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要!采用正问题方法"将叶型几何参数化'叶型性能分析程序与遗传算法相结合"对某传统可控扩散

叶型&

J$R

$进行叶型损失和攻角范围的综合性能优化设计%结果表明!优化叶型与原叶型具有相近的设计

点损失"而其攻角范围由原来的
%%k

增大至
%!K.k

"其中负攻角范围增大了近
DK.k

%另外"优化叶型的损失随

攻角变化也更为平缓"意味着可以在更为宽广的攻角范围内保持稳定的性能%分析表明!吸力面速度峰值位

置由原叶型
D)L

弦长处前移至
-)L

弦长处"增加了减速区的长度"使减速更为平缓"是正攻角裕度增大的主

要原因%负攻角裕度增加有两方面原因"优化叶型喉道面积增大且喉道位置与设计点吸力峰值位置错开"具

有较大的堵塞裕度#压力面前部区域速度较为平缓"甚至略微加速"直至
E)L

弦长后才开始减速扩压"避免了

因压力面前缘处的较大速度尖峰以及随后的持续扩压导致附面层的过早分离%
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世纪
!)

年代"随着计算机系统的发展"人

们开始借助数值手段"利用反问题方法设计超临

界翼型%

b>:A

(

%

)最早公开发表文献将这种方法

应用于超临界可控扩散叶型&

J$R

$叶栅设计%

J$R

的设计目标是最大化叶片负荷"以减小

叶片数目"同时保证较小的叶型损失%其中"给定

合理的叶片表面速度分布&或压力分布$"控制边

界层的发展"是
J$R

设计的关键%

18:+8B>:C

(

-IE

)

通过压升与湍流边界层分离的经验关联"发展了

一种具有最大扩压能力的速度分布形式"称为

-

18:+8B>:C

分布."其特点是利用湍流附面层在扩

压前期抗分离能力强的优势"先快速地减速扩压"

随后减速梯度再逐渐变缓%设计者根据给定的转

捩起始位置及进出口扩压比"即可利用-

18:+8B>:C

分布.确定吸力面的速度分布%

3>88A7:

发现吸力

面速度峰值位置位于
E)L

弦长附近时"压气机叶

片具有最大的环量(

D

)

%多数
J$R

正是利用这一

特性"使吸力面前部持续加速至
E)L

弦长附近"

以使附面层维持层流状态"并在速度峰值之后转

捩"随后进入-

18:+8B>:C

分布.减速扩压过程%这

样"就能实现叶型在设计状态下同时满足负荷大'

损失小的设计要求%由于
J$R

优异的性能"其

应用范围不断扩大"从最早应用于超临界叶型和

高亚声叶型逐步扩展应用于低亚声叶型"从航空

发动机推广应用于地面燃气轮机%普惠公司的军

用发动机
3%%F

及多款商用发动机&如
GUD)))

系列'

GU&)))

等$的高压压气机均采用了在

J$R

基础上开发的定制叶型(

.

)

%西门子公司的

地面燃机%

ER

系列压气机也采用了
J$R

(

&

)

%

J$R

的应用"使得压气机的性能大幅提升%例如"

$9A]7:

等(

!

)用
J$R

技术重新设计了原本采用

VRJR&.

叶型的单级跨声压气机静叶%在保持性

能基本没有变化的情况下"将静叶叶片数由原来

&)

片减少至
E%

片"最大扩散因子达到
)K..

%

近年来"人们并不满足于传统
J$R

"尝试在其

基础上开发性能更为优良的叶型%例如"

1=Q:7427:

等(

(

)对重型燃机高雷诺数叶型的实验研究表明"

地面燃机的叶型前部几乎不存在层流附面层"无

法满足传统
J$R

在前缘加速区内维持层流附面

层的设计要求%

bu<<7:

等(

F

)及
bu@87:@

等(

%)

)将

高雷诺数的影响考虑到叶型设计中"开发了一种

性能优于传统
J$R

的叶型系列%文献(

%%

)针对

重型燃气轮机高雷诺数影响"利用传统参数化造

型方式"发展了前转捩叶型"并总结了其设计规

律%而
1>A+C+

等(

%-

)对应用于低雷诺数的
J$R

进行优化"得出了载荷明显前移"裕度更宽的叶

型"

