1
2
, j = T ) T

- 1
, ) = diag #1 ,#2 ,#3 , #4

( 31)

矩阵 A
~
T
c i + 1

2
j 可按相邻单元的算术平均计算, T,

T
- 1 分别是 A

~
T
c i +

1
2
j 的左右特征矩阵, )是A

~
T
c i +

1
2
j

的特征值对角阵, T, T- 1 , ) 具体表达式可参照文

献[ 15]附录中给出的结果.

由于在驻点和声速点附近会有特征值趋于

零,使得人工粘性也趋于零, 引起计算的不稳定,

造成数值困难. 为克服此困难, 可以用 #1 , #2 , #3 ,

#4 来替代原来的特征值,取

#1 = max ( #1 , 0. 25∃(AT
c ) ) ,

#2 = max( #2 , 0. 25∃(AT
c ) )

#3 = max ( #3 , 0. 25∃(A
T
c ) ) ,

#4 = max ( #4 , 0. 25∃(A
T
c ) )

其中 ∃(AT
) c = unx + vny + c , c为声速.

对于常微分方程组 ( 25) , 其四阶 R�K 法可
写为

∋( 0) = ∋( n)

∋
( m)

= ∋
( 0)
+ (m

∗t
V
R

( m- 1)
, m = 1 ~ 4

∋( n+ 1) = ∋( 4) ( 33)

其中( n)表示当前时间步, ( n+ 1)为新的时间步,

(m) 为 R�K 法中第 m 步, 系数 (1 = 1/ 4, (2 =

1/ 3, (3 = 1/ 2, (4 = 1 . ∗t取为 Euler 方程达到定

常解时最后一步的当地时间步长即可.

求解伴随方程时所需要的边界条件前面已经

给出,这些条件是为了能够精确求解梯度所必须

满足的,可以视为伴随方程的�物理 边界条件. 计
算时还需要补充数值边界条件,可以将分析流动

方程的特征线理论同样应用于伴随方程, 得到其

特征变量形式的数值边条, 详细结果可参考文献

[ 12] .

注意到伴随方程中的系数矩阵与 Euler 方程

的相似, 只相差一个符号,因而特征值互为正负.

这就意味着,流动方程的进口相当于伴随方程的

�出口 ,流动方程的出口相当于伴随方程的� 进
口 .亚声流动中, Euler 方程在进口处需要给定

三个物理边条,一个数值边界条件,伴随方程就相

应地需要给出三个数值边条和一个物理边条式

( 16) ; 出口处 Euler 方程要只能给定一个物理边

条,需要三个数值边条,而伴随方程相应地需要三

个物理边条式( 18) ~ 式( 20) ,只要一个数值边条,

此情况下伴随方程适定. 而如果式( 12)中的系数

矩阵取为正,那么和流动方程相同,对于亚声问题

其在出口处就只能给定一个物理边条, 这与满足

式( 18) ~ 式( 20)三个物理边界条件相冲突, 伴随

方程就不再适定. 对于超声流动,同样存在这个问

题,这也就是式( 12)中取负号的原因所在.

4 � 叶型参数化

� � 叶型参数化可以有多种方式,本文采用文献

[ 16]中所使用的方法. 由初始叶型确定图 2 中所

示几何参量.

参数化中各几何参量为

+叶片安装角; t稠度;

T m 最大厚度 ;

L m 最大厚度圆心与前缘沿弦线方向的距离;

r l 前缘半径; �l 前缘扩张角;

r t 尾缘半径; �t 尾缘扩张角;
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#l 前缘几何构造角;

#t 尾缘几何构造角;

H s 吸力面最大挠度;

L s 吸力面最大挠度位置与前缘沿弦线方向

距离;

图 2� 参数化中需要的几何参量

F ig. 2� Geometr ical parameter s used in the parametr ic method fo r blade profile

� � 由这些几何参量就可以得到图 3中所示点的

坐标,吸力面和压力面上的三点之间分用两段三

次样条曲线拟合. 采用三弯矩法,样条曲线形式可

写为

y x = C1 x 2 - x
3
+ C2 x - x 1

3
+

C3 x 2 - x + C4 x - x 1 , x 1 # x # x 2

图 3� 三次样条曲线拟合叶型

Fig. 3� Parametr ize blade prof ile w ith cubic spline curve

其中 x 1 , x 2 为曲线的两端点 C1 , C2 , C3 , C4 为待定

系数,可由端点坐标和各点处的一阶导数求出. 这

种样条曲线的优点是其二阶导数在两端点之间是

线性变化的, 不会在两端点之间形成二阶导数的

极值,因而将其用于定义叶型时在保证必要的光

滑性的同时又可避免非合理型面的出现. 实际计

算中选取 Tm , L m , H s, L s , �l , �t , #l ,#t 这 8个几何

参量作为可以变化的设计变量.当给定离散的初

始叶型之后,这些设计变量都可以计算得到,对叶

型的扰动就是通过扰动这些设计变量来完成.

