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涡轮叶片多重精度 ＭＤＯ方法
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摘　　　要：考虑到多学科优化设计（ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＭＤＯ）的效率和精度，充分发挥

当前涡轮叶片各种精度分析方法的优势，提出了涡轮叶片的多重精度多学科优化设计策略．利用协同优化策

略在学科解耦和协调方面的能力，引入包括流固紧密耦合分析、流固热松散耦合分析和近似方程在内的涡轮

叶片设计中的多种精度模型，结合两点式标度函数和优化过程阶段性收敛后更新，改进可变复杂度建模方法

处理多重精度模型的能力，研究结果表明：仅调用９次高精度流固耦合分析就能确保涡轮带冠叶片多学科优

化设计的效率和精度．
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ｔｗｏ－ｐｏｉｎｔ　ｓｃａｌｅ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ

　　涡轮叶片工作在高温、高压、高转速的环境
下，其设计是一个典型的具有高度复杂性的多学
科优化设计（ＭＤＯ）问题．
目前，涡轮叶片多学科优化设计的基础是各

学科的数值分析，主要使用数值仿真软件进行，如
气动分析的ＣＦＸ和ＮＵＭＥＣＡ软件、结构强度分
析的ＡＮＳＹＳ结构模块和热分析的ＡＮＳＹＳ热力
学分析模块．同时，基于ＡＬＥ（ａｒｂｉｔｒａｒｙ　Ｌａｇｒａｎｇ－
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ｉａｎ　Ｅｕｌｅｒｉａｎ）方法的流固紧密耦合分析技术［１－２］

代表着高精度学科耦合分析的发展，其数值结果
更精确，如果应用到多学科优化设计中势必提高
优化设计的精度．
然而，反复迭代的优化过程如果直接调用紧

密耦合分析将导致十分巨大的计算成本［３］．即便
采用试验设计方法构造紧密耦合分析的全局近似

方程，由于试验设计点数量众多，单学科分析这些
抽样点的时间消耗还能接受，如果使用紧密耦合
分析方法，其时间成本同样令人难以接受．
但是，不考虑紧密耦合分析的涡轮叶片优化

设计过程，优化精度必然会受到影响．为了提高涡
轮叶片多学科优化设计的精度，并兼顾优化效率，

使多学科优化设计能够顺利实现，本文将引入可
变复杂度建模方法（ＶＣＭ）［４］并结合协同优化
（ＣＯ）策略［５］建立一套基于多重精度的多学科优
化设计方法．

１　可变复杂度建模方法研究

可变复杂度建模的基本思想是：如何有效利
用各种精度的分析模型，在确保得到合理结果的
前提下，最小化计算成本［６］．传统ＶＣＭ 主要集中
在高、低两种精度数值分析的基础上．高精度分析
负责引入修正因子，对优化循环中的低精度分析
结果进行修正，并且为了节约时间成本，修正因子
是在经过数次的优化迭代后才进行更新，这种更
新方法也称为间隔法［７］．由此可见，传统ＶＣＭ 的
主要技术包含两种精度分析方法、修正因子和间
隔法．本文在这３个方面对传统 ＶＣＭ 进行改进
以提高ＶＣＭ在优化过程中的模型管理能力并适
应现有的学科分析方法．

１．１　ＶＣＭ中的多种精度模型

目前，涡轮叶片设计存在流固紧密耦合分析
方法、单学科分析和响应面近似方法．它们分别属
于具有不同精度的３种分析模型，并且计算时间
成本也有很大差别．从经验上看，涡轮叶片流固紧
密耦合分析需要近１０ｈ，其数值结果也最为精确；

涡轮叶片结构强度分析需要３～５ｍｉｎ，其数值精
度略差；响应面近似函数计算非常快，一般为数
秒，但是其结果精度最差．在优化策略中抛弃任何
一种精度的分析方法都会对涡轮叶片设计造成损

失，所以，改进后的ＶＣＭ 将会通过合理的更新方
法和修正因子的协调充分利用这３种精度分析
方法．

设ｘ为设计变量向量，ｆｈ（ｘ）表示高精度分
析结果，在本文中是指学科耦合分析响应；ｆｌ（ｘ）
表示中等精度分析结果，在本文中代表单学科分
析响应；ｆｒ（ｘ）是利用响应面方法构造的优化目
标和约束关于设计变量的近似函数，即低精度模
型．首先，中等精度分析ｆｌ（ｘ）对试验设计方法挑
选出的一组设计结构进行分析，并且初始的修正
因子将其修正为珟ｆｈ（ｘ）．这组数据构建初始的优
化目标和约束的近似函数ｆｒ（ｘ），近似函数运用
于优化循环中寻优；高精度分析ｆｈ（ｘ）结合中等
精度分析ｆｌ（ｘ）获得一个修正因子，用其调整近
似函数模型，而且修正因子可以在设计过程中不
断更新．