1=Q:7427:

等(

%E

)通过实验验证了设计结果%上

述文献主要侧重于雷诺数&或转捩位置$超出传统

J$R

设计范围时"叶型的改进设计%

对于航空发动机压气机或地面燃气轮机"不

仅要求压气机具有较高的设计点性能"还希望压

气机在宽广的工况变化范围内高效运行%而传统

J$R

的设计初衷"是使设计点负荷最大化和损失

最小化"对非设计性能缺乏考虑%若综合考虑非

设计点性能"在航空发动机压气机较典型的雷诺

数范围内"如何改进设计"提升传统
J$R

的潜

力"本文主要针对这一问题进行探讨%采用正问

题的方法"对传统的
J$R

进行综合性能优化"并

分析叶型性能提升的原因"从而总结速度分布的

变化趋势"探讨
J$R

的改进方向%

<

!

叶型优化设计方法

<B<

!

正问题优化设计

叶型的设计方法分为反问题方法和正问题迭

代法两种%其中反问题方法是给定叶型表面速度

分布&或压力分布$"通过计算得到叶型%这种方

法很适于优化叶型形状"但对设计者要求较高"并

且优化叶片的径向光滑性和强度难于保证(

.

)

%

基于正问题的优化方法最早应用于翼型设计

领域(

%DI%&

)

%目前"基于三维
V+;47:I18>]7@

&

VI1

$

方程求解器的气动数值最优化已经被广泛应用于

压气机的优化设计中"遗传算法'梯度法等多种优

E&!%

JA
SP
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化算法被应用于加速优化的速度%正问题叶型优

化对设计者经验依赖少"且具有较大的灵活性%

通过限定优化变量的变化范围能有效地约束叶型

几何"而给定合适的优化目标"可以优化设计点和

非设计点叶型性能%基于上述优点"本文采用了

正问题优化方法%

<B>

!

优化算法

本文优化研究所选用的优化算法为具有全局

寻优能力的遗传算法%其优化机理是从随机生成

的初始种群出发"通过对种群中的个体进行选择'

交叉'变异等遗传操作"经过多代进化"最终逼近

最优解%遗传算法是基于达尔文的-适者生存'优

胜劣汰.的自然进化规律"通过模拟生物的进化过

程演化而来的%遗传算法于
-)

世纪
&)

年代末期

由
Y><<+AC

等(

%!

)发展起来"经
W><C27:

5

(

%(

)和
$7

T>A

5

等(

%F

)的改进而趋成熟%

遗传算法中"同一代种群中的个体之间没有

任何联系"不同个体目标函数的计算是互相独立

的"即完全不需要在彼此之间进行消息传递%因

此"遗传算法非常适合进行并行计算"而且并行效

率很高%利用遗传算法这一优点"本文基于目前

常用的消息传递界面&

#G/

$并行编程环境开发了

并行程序"使优化速度大幅提高%

<B!

!

叶型几何参数化

本文叶型几何采用吸力面'压力面分别控制

的方式"以更为直接地控制叶型表面速度分布%

吸力面采用两段
E

次样条"压力面前段为
E

次样

图
%

!

叶型几何及控制参数

34

5

6%

!

R4:B4<7

5

7>*78:

N

+AC=>A8:><

?

+:+*787:@

条"后段为
D

次样条%图
%

所示为叶型几何的主

要控制参数%通过前缘半径
!

<7

"进口几何角
-

%

"

进口楔角&吸力面或压力面前缘切线与进口几何

角之间的夹角$

#-

%

"即可确定吸力面进口点
%

%

的位置和斜率"中间控制点
%

-

点坐标是设计中需

要给定的自由变量"通过出口几何角
-

-

"出口楔

角&吸力面或压力面尾缘切线与出口几何角之间

的夹角$

#-

-

"尾缘厚度
B

87

"可确定吸力面出口点

&

%

E

$的位置和斜率"这样吸力面型线即可确定%

压力面进'出口位置&

Y

%

"

Y

E

$和斜率的确定方式

与吸力面相似"压力面中间控制点&

Y

-

$坐标由最

大厚度和最大厚度位置确定%这种参数化方式可

使吸力面具有较大的自由度"同时也能兼顾叶型

的厚度分布的%

<BC

!

