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摘　　　要：为了得到更加适合压气机静叶的叶型以降低气动损失，提取了静叶中径处的叶型，通过平面叶

栅实验获得了原叶型的损失特性，发现原叶型气动损失较高，需要通过合理匹配设计参数来降低损失。为此，

搭建数值优化平台在约束空间内搜寻气动损失更低的叶型，目标函数的构建综合考虑了多个冲角下的总压

损失系数以提升叶片的变工况性能。优化结果显示：目标函数值降低了约９％，进一步实验研究发现，在实验

涉及的整个马赫数和冲角范围内优化叶型比原叶型具有更低的总压损失系数，设计工况总压损失系数较原

型叶型下降了３１．３％，提升了叶型在正冲角边界附近的抗失速能力，设计进口马赫数正４°冲角下气流折转角

增加１°。通过对实验结果的深入分析，解释了叶型性能提升的机理，对工作在相似环境的叶型设计及多目标

优化方向给出了建议。
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　　叶轮机械设计中的一项重要课题就是降低损

失，提高效率。作为压气机设计的基础，叶型设计

始终受到广泛的关注。Ｋｏｃｈ等人
［１］和Ｄｅｎｔｏｎ

［２］

分别在１９７６年与１９９３年给出和发展了叶型损失

的定义，为叶型损失研究奠定了基础。从标准叶

型系列［３４］到可控扩散叶型［５８］（ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｄｉｆｆｕ

ｓｉｏｎａｉｒｆｏｉｌ，ＣＤＡ）的跨越展现出了叶型设计对压

气机性能的巨大影响。

从Ｓａｎｇｅｒ
［９］将数值“最优化”理论引入到了

ＣＤＡ的设计中开始，计算机代替人脑执行叶型的

择优过程，在提高设计速度的同时也使得叶型设

计更加系统化和标准化。叶轮机械设计理念开始

进入“设计＋优化”（ｄｅｓｉｇｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ）的

新阶段。国内外学者在叶型优化设计方面做了很

多有意义的工作。Ｓｏｎｏｄａ、Ｓｃｈｒｅｉｂｅｒ等人
［１０１１］针

对低雷诺数环境设计并优化了具有ＣＤＡ的压气

机出口导叶，实验结果显示叶型优化后设计冲角

下总压损失约减小了６０％，同时拓宽了可用冲角

范围２°～３°。Ｋｏｌｌｅｒ等人
［１２］针对高雷诺数环境，

对４种高亚声速ＣＤＡ进行重新设计，进一步有效

提高了叶型气动性能。姜斌等人［１３］对某高亚声

速进口的ＣＤＡ进行了数值优化，结果显示优化

后叶型设计点总压损失下降了２．０６％，可用冲角

范围拓宽了６．４１％。Ｂｒｉａｓｃｏ等人
［１４］采用遗传算

法对ＵＫＳ３１静叶５０％叶高截面叶型进行了多

工况气动优化，使得在设计工况的叶型损失降低，

同时拓宽了可用冲角范围。Ｓａｆａｒｉ等人
［１５］对压气

机动叶叶型进行了气动优化，结果使得设计点总

压损失降低了０．４％，冲角范围增加了２°。周正

贵等人［１６］综合运用并行遗传算法、基于修改量的

参数化等方法开发出了兼顾非设计点性能的二维

平面叶型和任意回转面叶型自动优化软件，并成

功应用于超声速和高亚声速叶栅的优化设计过程

中，取得了理想的效果。徐全勇等人［１７］对某传统

ＣＤＡ进行叶型损失和冲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，而其攻角范围增加了６．５°。成金鑫等