１．２　ＶＣＭ的更新方法及改进

目前，传统 ＶＣＭ 中的修正因子可在若干次
循环后才更新一次，而不是每次循环都进行更新．
这种方法可称为间隔近似法．间隔法的使用有效
地降低了优化中调用高精度模型的次数，从而既
保证了优化的精度又兼顾优化的效率．但是，从搜
索空间上看，间隔法往往缺乏合理性，例如可能在
某段设计空间内，高精度分析和低精度分析的差
别趋于稳定，而在另一段设计空间内两种精度模
型的分析差别有较大的起伏变化．所以，如何恰当
地利用高精度模型来合理地修正低精度模型是一

个在多学科优化中值得研究的问题．
本文提出一种新的更新方式．当初始的近似

函数达到收敛的时候，记为ｘ＊１ ，同时利用高、中精
度两种分析计算当前最优设计方案对应的响应值

ｆｈ（ｘ＊１ ）和ｆｌ（ｘ＊１ ）．再计算标度函数，将得到的新
珟ｆｈ（ｘ＊１ ）加入到先前的数据库中，通过最小二乘法
更新近似函数．这种标度函数和近似函数在阶段
性收敛后同步更新的方式最重要的特点是为高精

度模型的调用提供了相对准确的时机．

１．３　ＶＣＭ的修正因子及两点式标度函数

ｆｌ（ｘ）的修正方法常被称为标度函数．目前
常用的修正因子有加法因子α（ｘ）和乘法因子

β（ｘ），以及它们的高阶形式，因此标度函数也常分
为加法标度和乘法标度．
在优化循环开始的初始点ｘ０ 计算ｆｈ（ｘ０）和

ｆｌ（ｘ０）的值，用式（１）可得到常值加法因子α０，下
标０代表初始计算结果．乘法因子为式（２）

α（ｘ０）＝ｆｈ（ｘ０）－ｆｌ（ｘ０） （１）

β（ｘ０）＝
ｆｈ（ｘ０）
ｆｌ（ｘ０）

（２）

２６９
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　　在优化循环中，近似分析的结果将被修正为
珟ｆｈ（ｘ），其设计点ｘ的高精度分析ｆｈ（ｘ）的近似
值表示为式（３）和式（４）

ｆｈ（ｘ）≈珟ｆｈ（ｘ）＝ｆｌ（ｘ）＋α（ｘ０） （３）

ｆｈ（ｘ）≈珟ｆｈ（ｘ）＝ｆｌ（ｘ）β（ｘ０） （４）

　　显然，式（３）和式（４）中的ｆｈ（ｘ）包含了精确
分析的信息，又采用了近似模型分析简化计算过
程．为提高近似精度，在优化循环中可采用高阶形
式的修正因子．若设计变量连续，修正因子可用初
始ｘ０ 处的导数形式表示，即

