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摘　　　要：通过与德国航天局设计的超声预压缩叶型ＰＡＶ１．５试验数据比对，确定高精度超声叶栅流场

计算方法，研究表明：根据激波位置分段调整流管厚度可提高计算与试验结果的一致性。为提高超声叶栅稳

定工作裕度并保证设计点性能，建立根据目标裕度估算喘点反压方法和优化设计方法。对两个超声叶型进行

多目标优化，优化结果表明：优化叶栅可减小设计工况槽道激波入射角、减小激波及激波附面层干扰损失；气

动喉道前移、结尾正激波后移，提高叶栅耐反压能力。两个优化叶型在保持总静压比不变的前提下，稳定裕度

均达到设计目标，设计点损失也有所下降。
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　　为适应航空发动机推质比不断增高的要求，

风扇／压气机级压比不断增加。级压比提高可通

过提高载荷系数与轮缘速度两种方法实现。提高

载荷系数转静子的负荷都会提高，气动设计难度

相应提高［１］。提高轮缘速度实现级压比提高可保

持载荷系数不变，致使压气机转子叶尖或全叶高

进口相对速度超声，形成超／跨声压气机。一旦叶

片通道形成超声流动，必定会出现一道或多道激

波［２］，因此造成激波损失、激波附面层干扰损失；

高反压下激波推出叶片通道造成失速等问题［３］。

为了设计出高性能的超声叶型，人们进行了

大量流动机理研究，Ｌｅｖｉｎｅ
［４］提出超声叶栅具有

唯一进气角特性，由来流马赫数与叶栅前段型线

唯一确定叶栅进气角；德国航天局设计出进口马

赫数为１．５的超声预压缩叶型ＰＡＶ１．５以减弱

激波强度，并进行了平面叶栅试验［５６］；Ｋｕｓｔｅｒｓ

等［７］通过采用ＣＦＤ方法研究ＰＡＶ１．５叶型，总

结了来流马赫数以及流管变化对激波附面层干

扰强度的影响规律；肖敏等［８９］提出了通过用任意

多段线构造中弧线、椭圆弧构造前缘的超声叶片

造型方法，能够有效控制激波结构、降低激波损

失；Ｃｕｉ等
［１０］对预压缩超声叶型关键几何参数如

前缘小圆半径、稠度等进行了研究；邱名等［１１］提

出了利用唯一进气角特性进行超声叶型设计，可

较准确达到给定气流角和马赫数。

自动优化方法较少依赖设计人员经验、能够

实现多目标耦合设计，设计过程较为简单且容易

实现高气动性能指标，因此也被应用于超声叶型

的设计。如Ｓｏｎｏｄａ等
［１２］采用遗传算法对ＰＡＶ

１．５进行了优化设计，优化后叶型前缘发生了明

显变化，最大厚度位置向后移动，总压损失系数降

低０．０２７；Ｓｕｎ等
［１３］建立了超声叶栅激波损失模

型，以此为基础设计并优化了超声叶型Ｌ０３０６，

使总压损失系数降低了０．０２；刘龙龙等
［１４］对超声

叶栅槽道内多种激波结构进行了研究，并对某预

压缩叶型进行了自动优化设计，有效提高了叶栅

性能；周正贵等［１５］基于数值最优化方法开发了超

声叶型设计软件，设计并优化了数个超声叶型，其

流场基本呈现出多道激波增压、低流动损失的特

点。但是，这些文献中优化设计目标都是仅考虑

设计点性能，而没有考虑稳定工作裕度。由于喘

点计算是通过不断增加反压直至计算发散确定，

在计算发散前要人工逐步减小反压的增加量，因

此难以实现喘点的自动计算，也就难以在优化过

程中将稳定工作裕度作为设计目标。并且，超声

压气机在发生失速时，往往是由于反压增高激波

推出叶片通道，与超声叶栅失速机理相同，若能够

提升超声叶型的稳定裕度，则由这些叶型构成的

压气机转子稳定裕度也会有所提高。

此外，在优化设计中，要采用流场计算确定叶

栅的性能指标，因此流场计算精度直接影响优化

结果的有效性。ＰＡＶ１．５具有较为丰富的试验

数据，研究人员常选用其试验结果校核计算方法

的准确性，但这些计算都采用平面二维计算方法，

没有考虑试验密流比的影响，因此造成计算结果

与试验结果明显差异［１６１７］。

本文将以ＰＡＶ１．５试验数据为基础，采用回

转面二维流场计算方法，考察密流比沿流程变化、

湍流模型、离散格式对计算结果影响，确定高精度

流场计算方法。以设计点性能和稳定工作裕度为

目标对两个进口马赫数约为１．５超声叶型进行优

化设计，两个叶型分别为预压缩叶型ＰＡＶ１．５与

拱形叶型ＣＭ１．５。

１　超声叶栅流场计算方法

ＰＡＶ１．５主要几何参数见表１；主要气动参

数见表２
［６］。

表１　犘犃犞１５叶片造型参数
［６］