叶片到叶片流场分析方法

本文叶片到叶片流场分析采用了在叶轮机械

叶型性能分析中广泛使用的
#/1S1

&

*9<84

?

<7

2<+C74A87:+=84A

5

@8:7+*8927S9<7:@><;7:

$程序%

该程序由
W4<7@

(

-)

)和
$:7<+

(

-%

)开发"采用了无黏

流+附面层耦合求解方法"将流动分为无黏主流和

附面层两个区域"定常'无黏的主流区流动通过欧

拉方程求解"叶片表面和尾迹区的附面层通过附

面层积分方程求解"两个区域以位移厚度为边界"

传递交互作用信息%由于采用了牛顿迭代法"具

有快速收敛的特性%

#/1S1

为准三维流动求解

器"能够通过给定流管厚度变化考虑密流比的影

响%引入了
RW1

&

R29IWQ+AA+*I1Q+P

$模型"以考

虑层流
I

湍流附面层转捩%同时"

#/1S1

可以同时

给定进口攻角和马赫数边界"便于快速求解叶型的

攻角
I

损失特性%

bu@87:@

等(

%)

)在亚声'跨声条件下

对该程序进行了校验"

+̂4A

与
J9*

?

@8

N

(

--

)将该程

序用于分析前缘形状对叶型性能的影响"上述文

献显示"

#/1S1

用于分析亚声'跨声叶栅性能"以

及分析前缘区域的细节流动具有较高的精度%

>

!

MV*

优化设计

>B<

!

基准叶型选取

本文选取了
1874A7:8

等(

-E

)设计的应用于某

压气机第
%

级叶根的
#RVWYY%I1/

叶型作为

基准叶型%该叶型为
J$R

"设计参数为!进口马

赫数
+V

%

M)K&-

"进口气流角
+

%

MD!k

"气流转角

#

+

M-)K&k

"密流比
1

M%K%

"稠度
!

M%KD!

"最大厚

度为
%%L

弦长%其工作雷诺数为
(K&'%)

.

"进口

湍流度为
%L

"处于压气机前面级较典型的工作

范围内%本文通过
#/1S1

分析了该
J$R

的设

计点马赫数分布和攻角
I

损失特性"并与文献(

-E

)

的实验结果进行了对比%图
-

为设计状态下叶片

表面等熵马赫数弦向分布&

2

+

'

为相对弦长$的对

比%可以看出"

#/1S1

计算的马赫数分布与实验

结果吻合很好"吸力面马赫数峰值的大小和位置'

扩压区的速度分布均与实验结果一致%设计者为

减小损失"选取了在吸力面前
D)L

弦长内持续加

D&!%
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期 徐全勇等!可控扩散叶型的扩稳优化

速的速度分布"以获得尽可能长的层流附面层%

实验中的墨迹显示表明气流在
.)L

弦长附近出

现了分离泡诱导的转捩"证实了设计者的意图%

在减速区内"采用了梯度逐渐变缓的-

18:+8B>:C

速度分布."以控制附面层分离%图
E

为攻角&

=

$

I

总压损失特性的对比"设计攻角附近总压损失系

数
Z

计算结果与实验结果接近"攻角大于
Dk

后计算

损失小于实验值"并且偏差开始逐渐变大%实验测

量结果显示"该叶型具有较优的性能"叶型攻角范

围约为
%%k

"设计攻角下损失为
%K(L

%

图
-

!

#/1S1

计算的叶片表面马赫数分布与实验对比

34

5

6-

!

J>*

?

+:4@>A>B#/1S1=>*

?

98+84>A+<:7@9<8+AC

7,

?