α（ｘ）≈α（ｘ０）＋

Δ

α（ｘ０）Ｔ（ｘ－ｘ０）＋
１
２
（ｘ－ｘ０）Ｔ

Δ

２α（ｘ０）（ｘ－ｘ０） （５）

β（ｘ）≈β（ｘ０）＋

Δ

β（ｘ０）
Ｔ（ｘ－ｘ０）＋

１
２
（ｘ－ｘ０）Ｔ

Δ

２
β（ｘ０）（ｘ－ｘ０） （６）

　　式（５）的微分展开为

α（ｘ０）＝ｆｈ（ｘ０）－ｆｌ（ｘ０）Δ

α（ｘ０）＝

Δ

ｆｈ（ｘ０）－

Δ

ｆｌ（ｘ０）Δ

２α（ｘ０）＝

Δ

２　ｆｈ（ｘ０）－

Δ

２　ｆｌ（ｘ０） （７）

　　式（６）的微分展开为

β（ｘ０）＝
ｆｈ（ｘ０）
ｆｌ（ｘ０）

Δ

β（ｘ０）＝
１

ｆｌ（ｘ０）

Δ

ｆｈ（ｘ０）－

ｆｈ（ｘ０）
［ｆｌ（ｘ０）］２

Δ

ｆｌ（ｘ０）

Δ

２
β（ｘ０）＝

１
ｆｌ（ｘ０）

Δ

２　ｆｈ（ｘ０）－

ｆｈ（ｘ０）
［ｆｌ（ｘ０）］２

Δ

２［ｆｌ（ｘ０）］＋

２ｆｈ（ｘ０）
［ｆｌ（ｘ０）］３

Δ

ｆｌ（ｘ０）

Δ

ｆＴ
ｌ（ｘ０）－

ｆｈ（ｘ０）
［ｆｌ（ｘ０）］２

［

Δ

ｆｌ（ｘ０）

Δ

ｆＴ
ｈ（ｘ０）＋

Δ

ｆｈ（ｘ０）

Δ

ｆＴ
ｌ（ｘ０）］ （８）

　　仿照式（３）和式（４），在优化中修正的低精度
模型可以代表高精度模型的数值结果，其表示为

ｆｈ≈珟ｆｈ（ｘ）＝ｆｌ（ｘ）＋α（ｘ） （９）

ｆｈ≈珟ｆｈ（ｘ）＝ｆｌ（ｘ）β（ｘ） （１０）

　　值得说明的是式（９）和式（１０）中的珟ｆｈ（ｘ）代
表了在构建响应面近似函数时使用的每个方案的

数值分析结果．
上述分析展示了具有２阶精度的修正因子．

尽管加法因子和乘法因子的高阶形式具有较小的

截取误差，但是对于高精度分析的求导运算必然
会加大计算量．对于工程问题，精确的海森矩阵

（Ｈｅｓｓｉａｎ　ｍａｔｒｉｃｅｓ）

Δ

２　ｆｈ（ｘ０）和

Δ

２　ｆｌ（ｘ０）通常可
以通过ＢＦＧＳ（Ｂｒｏｙｄｅｎ－Ｆｌｅｔｃｈｅｒ－Ｇｏｌｄｆａｒｂ－Ｓｈａｎ－
ｎｏ）法获得［８－１１］．但是有限差分法计算１阶导数势
必会增大计算量并且由于存在数值噪声，其计算
精度有待考量．所以，高阶形式的标度函数在实现
上可行性不高．另外，加法标度函数和乘法标度函
数没有充分利用整个优化过程中高精度分析的数

值结果，都只用了一个点的高精度分析结果．先前
的高精度分析结果在后续的标度函数中很难得到

体现．本文介绍一种新的标度函数，它是混合了乘
法因子和加法因子的组合方式，称之为两点式标
度函数．
在初始点ｘ０ 处，两点式标度函数为式（１１）

ｆｈ（ｘ０）＝β１ｆｌ（ｘ０）＋α１ （１１）

类似地，在ｘ＊１ 标度函数可以表示为式（１２）

ｆｈ（ｘ＊１ ）＝β１ｆｌ（ｘ＊１ ）＋α１ （１２）

式（１１）和式（１２）联立求解可得α１ 和β１，即

β１ ＝
ｆｈ（ｘ＊１ ）－ｆｈ（ｘ０）
ｆｌ（ｘ＊１ ）－ｆｌ（ｘ０）

α１ ＝ｆｈ（ｘ＊１ ）－β１ｆｌ（ｘ＊１ ） （１３）

　　相应地，当第ｉ次构造的近似函数在内循环
达到收敛时，可以得到设计点ｘ＊ｉ ，并调用高、中、

低精 度 进 行 分 析 得 到 计 算 结 果 ｆｈ（ｘ＊ｉ ）和

ｆｌ（ｘ＊ｉ ）．同时，第ｉ－１次内循环最优解ｘ＊ｉ－１对应

ｆｈ（ｘ＊ｉ－１）和ｆｌ（ｘ＊ｉ－１）．所以，可以列出在优化中标
度函数的更新因子αｉ和βｉ，计算公式见式（１４）和
式（１５）

ｆｈ（ｘ＊ｉ－１）＝βｉｆｌ（ｘ＊ｉ－１）＋αｉ
ｆｈ（ｘ＊ｉ ）＝βｉｆｌ（ｘ＊ｉ ）＋αｉ （１４）

βｉ ＝
ｆｈ（ｘ＊ｉ ）－ｆｈ（ｘ＊ｉ－１）
ｆｌ（ｘ＊ｉ ）－ｆｌ（ｘ＊ｉ－１）

αｉ ＝ｆｈ（ｘ＊ｉ ）－βｆｌ（ｘ＊ｉ ） （１５）

其中αｉ可称为加法修正项，βｉ 为乘法修正项．由
此看出两点式标度函数重要的特点是继承了前后

两次的高精度数值结果，并且不需要额外计算导
数信息，其在计算效率和精度上都得到了保证．
因此，在第ｉ＋１次内循环开始前，原先的中

精度数据结果将按照式（１６）进行修正．构造目标
和约束的近似函数．

珟ｆｈ（ｘｊｉ）＝βｉｆｌ（ｘｊｉ）＋αｉ （１６）

其中ｉ表示已经执行内循环的次数；ｊ＝１，…，ｎ；

ｎ表示试验设计中的抽样点的总数．然后，利用ｎ
个珟ｆｈ（ｘｊｉ）的数值，通过最小二乘回归方法构造第

ｉ＋１次内循环的优化目标和约束的近似函数
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ｆｒ（ｘｉ＋１）．
图１展示了该多重精度可变复杂度建模的基