5 � 流场计算程序及该方法计算流程

� � 所采用的 S1流场计算程序为自行开发的多

块结构化二维 CFD程序.它利用有限体积方法对

流动方程进行空间离散, 通量用 LDFSS 格式计

算,对于隐式时间离散的控制方程组, 采用 LU�
SGS算法求解. 具体数值方法参见文献[ 17�18] .
基于控制理论的叶型优化问题计算流程如下:

1) 叶型参数化;

2) 生成计算网格(分块结构化网格,如图4) ;

3) 求解 Euler 方程;

4) 求解伴随方程;

5) 分别扰动各个设计变量,计算目标函数对

设计变量的梯度;

6) 采用 BFGS 优化算法确定寻优方向, 且用

一维线性方法确定最优步长;

7) 更新设计变量, 判断是否结束计算. 否则

转入 2)进入循环计算.
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图 4� 计算网格

F ig . 4 � Calculation mesh system

6 � 数值算例

6. 1 � 算例 1 回归某已知叶型

� � 为了检验该方法的有效性,将一个已知叶型

的压力分布作为目标压力分布,改变已知叶型的

设计变量值, 将改变后的叶型作为初始叶型.这样

就保证了给定的目标压力分布有确实存在的叶型

与其对应,而且是全局最优解.计算结果显示目标

图 5 � 目标函数值变化

Fig . 5 � Converg ence histo ry in case 1

图 6� 压力分布

Fig . 6 � Pressure distr ibution in case 1

函数值由初始的 10- 4 量级, 经过 40 个迭代循环

后下降到 10- 8 量级,图 5给出了优化过程中的目

标函数变化.从图 6中看到,得到的最终压力分布

与目标压力分布几乎完全一致.算例 1叶型见图

7. 这一算例的结果表明, 该方法在解决给定压力

分布问题时可行有效.

图 7 � 算例 1 叶型

Fig. 7� Blade shape in case 1

6. 2 � 算例 2 改变已有叶型的负荷分布

� � 算例 2目标函数值变化见图 8. 该算例中初

始叶型的压力分布如图 9所示,可见叶型前部的

气动负荷较高,给定的目标压力分布是将前面的

部分负荷分配给后面部分, 使得整个叶型上的负

荷分布更均匀.

图 8 � 目标函数值变化

Fig . 8 � Converg ence histor y in case

从计算结果来看, 得到的新叶型与初叶型相

比(图 10 所示) , 前者的挠度较之后者有明显减

小,吸力面变得更加平缓.气流在叶型前部的加速

过程平缓使得负荷得以下降. 还要注意的是最后

得到的压力分布并非和目标压力分布完全一致.

有两种可能原因,一是在本文设定的叶型参数化

条件下无法生成完全符合目标压力分布的叶型,

或者得到该问题的一个局部最优解.计算时这两
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方面的问题都有可能发生, 是需要解决的问题. 就

本问题而言, 最后得到的压力分布基本上达到改

变负荷分布的目的.

图 9 � 算例 2 压力分布

Fig . 9 � Pressure distr ibution in case 2

图 10� 算例 2 叶型

Fig . 10� Blade shape in case 2

6. 3 � 算例 3 �超临界 叶型优化设计

� � 当压气机叶栅进口马赫数较高时, 叶栅通道

内可能会出现局部超声流动, 且在吸力面出现激

波.激波/附面层干扰作用可使波后出现流动分

离,进而造成较高的流动损失.本算例试图通过本

文的方法消除吸力面激波, 从而得到� 超临界 

叶型.

图 11 � 算例 3 目标函数值变化

F ig . 11� Conver gence histo ry in case 3

图 11和图 13分别显示了优化过程中目标函

数值和叶型形状的变化.从图 12中的压力分布可

以看出,初始叶型在大约 30%弦长有激波存在,

给定的目标压力将激波�抹平 .得到的新叶型挠
度比初始叶型小, 吸力面比较平缓. 图 14 与图 15

显示,初始叶型造成的激波在经过优化计算后消

失,优化叶型吸力面气流加减速平缓.