7:4*7A8+<:7@9<8>B2<+C7@9:B+=7

#+=QA9*27:C4@8:42984>A

图
E

!

#/1S1

计算的攻角
I

总压损失特性与实验的对比

34

5

6E

!

J>*

?

+:4@>A>B#/1S1=>*

?

98+84>A+<:7@9<8+AC

7,

?

7:4*7A8+<:7@9<8>B4A=4C7A=7I8>8+<

?

:7@@9:7

<>@@=Q+:+=87:4@84=

>B>

!

设计变量

本文叶型设计中的优化变量为进口几何角

-

%

"进口楔角
#-

%

"出口几何角
-

-

"出口楔角
#-

-

"

最大厚度位置
B

=

和安装角
+

@8

"吸力面中间点
%

-

的坐标"共
!

个参数%在优化过程中"维持叶型弦

长'稠度'最大厚度以及前'尾缘半径不变%限制

#-

-

大于原始叶型"以免叶片尾缘过薄#限制最大

厚度位置大于
-)L

弦长"避免前缘过钝%

>B!

!

优化目标

优化目标的选取参考了文献(

%%

)的方法"除

了考虑设计点和非设计点的叶型损失"还将叶型

攻角范围纳入优化目标"以优化叶型的稳定工作

范围%叶型攻角范围通过进口气流角的变化范围

#

+

%

反映&见图
D

$"正攻角范围
#

+

@8

用于衡量叶型

的失速裕度"其中堵塞和失速边界点位置定于损

失系数为
-

倍最小损失系数处%优化目标中损失

的衡量包括设计点的损失系数
Z

C

及整个叶型攻角

范围中间
()L

工作区域的损失平均值
Z

()

"以保证

压气机在设计和非设计工况下均保持较高效率%

图
D

!

目标函数相关量

34

5

6D

!

J>::7<+84;7

O

9+A848

N

>2

e

7=84;7B9A=84>AC7B4A484>A

通常还希望出口气流角与设计目标接近"以

满足叶排间匹配的要求%当设计点出口气流角

+

-C

与设计值
+

-C

"

:7B

的偏差小于设计气流转角
+

:7B

的

-L

时"将出口气流角作为目标函数的一部分计入

优化目标内"而大于
-L

时"则认为该结果不满足

设计要求"给予较大的惩罚值
L

?

%

构造综合衡量叶型性能的优化目标函数如下!

I

"%

%

Z

C

Z

C

"

:7B

:%

-

#

+

%

"

:7B

#

+

%

:%

E

#

+

@8

"

:7B

#

+

@8

:

%

D

Z

()

Z

()

"

:7B

:%

.

[

+

-+

8

+

-C

"

:7B

[

(

+

:7B

:

LC

使目标函数
I

的值最小即为优化目标%权

重系数
V

%

"

V

-

"0"

V

.

可以根据优化的侧重点进行

调整%本文的权重系数根据多个优化算例确定"

侧重于优选工作范围宽广的叶型"同时也能兼顾

其余各项优化子目标%

!

!

优化结果分析

图
.

为优化叶型与原叶型的对比"优化叶型的

吸力面前部曲率较大"后部更为平缓"而压力面则

.&!%
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图
.

!

优化前后叶型对比

34

5

6.

!

J>*

?

>:4@>A>B27B>:7+AC+B87:>

?

84*4Z+84>A+4:B>4<

相反"优化叶型前部弯曲较平缓"后部曲率较大%

图
&

为设计点叶型表面等熵马赫数分布的对

比"优化叶型与原叶型吸力面扩压区的速度均为

先陡后缓的-

18:+8B>:C

分布.形式"且马赫数峰值

数值相当"但峰值位置由原叶型的
D)L

弦长附近

前移至
-)L

弦长处%由于载荷前移"吸力面减速

区更长"优化叶型的扩压更为平缓"附面层抗分离

能力增强%

bu<<7:

等(

F

)的研究显示"在雷诺数高

达
-K.'%)

& 时"由于转捩位置前移"速度峰值的

位置将进一步前移至
%)L

弦长以内%从攻角
I

损

失特性对比&图
!