本流程：①首先根据试验设计方法预先定义中等
精度数值响应数据库；②分别应用高精度分析和
中精度分析计算初始点ｘ０ 处的目标函数和约束
值；③求解标度函数并修正中等精度数值响应数

据库；④使用修正后的中精度分析构造或更新响
应面近似函数；⑤使用近似函数进行优化搜索；⑥
对优化结果应用高精度模型进行评估；⑦满足收
敛条件则计算终止，否则更新标度函数，将第③步
计算点更新为ｘ＊ｉ 并开始重新计算．

图１　多重精度可变复杂度建模流程

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙ　ｍｅｔｈｏｄ

２　协同优化策略

２．１　协同优化策略的原型

协同优化的优点在于其结构简单，容易实现
学科自治，采用现有分析但不必做大修改，而且学
科间数据传输量比较少．其算法框图如图２．该图
显示了协同优化的求解思路：系统层负责规划协
调，指挥优化大方向；相容性约束负责学科间接解
耦；子系统层主要负责相容性优化，研究优化方向
的可行性．其数学描述见式（１７）［１２－１３］．

图２　协同优化策略及公式化

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｓｔｒａｔｅｇｙ
ａｎｄ　ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎ

　Ｓｙｓｔｅｍ　ｌｅｖｅｌ
ｆｉｎｄ　ｚ，ｙ，ｘｏｂｊ
ｍｉｎ　ｆ（ｚ，ｙ，ｘｏｂｊ）

ｓ．ｔ．Ｊ＊ｉ ［ｚ＊ｉ ，ｚｉ，ｘｏｂｊ，ｘ＊ｏｂｊ，ｙｊｉ，ｙ＊ｊｉ，

　　ｙｉ，ｙ＊ｉ （ｘ＊ｉ ，ｙ＊ｊｉ，ｚ＊ｉ ）］＝

烅

烄

烆 ０

　Ｓｕｂ－ｓｙｓｔｅｍ　ｌｅｖｅｌ
ｆｉｎｄ　ｚｉ，ｘｉ，ｙｊｉ

ｍｉｎ　Ｊｉ＝∑（ｚｉ－ｚｔｉ）２＋∑（ｘｉｏｂｊ－ｘｔｉｏｂｊ）２＋
　　　　∑（ｙｉ－ｙｔｉ）２＋∑（ｙｊｉ－ｙｔｊｉ）２
ｓ．ｔ．ｇ［ｘｉ，ｚｉ，ｙｉ（ｘｉ，ｙｊｉ，ｚｉ）］≤０
ｗｉｔｈ　Ｒｉ（ｚ，ｘ，ｙｊｉ）＝

烅

烄

烆 ０
（１７）

式中ｚ为全局变量，ｙ为学科响应，ｘｏｂｊ表示仅与
系统目标相关的局部变量，Ｊｉ 表示相容性约束，
上标＊表示从子系统获得的最优值，上标ｔ表示
从顶层分配给子系统的目标，ｙｊｉ 则表示耦合变
量，ｇ为子系统约束方程，Ｒｉ 为子系统的学科控
制方程．由于在系统层引入了耦合变量，随着耦合
变量的增加，系统层问题的规模会增加．

２．２　基于多重精度分析的协同优化策略

协同优化策略在寻优过程中需要调用大量的

学科分析，这些分析过程都是需要十分昂贵的计
算成本作为优化代价的．并且由于增加了相容性
约束作为子系统层的优化目标，寻优的计算量又
进一步的增加．目前依靠近似方法改进协同优化
策略的效率已经取得进展［１４］，这对于处理各学科
间相对独立的问题是一个很好的解决方法．但是
涡轮叶片设计中固有的学科间紧密耦合并没有在

先前研究中得到体现．

４６９



　第５期 王荣桥等：涡轮叶片多重精度 ＭＤＯ方法

学科耦合分析方法体现的是工程问题高精度

数值分析方法的发展．相对于单学科分析，紧密耦
合分析需要消耗更多的计算成本．为了兼顾优化
效率和精度，本文利用可变复杂度建模技术，在不
会过分增加计算成本的前提下，将这种学科耦合
分析方法融入到基于响应面的协同优化策略中，
一来提高工程优化的精度，二来使得优化结果具
有更高的工程可行性．
图３展示了涡轮叶片多学科优化设计所使用