人［１８］对Ｓｔａｇｅ３５的动叶和静叶叶中截面进行攻

角特性的多目标优化，数值结果显示：优化显著降

低了动、静叶叶中截面基元叶栅的总压损失系数，

并使其攻角适应性范围分别拓宽了５°和３°。在

此期间，叶型优化设计过程中所考虑的因素也逐

渐增加，从单工况性能到变工况综合性能［１０，１６］，

使得针对特定应用环境对叶型进行优化设计成为

可能。

以往对叶型的气动性能优化研究中，虽然同

时关注了设计点与非设计点的性能，即减小设计

冲角下的气动损失和拓宽可用冲角范围［１２，１７］，但

没有将此与叶型的工作环境（进口条件的变化范

围）关联起来，而针对具有特定工作环境的叶型，

超出工作环境的性能提升意义是不大的。本文所

涉及的内容作为压气机静叶性能提升研究的一部

分，以某单级跨声速压气机静叶中径处叶型为研

究对象，搭建了包含叶型提取、叶型参数化、实验

设计、代理模型、遗传算法寻优的综合叶型优化平

台。综合考虑静叶变工况时中径叶型的进口条件

变化范围、叶型可用冲角范围、设计冲角下叶型的

损失，构建了目标函数对叶型进行优化，并对优化

结果进行实验验证。

１　数值及实验方法

１１　数值方法及校准

本文采用 ＡＮＳＹＳＣＦＸ软件包完成平面叶

栅内部三维流场的数值计算工作。计算域选为半

叶高，采用 ＡｕｔｏＧｒｉｄ５生成高质量结构化网格，

壁面犢＋
＜３，网格数约为５０万，湍流模型采用

犽ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）。进口给定总

压、总温，出口为大气压，壁面条件为绝热无滑移

壁面。图１为无叶栅时风洞出口（叶栅进口位置）

的总压分布规律，计算过程中进口总压分布也按

此规律给定。图中横坐标珚狆ｔ为归一化总压，由径

１１５
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向各位置处的总压除以进口主流范围内的总压得

到；纵坐标珔犺为归一化叶高，鉴于进口条件的对称

性图中只给出了半叶高范围内的总压分布规律。

在此说明，本文中变量上标“－”表示对变量进行

归一化处理以后的值。

图１　归一化总压沿径向分布

Ｆｉｇ．１　Ｓｐａｎｗｉｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｎｏｒｍａｌｉｚｅｄ

ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

由于本文优化过程中涉及到的叶型气动参数

只有总压损失系数，因此只对叶型的气动损失进

行了校核。图２给出了原叶型在设计进口马赫

数、不同冲角下总压损失系数的实验和数值结果。

图中ｅｘｐ．表示实验结果，ｓｉｍ．表示数值计算结

果。横坐标犻表示冲角，纵坐标ω为总压损失系

数，其计算关系式为ω＝
狆ｔ，ｉｎ－狆ｔ，ｏｕｔ

狆ｔ，ｉｎ－狆ｓ，ｉｎ
，角标ｉｎ表示

叶栅进口测量截面，ｏｕｔ表示叶栅出口测量截面，

狆ｔ为总压，狆ｓ为静压。可以看到数值结果较好地

分布在实验结果的趋势线附近，可以认为所采用

的数值计算方法是可靠的。

图３　叶栅气动和几何参数

Ｆｉｇ．３　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｇｅｏｍｅｔｒｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃａｓｃａｄｅ

图２　设计进口马赫数下原叶型冲角特性

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌ

ｐｒｏｆｉｌｅａｔｄｅｓｉｇｎｉｎｌｅｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

１２　实验方法

叶栅设计参数见表１，其具体物理含义在图３

中给出，其中犫为叶型弦长，狋为节距，稠度τ＝

犫
狋
，γ为安装角，β１ｋ为几何进气角，β２ｋ为几何出气

角，θ为叶型折转角，δ为落后角，犳ｍａｘ为叶型最大

挠度，犪为最大挠度距前缘点的长度，犮ｍａｘ为叶型

最大厚度，犲为最大厚度距前缘点的长度。

表１　叶栅设计参数

犜犪犫犾犲１　犆犪狊犮犪犱犲犱犲狊犻犵狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

犫／ｍｍ 犺／ｍｍ τ γ／（°） β１ｋ／（°） β２ｋ／（°）

４０ １００ １．３７ ２２．７ ４６．３ １１．１

　　本文的实验研究工作在大连海事大学船用小

型燃气轮机技术重点实验室的跨声速平面叶栅实

验台上进行，风洞结构参数及相关测量方法见文

献［１９］。测量过程中冲角测量范围至少需要涵盖

２倍最小损失的冲角范围，冲角变化间隔根据情

况适时调整。进口马赫数范围借鉴文献［２０］定在

２１５
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０．５～０．８之间，间隔为０．１，另外，设计进口马赫