犜犪犫犾犲１　犘犃犞１５犵犲狅犿犲狋狉犻犮狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊
［６］

参数 数值

弦长／ｍｍ １７０

最大相对厚度 ０．０３５

前缘小圆相对半径 ０．００２５

稠度 ０．６５

安装角／（°） １４８．１

表２　试验结果
［６］

犜犪犫犾犲２　犚犲狊狌犾狋狊狅犳犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾
［６］

参数 数值

密流比 １．０７

进口相对马赫数 １．５１

进口相对气流角／（°） １５０．０

静压比 ２．１４

出口相对马赫数 ０．８２

出口相对气流角／（°） １４８．７

总压损失系数 ０．１４

　　本文采用回转面二维流场计算方法，通过调

８４２１



　第６期 韩　露等：宽裕度超声叶型气动优化设计

整流道结构来模拟由于附面层发展而导致的流管

收缩，进而考虑密流比对计算结果的影响。回转

面二维流场计算采用三维流场计算方法，上下壁

面设为滑移边界，上下回转面之间的流片厚度沿

轴向变化以适应密流比的变化。此外，增加平面

叶栅（密流比为１．０）计算结果作为对比。

网格采用Ａｕｔｏｇｒｉｄ５划分，Ｏ４Ｈ型网格，壁

面第一层网格高度为０．００１５ｍｍ，保证犢＋
＜５，沿

流片厚度方向均布１３个节点，平面与回转面叶栅

网格结构相同，网格总数约为２．２×１０５～２．３×

１０５，单层网格数为１．７×１０４～１．８×１０
４，网格结

构、前后缘细节如图１所示。

图１　叶栅网格

Ｆｉｇ．１　Ｍｅｓｈｏｆｃａｓｃａｄｅ

试验密流比为１．０７，因此设出口流面厚度为

犜，则进口流面厚度为１．０７犜。如图２，构造三种

不同形式流管结构，方案１（ＦＰ１）：由叶栅进口至

出口线性收缩。方案２（ＦＰ２）：由叶栅进口至

６６．７％轴向弦长处（第一道激波入射到叶片吸力

面位置）流道不收缩；由６６．７％轴向弦长处至叶

栅出口线性收缩，以考虑槽道激波与叶片吸力面

附面层干扰，导致激波后附面层增厚密流比增大。

方案３（ＦＰ３）：流道在６６．７％轴向弦长处分为前

后两直线段，此处纵坐标位置介于方案１和方案

２中间，因此两段收缩程度不同。

图２　流道示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｌｏｗｐａｔｈ

平面叶栅和回转面叶栅流场计算都采用二阶

逆风差分空间离散；在绝对坐标系下进行计算，进

口条件为亚声进口，给定总温、总压、气流角，出口

给定静压，并给定转速，空间离散设为二阶逆风差

分；紊流模型选犽ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｆｅｒ）模

型和ＳＡ（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ）模型。

图３表明，各种计算所得流场激波结构基本

相同，马赫数约为１．５的来流经过叶栅前缘形成

脱体激波，外延激波后经过预压缩段减速至马赫

数为１．４，槽道激波入射至叶片吸力面处形成λ

波，波后亚声流继续加速，在叶栅通道出口处形成

一道正激波。

图４表明，采用ＳＡ紊流模型不同流管厚度

分布对压力面等熵马赫数分布影响很小；对但槽

道激波入射吸力面位置影响明显，方案３（图中

ＦＰ３ＳＡ）与试验结果最接近。对于方案３采用

犽ωＳＳＴ模型计算，结果没有ＳＡ紊流模型与试

验结果吻合性好。此外，由于平面叶栅流场计算

密流比为１，计算结果与试验值有明显差别。

由图５，不同计算方法所得到的尾迹损失分

布相差不大，略大于试验尾迹区损失，势流区损失

在压力面（左侧尾迹）基本相等，吸力面（右侧尾

迹）略低于试验值。

９４２１
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图３　马赫数云图对比

Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓ

图４　叶片表面等熵马赫数分布对比

Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅ

图５　尾迹损失分布对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｋｅｌｏｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