的基于多重精度分析的协同优化策略．该优化策
略是将多重精度分析模型通过可变复杂度建模的

思想体现在协同优化策略中．系统级优化器连接
了两个子学科级优化器，它们分别用于处理结构
强度子学科优化和气动子学科优化，它们的工作

形式与协同优化策略相同．学科１和学科２数值
响应数据库包含各自的试验设计点的学科分析响

应值和两点式标度函数的修正结果．子学科优化
器中使用的优化目标和约束函数是通过对数据库

中的修正结果进行回归得到的响应面近似方程．
图３的结构特点是在大循环中嵌套了一个协

同优化循环，协同优化得到的最优值将同时接受
气动分析、流固弱耦合分析和流固紧密耦合分析，
前两个属于中等精度分析．后者的响应数据为前
两个分析提供标度函数．所以，协同优化策略是骨
架，多重精度分析是核心内容，变复杂度建模方法
则是衔接各个元素的组织方式．该优化策略的收
敛准则是前后两次的高精度数值分析的目标响应

小于１０－３，即ｆｈ（ｘ＊ｉ＋１）－ｆｈ（ｘ＊ｉ ）≤１０－３．

图３　基于多重精度分析的协同优化策略

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｌｌａｂｒａｔｉｖｅ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｓｔｒａｔｅｇｙ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ａｎａｌｙｓｉｓ

３　涡轮带冠叶片的多学科优化设计

３．１　模型参数描述

涡轮带冠叶片结构包括叶冠和叶片［１５］，叶冠
结构参数描述如图４所示．
根据经验，在针对带冠叶片的整体优化计算

中，选择叶冠的９个设计参数作为优化参数．由于
单步气动计算耗时较长，大概为４０ｍｉｎ，所以，为
了便于研究，本文选择对涡轮叶片气动性能影响
较大的６个设计参数进行研究．叶片采用叶根、叶

中和叶尖３个截面的轴向长度（Ｄｚ１，Ｄｚ２ 和Ｄｚ３ ）
和安装角（γ１，γ２ 和γ３）作为叶片优化参数，如图

５所示．
利用响应面构造气动目标和约束的近似函数

至少需要对２８个试验设计点进行气动分析；相应
地构造结构强度的近似方程需要至少１３６个试验
设计点．设计变量Ｘ＝ ｛Ｘ１，Ｘ２｝，其中

Ｘ１ ＝ ｛ｘ４，ｘ５，ｘ６，ｘ７，ｘ８，ｘ９，ｘ１０，ｘ１１，ｘ１２｝

Ｘ２ ＝ ｛Ｄｚ１，Ｄｚ２，Ｄｚ３，γ１，γ２，γ３｝ （１８）
各个参数的初始值和取值区间如表１所示．

５６９
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图４　锯齿叶冠参数化模型

Ｆｉｇ．４　Ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｓｅｒｒａｔｅｄ　ｓｈｒｏｕｄ

图５　一个叶栅的参数

Ｆｉｇ．５　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ａ　ｃａｓｃａｄｅ

３．２　基于协同优化的带冠叶片数学模型

涡轮叶身和叶冠采用ＤＺ１２５材料，仅考虑静
强度约束．保证在所有正常工作条件下的等效应
力不超过７５％σ０．１，其中叶冠与叶身连接处的最
大应力不超过６０％σ０．１，叶冠的两个接触面的接
触应力小于材料许用压应力．材料的温度限制为

１　２７３．５Ｋ；质量流量ｍｆ为［１０２．５，１１２．５］ｋｇ／ｓ．要
求叶尖的径向伸长量不超过０．０１ｍ．上述所列均
为学科分析响应的约束情况，定义Ｙ＝ ｛Ｙ１，Ｙ２｝，