数为０．７３２。气动参数测量结果的平均值采用质

量流量加权平均方法计算。

１３　优化体系建立

本文所建立的优化平台包含数值计算与实验

模块、叶型参数化模块、数据库建立模块和代理模

型建立与全局寻优模块４大部分，如图４所示。

数值计算与实验模块为优化体系提供经过实验校

核的数值计算软件，为数据库的建立过程提供原

始数据。另外，通过实验部分获得原叶型和最终

优化叶型的相关气动性能。叶型参数化模块负责

叶型提取、坐标系转换、中弧线和厚度分布变化规

律的双三次多项式拟合等工作。数据库建立模块

通过实验设计（ｄｅｓｉｇｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，ＤｏＥ）在设

计空间内选择代表点，调用叶型参数化模块生成

相应叶型，调用数值计算与实验模块进行流场计

算并提取目标参数。本文采用均匀实验设计，共

在设计空间内选取４０个代表点。代理模型建立

与全局寻优模块包含目标函数的构造、代理模型

的建立和训练、遗传算法的全局寻优。本文代理

模型为径向基函数神经网络。其中，全局寻优是

一个反复迭代的过程，图５给出了优化迭代的

流程。

图４　优化平台工作流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｂｌａｄｅｐｒｏｆｉｌｅ

ｏｐｔｉｍｕｍｄｅｓｉｇｎｐｌａｔｆｏｒｍ

目标函数的构造合理与否对于数值优化的结

果至关重要。如前所述，本文在构造目标函数时

考虑了叶型进口条件的变化范围。发现原叶型在

设计点的冲角为－２°，进口马赫数为０．７３２，在文

献［２０］所涉及的变工况范围中，冲角最大约为

４°，进口马赫数约为０．８。为同时考虑到叶型多

个冲角下气动性能的提升，目标函数犉 为３个

（分别涵盖设计冲角、正冲角和负冲角）不同冲角

下叶型总压损失系数与各自权重系数的乘积之

和，表示为：犉＝α１ω犻＝－４＋α２ω犻＝０＋α３ω犻＝４，其中

图５　优化流程图

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

α１、α２、α３ 为权重系数，并且α１＋α２＋α３＝１，本文

取值分别为α１＝０．４，α２＝０．４，α３＝０．２。

本次优化在设计进口马赫数下进行，不希望

叶型的几何进气角、几何出气角发生变化，并且不

涉及前、尾缘造型对叶型性能的影响，因此优化变

量选为：最大挠度、最大挠度位置、最大厚度、最大

厚度位置、节距共５个参数，其取值范围在表２中

给出。

表２　优化参数取值

犜犪犫犾犲２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狏犪犾狌犲狊犳狅狉狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

