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摘　　　要 : 采用“试验设计 +响应面模型 +遗传算法”的优化设计体系 ,结合压气机设计常用的叶片造型

程序和流场模拟软件 ,搭建了轴流压气机叶片三维优化设计平台 ,并对某涡喷发动机加零级压气机的零级转

子进行了优化.优化目标为极大化转子的设计点绝热效率.约束条件为流量、增压比基本不变 .分别以相对气

流角和气流脱轨角作为优化自变量 ,进行了两个算例的优化.即为与现代设计系统相接轨 ,不同于叶片几何

参数优化 ,取设计中具有物理含义的气动参数作为优化自变量.优化后的绝热效率分别提高了 0. 82和 0. 73

个百分点.
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Abstract : Employing t he st rategy of“experimental design + response surface model +

genetic algorit hm”, a response surface model code based on t he artificial neural network and

a genetic algorit hm code were developed ; and this paper established a numerical aero2optimi2
zation platform for t hree2dimensional (32D) axial2flow compressor blade. This integral plat2
form contains also t he commonly used arbit rary camber line airfoil and blade format ting code

and 32D comp utational fluid dynamics solver . A f ulfilled inverse2design of a zero2stage com2
pressor rotor of a t urbojet engine was optimized by this platform. The optimization object is

to achieve the maximum adiabatic efficiency at t he design point , while t he mass flow rate and

total p ressure ratio are kept unchanged as t he const raint s. The relative flow2angle and t he in2
ner2blade deviation2angle are chosen separately as t he independent2variables in two optimiza2
tion cases. In order to directly couple t he optimization met hod wit h the modern design sys2
tem , the aerodynamic variables wit h p hysical meanings were chosen instead of the commonly

used geomet ric variables as t he optimization independent2variables. As compared wit h the o2
riginal rotor , t he adiabatic efficiencies of two optimal rotors increase by 0. 82 and 0. 73 per2
centage point s , respectively. It shows t hat 32D optimization met hod based on the aerodynam2
ic variables has a good performance.
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　　经过近 30 多年的发展 ,计算流体动力学

(CFD)在叶轮机械气动研究及设计领域已日渐普

及.随着多学科优化理论及其数值方法的日趋完

善以及在飞行器外形设计中的成功应用 ,在叶轮

机械领域 ,利用数值优化方法替代人工设计的研

究和工程应用也在持续升温[ 1 ] .

现代三维压气机气动设计的一般流程为 :首先

采用准三维通流设计输出若干个基元叶型中弧线 ,

再根据规定的叶型几何参数 ,在基元叶型中弧线上

配以选择的厚度分布 ,得到基元级的叶型坐标 ,最

后根据规定的积叠轴形状和基元级积叠参照点 (如

重心、叶片前缘中心或尾缘中心) ,将各流面基元叶

型沿展向积叠 ,得到三维叶片.其中在造型设计过

程中 ,影响三维叶片造型的参数可分为气动参数

(如相对气流角、气流脱轨角等)和几何参数 (如积

叠轴、最大相对厚度、最大厚度相对位置等) .近年

来 ,国内外进行了许多以积叠轴为优化自变量的三

维叶片优化研究.国外的 Ahn C S等人、国内的伊

卫林等通过优化积叠轴 ,即调整叶片的弯掠特性提

高了压气机的性能[223 ] .另一方面 ,由于叶片造型设

计的影响因素多 ,数据量大 ,且经验性强 ,因此又出

现了使用自由曲面函数 (如非均匀有理 B样条函

数———NURBS函数 ,Bezier函数等)直接构造叶片

三维空间曲面的方法.美国海军研究生院用由 6片

Bezier函数曲面所构成的叶片来代替复杂得多的

初始生成叶片 ,以研究掠形叶片优化生成的几何定

义的简化问题[4 ] .国内的袁新教授把轴流压气机叶

片的 NURBS曲面几何造型程序和 CFD软件 NU2
MECA集成在一个优化设计平台中 ,进行了多排轴

流压气机的优化设计[5 ] .