２　宽裕度叶型优化设计方法

自动优化流程图如图６所示。该平台包括四

个部分，分别为数值最优化、流场计算、叶型参数

化以及目标函数设置。其中，数值最优化采用遗

传算法，具有较强的全局寻优能力；流场采用商用

软件尤迈克（ＮＵＭＥＣＡ）计算模拟，流场计算设

置依据前文的研究结果；叶型参数化采用基于原

始叶型叠加修改量的参数化方法，由于不同叶型

参数化方法不同，在后面各叶型优化设计中再作

图６　自动优化流程图

Ｆｉｇ．６　Ａｕｔｏｍａｔｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅ

详细介绍。

目标函数犉设置如下：

犉＝犆１（１－ωｄ）＋犆
烄

烆
２ １－

π

ｋ，ｄ－π


ｋ，ｄｏｂｊ

π

ｋ，ｄｏｂ

烌

烎ｊ

＋

犆
烄

烆
３ １－

πｓ，ｄ－πｓ，ｄｏｂｊ
πｓ，ｄｏｂ

烌

烎ｊ

＋犆４（１－ωｓｔ） （１）

其中犉表示目标函数值，ωｄ，π

ｋ，ｄ，πｓ，ｄ，ωｓｔ分别表

示设计点总压损失系数、总压比、静压比以及喘点

总压损失系数，πｋ，ｄｏｂｊ，πｓ，ｄｏｂｊ表示设计点目标总压

比、静压比，犆１，犆２，犆３，犆４ 分别表示各项权重系

数，初始取值：犆１＝５０，犆２＝１００，犆３＝１００，犆４＝

５０。如果某项分目标偏离要求较大，再加大该分

目标权重系数重新优化。

以上目标函数设置要达到以下分目标：①设

计反压下达到给定总压比；②设计反压下达到给

定静压比，因此达到给定叶栅进口静压、保证叶栅

０５２１
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进口马赫数不变；③降低设计点损失；④在喘点对

应反压下计算能够收敛，并降低喘点损失。其中，

喘点反压需要根据稳定裕度目标确定（后续说明

确定方法），ωｓｔ为该反压下对应的叶栅流场总压

损失系数。如果喘点反压下流场计算发散，则目

标函数值置０，即舍弃该个体。

２１　喘点反压估算方法

首先对原始叶型所构成的叶栅进行特性计

算，确定原始叶栅设计点总压比πｋ，ｄ，作为目标设

计总压比π

ｋ，ｄｏｂｊ。根据目标稳定裕度（ＳＭ，符号记

为犕ｓ），确定喘点总压比

π

ｋ，ｓｔ＝ （１＋犕ｓ）×π


ｋ，ｄ （２）

　　进一步计算出轮缘功

犔狌ｓｔ＝
犮狆犜


１ π


ｋ，ｓｔ

κ－１
κ －（ ）１

η

ｋ，ｓｔ

（３）

　　由于优化叶型设计点总压比与原始叶型保持

相同，并且原始叶型性能较好，因此在喘点反压估

算时可近似认为优化叶型效率与原始相同。因

此，由原始叶型效率与总压比关系，可外插获得优

化叶型喘点压比所对应的原始叶型效率，将此效

率作为优化叶型的喘点效率。

由于进口参数不变，有

狆

２，ｓｔ＝狆


１ ×π


ｋ，ｓｔ （４）

犮２ｕ，ｓｔ＝
犔狌ｓｔ＋狌１犮１ｕ

狌２
（５）

其中犮、狑、狌分别表示绝对速度、相对速度与轮缘

速度，下标１、２分别表示叶栅进口与出口参数，下

标ｕ、ａ分别表示切向分量与轴向分量，犜、狆分别

表示温度与压力的静参数，上标表示总参数。

由图７，设目标喘点与设计点出口切向速度

之差为δｃ
２ｕ
，该数值由原始叶型计算结果推得，即

δｃ
２ｕ
