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多级轴流压气机变几何扩稳优化方法研究

吴  虎, 孙  娜
(西北工业大学 动力与能源学院, 西安 710072)

摘    要: 选择了一套恰当的跨声速总压损失和落后角模型,将其与逐排基元叶片模型相结合, 发展出了

准一维多级轴流压气机性能预测方法, 该方法进一步与复形调优法相结合,建立了一种新的多级轴流压气机

多叶排调节扩稳工程方法, 应用该方法对某 8 级轴流压气机实施了扩稳优化模拟,取得了明显扩稳效果,计算

结果进一步表明, 复形调优法中的反射系数对最终优化结果影响明显, 选反射系数为 11 15 能够获得较优的优

化结果.
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Method of optimization of a stator vane setting in
multistage axial2flow compressors
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Abstract : Appr opr iate loss and deviat ion models for t ransonic axial compressors wer e

selected from detailed invest igat ion. By combining them with the blade r ow2by2blade row

model, a quasi2one dimensional approach for calculat ing off2design performance of mult i2

stage axial compressors was developed. T his approach was then combined with complex ad2

just ing opt imizat ion algorithm. A new method was thus established for enlarging sur ge mar2

gin in mult istage compressors using variable stator stagger set t ing. The methodology had

been incor porated into computer pr ogram and validated using data from an eight2stage t ran2

sonic axial compr essor . Results have demonst rated that variable stator stagger set t ing is a

power ful method to rematch stages and can be used to enlarge aerodynamic stabil ity range of

mult i2stage compressors. Numerical results also show the effects of reflection coefficient Ain

complex adjust ing opt imizat ion algorithm on opt imizing results are apparent and A= 11 15

seems best .

Key wor ds: axial flow compressor; performance; variable stagger;

aerodynamic stability; opt imizat ion

  对于现代多级轴流压气机系统, 当其处于非

设计工作状态,使其始终处于稳定工作状态是新

型压气机设计必须解决的重要课题
[ 127]

. 尤其是军

机航空发动机的宽飞行包线和超机敏姿态和快速

改变状态(急动加、减速)对其压缩系统宽稳定范

围要求日趋刻薄[ 8211] .众所周知, 当多级轴流压气

机处于部分转速状态时,会出现/前重后轻0,而在

高转速状态下,后面级是出现不稳定的关键级. 因

此长期以来,在多级轴流压气机使用过程中普遍

采用调节压气机导叶、静叶排安装角对求其实施

气动扩稳.英国和巴西等国的研究者已在这一领

域开展了卓有成效研究工作, 已取得了一系列重
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要成果[ 12213] .为紧跟国外同类研究最新进展, 本

文也作了相应研究,并取得了明显进展.

1  模型方程

11 1  逐排基元叶片模型

基于文献[ 14] , 本研究采用了准一维基元叶

片法来预测多级轴流压气机特性,其基本控制方

程为

1) 流量连续方程

m= QVzS ( 1)

2) 能量方程

绝对坐标系下

Lu= cp ( T 2- T 1)+
c

2
2 - c

2
1

2
= cp T

*
2 - T

*
1 ( 2)

相对坐标系下

u2
2 - u2

1

2
= h2- h1 +

w2
2- wc2

1

2
=

h*
2w- h*

1 w= cp( T*
2w - T *

1w ) ( 3)

3) 状态方程

p= QRT ( 4)

具体求解过程为

1) 根据转子进口的速度三角形和总温 T *
2 、

总压 p*
2 及转子进口速度 c2 等,求出转子进口相

对速度 w2 , 相对总温 T *
2w, 相对总压 p*

2 w等;

2) 根据所选定的参考攻角模型,计算出参考

攻角 i
*

;

3) 假设转子出口轴向速度 c3 z= c2z , 根据选

定的损失、落后角模型,计算出转子出口的总压、

总温等;

4) 根据计算出的转子出口的参数,计算出转

子出口处的流量, 判断进、出口流量是否相等, 如

果不满足连续,则回到第 3步继续计算;如果满足

要求,则将转子出口的条件作为其下游静子叶排

进口的条件, 重复 2) , 3) , 4)步,直至算出该级的

压比 P,效率 G等;

5) 将该级静子的出口参数,作为下一级转子

的进口参数, 继续计算.

程序的流程图如图 1所示.