参数 数值

犲／犫 ０．４ ０．４５ ０．５ ０．５５ ０．６

犮ｍａｘ／犮ｍａｘ，ｏｒｉ ０．８ ０．９ １．０ １．１ １．２

犪／犫 ０．４ ０．４５ ０．５ ０．５５ ０．６

犳ｍａｘ／犳ｍａｘ，ｏｒｉ ０．８ ０．９ １．０ １．１ １．２

狋／狋ｏｒｉ ０．６ ０．８ １．０ １．２ １．４

２　结果与分析

２１　优化结果

图６给出了优化前后目标函数的变化情况，

优化后目标函数下降了９％。图例中的Ｏｒｉ．表示

原叶型，Ｏｐｔ．表示优化后的叶型。

图７给出了优化前后叶型中弧线和厚度分布

规律的改变，可以看出优化后叶型的最大厚度和

最大挠度均有减小，并且相对弦向位置均有前移。

另外，节距没有发生变化。

设计参数的变化会引起叶型发生改变，影响

叶型流道面积变化规律，最终会作用到流道内部

气流引起流动形式的变化。图８给出了归一化流

３１５
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图６　归一化目标函数

Ｆｉｇ．６　Ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

图７　中弧线和厚度分布规律

Ｆｉｇ．７　Ｃａｍｂｅｒｌｉｎｅａｎｄｔｈｉｃｋｎｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

道宽度珚犅沿弦向的变化规律，可以看到前半弦长

范围内优化叶型流道面积略微增大，后半弦长范

围内优化叶型流道面积略微减小，流道扩张比例

从１．２５变化到了１．２１。流道扩张程度的下降会

使得叶型进出口的静压升减小，降低气流的减速

扩压程度，从而减缓附面层的发展。

２２　损失特性

将叶型可用冲角范围［１２］与叶型所在工作环

境的进口气流条件变化范围取交集，并定义为实

际可用冲角范围。图９（ａ）给出了原叶型和优化

叶型在设计进口马赫数下冲角特性的实验结果，

可以发现，在各自可用冲角范围内优化叶型的总

压损失均有明显下降，在设计冲角下叶型总压损

失系数下降了３１．３％，并且优化后实际可用冲角

范围向负冲角方向拓宽了０．６°。图９（ｂ）给出了

静压升π 随气流折转角 Δ犻的变化，其中π＝

狆ｓ＿ｌｏｃａｌ／狆ｓ＿ｉｎ，Δ犻＝犻＋β１ｋ－β２ｋ＋δ，角标ｌｏｃａｌ表示出

口测量截面上某一具体位置。可以发现优化叶型

图８　流道宽度对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｐａｓｓａｇｅｗｉｄｔｈ

图９　原叶型与优化叶型气动性能对比

Ｆｉｇ．９　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｏｒｉｇｉｎａｌａｎｄ

ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｂｌａｄｅｐｒｏｆｉｌｅｓ

在相同的气流折转角下所达到的静压升略有下

降，在设计冲角下静压升大约下降了０．０１。这降

低了流道内轴向逆压梯度，减缓了附面层的发展，

使叶型能够在较小损失下实现相同角度的气流

４１５
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折转。

结合上面对于实际可用冲角范围的分析，下

面以叶型在设计进口马赫数，－２°（设计冲角）、

－６°（近左失速边界）、４°（右失速边界）３个冲角为

例，分析叶型优化前后叶型负荷的变化。６个开

孔位置分别位于１７％、３０％、４４％、５７％、７１％和

８４％弦长位置处。

叶片表面静压系数的变化规律反映了气流的

流动状态。图１０中给出了３个冲角下两叶型的

静压系数犆ｐｓ和叶片吸力面、压力面表面静压系数

差 Δ犆ｐｓ沿弦向分布，其中 犆ｐｓ＝
狆ｓ＿ｌｏｃａｌ－狆ｓ＿ｉｎ

狆ｔ＿ｉｎ－狆ｓ＿ｉｎ
，

Δ犆ｐｓ＝犆ｐｓ＿ｐｒｅ－犆ｐｓ＿ｓｕｃ，角标ｐｒｅ表示压力面侧，ｓｕｃ

表示吸力面侧。可以看到吸力面（ＳＳ）与压力面

（ＰＳ）的静压系数在优化前后均存在不同程度的

下降，压力面从前至后基本成均匀下降趋势，吸力

面在接近前缘处静压系数下降最为明显，１７％～

５７％弦长附近静压系数下降程度逐渐减小，５７％

弦长至尾缘又小幅增大。从气流流动的角度，原

叶型压力面气流缓慢减速扩压，吸力面１７％～

４４％弦长范围内存在一段加速区４４％～８４％弦

长范围内减速扩压。从变化率的角度来看，优化

后叶型吸力面中后段（４４％～８４％弦长范围）气流

的扩压程度比原型略低。这些方面的因素均会使

优化叶型中后段弦长范围内的附面层增长缓慢，

延缓分离降低损失。

图１０中蓝色曲线给出了压力面、吸力面静压

系数之差，这可以反映不同弦长位置处叶片负荷

的大小。可以看出，与原叶型相比，１７％～３０％弦

长范围内负荷增加，３０％～８４％弦长范围内负荷

减小。原叶型为中部加载叶型，优化叶型为前部

加载叶型。并且优化叶型负荷随弦长的变化较为

图１０　设计进口马赫数下叶片表面静压系数

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎ

ｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅａｔｄｅｓｉｇｎｉｎｌｅｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