＝犮２ｕ，ｓｔ－犮２ｕ，ｄ＝狑２ｕ，ｄ－狑２ｕ，ｓｔ （６）

　　由速度三角形，易得

狑２ｕ，ｓｔ＝狑２ｕ，ｄ－δｃ
２ｕ

（７）

犮２ａ，ｓｔ＝
狑２ｕ，ｓｔ
ｔａｎβ２，ｓｔ

（８）

犮２，ｓｔ＝ 犮２２ａ，ｓｔ＋犮
２
２ｕ，槡 ｓｔ （９）

犜
２，ｓｔ＝

犔狌ｓｔ
犮狆
＋犜


１ （１０）

犜２，ｓｔ＝犜

２，ｓｔ－

犮２２，ｓｔ
２犮狆

（１１）

犜
２，ｓｔ

犜２，ｓｔ
＝ １＋

κ－１
２
犕犪２ｓ（ ）ｔ （１２）

狆２，ｓｔ＝
狆

２，ｓｔ

１＋
κ－１
２
犕犪２ｓ（ ）ｔ

κ
κ－１

（１３）

其中犮狆 表示比定压热容，κ表示等熵指数，β表示相

对出气角。至此可以获得目标喘点处的出口静压。

图７　设计点与喘点速度三角形

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒｉａｎｇｌｅｓａｔｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔａｎｄｓｔａｌｌｐｏｉｎｔ

２２　超声叶型自动优化设计

本文采用自动化方法对两个超声叶型ＰＡＶ

１．５和ＣＭ１．５进行改进设计，两个叶型进口马

赫数约为１．５，ＰＡＶ１．５是预压缩叶型；ＣＭ１．５

是拱形叶型。优化目标是在保证设计点性能基本

不变的前提下，稳定工作裕度提高至１０％。叶型

优化采用自主研发的“轴流压气机叶型优化平

台”［１８１９］。每一代个体数设为３３０个，在１０台计

算机连成的局域网上优化，采用并行优化方法，每

代计算时间约为１ｈ。

２．２．１　ＰＡＶ１．５叶型优化设计

ＰＡＶ１．５叶型优化修改参数包括中弧线８

个控制点，相对轴向位置分别为０、０．１、０．２５、

０．５、０．７、０．８、０．９、１．０，厚度８个控制点，轴向位

置分别为０．０５、０．１、０．２５、０．４５、０．６、０．７、０．８、

０．９，变化范围设置为－０．５～０．５倍原始叶型最

大厚度，此外，将安装角和弦长也作为修改参数，

变化范围分别设置为－０．５°～０．５°，－０．５～０．５

倍原始叶型弦长。

图８表示优化过程中第１代、第５代以及第

１０代的个体分布情况（图中不包含无效个体，即

喘点反压计算发散的个体）。图中横坐标表示设

计点总压损失ωｄ，纵坐标表示设计点压比偏离因

子，定义为

犇＝
πｓ，ｄ－πｓ，ｄｏｂｊ
πｓ，ｄｏｂｊ

＋
π

ｋ，ｄ－π


ｋ，ｄｏｂｊ

π

ｋ，ｄｏｂｊ

（１４）

　　ωｄ与犇越接近０，表示个体性能越好。从图

８中可以看出，随着优化代数增加，有效个体数明

显增多，损失逐渐降低，压比更接近目标值。构造

一条前锋线（ｆｏｒｗａｒｄｌｉｎｅ），位于前锋线上的个

体，均可视为最优个体，而综合考虑实际优化需

求，选择图中所示个体作为最终的优化叶型。

１５２１



航　空　动　力　学　报 第３５卷

图８　ＰＡＶ１．５优化过程个体分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｉｎｄｉｖｉｄｕａｌｓｉｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｐｒｏｃｅｓｓｏｆＰＡＶ１．５

