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摘　　　要：通过搭建适用于轴流式透平叶片气动数值优化的设计平台，对某 ＮＡＳＡ透平级动静叶片进行

等熵效率、流量相对变化、落压比相对变化的多目标寻优．该平台包括三个核心模块：叶片的参数化造型、流

场气动性能评估、优化策略．采用非均匀有理Ｂ样条（ＮＵＲＢＳ）曲线对叶片进行参数化拟合；针对叶片气动数

值优化的多变量、多模态的特征，采用试验设计和遗传算法组合优化策略进行寻优．经过气动优化，在设计工

况点优化叶片性能较原始叶片有明显提高，为轴流式叶片的气动优化提供了可借鉴的措施．
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　　叶片是叶轮机械能量转换的重要部件，一直
以来研发高性能的叶片是工程设计人员孜孜不倦

的追求．叶片的气动设计过程变量多，设计目标和
变量之间呈现多模态的特征，各目标间可能存在
耦合，某个目标的改善可能导致其它目标恶化，这
使得叶片气动设计极其富有挑战性．近年来随着
最优化理论的日益完善和工程应用中各种优化算

法层出不穷，一种将ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍ－
ｉｃｓ（ＣＦＤ）技术和优化算法结合的叶片气动数值
优化设计方法应运而生．该方法以设计过程自动
化为宗旨，尽可能减少对设计人员经验的依赖，可
以方便地施加多种约束条件，进行多目标的寻优．
某些优化算法具有并行计算的能力，可以大幅度
地缩短研发周期．上述诸多突出优点，使得气动数
值优化设计方法成为国内外叶片设计研究的热

点．基于梯度的优化算法最早应用到叶片的气动
数值设计过程中［１－２］．由于叶片气动设计多模态的
特征，基于梯度的优化算法容易陷入局部最优，一
些具有全局寻优能力的优化算法逐渐的应用到寻

优过程中［３－５］．全局寻优的算法需要大量ＣＦＤ计
算，为降低寻优耗时，一些学者尝试构造设计目标
和寻优变量间近似模型，如多项式响应面模型［６］、
人工神经网络响应面模型［７－８］，利用近似模型替代

ＣＦＤ计算进行寻优．工程应用的优化问题通常考
虑多个目标，具有多目标寻优的能力的优化算法
得到广泛的应用［９－１０］．多目标气动优化是当前叶
片数值优化研究的热点．
本文搭建适用于轴流透平叶片气动数值优化

设计平台，利用 ＮＵＲＢＳ曲线对叶片进行参数化
拟合，针对气动设计多变量、多模态特征，采用试
验设计（ＤＯＥ）和改进型非支配排序的遗传算法
（ＮＳＧＡ－Ⅱ）组合优化策略进行寻优．运用该平台
对某ＮＡＳＡ（美国国家航空航天局）跨声速透平
动静叶片进行等熵效率、流量相对变化、落压比相
对变化的多目标优化．

１　叶片参数化

叶片参数化基本要求是参数化变量少、方法
灵活、鲁棒性好，生成叶片光滑度高，能够精确拟
合原始叶片，参数变量的变化范围容易给出等．叶

片参数化通常的做法是参数化若干二维叶型和积

叠线．对二维叶型的参数化主要有两种方法：中弧
线加厚度分布和采用构造曲线直接对叶型的压力

面／吸力面型线进行参数化．后者生成的叶型型线
光滑度高，对原始叶型的拟合方便．构造曲线主要
有三种：Ｂｅｚｉｅｒ曲线、均匀有理 Ｂ 样条曲线、

ＮＵＲＢＳ（非均匀有理Ｂ样条）曲线．Ｂｅｚｉｅｒ曲线和
均匀有理Ｂ样条曲线难以精确地拟合叶型的前
后缘，ＮＵＲＢＳ曲线由于具有非均匀的基函数和
权重因子可以精确的拟合叶型的前后缘．本文采
用三次ＮＵＲＢＳ曲线对二维叶型进行参数化．
三次ＮＵＲＢＳ曲线表达式如下：