$可以看出"叶型优化前后"优化

叶型的攻角范围却大为增加"由原来的
%%k

增大至

%!K.k

"其中负攻角范围增大了近
DK.k

%负攻角裕

度增大对于非设计转速下提高压气机前后级的匹

配"拓宽工作裕度是极有好处的%另外"优化叶型

的损失随攻角变化也更为平缓"意味着可以在更为

宽广的攻角范围内保持稳定的性能%两者设计点

损失相近"进一步分析发现"虽然原叶型吸力面保

持了较长的层流区"减小了损失"但其压力面转捩

较为靠前"而优化叶型由于在压力面前
E)L

弦长

为加速区"保持了层流状态"损失比原叶型低%

为进一步分析优化叶型相对原基准叶型性能

改善的原因"选取
g.k

及
h.k

攻角&在攻角
I

损失特

性中的位置见图
!

$下"基准叶型吸力面的减速起

图
&

!

设计点叶型表面等熵马赫数分布对比

34

5

6&

!

/@7A8:>

?

4=#+=QA9*27:C4@8:42984>A+8

C7@4

5

A

?

>4A8+4:B>4<@9:B+=7

图
!

!

攻角
I

总压损失特性对比

34

5

6!

!

J>*

?

+:4@>A>B4A=4C7A=7I8>8+<

?

:7@@9:7

<>@@=Q+:+=87:4@84=

始点前移至紧邻前缘的区域"而优化后的叶型吸

力面马赫数分布相对设计点变化很小"只是吸力

峰值的位置略微前移&见图
(

$%从吸力面形状因

子的分布可以看出"基准叶型的转捩起始点&形状

因子突降处$由设计点的
.)L

弦长附近前移至

-)L

弦长之前%由于紧邻转捩位置的减速梯度较

小"而在
D)L

弦长处开始进入梯度较大的扩压"

未充分利用新转捩的湍流附面层抗分离能力强的

优势"因此形状因子
W

增加较快%在尾缘区域形

图
(

!

g.k

攻角叶型表面参数分布

34

5

6(

!

G+:+*787:C4@8:42984>A>B+4:B>4<@9:B+=7

+8g.k4A=4C7A=7
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状因子达到
-K!

"而分离时的形状因子一般在

-K.

!

EK)

之间"可知此时已接近分离状态%而优

化叶型吸力面转捩起始点位于约
--L

弦长处"转

捩后随即进入先陡后缓的减速扩压"其吸力面尾缘

形状因子小于
-K)

"距附面层分离仍有一定裕度%

在较大负攻角下"叶片喉道处首先出现堵塞"

喉道截面之后将会产生激波"导致损失增大%图

F

为
h.k

攻角时叶型表面马赫数分布的对比"原

叶型在
D)L

弦长后已经出现较明显的超声区"而

优化叶型吸力峰值处的马赫数约为
)KF

"仍处于

亚声范围%

图
F

!

h.k

攻角叶型表面马赫数分布

34

5

6F

!

#+=QA9*27:C4@8:42984>A>B+4:B>4<@9:B+=7

+8h.k4A=4C7A=7

图
%)

!

#/1S1

预测的近堵塞边界处的马赫数等值线

34

5

6%)

!

#+=QA9*27:=>A8>9:

?

:7C4=87C2

N

#/1S1

A7+:=Q>]72>9AC+:

N

图
%)

为
#/1S1

计算的近堵塞边界&图
!