优化前后叶型对比见图９，具体参数见表３。

优化后，弦长增加、稠度增大，最大厚度减小、最大

挠度增加；几何喉道前移，有利于提高稳定裕度。

图９　ＰＡＶ１．５优化前后叶型

Ｆｉｇ．９　ＩｎｉｔｉａｌｐｒｏｆｉｌｅａｎｄｏｐｔｉｍａｌｐｒｏｆｉｌｅｏｆＰＡＶ１．５

表３　犘犃犞１５优化前后叶型参数

犜犪犫犾犲３　犌犲狅犿犲狋狉犻犮狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犻狀犻狋犻犪犾狆狉狅犳犻犾犲犪狀犱

狅狆狋犻犿犪犾狆狉狅犳犻犾犲狅犳犘犃犞１５

参数 原始叶型 优化叶型

弦长／ｍｍ １７０．０ １９２．４

稠度 １．５４ １．７４

最大相对厚度 ０．０３６ ０．０２６

最大厚度相对位置 ０．６３ ０．６３

最大相对挠度 ０．０２９ ０．０４７

最大挠度相对位置 ０．６３ ０．６３

几何喉道相对位置 ０．７８ ０．７４

　　优化前后特性线对比见图１０，图中垂直虚线

表示设计反压；性能参数见表４。从中可以看出，

优化叶型在保持叶栅进口马赫数、气流角以及静

压比与原始叶栅基本相同的前提下，稳定工作裕

度由４．８２％提高到了１６．８８％，大于目标值

１０％。由于优化过程中，喘点流场计算反压是

对应１０％稳定裕度的反压，有可能反压增加计

算仍不发散，因此实际稳定裕度会大于目标值。

此外优化叶型在设计反压下损失也由０．１０１降

低到了０．０９６。

图１０　ＰＡＶ１．５优化前后叶栅特性

Ｆｉｇ．１０　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｉｔｉａｌｃａｓｃａｄｅａｎｄ

ｏｐｔｉｍａｌｃａｓｃａｄｅｏｆＰＡＶ１．５

表４　犘犃犞１５优化前后叶栅性能参数

犜犪犫犾犲４　犘犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犻狀犻狋犻犪犾犮犪狊犮犪犱犲

犪狀犱狅狆狋犻犿犪犾犮犪狊犮犪犱犲狅犳犘犃犞１５

参数 原始叶型 优化叶型

进口相对马赫数 １．５１ １．５２

进口相对气流角／（°） ６０．０ ５９．５

总压比 １．９０ １．９２

静压比 ２．１２ ２．１２

稳定裕度／％ ４．８２ １６．８８

总压损失 ０．１０１ ０．０９６

激波损失 ０．０４３ ０．０２６

附面层损失 ０．０５２ ０．０６６

尾迹损失 ０．００６ ０．００４

　　图１１是叶栅尾缘处沿切向损失分布示意图，

包括压力面、吸力面附面层损失和通道内激波损

失；势流区损失来源于激波。尾迹损失为尾迹所

取截面总损失与叶栅尾缘处总损失之差。因此可

２５２１
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得表５中所列设计点各种损失。该表表明，尾迹

损失占比很小；优化叶型设计点损失下降主要源

于激波损失下降；但附面层损失有所增加。

图１１　叶栅尾缘沿切向损失分布

Ｆｉｇ．１１　Ｌｏｓｓｔａｎｇｅｎｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｔｒａｉｌｉｎｇ

ｅｄｇｅｏｆｃａｓｃａｄｅ

图１２和图１３分别表示优化前后设计点与喘