Ｃ（ｕ）＝
∑
ｎ

ｉ＝０
Ｂｉ，３（ｕ）ＷｉＰｉ

∑
ｎ

ｉ＝０
Ｂｉ，３（ｕ）Ｗｉ

（１）

式中Ｃ（ｕ）为参数化曲线，Ｂｉ，３（ｕ）为三次Ｂ样条
基函数，ｎ＋１为控制顶点的个数，Ｗｉ 为权重因

子，Ｐｉ为控制顶点．
将原始叶型在轴向坐标最小和最大处分成吸

力面、压力面两段曲线分别进行参数化．从原始型
线上选择型值点矢量Ｖ［Ｖ０，Ｖ１，…，Ｖｍ－１，Ｖｍ］，令

ｌｉ为点Ｖｉ－１，Ｖｉ间的距离，Ｌ＝∑
ｍ

ｉ＝１
ｌｉ，根据型值点

矢量构造节点矢量Ｕ ＝ ［０，０，０，０，（ｌ１＋ｌ２）／Ｌ，

…，∑
ｊ

ｉ＝１
ｌｉ／Ｌ，…，∑

ｍ

ｉ＝１
ｌｉ／Ｌ，１，１，１，１］，根据节点矢

量计 算 控 制 顶 点 对 应 基 函 数 的 值．由 三 次

ＮＵＲＢＳ曲线反向求解算法，在曲线两端给定切
矢量条件，为简化计算令Ｗｉ ＝１，即可求得控制
顶点的初值．本文给定沿周向的切矢量，保证吸力
面和压力面型线在前后端点处一阶导数连续．为
减小拟合型线与原始曲线间的误差，本文定义如
下误差函数：

Ｅｔｏｔ＝２×Ｅａｖ＋Ｅｍａｘ （２）

其中Ｅａｖ＝１ｋ∑
ｋ

ｉ＝１
ｅｉ，Ｅｍａｘ＝Ｍａｘ

１≤ｉ≤ｋ
ｅｉ，ｅｉ为拟合型线

与原始型线在相同轴向坐标下对应周向坐标差的

绝对值，２为权重因子，将其作为目标函数，采用
基于梯度的序列二次规划算法（ＳＱＰ）对控制顶点
进行寻优减小拟合误差．

０３０１
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２　改进型非支配排序遗传算法
（ＮＳＧＡ－Ⅱ）

　　叶片气动数值优化，通常涉及多个目标，多个
约束条件［１１］，如流量、效率、压比、总压损失系数，
此外还有满足一定的气动、几何约束条件，如出口
气流角、叶型面积，由于叶片气动性能之间存在耦
合，对某个目标的改善很可能会导致其它某些目
标性能恶化，优化过程中需要综合考虑目标间的
平衡，数学描述如下：
优化目标

Ｆ（Ｘ）＝ ｛ｆ１（Ｘ），ｆ２（Ｘ），…，ｆｍ（Ｘ）｝ （３）

约束条件

ｇｉ（Ｘ）＝０，　ｉ＝１，…，ｌ

ｈｊ（Ｘ）≥０，　ｊ＝１，…，ｎ （４）

　　多目标寻优过程中个体间优劣是通过比较相
互间的支配关系确定的．对于个体 ，假定寻优的
方向为各目标最小化．
任意ｆｌ（Ｘ），ｌ∈｛１，…，ｍ｝，都满足ｆｌ（Ｘ１）≤

ｆｌ（Ｘ２），同时至少存在ｆｋ（Ｘ），ｋ∈｛１，…，ｍ｝，满
足ｆｋ（Ｘ１）＜ｆｋ（Ｘ２），则ｐ１ 支配ｐ２；
存在ｆｌ（Ｘ），ｆｋ（Ｘ），ｌ，ｋ∈ ｛１，…，ｍ｝，满足