本文首先对目前逐排基元叶片模型中所需要

输入的流动损失和落后角参数模拟技术进行了归

纳和整理,本文的算例压气机为 NACA 8级轴流

压气机[ 15216] ,该 8级轴流压气机的前 2级为跨声

速,转子叶型为双圆弧型, 静子叶型为 NACA65

系列叶型;后面 8级为亚声速级,转子和静子叶型

图 1 逐排基元叶片预测压气机特性计算流程

F ig. 1  Program structure of row2by2row blade element

model for pr edicting the axial

compressor per formance

均为 NACA65系列叶型.

经过详细的计算、分析和筛选,确定出表 1中

的诸模型,为了进一步提高模型预测精度,叶排的

非设计总压损失预测选择了 Boyer 在文献[ 17]所

给出的计算模型.预测出特性比原来总压损失模

型结果要稍好一些. 计算结果与实验值比较如图

2和图 3所示, 其中的不稳定工作边界点预测方

法采用了 Howell在文献[ 18]所给模型.

由图 2和图 3可以看出, 采用表 1所确定的

损失、落后角模型来预估 8 级轴流压气机的整体

性能曲线,结果还是比较满意的,特别是 100%和

90%设计转速时,计算结果与实验结果吻合的还

是比较好的.尽管如此,各换算转速工况下的不稳

定边界点预测值还是与实验值存在一定差异, 但

在 50% ~ 100% 换算转速工况范围内, 不稳定点

换算流量预测值最大相对误差未超过 81 5% . 如

表 2所示,超过设计转速 70% 以上工况下其不稳
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表 1 8 级轴流压气机性能预测使用的诸模型

Table 1 Models for predicting an eight2stage axial compressor per formance

叶型 参考攻角 i* 参考落后角D* 最小损失 X* 非设计点落后角 D 非设计点损失 X

圆弧 Miller Cater modified 1 Swan Creveling Boyer

NACA65 转子 Miller Cater modified 2 Lieblein Creveling Boyer

NACA65 静子 Miller Cater modified 2 Swan Creveling Boyer

定工作点上的压比和流量预测值与实验值的符合

程度还是能满足工程精度要求的. Cranfield Uni2

versity的White 等学者在文献 [ 14]中也采用了

逐排模型对 4个多级跨声速压气机算例总性能进

行了预测计算,其计算精度与本文相当,其不稳定

边界点预测值与实验值也有不小差异. 他们发展

该模型技术的主要动机也是为变几何扩稳调节提

供技术支持, 与本研究目的相一致.

表 2 8 级压气机各转速状态下的喘点预测值与

实验值比较

Table 2  Compar isons between predicted surge points

and exper imental data of the eight2stage axia l

compressor under dif fer ent rotor speeds

转速/ %

实验值

Qstall / ( kg/ s) p r

模型

Qstall / ( kg/ s) p r

100 291 419 2 91 9 291 429 101 57

90 251 651 0 81 27 251 52 81 70

80 201 384 6 51 97 201 79 61 30

70 151 572 2 41 03 151 94 41 30

60 111 032 2 21 65 111 41 31 02

50 71 627 2 21 01 81 25 21 15

30 31 132 6 11 61 31 66 11 34

2  多变量变几何扩稳模型

现代多级轴流压气机运行过程中普遍采用调

节压气机导叶、静叶排安装角来对其实施气动扩

稳,为确定合适的变几何调节规律,本文采用了如

下带约束限制的复形调优法来实施多变量变几何

扩稳.

21 1  复形调优法的基本思想

设多变量目标函数为

J = f ( x1 , x2 , , , xn) ( 5)

n个常量约束条件为

a i [ x i [ bi , i= 1, 2, , , n ( 6)

k个函数约束条件为

Cj ( x1 , x2 , , , xn) [ Wj ( x1 , x2 , , , xn) [

Dj ( x1 , x2 , , , xn) , j= 1, 2, , , k ( 7)

求 n维目标函数 J 的极小值点与极小值.

复形调优法的基本思想是通过对复合形各顶

点的函数值的计算与比较, 反复进行点的映射与

复合形的收缩,使之逐渐逼近约束最优解[ 19220] .

21 2  初始复形的构成

复形调优法的最终点依赖于初始复形的选
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择,而初始复形可以随机产生,一般方法是:

任取一定顶点 x ( 1) I R, 其他 2n- 1个顶点

x ( j ) ( j = 2, 3, , , 2n)可用下式约束

x
( j )
i = ai+ r

( j)
i ( bi - ai ) ,

i= 1, 2, , , n; j = 2, 3, , , 2n ( 8)

其中 x ( j)
i 是第 j 个顶点的第 i 个坐标, r ( j )

i 是

(0, 1)内均匀分布的随机数.