点马赫数云图。由图１２优化前后设计点马赫数

云图，原始叶型在设计反压下，叶栅前缘槽道激波

入射到吸力面处，造成附面层分离，并形成λ波，

波后降为亚声，而后继续加速至超声，并形成结尾

正激波。优化叶型在设计反压下，叶栅通道内形

成了一斜一正两道激波，前缘槽道激波入射角变

小，入射到吸力面后形成反射斜激波、激波强度较

弱，激波后仍为超声流动，有效降低了激波损失。

结尾正激波位于叶栅通道末端，有效增强了叶栅

图１２　ＰＡＶ１．５优化前后设计点马赫数云图

Ｆｉｇ．１２　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｔｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔｏｆ

ｉｎｉｔｉａｌｃａｓｃａｄｅａｎｄｏｐｔｉｍａｌｃａｓｃａｄｅ

ｏｆＰＡＶ１．５

图１３　ＰＡＶ１．５优化前后喘点马赫数云图

Ｆｉｇ．１３　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｔｓｔａｌｌｐｏｉｎｔｏｆ

ｉｎｉｔｉａｌｃａｓｃａｄｅａｎｄｏｐｔｉｍａｌｃａｓｃａｄｅ

ｏｆＰＡＶ１．５

的耐反压能力，但斜激波后的扩张通道使得超声

流经过膨胀加速，使结尾正激波强度较大，吸力面

尾缘处附面层增厚，附面层损失有所增加。

超声叶栅内流动类似于超声进气道流动，激

波只能稳定于声速喉道后面。因此，喘点所对应

的激波位置即为气动喉道位置。图１３表示原始

和优化叶栅气动喉道和几何喉道位置。该图表

明，由于叶片吸力面和压力面附面层影响，气动和

几何喉道不重合；优化叶栅气动喉道位于更上游

外，因此耐反压能力更强、稳定工作裕度更大。

图１４表示优化前后叶型表面等熵马赫数分

布，而从图中可以看出，优化与原始叶型在槽道激

波前吸力面等熵马赫数近于相同；优化叶型压力

面结尾正激波前等熵马赫数整体增高；因此优化

叶型前部载荷下降。

２．２．２　ＣＭ１．５叶型优化设计

ＣＭ１．５叶型以唯一进气角理论构造超声叶

型方法进行设计［１１］，该方法根据给定进口马赫数

与气流角确定吸力面前段形状，再通过型线控制

参数构造吸力面后段以及按照厚度分布叠加压力

面叶型。

以原始叶型造型参数作为设计变量，进行优

化设计，原始叶型参数及修改范围如表５所示。
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图１４　ＰＡＶ１．５优化前后叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１４　ＩｓｅｎｔｒｏｐｉｃＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｂｌａｄｅ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｉｎｉｔｉａｌｃａｓｃａｄｅａｎｄｏｐｔｉｍａｌｃａｓｃａｄｅ

ｏｆＰＡＶ１．５

表５　犆犕１５优化前后叶型参数及修改范围

犜犪犫犾犲５　犌犲狅犿犲狋狉犻犮狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犻狀犻狋犻犪犾狆狉狅犳犻犾犲犪狀犱