但基于现代已经成熟发展的叶片造型设计方

法 ,并结合设计中具有物理含义的气动参数进行数

值优化的相关文献较少.基于这一原因 ,本文在自

主开发的人工神经网络响应面模型 (response sur2
face model ,RSM)程序和求解约束优化问题的遗传

算法 (genetic algorithm , GA) [627 ]程序的基础上 ,结

合轴流压气机任意中弧线叶型叶片造型程序 ,并选

取造型设计中若干基元级上固定点的气动参数作

为优化自变量 ,调用商用软件 NUMECA进行流场

数值模拟 ,搭建了轴流压气机叶片的三维优化设计

平台.优化算例为已经由反问题设计完成的某弹用

涡喷发动机加零级压气机的零级转子叶片[8 ] .以极

大化转子设计点的绝热效率作为优化目标 ,对同一

转子分别选用相对气流角和气流脱轨角作为优化

自变量进行了两个算例的优化.并对优化前后转子

叶片形状、气动性能和流场等作出了对比分析.

1　优化平台

图 1为本文优化设计平台的模块与流程图.

由图可见 ,本优化平台包含试验设计 ,人工神经网

络响应面模型程序 ,遗传算法程序 ,反向传播

(back propagate ,BP)算法程序 ,任意中弧线叶型

叶片造型程序 ,CFD软件 NUM ECA.

为了获得较为准确的流场信息 ,提高优化的可

靠性 ,试验设计的样本点和用遗传算法优化响应面

模型函数得到的自变量点都将调用任意中弧线叶

型叶片造型程序生成叶片 ,然后使用 NUMECA进

行全三维黏性定常 CFD数值模拟.一般来说 ,响应

面自变量点的函数值与该点的 CFD模拟结果有差

别.本文采用循环方法 ,将该点及其对应的 CFD模

拟结果作为一个新的样本点补充到样本集中 ,再进

行下一次循环.其中流程图中的 Imax为设定的最大

循环次数 ,其值的选取综合考虑计算时间和优化质

量 ,在本文叶片优化算例中 , Imax均取 50.

图 1　优化平台的模块和流程图

Fig. 1　Modules and flow chart of the optimization

platform

本文遗传算法的性能测试如下.取约束优化

函数为

Minimize　f ( x , y) = ( x - 0. 8) 2 + ( y - 0. 3) 2

Subject to 　g1 x , y = x - 0 . 2 2 +

　　　　　 y - 0 . 5 2 / 0 . 16 ≤1

　　　　　g2 x , y = x + 0 . 5 2 +

　　　　　 y - 0 . 5 2 / 0 . 81 ≥1

　　　　　0 ≤ x ≤1　0 ≤ y ≤1

(1)
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　　如图 2所示 ,正方形实线边界为 x 和 y 的约

束边界 ,月牙形实线边界为约束函数 g1 和 g2 的

约束边界 ,月牙形实线边界包围的区域即为

x , y 的定义域 ,而点划线为目标函数 f 的等值

线 ,显然 ,等值线与月牙右边界的切点即为目标函

数 f 的极小值点. 初始种群随机分布于整个

x , y 空间 ,经过遗传进化之后 ,终代种群已基

本均匀分布于优化点附近 ,优化得到的最优点为

(0. 58004 , 0. 37522) ,其对应的最优值为 0. 54041.

优化结果表明 ,遗传算法采用以上 3 个改进策略

并结合小生境技术可以在约束函数优化问题中保

证优化质量 ,其方法是可行的.

图 2　初代种群与终代种群个体分布对比

Fig. 2　Comparison of the dist ributions of individuals of

the first and the last generations

2　转子叶片优化

本文以极大化零级转子叶片设计点上的绝热

效率作为优化目标.对该转子叶片分别选取任意

中弧线叶型叶片造型设计中若干基元级上的相对

气流角β和气流脱轨角δ作为优化自变量进行了

两个算例的优化.为了减少变量的个数以简化优

化问题 ,本文仅选择了叶根、叶中及叶尖 3个基元

级上的各 6个点上的信息 ,见图 3.其中圆点是对

应基元级中弧线上气流角和脱轨角存取的固定空

间坐标点.为了保持优化后转子的流通能力和增

压能力 ,选择了两个约束条件为设计点的流量和

增压比的变化小于±0. 5 %.

本文选择以叶片前缘的气流角β或脱轨角δ

来归一化同一基元级上对应的β或δ ,并采用一

条四阶 Bezier曲线来参数化每个基元级上的β或

δ.图 4为叶根基元级的归一化气流角分布曲线 ,

Bezier 控制点和其所对应的 Bezier 曲线. 每条

Bezier曲线 (见图 4)包含 5个控制点 ,取第 2、第 4

控制点的横、纵坐标和第 3 控制点的纵坐标为 5

个优化自变量.则根、中、尖 3个基元级共取出 15

个优化自变量.基元级的优化完成之后 ,将根、中、

尖基元级上的β或δ值相对于原始设计的改变量

Δβ或Δδ按三次样条函数插值到其它基元级上 ,

从而按Δβ或Δδ修正整个叶片的β或δ分布 ,以

保证叶片光滑改型.