显然这些顶点满足常量约束条件 ai [ x i [

bi ,但不一定都满足函数约束条件. 假设前 j - 1

个顶点已满足所有的约束条件, 而第 j 个顶点不

满足约束条件, 则做如下调整变换 ( j = 2, 3, , ,

2n)

X
( j )

= (X
( j- 1)

+ T ) / 2, T =
1

j - 1 E
j- 1

l= 1
X

( l)

( 9)

该过程一直做到满足所有约束条件为止. 最

终产生 2n个顶点, 而构成初始复形{X( 1) , X ( 2) ,

, , X
( 2n)

}.

21 3  复形调优法的迭代步骤

1) 确定初始复形 复形共有 2n 个顶点. 假设

给定初始复形中的第一个顶点坐标为: X( 1) =

( x
( 1)
1 , x

( 1)
2 , , , x

( 1)
n ) ,且此顶点坐标满足 n个常数

约束条件与k 个函数约束条件. 在 n维变量空间

中确定出初始复形的其余 2n- 1个顶点. 计算各

顶点处的目标函数值 f ( j) = f ( X( j) ) , j = 1, 2,

, , 2n.

2) 确定

f ( R) = f ( X( R) )= max
1 [ i [ 2n

f ( i) , ( 10)

f ( G) = f (X( G) )= max
1 [ i [ 2n

i XR

f ( i) ( 11)

其中 X( R)称为最坏点.

3) 计算最坏点 X
( R)
的对称点

XT = (1 + A) XF - AX ( R) , XF = 1
2n - 1 E

2n

i= 1
i XR

X ( i)

( 12)

其中 A为反射系数.

4) 确定一个新的顶点代替最坏点 X( R)构成

新的复形.其方法如下:

如果 f (X T ) > f
( G)

, 则用下式修改 XT , 直到

f ( XT ) [ f
( G)
为止

XT= (XF + XT ) / 2 ( 13)

然后检查 XT 是否满足所有约束条件. 如果对

于某个分量 XT ( j )不满足常量约束条件, 即如果

XT ( j ) < a j ,或者 XT ( j ) > bj , 则令

XT ( j )= aj + D ( 14)

或者

XT ( j ) = bj - D ( 15)

D为很小一个常数, 一般取 D= 10
- 4

. 然后重

复第 4)步.

如果 XT 不满足函数约束条件, 则用式( 13)

修改 XT , 重复 4) .

直到 f (X T ) [ f
( G)
且满足所有约束条件为

止.此时令

X ( R) = X T ( 16)

f ( R) = f (X T ) ( 17)

5) 重复 2)到 4)步, 直到复形中各顶点距离

满足预先给定的精度要求为止.

以该 8 级轴流压气机 80%设计转速下的变

几何扩稳优化为例, 对前 4 级的静子安装角作调

节优化,以达到扩稳的目的. 因此, 存在有 4个自

变量 $B1 , $B2 , $B3 , $B4 (分别为前 4 排静叶排安

装角调节量) ,可归结为数学模型如下:

min Qs tall , Qstall= f ( $B1 , $B2 , $B3 , $B4)

对 4排静叶安装角调节范围作如下限制

20b [ $B1 [ 27b; 11b [ $B2 [ 16b;

7b [ $B3 [ 12b; 3b [ $B4 [ 6b

函数约束条件

p r
stal l

\ 51 4, Gs tall \ 01 8

其中 p r
stal l

, Gstall , Qstall分别表示喘振点的压比、效率

和流量.

在此加上函数约束条件,是为了在减小压气

机喘振点质量流量(扩稳)的同时,确保压气机的

性能不至于下降太多. 由于复形调优法优化与反

射因子 A和初始复形选取紧密关联,因此首先给

出了反射因子 A对优化结果的影响,如表 3所示.