ｆｌ（Ｘ１）＜ｆｌ（Ｘ２），ｆｋ（Ｘ１）＞ｆｋ（Ｘ２），则ｐ１与ｐ２
互不支配．
比较寻优过程中个体间的支配关系可以得到

一个由一系列非支配解组成的Ｐａｒｅｔｏ解列，它们
是各目标在不同程度上平衡的结果，多目标寻优
的目的即是尽可能多的寻找非支配解，方案的决
策者根据目标的偏重从Ｐａｒｅｔｏ解集中选择合适
的解确定最终的方案．

ＮＳＧＡ－Ⅱ是一种多目标同时寻优的遗传算
法．该算法采用非支配排序保证寻优的收敛性，采
用拥挤距离排序维持个体的多样性．非支配排序
根据个体间的支配关系将种群分为若干个非支配

解列，序号低的解列支配序号高的解列，同一个解
列中个体互不支配，选择操作时优先选择序号低
的解列中个体；拥挤距离排序是在同一个非支配
解列内，按照优每个目标进行升序排列，序列两端
的个体拥挤距离为Ｌ，中间的个体，拥挤距离为其
前后两个体对应目标的差值，将个体在所有目标
下得到的拥挤距离求和，即为该个体总的拥挤距
离．在同一个非支配解列选择操作时拥挤距离大
的个体优于拥挤距离小的个体优先选择，从而保
证个体多样性．

３　跨声速透平级动静叶片优化分析

本文的优化算例为某 ＮＡＳＡ跨声速单级透
平动静叶片［１２］，其中原始静叶为等截面直叶片，
动叶为变截面的叶片．优化的工况点为设计工况，
该工况下气动参数如表１所示．

表１　设计点状态下透平气动参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｕｒｂｉｎｅ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｔ　ｗｏｒｋ　ｐｏｉｎｔ

设计参数 数值

进口总温／Ｋ　 ２８８．１５

进口总压／Ｐａ　 １０１　３００

流量／（ｋｇ／ｓ） ３．８５６

转速／（ｒ／ｍｉｎ） ８　０８１

落压比 ３．４４

总总等熵效率 ０．８８６

采用商业软件对流场气动性能进行计算，静
叶采用 ＨＯ型网格，动叶采用 ＯＨ 型网格，通过
比较得知选择总网格数约３５万是可行的［１３］，进
口给定总温、总压及气流角，出口给定静压．图１
为静叶５０％相对叶高截面实验测量和数值计算
得到的叶型表面等效速度与临界速度比，从图１
中看出实验测量与数值计算的结果吻合得较好．

图１　静叶５０％截面实验测量和数值计算的

叶型表面等效速度与临界速度比

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ａｎｄ　ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ　ａｔ　５０％

ｓｐａｎ　ｈｅｉｇｈｔ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ａｎｄ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｄａｔａｓ
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叶片参数化拟合时，静叶和动叶各取叶根、叶
中、叶顶３个截面，其中静叶仅参数化１个截面．
图２、图３分别为参数化拟合后静叶叶型和动叶
叶中截面叶型，将图２、图３所示的叶型进行坐标
变换即得参数化拟合的原始叶型．表２为其参数
化拟合的误差．为减少寻优时间，寻优过程中静叶
吸力面控制点Ｃ，Ｄ，Ｅ，Ｆ及压力面控制点Ｊ，Ｋ，

Ｌ仅沿Ｙ 方向变化，控制点Ｂ，Ｇ，Ｉ，Ｍ 分别沿着

ＡＢ，ＰＧ，ＨＩ，ＮＭ 连线的方向变化；动叶吸力面
控制点Ｃ，Ｄ，Ｅ，Ｆ及压力面控制点Ｊ，Ｋ，Ｌ，Ｍ 沿

Ｙ方向变化，吸力面Ｂ，Ｇ及压力面Ｉ，Ｎ 分别沿着

ＡＢ，ＰＧ，ＨＩ，ＱＮ连线方向变化．优化变量数为６９．

图２　静叶叶型参数化拟合

Ｆｉｇ．２　Ｅｒｒｏｒｓ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｆｉｔｔｉｎｇ
ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ　ｂｌａｄｅ

