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基于自由变形型面的轴流涡轮叶片离散伴随优化
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摘　　　  要：    针对涡轮机械单级气动优化问题，发展了基于自由变形型面技术的离散伴随 CFD优化方法。

对二维涡轮静叶与涡轮单级进行了优化分析，给出了叶型在约束条件下的最优形状。静叶优化得到的叶片

前缘半径显著减小，厚度减小。在优化前后总压恢复系数减小了 12.44%，而流动出口角约束在−74.66°，改变

幅度为 0.047%。对涡轮单级优化问题，考虑旋转效应后的动叶弯度提高，总效率提高了 0.79%。而流动出口

角约束在−70°，改变幅度为 0.068%。结果表明所提方法在涡轮级气动性能优化问题上的有效性。与传统的

有限差分方法，离散伴随方法对单级优化时间仅为有限差分的 3%。

关　键　词：轴流涡轮；计算流体力学方法；离散伴随优化；自由变形型面；气动性能

中图分类号：V231.3　　　　　文献标志码：A

Discrete-adjoint optimization of axial turbine blade using
free-form deformation
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Abstract:   A discrete-adjoint  CFD  method  based  on  the  free-form  deformation  was  developed  for
aerodynamic  performance  optimization  of  the  axial  turbine  stage.  Optimization  analysis  of  the  two-
dimensional  turbine  stator  and  single  turbine  stage  was  carried  out， and  the  optimal  shape  of  the  blade
shape  under  the  constraints  was  given.  In  the  stator  blade  optimization， the  leading  edge  radius  and
thickness  of  the  blade  obtained  were  significantly  reduced.  The  total  pressure  recovery  coefficient
decreased by 12.44% after optimization，while the flow outlet angle was constrained to −74.66° with the
variance of 0.047% during the optimization. For the single-stage turbine optimization problem，the camber
of the rotor blade was enhanced，and the total efficiency was improved by 0.79% considering the rotation
effect.  The  constraint  condition  lied  in  the  flow  outlet  angle  with  the  variance  of  0.068%  during  the
optimization.  The  results  showed  the  effectiveness  of  the  proposed  method  on  the  aerodynamic
performance  optimization  of  turbine  stage.  Compared  with  the  traditional  finite  difference  method， the
discrete adjoint method costed only 3% CPU time for single-stage optimization.
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aerodynamic performance
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轴流涡轮机械是现代航空发动机的关键部件

之一。目前，涡轮机械向着高效率、大功率的方

向发展，这就对涡轮机械的气动性能提出了更高

的要求。如何对高性能、紧凑结构的轴流涡轮机

械进行气动设计和优化，同时缩短设计周期，降

低设计成本，成为现代轴流涡轮机械气动设计的

重要目标之一。

近年来，多种优化算法应用于涡轮机械的优

化设计上。优化算法主要分为全局优化算法与局

部优化算法[1]。全局优化算法主要包括有粒子群

优化算法、遗传算法等启发式算法，这些算法在

实际应用中需要在每一次更新迭代后计算物理模

型，而考虑到 Navier-Stokes（N-S）方程的复杂性，

故全局优化算法在涡轮机械上的应用表现出计算

量较大的劣势[2-3]。而为了略去物理模型的繁琐

信息，研究人员逐渐发展出了代理模型[4]，其本质

是利用数据样本从数学关系上直接建立设计变量

与目标函数的关系，典型的代理模型有多项式响

应面法、克里金模型、人工神经网络模型等，然而

代理模型往往会略掉大量的物理场信息而导致模

型的不精确。

基于梯度的局部优化算法能够通过求解物理

场的梯度信息来寻找一条快捷的优化路线。传统

的梯度优化算法包括有限差分法、线性化方法等，

这些方法的计算量严重依赖于设计变量的个数，

当设计变量过多就会导致“维度灾难”进而大大增

加计算成本。为了解决计算量的倍增现象，伴随

法引入到涡轮机械的优化设计中[5]，这种优化算

法的计算量独立于设计变量的个数，对于一般的

涡轮机械优化来说，设计变量的个数往往要大于

目标函数个数，而伴随优化方法的应用在涡轮机

械的优化中显著降低了计算代价[6]。Arens等 [7]

利用伴随法与二维欧拉方程优化了涡轮叶片形状，

极大地减弱了激波强度并提升了涡轮最后一排叶

片的效率。Papadimitriou等 [8] 利用连续伴随法对

外围串联压缩机进行了叶片外形优化，有效地改

善了压缩机的气动性能。李伟伟等[9] 采用伴随方

法发展了多级叶轮机三维黏性气动形状优化方法，

明显提升了压气机的气动性能。罗佳奇等[10] 利

用连续伴随法对多级压气机最后级进行了气动优

化研究，结果表明，基于伴随优化的多级气动设

计优化可以明显提升多级全工况气动性能。目前，

国内在叶轮机械优化上主要采用连续伴随方法，

且多采用商业软件实现叶轮优化。作者团队基

于 CFD技术开发了代码可控的多级旋转机械流

动求解器，并基于离散伴随方法发展了旋转机械

的叶轮级优化技术。

本文针对轴流涡轮机械单级气动优化问题，

提出了基于自由形面变形（free form deformation，
FFD）方法的离散伴随 CFD优化方法。对二维涡

轮静叶与涡轮单级进行了优化分析，通过离散伴

随方法给出了叶型在约束条件下的最优形状。 

1    理论方法
 

1.1   CFD数值计算方法 

1.1.1    控制方程求解

考虑带有网格运动的非定常可压缩流动控制

方程的积分形式可以表示为

∂

∂t

y
Ω（t）

QdΩ（t）+
x
∂Ω（t）

（F∗−Fv）dS = 0 （1）

Ω（t） ∂Ω（t）

Q F∗

Fv[
ug, vg, wg

]T

式中 为控制体的体积， 为控制体的边

界面，S为控制体边界面上的微元。这是由于网

格是运动的，所以控制体的体积和表面积都是

时间的函数。 为守恒变量向量， 为守恒变量

的对流项， 为黏性耗散项，网格运动矢量为

。各项的具体形式为

Q =


ρ
ρu
ρv
ρw
E



F∗ =


ρ（u−ug） ρ（v− vg） ρ（w−wg）
ρu（u−ug）+ p ρu（v− vg） ρu（w−wg）
ρv（u−ug） ρv（v− vg）+ p ρv（w−wg）
ρw（u−ug） ρw（v− vg） ρw（w−wg）+ p