由表 3可以看出, 反射因子 A对优化结果的

影响还是相当明显的. 从优化角度(使不稳定点流

量最小)来看,当 A分别为 11 15和 11 5时,优化得

到的喘振点流量 Qstall最小, 表明此时达到了实际

最优结果.而当 A取 11 15 时, 优化后喘振点的压

比要比 A取 11 5 时的要高一些. 因此最后选取反

射因子 A= 11 15 来进行优化.设定各静叶安装角

调节约束范围如上所述,得到的结果为

$B1= 261 9b, $B2 = 151 0b, $B3= 111 3b, $B4 = 51 4b

Qs tall= 161 05 kg/ s, p r
stall

= 51 491, Gs tall= 01 843
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表 3  复形调优法中反射因子 A对优化结果的影响

Table 3  Ef fects of reflection coeff icient A on optimizing

results in complex adjusting optimization a lgor ithm

A Qstal l/ ( kg/ s) p r
stal l

Gstall

01 5 171 084 51 683 01 873

01 6 171 084 51 676 01 873

01 7 161 986 51 679 01 871

01 8 161 986 51 681 01 871

01 9 161 888 51 612 01 868

11 0 161 264 51 515 01 850

11 05 161 264 51 511 01 850

11 10 161 264 51 526 01 850

11 15 161 05 51 491 01 843

11 20 161 157 51 531 01 847

11 25 161 157 51 520 01 847

11 30 161 359 51 524 01 854

11 35 161 264 51 507 01 851

11 40 161 157 51 489 01 847

11 45 161 359 51 535 01 853

11 50 161 05 51 486 01 843

11 55 161 466 51 572 01 856

11 60 161 157 51 534 01 846

11 65 161 264 51 522 01 849

为揭示扩大第 1和第 2级静叶安装角调节范

围对扩稳效果的影响, 研究中分别放宽了第 1 和

第 2级静叶安装角调节约束范围,即设定自变量

约束范围为

20b [ $B1 [ 35b; 11b [ $B2 [ 20b;

7b [ $B3 [ 12b; 3b [ $B4 [ 6b

函数约束条件仍设定为

p r
stal l

\ 51 4, Gs tall \ 01 8

达到最优条件时, $Bi ( i = 1, 2, 3, 4)的值分

别为

$B1 = 301 70b, $B2= 111 5b,

$B3= 91 80b, $B4= 31 60b

优化后的喘振点性能

Qs tall= 151 634 kg/ s, p r
stal l

= 51 41, Gs tall= 01 827

优化后的性能与优化前的对比如图 4 和

图 51

可见,放宽静叶安装角调节范围后的变几何

优化所得到的各静叶排安装角的调节规律也是合

理的, 优化后计算喘点换算流量减小了 241 8% ,

而喘点压比降低了 141 1% ,喘点效率降低了 4% .

在保持性能约束条件相同下比较两种不同的静叶

安装角调节约束范围的优化结果可见, 一方面随

着静叶安装角调节约束范围的扩大,其优化搜寻

空间增大,所得到的目标函数极小值也随之减小,

优化效果也变得更好;另一方面,伴随着性能指标

有所下降,放宽静叶安装角调节范围前,优化后喘

点流量减小了 221 8% ,喘点压比下降了 121 8, 喘

点效率降低了 21 2% .两者相比,虽然放宽静叶安

装角调节范围优化后的喘点流量进一步减小了

2% ,但喘点压比也进一步下降了 11 3 %, 同时效

率也进一步下降了 11 8% .可见,对多级轴流压气

机实施多变量变几何调节扩稳时不仅要考虑性能

损失, 同时还必须考虑到结构、质量、可操作性和

可靠性等诸方面的限制,这样设计合理的导叶/静

叶安装角调节规律扩稳优化才具有现实意义和工

程应用价值.
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3  结  论

通过对以上算例计算和分析, 本研究得到如

下结论:

1) 通过详细整理、分析和筛选,确定出了某

型多级轴流压气机特性预测的损失和落后角

模型;

2) 将合适的损失和落后角模型与逐排基元

叶片模型相结合,建立了相应的多级轴流压气机

特性预测方法,应用于某 8 级轴流压气机特性的

模拟结果与实验数据还是比较符合的;

3) 将逐排基元叶片模型与复形调优方法进

行了有机结合,发展了多级轴流压气机多变量变

几何扩稳方法,并成功地对某 8级轴流压气机进

行了扩稳优化,取得了明显效果;

4) 带约束条件的复形调优化方法中反射因

子 A对优化结果影响较明显, A= 11 15似为最优;

5) 随着静叶安装角调节约束范围的扩大, 优

化搜寻空间变大,优化后的目标函数值也进一步

变优,但其性能指标进一步变差,因此多级压气机

的多变量变几何优化中需要对目标函数和性能指

标作折衷考虑.
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