图３　动叶叶中截面叶型参数化拟合

Ｆｉｇ．３　Ｅｒｒｏｒｓ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｆｉｔｔｉｎｇ　ｏｆ

ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ａｔ　５０％ｓｐａｎ　ｈｅｉｇｈｔ

　　优化的目标有３个，能量损失 、流量相
对变化 及落压比相对变化 ，优化的方向为各目
标最小化．

Ｌｌｏｓｓ＝１－η
ｔ－ｔ
ｉｓｅｎ （５）

ＭΔｍ ＝｜
ｍｏｐｔ－ｍｏｒｇ｜
ｍｏｒｇ

（６）

λΔπ ＝ π＊ｏｐｔ－π＊ｏｒｇ
π＊ｏｒｇ

（７）

表２　叶型参数化拟合误差

Ｔａｂｌｅ　２　Ｅｒｒｏｒｓ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ　ｆｉｔｔｉｎｇ　ｏｆ　ｂｌａｄｅｓ

静叶叶型 动叶叶中叶型

Ｅａｖ ０．０１７　５１　 ０．０２６　９７

压力面 Ｅｍａｘ ０．１０２　７８　 ０．２５３　４９

Ｅｔｏｔ ０．１３７　７９　 ０．２０７　４３

Ｅａｖ ０．０４１　５５　 ０．０２７　５４

吸力面 Ｅｍａｘ ０．３０６　６８　 ０．１３８　５２

Ｅｔｏｔ ０．３８９　９８　 ０．１９３　６０

为减小寻优空间，选择对目标敏感的变量进
行寻优，采用拉丁超立方试验随机生成７０个样本
点．在进行ＤＯＥ和接下来寻优时，对参数化的叶
型施加面积约束条件，优化叶型面积保证在原始
值附近范围变化，超出此范围认为叶型不合理，对
目标值施加大的罚值降低其适应值．图４～图６
分别为ＤＯＥ过程中对Ｌｌｏｓｓ，ＭΔｍ，λΔπ影响最大的

１０个变量值．多目标参数敏感度分析要综合考虑
目标间的平衡，本文的做法是在各个目标下按照
参数对该目标敏感度降序排序，将３个目标下参
数的序号相加，选择序号和最小的６个变量进行
寻优，最终确定寻优变量为 Ｓ２ｐｙ１，Ｓ１ｓｙ２，Ｓ３ｐｙ３，

Ｒ３ｓｙ１，Ｒ１ｓｌ２，Ｒ２ｓｙ２．将ＤＯＥ过程中得到的某个非支
配解作为寻优的初值．

图４　对Ｌｌｏｓｓ影响最大１０个变量

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｏｓｔ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ｆｏｒ　Ｌｌｏｓｓ

寻优时ＮＳＧＡ－Ⅱ的种群数３０，进化代数１５，
计算的个体数为４８０，采用主频２．７１ＧＨｚ，内存

３ＧＢ的计算机耗时约２５０ｈ．图７为寻优得到的
Ｐａｒｅｔｏ解，图中“＊”代表 ＭΔｍ 最小的非支配解，
“＋”代表λΔπ＊ 最小的非支配解，“Ｘ”代表Ｌｌｏｓｓ最
小的非支配解，“ｏ”代表３个目标平衡的某个非支
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图５　对ＭΔｍ 影响最大１０个变量

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｏｓｔ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ｆｏｒ　ＭΔｍ

图６　对λΔπ＊ 影响最大１０个变量

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｏｓｔ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ｆｏｒλΔπ＊