Ｙ为系统总响应值向量，Ｙ１ 为结构强度学科的响
应值向量，Ｙ２ 为气动学科的响应值向量，见式
（１９）．具体如表２所示．

Ｙ１ ＝ ｛ｄｘｔｉｐ，σｓｈｒｏｕｄ，σｃｈａｍｆｅｒ，σｂｌａｄｅ，σｃｏｎｔａｃｔ｝

Ｙ２ ＝ ｛ｍｆ，Ｔ｝ （１９）

表１　带冠叶片的优化参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｓｈｒｏｕｄｅｄ　ｂｌａｄｅ

Ｘ＝｛Ｘ１，Ｘ２｝ 模型参数 下限值 初值 上限值

ｘ４／ｍｍ　 １．８　 １．８８　 ２．２

ｘ５／ｍｍ　 １２　 １２．２８　 １４

ｘ６／ｍｍ　 １１　 １１．００　 １３

ｘ７／ｍｍ　 １．４　 １．５８　 ２

叶冠参数Ｘ１ ｘ８／ｍｍ　 １．２５　 １．２５　 １．５５

ｘ９／ｍｍ　 ３．４　 ３．７７　 ４．５

ｘ１０／ｍｍ　 ３　 ３．２７　 ３．６

ｘ１１／ｍｍ　 ２．５　 ２．５６　 ３．１

ｘ１２／（°） ５７　 ６２．０７　 ６７

Ｄｚ１／ｍｍ　 ４０　 ４４．５　 ５０

Ｄｚ２／ｍｍ　 ３０　 ３２．５　 ４０

叶身参数Ｘ２
Ｄｚ３／ｍｍ　 ２０　 ２２．５　 ３０

γ１／（°） －６．５８ －５．５８ －４．５８

γ２／（°） －２３ －２２ －２１

γ３／（°） －５５．６ －５４．６ －５３．６

表２　带冠叶片多学科优化约束

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ　ｏｎ　ｓｈｒｏｕｄｅｄ　ｂｌａｄｅ

Ｙ＝｛Ｙ１，Ｙ２｝ 模型考察点 初始结果 边界

结构强度

学科Ｙ１

ｄｘｔｉｐ／ｍ　 ０．００３　５　 ０．０１

σｓｈｒｏｕｄ／ＭＰａ　 ４３５．０２４　 ６４５．５

σｃｈａｍｆｅｒ／ＭＰａ　 ２７０．７８　 ５１６．４

σｂｌａｄｅ／ＭＰａ　 ５９３．１４１　 ６９７．０

σｃｏｎｔａｃｔ／ＭＰａ　 ８０．１０　 １７３．０

气动学科

Ｙ２

ｍｆ／（ｋｇ／ｓ） １０７．３６ ［１０２．５，１１２．５］

Ｔ／Ｋ　 １　２１４．８６　 １　２７３．５

目标函数采取叶片的等熵效率和冠叶总质量

的加权和，如式（２０）

Ｆ（Ｘ）＝Ｗ１／η（Ｘ）＋Ｗ２·ｍ（Ｘ）／ｍ０（Ｘ）

ｍ（Ｘ）＝ｍ１（Ｘ）＋ｍ２（Ｘ）

ｍ０（Ｘ）＝ｍ１０（Ｘ）＋ｍ２０（Ｘ
烅
烄

烆 ）
（２０）

式中η（Ｘ）为转子叶片的气动等熵效率函数；ｍ（Ｘ）
为带冠叶片质量函数，ｍ０（Ｘ）为带冠叶片的初始
模型的质量，下标１表示叶片，２表示叶冠；Ｗ１ 和

Ｗ２ 为加权因子，分别取０．７和０．３．则带冠叶片结

６６９
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构的多学科优化模型可以写作式（２１）

ｆｉｎｄ　Ｘ
ｍｉｎ　Ｆ（Ｘ）＝Ｗ１／η（Ｘ）＋Ｗ２·ｍ（Ｘ）／ｍ０
ｓ．ｔ．　ｇ１ ＝ｄｘｔｉｐ－０．０１≤０

ｇ２ ＝σｓｈｒｏｕｄ－６４５．５≤０

ｇ３ ＝σｃｈａｍｆｅｒ－５１６．４≤０

ｇ４ ＝σｂｌａｄｅ－６９７．０≤０

ｇ５ ＝σｃｏｎｔａｃｔ－１７３．０≤０

ｇ６ ＝ｍｆ∈ ［７８．５，８０．５］

ｇ７ ＝Ｔ－１　２７３．５≤０
Ｘ∈ ［Ｘｌ，Ｘｕ

烅

烄

烆 ］

（２１）

　　图６展示了带冠叶片基于ＣＯ策略的两层两
子系统多学科优化算法结构．符号说明如前文所
示．ｇｒｉ（ｉ＝１，…，７）表示由响应面构造的各约束
值的近似函数；ｍｒ（Ｘ）和ηｒ（Ｘ）分别代表了两个
子学科系统的优化目标的响应面近似函数．ε是
相容性约束的允许误差，本文取ε＝１０－３．

图６　基于ＣＯ策略的带冠叶片多学科

优化设计算法结构

Ｆｉｇ．６　Ｓｈｒｏｕｄｅｄ　ｂｌａｄｅ　ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｍａｒｙ　ｄｅｓｉｇｎ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ＣＯ　ｓｔｒａｔｅｇｙ