图 3　叶片根中尖基元级和中弧线上的 6个数据存取点

Fig. 3　Hub , middle , tip element s of the blade and

six data access sites in each camber line

图 4　叶根归一化气流角分布曲线 ,

控制点和 Bezier曲线

Fig. 4　Dist ribution curve , control point s and Bezier

curve of the normalized flow angles of

the hub element

一条 n阶 Bezier曲线可定义为

Q = ∑
n

j = 0
Pj B n, j t (2)

其中 Q = x t , y t T 为Bezier曲线上的型值

点 , t ∈ 0 ,1 ; Pj = ξj ,ηj
T 为 Bezier 曲线特

征多边形的 n + 1个控制点 ; B n, j t 为Bernstein

基函数 ,其表达式为
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B n, j = Cj
n t j 1 - t n- j j = 0 ,1 , ⋯, n

(3)

　　本优化平台使用商用软件 NUM ECA 进行

CFD模拟.对转子叶片由该软件的 Auto Grid 模

块自动生成网格 ,采用 H & I型网格拓扑结构并

所有样本求解都采用 Butterfly 型 0. 5 %叶展叶

尖间隙结构 ,用该软件的 Fine 模块求解流场 ,采

用中心差分格式和 Spalart2Allmaras一方程湍流

模型 ,选用四步 Runge2Kutta法时间推进 ,克朗数

(CFL)数取 3 ,采取多重网格和隐式残差平均等

加速收敛技术.计算域进口给定总压、总温、周向

气流角和径向气流角 ,给定出口静压 ,且在各优化

样本中 ,保持出口静压不变.图 5 为转子 CFD 网

格示意.

图 5　转子 CFD网格

Fig. 5　Rotor CFD grids

本文试验设计采用的是均匀试验设计.均匀

试验设计表选择 U16 1615 .气流角和脱轨角两

个算例的优化均是在 1 台 Intel Pentium Ⅳ四核

计算机上进行的 ,其中单核主频为 3. 2 GHz.每个

算例各进行了 66次 CFD模拟并耗时约 120 h.

2 . 1　相对气流角优化

图 6为相对气流角优化过程 ,其中 3 条折线

各为 :由遗传算法优化响应面模型函数预估的效

率最高的自变量点上的效率值 ,由 NUM ECA 对

该点进行 CFD模拟的效率值 ,以及该点和样本集

中所有点的 CFD模拟的效率最大值.图 7 中的 2

条折线分别为气流角优化过程中由 GA 和 BP算

法优化神经网络权值后得到的响应面的均方根误

差 ( root mean square error , RMSE) .可见 ,基于

GA 和 BP算法的混合寻优算法训练的响应面具

有较高的精度.图 8 为气流角优化前后转子根、

中、尖基元级中弧线上气流角分布的对比.图 9为

优化前后转子根、中、尖基元叶型径向投影的对

比.由图可见 ,叶片根、中、尖基元级上的气流角变

化不大 ,叶根基元叶型的尾缘和叶尖基元叶型变

化较大.

图 6　相对气流角优化过程

Fig. 6　Relative flow2angle optimization process

图 7　气流角优化响应面模型的均方根误差

Fig. 7　RMSE of the flow2angle optimization RSM

图 8　气流角优化前后转子根、中、尖基元级

气流角分布的对比

Fig. 8　Comparison of the rotor flow2angle dist ributions

before and after the flow2angle optimization
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图 9　气流角优化前后转子根、中、尖基元叶型对比

Fig. 9　Comparison of the rotor hub , middle , tip

element formations before and after

the flow2angle optimization

2 . 2　气流脱轨角优化

图 10中 3条折线和图 11中 2条折线的含义

图 10　气流脱轨角优化过程

Fig. 10　Airflow deviation2angle optimization process

图 11　脱轨角优化响应面模型的均方根误差

Fig. 11　RMSE of the deviation2angle optimization RSM

分别与图 6和图 7中的相同.图 12为气流脱轨角

优化前后转子根、中、尖基元级中弧线上脱轨角分

布的对比.图 13为优化前后转子根、中、尖基元叶

型径向投影的对比.可见 ,与气流角优化不同 ,脱

轨角优化后的各基元级脱轨角变化明显 ,且叶根

基元叶型变化较叶尖和叶中大.