配解，实心点代表其它的Ｐａｒｅｔｏ解．图８为上述４
个Ｐａｒｅｔｏ解对应个体与原始叶片的等熵效率沿
径向分布对比，从图８中看出优化叶片较原始叶
片的等熵效率沿径向均处处增大，其中相对叶高

５０％～８０％段增大明显．以“ｏ”代表的个体为例进
行对比分析．该个体对应的 Ｌｌｏｓｓ＝０．１０８　２７０，

ＭΔｍ＝０．０００　３９５，λΔπ＝０．０００　８９４，等熵效率η
ｔ－ｔ
ｉｓｅｎ＝

０．８９２，较原始叶片增大１．６％．

图７　ＮＳＧＡ－Ⅱ寻优的ｐａｒｅｔｏ解

Ｆｉｇ．７　Ｏｐｔｉｍａｌ　ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ　ｂｙ　ｕｓｉｎｇ　ＮＳＧＡ－Ⅱ

图８　非支配解与原始叶片等熵效率沿径向变化

Ｆｉｇ．８　Ｐｉｔｃｈ－ｗｉｓｅｌｙ　ａｖｅｒａｇｅｄ　ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
ｖｅｒｓｕｓ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ｖａｎｅ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｏｂｊｅｃｔｉｏｎｓ

图９～图１１分别为优化前后相对叶高６０％
截面叶型型线、叶型表面等熵马赫数分布及通道
中相对马赫数分布情况对比．从图中看出：优化后
静叶吸力面型线从前缘到Ａ点段曲率增大，ＢＣ

图９　６０％截面优化前后叶型型线对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｅｍｅｎｔｓ　ｆｏｒ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ａｎｄ　ｏｐｔｉｍａｌ

ｓｔａｔｏｒｓ　ａｎｄ　ｒｏｔｏｒｓ　ａｔ　６０％ｓｐａｎ　ｈｅｉｇｈｔ
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图１０　６０％截面优化前后叶型等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｆｏｒ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ａｎｄ　ｏｐｔｉｍａｌ　ｓｔａｔｏｒｓ　ａｎｄ

ｒｏｔｏｒｓ　ａｔ　６０％ｓｐａｎ　ｈｅｉｇｈｔ

图１１　６０％截面优化前后相对马赫数分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｆｏｒ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ａｎｄ　ｏｐｔｉｍａｌ　ｓｔａｔｏｒｓ　ａｎｄ

ｒｏｔｏｒｓ　ａｔ　６０％ｓｐａｎ　ｈｅｉｇｈｔ

段向内侧偏折，ＣＤ 段向外侧偏折且变平直，等熵
马赫数最大值增大，５０％～８８％轴向弦长段载荷
增加，８８％～９７％轴向弦长段载荷减小，通道中相
对马赫数最大值增大，激波强度增强，损失增加；
优化后动叶吸力面型线从前缘到Ｅ点曲率减小，

ＥＦ段曲率增加，ＦＧ段变平直，等熵马赫数最大
值减小，出现两个等熵马赫数极值点，载荷在

４０％～６５％轴向弦长段明显增加，７０％～９５％轴
向弦长段载荷减小明显，叶型载荷分配前移，通道
中相对马赫数最大值减小，激波强度减弱，尾迹区
减小，激波损失和尾迹损失减小．

４　结　论

本文搭建适用于轴流式透平叶片气动数值优

化设计平台，发展一种基于 ＮＵＲＢＳ曲线的叶片
参数化拟合造型方法，采用ＤＯＥ和 ＮＳＧＡ－Ⅱ组
合的优化策略进行寻优．运用该平台对某 ＮＡＳＡ
跨声速透平动静叶片进行能量损失、流量相对变
化及落压比相对变化的多目标寻优，结果显示在
设计工况点优化叶片的性能较原始叶片有明显提

高．本文的研究为轴流式叶片的气动优化提供了
可借鉴的措施．
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