狅狆狋犻犿犪犾狆狉狅犳犻犾犲犪狀犱犿狅犱犻犳狔狉犪狀犵犲狊狅犳犆犕１５

参数 原始叶型 修改范围／％ 优化叶型

弦长／ｍｍ ６５．２０ ±１０ ６４．０６

栅距／ｍｍ ４２．７４ ０ ４２．７４

前缘角／（°） ６ ０ ６

后缘角／（°） －１３．００ ±１０ －１２．０９

安装角／（°） ６０．００ ±５ ６１．９

极限特征线相对位置 ０．６４０ ±１０ ０．５９７

最大厚度相对位置 ０．６５０ ±２０ ０．５４６

最大相对厚度 ０．０２５ ±１０ ０．０２４

前缘小圆半径／ｍｍ ０．１００ ０ ０．１００

后缘小圆半径／ｍｍ ０．６００ ±１０ ０．５２７

最大挠度相对位置 ０．６００ ±２０ ０．６７８

最大相对挠度 ０．０５０ ±１０ ０．０４５

　　优化前后叶型对比见图１５，具体参数见表５。

从图、表中可知，优化后叶型安装角增大，最大厚

度位置前移；最大挠度减小、位置后移。

优化前后特性线对比见图１６性能参数对

比见表６。从中可以看出：优化叶栅进口马赫

数、气流角、总压比、静压比与原始叶栅基本保

持不变，稳定裕度由１．８１％提高到１１．７２％，

达到目标稳定裕度；在设计反压下损失也由

０．２０７降低到了０．１６４（激波、附面层和尾迹损

失都有明显下降）。

图１５　ＣＭ１．５优化前后叶型

Ｆｉｇ．１５　ＩｎｉｔｉａｌｐｒｏｆｉｌｅａｎｄｏｐｔｉｍａｌｐｒｏｆｉｌｅｏｆＣＭ１．５

图１６　ＣＭ１．５优化前后叶栅特性

Ｆｉｇ．１６　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｉｔｉａｌｃａｓｃａｄｅａｎｄ

ｏｐｔｉｍａｌｃａｓｃａｄｅｏｆＣＭ１．５

表６　犆犕１５优化前后叶栅性能参数

犜犪犫犾犲６　犘犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犻狀犻狋犻犪犾犮犪狊犮犪犱犲犪狀犱

狅狆狋犻犿犪犾犮犪狊犮犪犱犲狅犳犆犕１５

参数 原始叶型 优化叶型

进口相对马赫数 １．４７ １．４７

进口相对气流角 ６６．９ ６６．７

总压比 ２．１６ ２．１０

静压比 １．９９ ２．００

稳定裕度／％ １．８１ １１．７２

总压损失 ０．２０７ ０．１６４

激波损失 ０．０７１ ０．０５７

附面层损失 ０．１０４ ０．０８３

尾迹损失 ０．０３２ ０．０２４
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　　图１７在设计点，原始叶型叶栅槽道激波入射

到叶栅吸力面，形成的λ波近于正激波，造成较为

严重的吸力面附面层分离；随后，亚声流经过膨胀

再次加速至超声，并形成结尾正激波，造成激波

损失。

优化后消除了叶栅进口的附面层分离，降低

了附面层损失。同时，在叶栅通道内形成了一斜

一正两道激波，优化了激波结构，第一道激波前马

赫数由１．５１降低至１．４，降低了激波损失。且结

尾正激波位于通道最末端，增强了耐反压能力。

由图１８，优化后叶栅前段载荷大幅降低。

图１７　ＣＭ１．５优化前后设计点马赫数云图

Ｆｉｇ．１７　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｔｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔｏｆ

ｉｎｉｔｉａｌｃａｓｃａｄｅａｎｄｏｐｔｉｍａｌｃａｓｃａｄｅ

ｏｆＣＭ１．５

图１８　ＣＭ１．５优化前后叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１８　ＩｓｅｎｔｒｏｐｉｃＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｂｌａｄｅ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｉｎｉｔｉａｌｃａｓｃａｄｅａｎｄｏｐｔｉｍａｌｃａｓｃａｄｅ

ｏｆＣＭ１．５

３　结　论

本文通过与超声预压缩叶型ＰＡＶ１．５试验

结果比对，确定高精度超声叶栅流场计算方法。

以设计点性能和稳定工作裕度为目标进行超声叶

型优化设计，得出以下结论：

１）流管厚度沿流向分布对流场计算结果影

响明显，根据激波位置分段设置流管厚度变化，能

够使计算结果与试验值保持较好的一致性；

２）近似假设优化叶型效率落后角与原始叶

型相同，建立了根据目标稳定裕度估算出口反压

方法；

３）应用自动优化方法，以保持设计点压比不

变，提高设计点效率和稳定工作裕度为目标，对两

个超声叶型ＰＡＶ１．５和ＣＭ１．５进行多点优化

设计，实现了优化目标。
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