图 12� 算例 3 压力分布

F ig . 12� P ressur e distr ibution in case 3

图 13� 算例 3 叶型

Fig . 13� Blade shape in case 3

图 14� 算例 3 初始流场马赫数分布图

Fig. 14 � Mach number dist ributions of o rig inal

cascade flow field in case 3
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图 15 � 算例 3 优化流场马赫数分布图

F ig . 15� Mach number distr ibutions o f

opt imized cascade flow field in case 3

6. 4 � 算例 4 粘性流动问题

� � 对于更接近实际的粘性流动如何解决, 完全

可以和处理无粘流动情况相同,从粘性流动控制

方程出发推导考虑粘性的伴随方程, 文献[ 7]中详

细给出了粘性方程的推导. 可以发现,由于粘性项

的存在,使得伴随方程推导变得非常繁杂, 而且最

后得到的伴随方程形式也比无粘的要复杂的多,

自然求解的工作量也会大很多.

考虑到对于没有发生大分离的情况, 可以将

叶栅流动视为近壁面边界层流动和主流区流动两

部分组成.根据边界层理论,壁面的压力主要是受

到主流区流动的影响, 而主流区的粘性作用很小,

可以看成是无粘流动. 所以当叶型外形受到微小

扰动、造成压力分布变化时,起主导作用的是无粘

流场的相应变化,粘性项影响和无粘项相比可忽

略.虽然略去伴随方程中的粘性项是一种近似处

图 16 � 算例 4 目标函数值变化

F ig . 16� Conver gence histo ry in case 4

图 17� 算例 4 压力分布

F ig . 17� P ressur e distr ibution in case 4

图 18� 算例 4 叶型

Fig . 18� Blade shape in case 4

图 19� 算例 4 叶型厚度分布

Fig . 19� Blade thickness distr ibut ion in case 4

图 20� 算例 4 叶型攻角特性

Fig. 20 � Blade incidence cha racteristic in case 4
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图 21 � 算例 4 叶型落后角特性

F ig . 21 � Blade character istic in case 4

图 22� 算例 4初始流场( a)和优化流场( b)

马赫数分布图

F ig . 22� Mach number distr ibutions o f or ig ina l cascade

flow field ( a) and optimized cascade

flow field ( a) in case 4

理,会影响目标函数对设计变量梯度求解的准确

性,但是梯度类优化方法并不需要精确的梯度大

小,而只要是梯度的大致方向正确就可以用来寻

优.所以本文直接使用无粘的伴随方程来处理粘

性流动.

图 16显示,虽然采取近似处理, 但目标函数

值下降了两个量级,比较好的实现了优化.图 18,

19给出了优化前后叶型的变化. 从图 17 中的压

力分布可以看出,优化后的压力分布与给定的目

标压力吻合的很好, 无粘伴随方程来解决粘性问

题的近似处理可行. 图 20和 21比较的是在相同

情况下初始叶型和优化叶型的攻角特性和落后角

特性,可以看出优化叶型流动性能要优于初始叶

型.图 22流场马赫数分布显示, 优化后的叶型流

动的最大马赫数减小, 消除了初始叶型中的激波.

7 � 结 � 论

� � 本文将基于控制理论的气动优化方法应用于

轴流压气机叶型设计, 详细推导了以 Euler 方程

作为流动控制方程的伴随方程及其边界条件, 并

给出了求解方法,建立了以该方法为核心的轴流

压气机叶型优化设计平台. 计算结果充分表明, 该

方法在解决给定压力分布问题时是有效的, 能够

获得较为理想的结果, 可以用来进行压气机叶型

设计.一般而言经过 15个优化循环就能得到一个

最优解(可能是局部最优解) ,差不多相当于 30个

流场的计算量,计算效率较高.

当然,该方法也有自身不足.其中一个问题是

如何给定合适的压力分布, 这取决于设计者的经

验,需要根据具体问题判定什么样的压力分布是

好的.另外, 优化得到的压力分布与给定压力分布

的接近程度会受叶型参数化方法的约束, 哪种参

数化方法更佳需要进一步探讨. 再有,此方法属梯

度类方法,得到的优化结果有可能陷入局部最优

解,这是该类方法固有的缺陷.其解决方法有可能

可以通过改变初始叶型的方式来避开局部最

优解.
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