３．３　优化结果及分析

通过前面的分析，建立了面向涡轮叶片多学
科优化设计的多重精度优化策略．该策略通过可
变复杂度建模方法将目前涡轮叶片设计分析的

高、中、低３种精度分析模型紧密地融入到协同优
化策略框架中．使用该优化策略对涡轮带冠叶片

进行多学科优化，所得的优化结果如表３和表４．

表３　带冠叶片优化前后的模型参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｂｅｆｏｒｅ　ａｎｄ　ａｆｔｅｒ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｏｆ　ｓｈｒｏｕｄｅｄ　ｂｌａｄｅ

Ｘ＝｛Ｘ１，Ｘ２｝模型参数 初始值 优化值 优化效果／％

叶冠参数

Ｘ１

ｘ４／ｍｍ　 １．８８　 １．８ －４．７６

ｘ５／ｍｍ　 １２．２８　 １２．１２ －１．３１

ｘ６／ｍｍ　 １１．００　 １１．２　 １．８２

ｘ７／ｍｍ　 １．５８　 １．６　 １．２７

ｘ８／ｍｍ　 １．２５　 １．３３　 ６．４

ｘ９／ｍｍ　 ３．７７　 ３．７５ －０．５３

ｘ１０／ｍｍ　 ３．２７　 ３．２３ －１．２２

ｘ１１／ｍｍ　 ２．５６　 ２．５２ －１．５６

ｘ１２／（°） ６２．０７　 ６２ －０．１１

叶身参数

Ｘ２

Ｄｚ１ ４４．５　 ４０．４ －９．２１

Ｄｚ２ ３２．５　 ３１．２３ －３．９１

Ｄｚ３ ２２．５　 ２１．３３ －５．２

γ１ －５．５８ －５．５９ －０．１８

γ２ －２２ －２１．７１ －１．３２

γ２ －５４．６ －５４．２８ －０．８６

表４　带冠叶片优化前后的结果

Ｔａｂｌｅ　４　Ｒｅｓｕｌｔ　ｂｅｆｏｒｅ　ａｎｄ　ａｆｔｅｒ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｏｆ

ｓｈｒｏｕｄｅｄ　ｂｌａｄｅ

Ｙ＝｛Ｙ１，Ｙ２｝ 约束 初始值 优化值 优化效果／％

结构

强度

约束

Ｙ１

ｄｘｔｉｐ／ＭＰａ　０．００３　５　０．００２　９５ －１５．７１

σｓｈｒｏｕｄ／ＭＰａ　４３５．０２４　 ４５０．３　 ３．５１

σｃｈａｍｆｅｒ／ＭＰａ　２７０．１２５　２９５．３６４　 ９．２５

σｂｌａｄｅ／ＭＰａ　５９３．１４１　５７５．３６４ －３．００

σｃｏｎｔａｃｔ／ＭＰａ　８０．１０１　９　１０５．６７３　 ３１．９２

气动约束

Ｙ２

ｍｆ／（ｋｇ／ｓ）１０７．３６３　１０６．８２５ －０．５０

Ｔ／Ｋ　 １　２３４．８６　１　１８７．７５ －１．３

优化目标 初始值 优化值 优化效果／％

结构

强度目标
ｍ（Ｘ）／ｇ　 ２０３．２７　 １８９．７ －６．６８

气动目标 η（Ｘ） ０．８７４　９６４　０．９２３　５３　 ５．５５

加权目标 Ｆ（Ｘ） １．１００　 １．０３７　９ －５．６５

７６９
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　　经过优化，表３展示了带冠叶片优化前后的
模型参数对比，图７描绘了在叶根、叶中和叶尖优
化前后叶栅形状的变化；表４是带冠叶片优化前
后的数值响应对比，包括优化目标和约束值．模型
参数在优化后有明显的改变，总质量下降了

６．６８％，叶片效率提高了５．５５％．在满足约束条
件的基础上，优化设计目标得到明显的改善．

图７　叶根、叶中和叶尖处叶栅优化前后形状对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｈａｐｅｓ　ｂｅｆｏｒｅ　ａｎｄ　ａｆｔｅｒ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｔ　ｈｕｂ　ｓｅｃｔｉｏｎ，ｍｉｄ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｔｉｐ　ｓｅｃｔｉｏｎ

表５展示了该带冠叶片优化过程中的时间成

本．由于近似函数内循环时间不易统计，所以在表
中以“…”表示．从表中可以看出主要时间消耗存
在于试验设计、优化中调用次数和优化内循环次
数，３项共计７　１６３ｍｉｎ（５１８＋１　６６５＋４　９８０）；而近
似函数的优化以及更新整体上仅占用了３８ｍｉｎ
左右（７　２０１－７　１６３）．从中可以看出在优化过程中
构造优化目标和约束的近似函数可以大大提高优