图 12　脱轨角优化前后转子根、中、尖基元级

脱轨角分布的对比

Fig. 12　Comparison of the rotor deviation2angle

dist ributions before and after the

deviation2angle optimization

图 13　脱轨角优化前后转子根、中、尖基元叶型对比

Fig. 13　Comparison of the rotor hub , middle , tip

element formations before and after

the deviation2angle optimization

2. 3　优化结果 CFD分析

相对气流角和气流脱轨角优化前后转子气动

性能对比分别见表 1 和表 2 ,其中 Ûm ,η3
k ,π3

k , M s

各为流量 ,绝热效率 ,增压比 ,失速裕度.由表可

见 ,气流角和脱轨角优化后转子设计点效率各提
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高 0. 82 个百分点和 0. 73 个百分点.流量和增压

比的变化均在±0. 5 %以内 ,满足优化设计的约束

条件.失速裕度分别提高了 2. 41个百分点和 0. 17

个百分点 ,其中失速点采用 CFD 模拟来判断 ,即

出口静压高到 CFD无法收敛时 ,取最后一个可收

敛的工况点作为失速点.

表 1　相对气流角优化前后转子设计点性能对比

Table 1　Comparison of the rotor design point performances

before and after the flow2angle optimization

参数 初始值 优化值 增量

Ûm / (kg/ s) 7. 920 75 7. 915 35 - 0. 068 %

π3
k 1. 430 01 1. 426 54 - 0. 24 %

η3
k 0. 824 86 0. 833 05 0. 82个百分点

M s 34. 02 % 36. 43 % 2. 41个百分点

表 2　气流脱轨角优化前后转子设计点性能对比

Table 2　Comparison of the rotor design point performances

before and after the deviation2angle optimization

参数 初始值 优化值 增量

Ûm / (kg/ s) 7. 920 75 7. 924 72 0. 05 %

π3
k 1. 430 01 1. 428 40 - 0. 11 %

η3
k 0. 824 86 0. 832 12 0. 73个百分点

M s 34. 02 % 34. 19 % 0. 17个百分点

图 14 为转子优化前后 100 %转速特性线对

比.可见 ,优化后效率在较大范围内都得到了提

高 ,特别是从设计点继续提高出口静压 ,即减小流

量时 ,优化转子的效率均高于原始转子 ,且提高幅

度基本一致.其中从设计点到失速点的流量范围

内 ,气流角优化的效率比脱轨角优化高约 0. 1个

图 14　转子 100 %转速特性线对比

Fig. 14　Comparison of the rotor 100 %

speed performances

百分点.另外 ,两个算例优化结果的增压比与初始

设计相比变化不大.图 15 为设计点转子 90 %和

10 %展高处静压分布的对比.明显可见三点 :第一

是优化后叶尖正激波向下游移动并减弱 ,且正激

波前叶型压力面上产生了明显的超声速预压缩

图 15　设计点 90 %和 10 %展高静压分布

Fig. 15　Dist ributions of the static pressure at the 90 % ,

10 % rotor span in the design point
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段 ,使得直接和间接激波损失减小 ,叶尖区域失速

裕度增加 ;第二是尖根两处的加功也因此整体移

向下游 ;第三是气流角优化和脱轨角优化的静压

分布变化趋势基本相似 ,对比图 9与图 13知叶型

的变化趋势也相似.

3　结　论

1) 基于自主开发的响应面模型和遗传算法

程序 ,结合轴流压气机叶片造型程序和商用 CFD

软件 ,搭建了轴流压气机叶片三维优化设计平台.

该平台可选择叶片造型设计中的气动参数或几何

参数作为优化自变量 ,有一定的通用性和实用性.

2) 对已经由反问题设计完成的某零级转子

叶片 ,为与现代设计系统直接接轨 ,分别选取造型

设计中的相对气流角和气流脱轨角等具有物理含

义的气动参数作为优化自变量 ,进行了两个算例

的优化.优化后的绝热效率比原设计分别提高了

0. 82个百分点和 0. 73个百分点.叶型几何和叶型

表面流场分布均走向理论上优良的方向.表明基

于气动变量的优化设计性能良好 ,有较高的工程

应用价值.
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