单调。经过积分（仅限于１７％～８４％弦长范围

内），优化叶型在３个冲角下的叶型负荷分别为原

型的８４．１％、９１．８％和９２．３％。

２３　进口马赫数对性能的影响

为了获得叶型的变工况性能在０．５、０．６、

０．７、０．８四个非设计进口马赫数对叶型性能进行

了实验研究。图１１给出了原叶型和优化叶型的

静压升随冲角和进口马赫数（犕犪ｉｎ）变化的云图，

可以发现，静压升随着进口马赫数和冲角的增加

而增加，进口马赫数越高静压升随冲角的变化越

明显，冲角越大静压升随进口马赫数的变化越明

显。叶型的静压升并不是随着冲角的增大而单调

增加的，从图１１（ａ）中可以发现，当进口马赫数大

于０．６时，针对每一个进口马赫数叶型均存在一

个最大静压升，最大静压升所对应的冲角大约为

４°。从前面针对设计进口马赫数下叶型冲角特性

５１５
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的分析可知，当冲角继续增加时，叶型的损失超过

２倍最小损失，并且损失增长率将会显著增大，这

可能是由于叶型吸力面的气流分离迅速增大，减

小有效通流面积，从而影响到气流的扩压程度。

图１１　静压升随进口马赫数和冲角的变化

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈ

ｉｎｌｅｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅ

对比优化叶型与原叶型的静压升云图可以发

现，在实验所涉及的范围内，优化叶型的静压升均

小于原叶型但减小的幅度不大，对应工况下的优

化叶型静压升都在原叶型的９８％以上，这与前面

的分析结果也是一致的。

图１２给出了原叶型和优化叶型的气流折转

角随冲角和进口马赫数变化的云图。可以发现，

气流折转角主要受冲角的影响，在特定冲角下随

着进口马赫数的增加，气流折转角逐渐减小，这是

由于进口马赫数的升高增加了叶型负荷，吸力面

后段附面层增厚甚至有可能发生气流分离，导致

落后角增加。并且这个趋势随着进口气流向负冲

角方向移动而越发明显。对比优化叶型与原叶型

的气流折转角云图可以发现，优化叶型的气流折

转角在正冲角范围内有所增加，改善了叶型的失

速特性（在设计进口马赫数、４°冲角下，气流折转

角增加了１°）。这可能是由于叶型扩压程度的略

微下降导致吸力面气流分离减缓而带来的气流折

转增益。

图１２　气流折转角随进口马赫数和冲角的变化

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｉｒｆｌｏｗｉｎｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｖａｒｙｉｎｇ

ｗｉｔｈｉｎｌｅｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅ

图１３给出了原叶型和优化叶型的总压损失

系数随冲角和进口马赫数变化的云图。可以发

现，在特定冲角下总压损失系数随着进口马赫数

的增加而增大，这个趋势在负冲角范围内更为明

显。图中用虚线表示出了可用冲角范围，红色虚

线表示最小损失冲角的位置。另外，离散点表示

实际测得的数据，虚线是通过数据点线性化拟合

得到的。从原叶型的数据中可以看到，叶型的最

小损失冲角在－２°～－３°之间，并且随着进口马

赫数的增大有向正冲角范围移动的趋势；正可用

冲角边界在５°左右，随着进口马赫数的增加基本

不变；当进口马赫数为０．５、０．６时，负可用冲角边

界为－９．２°和－８．２°，并没有在云图上显示。负

可用冲角边界随着进口马赫数的增大逐渐靠近最

小损失冲角，导致负可用冲角范围减小。
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图１３（ｂ）给出了优化叶型的损失特性及最小

损失冲角和可用冲角边界，可以明显地看到整个

可用冲角范围内的损失明显减小。虽然进口马赫

数为０．５～０．６５时，负可用冲角范围略有减小，设

计进口马赫数附近的高进口马赫数条件下，负可

用冲角边界得到有效拓宽；正可用冲角边界为

４．３°左右，依然满足大于３．７°
［２０］的要求。

图１３　总压损失系数随进口马赫数和冲角的变化

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｉｎｌｅｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄ

ｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅ

３　结　论

本文搭建数值优化平台对压气机静叶中径叶

型进行了多目标气动性能优化，并对原型和优化

叶型进行了实验研究，深入分析了冲角和进口马

赫数变化对叶型性能的影响。基于本文的研究结

果，主要可以得到以下３个结论：

１）优化后叶型出口总压损失在整个实验涉

及的范围内均得到了显著减小，其中设计点的总

压损失系数减小为原叶型的６８．７％；拓宽了高进

口马赫数下的负可用冲角范围，设计进口马赫数

下负可用冲角范围拓宽了０．６°；改善了叶型的正

冲角边界气流折转能力，在设计进口马赫数、４°冲

角下，气流折转角增加了１°，改善了叶型的失速

特性。

２）从本次优化结果来看，前部加载叶型比中

部加载叶型更适合较高亚声速进口气流条件的叶

型设计，叶型中后段的平缓扩压区间能够有效控

制附面层的增厚，延缓气流分离。

３）叶型的气动性能优化过程中，目标函数的

构建以及权值的分布要依据具体的应用环境而

定，脱离应用环境的性能提升有可能造成事倍功

半的后果。
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