攻

角
I

损失特性最左侧点$处"两者的马赫数云图对

比%原叶型吸力面在较强的激波后"产生了附面

层分离%而优化叶型吸力面无明显分离"反而压

力面的附面层增长更为明显%图中示出了喉道位

置"两者喉道在吸力面均位于
D)L

弦长处"与基

准叶型速度峰值位置恰好重合"从而导致基准叶

型堵塞裕度较小%优化叶型吸力面挠度小"具有

较大的喉道面积"其吸力面并未产生因堵塞而导

致的强激波%优化叶型设计马赫数下堵塞裕度增

加的同时"临界马赫数也略微提高&图
%%

$%优化

叶型在大的负攻角下损失增大的主要诱因可能是

压力面前缘处的较大速度尖峰以及随后的持续扩

压导致的附面层过早分离%文献(

%%

)中"优化叶

型
$

负攻角裕度也出现大幅改善"通过对比可以

发现"其设计点压力面的速度分布与本文的优化

叶型有相似之处"即前部区域较为平缓"甚至略微

加速"直至
E)L

弦长后才开始以接近-

18:+8B>:C

分布.的形式减速扩压%因此"提高负攻角裕度"

一方面要控制喉道面积"使叶型具有较大的堵塞

裕度%另一方面"压力面的速度分布也需要进行精

心的定制"而传统
J$R

主要侧重于吸力面速度分

布的定制"对压力面速度分布的设计重视不足"认

为压力面逆压梯度不大"速度分布尽量平缓即可%

图
%%

!

马赫数
I

总压损失特性对比

34

5

6%%

!

J>*

?

:4@>A>B#+=QA9*27:I8>8+<

?

:7@@9:7

<>@@=Q+:+=87:4@84=

C

!

结
!

论

传统
J$R

的设计目标是使设计点负荷最大

化和损失最小化"而对非设计工况性能尤其是稳

定工作范围缺乏考虑%本文采用正问题的方法"

将叶型几何参数化'叶型性能分析程序与遗传算

法相结合"对某传统
J$R

进行综合考虑损失及攻

角范围的优化设计"优化后叶型在保持设计点损失

相当的情况下"大幅增加了叶型的攻角范围%通过

原
J$R

与优化叶型的对比分析"得出以下结论!

%

$

J$R

为了增大负荷"减小损失"在吸力面

前部持续加速直至
E)L

弦长"甚至更为靠后的位

置"这在一定程度上增加了减速区附面层分离的

风险"牺牲了正攻角裕度%在与本文所研究的雷

诺数相当的情况下"将吸力峰值位置前移至
-)L

弦长附近"可使吸力面扩压更为平缓"从而增大正

攻角范围%当雷诺数增大时"吸力峰值的位置应

进一步前移%

!&!%
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$提高负攻角裕度首先应合理控制喉道面积

大小及位置"使叶型具有较大的堵塞裕度%另外"

压力面的速度分布也需进行精心定制"压力面速度

在前部区域应较为平缓"甚至略微加速"直至
E)L

弦长附近开始减速扩压"避免因前缘处的较大速度

尖峰以及随后的持续扩压导致附面层过早分离%

E

$吸力面和压力面的减速区内"均应采用近

似于-

18:+8B>:C

分布.的梯度逐渐趋缓的速度分

布形式"以充分利用湍流附面层在初始减速时承

受逆压能力强的特点"延迟附面层的分离%
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7:FFIŴ IF&

"

%FFF6

(

%%

)

!

阙晓斌"蒋洪德
6

重型燃气轮机压气机高雷诺数前转捩叶

型设计(

T

)

6

航空动力学报"

-)%E

"

-(

&

%)

$!

-E)FI-E%.6

f[S 4̀+>24A

"

T/RVW Y>A

5

C76$7@4

5

A>BQ4

5

Q_7

N

A><C@

A9*27:=>*

?

:7@@>:+4:B>4<P48Q7+:<

N

8:+A@484>AB>:Q7+;

N

I

C98

N5

+@89:24A7

(

T

)

6T>9:A+<>BR7:>@

?

+=7G>P7:

"

-)%E

"

-(

&

%)

$!

-E)FI-E%.6

&

4AJQ4A7@7

$

(

%-

)

!

1HVH$R ^

"

\R#RW[JY/\

"

R_/#R ^

"

78+<6RCI

;+A=7CQ4

5

Q89:A4A

5

=>*

?

:7@@>:+4:B>4<@B>:<>P_7

N

A><C@

A9*27:=>AC484>A

!

G+:8%C7@4

5

A+AC>

?

84*4Z+84>A

(

_

)

6

R1#SG+

?
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