化的效率．为了建立具有２阶精度的响应面近似
函数，必要数量的中等精度分析次数还是需要的，
这些是构成优化过程的基本时间成本．另外，考虑
到涡轮叶片设计中学科间耦合特性，为保证优化
设计的最优值能够具有高精度和较高的可行性，
需要在优化过程中调用高精度分析模型和中精度

分析模型计算修正因子对近似函数进行修正．由
于高精度的流固紧密耦合计算代价很大，在优化
过程中其被调用的次数直接影响到了优化过程的

效率，其时间消耗约为４９８０ｍｉｎ，占据了总时间成
本的近７０％．可以看出在利用高精度模型提高优
化精度的同时付出了很大的效率代价，但是对于
精确的优化涡轮叶片设计，其优化过程中高精度
的数值模拟方法是必不可少的．

表５　涡轮叶片多重精度 ＭＤＯ的时间消耗

Ｔａｂｌｅ　５　Ｔｉｍｅ　ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ＭＤＯ

ｏｎ　ｔｕｒｂｉｎｅ

学科 分析类型
模型

精度

试验

设计

次数

调用

次数

循环

次数

时间／

ｍｉｎ

结构

强度

流固弱耦合分析 中 １３６　 ８　 ５１８

结构强度近似函数 低 ９　５２８ …

气动

学科

气动分析 中 ２８　 ８　 １　６６５

气动近似函数 低 ６　８６４ …

耦合 流固紧密耦合分析 高 ９　 ４　９８０

总成本 ７　２０１

图８展示的是在初始化优化目标近似函数和
第８次修正和更新后的优化目标近似函数关于设
计参数ａ１ 的变化曲线，以及不修正仅更新优化目
标近似函数关于ａ１ 的变化曲线．从图形中可以发
现修正并更新的近似函数相对于初始的近似函数

曲线发生了较大的变化，抛物线的对称轴发生了
明显的偏移，而相应的不修正仅更新的近似函数
仅仅是抛物线顶端不同，其他位置没有特别大的
改变．由此可见，该优化策略在修正并更新近似函
数后，相对于先前构造的近似函数，其函数形式变

８６９
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化较大，但重要的是其包含高精度分析的信息，将
会使后续的优化更加真实．

图８　三种优化目标近似函数关于设计参数

ａ１ 的变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｔａｒｇｅｔ

ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅ　ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ａ１

在协同优化策略中，相容性约束的收敛情况
是衡量优化过程是否收敛的重要指标．图９展示
的是该优化过程中系统层相容性约束Ｊ＊１ ，Ｊ＊２ 的
收敛情况，图中Ｊ１ 代表Ｊ＊１ ，Ｊ２ 代表Ｊ＊２ ．由于

Ｊ＊１ 和Ｊ＊２ 的最高值差别较大，所以采用了两个纵
坐标轴．从图９中可以看出：内循环的ＣＯ主系统
层经历了８次的收敛阶段，这表明整个优化过程
构造和更新了共８次的优化目标和约束的近似函
数．由于在第ｉ＋１次构造的ＣＯ系统使用的是第

ｉ次优化的最优值，所以第ｉ＋１次优化过程计算
的Ｊ＊１ 和Ｊ＊２ 明显要好于前一次的优化（第ｉ＋１次

Ｊ＊１ 和Ｊ＊２ 的初始值要小得多），收敛也更快．但
是，由于高精度数值分析对数据库的每个数值响

图９　系统层相容性约束Ｊ＊１ ，Ｊ＊２ 的收敛情况

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ　Ｊ＊１ ，Ｊ＊２ ｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ　ｌａｙｅｒ

应进行了修正，近似函数还是有较大的改变（见图

８），所以，该优化策略需要较多的内部循环，也即
需要调用较多的高精度数值分析．这也是导致该

优化策略在优化过程中需要调用更多高精度数值

分析的重要原因．

４　结　论

在协同优化框架基础上，提出了涡轮叶片多
重精度多学科优化设计策略．引入包括流固紧密
耦合分析、流固热松散耦合分析和近似方程在内
的涡轮叶片设计多种精度模型，结合两点式标度
函数和优化过程阶段性收敛后更新的方法，改进
可变复杂度建模方法处理多重精度模型的能力，
解决了涡轮带冠叶片多学科优化设计精度和效率

的问题．改进的ＶＣＭ能够管理涡轮叶片设计的３
种精度模型，响应面近似方程和标度函数同步更
新的方式避免了传统间隔法更新的不合理性，两
点式标度函数避免了有限差分法计算１阶导数的
难度并能充分应用每次高精度分析的数值结果．
该优化策略考虑了学科紧密耦合的效应，仅调用

９次高精度分析就可以确保优化结果精度．
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