（E+ p）（u−ug）+ pug （E+ p）（v− vg）+ pvg （E+ p）（w−wg）+ pwg



Fv =


0 0 0
τxx τyx τzx

τxy τyy τzy
τxz τyz τzz

τxxu+τxyv+τxzw− κTx τyxu+τyyv+τyzw− κTy τzxu+τzyv+τzzw− κTz


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κ

其中 ρ为流体密度；u、v、w分别为速度在 x、y、z
轴上的分量；ug、vg、wg 为网格运动速度在 x、y、z
轴上的； 为导热系数；p为压力；Tx、Ty、Tz 分别为

温度在 x、y、z三个方向的梯度；E为能量；τ为应

力项。 

1.1.2    CFD方法

本文针对轴流涡轮机械非定常非线性流动采

用有限体积法求解 N-S方程 [11]，空间离散格式采

用具有高黏性分辨率的 ROE格式，并采用monoto-
ne  upstream-centerd  schemes  for  conservation  laws
值方法获得三阶空间离散精度。空间精度的提高

有助于对黏性流动中涡结构的生成与演化的精确

捕捉。湍流模型采用 Spalart-Allmaras型。

通过多参考系模型（MRF）方法处理叶轮旋转

效应。旋转区域和静止区域的交界面采用混合面

（mixing plane）方法传递流场信息。 

1.1.3    方法验证

采用所提方法对 NASA Stage 35跨声速叶轮

单级进行仿真计算。叶轮参数见表 1。计算采用

H+O的六面体结构化网格，网格单元数为 48万，

叶片表面 y+<5。图 1给出了叶片表面的压强分布。

表 2对比了所提方法和文献 [12]的结果差异。结

果表明所提方法与试验结果压比误差为−0.989%，

在绝热效率上的误差为 3.4%，说明所提方法能够

较为准确地获得叶轮的性能参数，具有良好的计

算准确性。

选取代尔夫特大学 Aachen涡轮试验模型 [13]

为研究对象，对涡轮单排静叶叶片进行流场仿真。

总温为 305.8 K，总压为 140 kPa。转速为 3 210 r/min，
入口湍流度为 5%，湍流黏度比为 100。从图 2中

可以看出所提方法与文献 [13]结果吻合良好，p0
为入口总压；p为静压，cstat 为静子的弦长。图 3

给出了涡轮静叶叶栅的马赫数和压力云图分布，

图中 x为流向坐标，y为旋转的周向方向。
 

1.2   离散伴随优化方法

伴随优化方法[14-15] 通过引入伴随方程计算目

标函数相对设计变量的导数。对于设计变量规模

较大的情况能够有效降低计算开销，提高优化效

 

表 1    NASA 35跨声速叶轮单级计算参数

Table 1    Computational parameters of transonic compressor

for NASA 35 stage

条件与参数 具体内容 数值

几何参数
动叶叶片数 36

静叶叶片数 46

边界条件

总压入口条件/Pa 101 325

总温入口条件/K 288.15

静压出口条件/kPa 130

计算参数

ROE格式+MRF 理想气体模型

转速 17 188.7 r/min（1 800 rad/s）

准定常 库朗数为 5
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图 1    NASA 35跨声速叶轮叶片的压力分布

Fig. 1    Pressure contour on the blade of transonic compressor

for NASA 35 stage

 

表 2    跨声速叶轮性能参数比较

Table 2    Comparison of compressor performance the

transonic blade stage

参数 文献 [12]数据 计算结果 误差/%

压比 1.82 1.802 −0.989

绝热效率 0.842 0.813 4 −3.4

流量/（kg/s） 20.2 19.979 −1.09
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图 2    某涡轮静叶的压力分布

Fig. 2    Pressure distribution on the stator airfoil of

axial turbine stage
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率。离散伴随方法[16-17] 是基于离散后的流动控制

方程推导得到离散形式的伴随方程。与连续伴随

方法相比，不必处理由于连续伴随得到的微分代

数方程组，实现直观方便，且计算资源消耗低。

引入拉格朗日乘子后旋转机械的优化目标函

数（如效率或熵增）与约束条件可以表达为

L（D,Q,X,ψf ,ψg）= f（D,Q,X）+ψT
f R（D,Q,X）+

ψT
g（KX−Xsurf） （2）

Xsurf

ψf、ψg

其中 f为目标函数，R表示离散流体控制方程的

残差函数，D为设计变量，X为计算网格， 为

叶片面网格，K表示网格运动的刚度矩阵，

分别为流场和网格的伴随变量。

目标函数相对设计变量的导数可以表示为

dL
dD
=
∂ f
∂D
+

[
∂R
∂D

]T
ψf +

[
∂Q
∂D

]T ∂ f
∂Q
+

[
∂R
∂Q

]T
ψf

 +

[
∂X
∂D

]T ∂ f
∂Q
+

[
∂R
∂Q

]T
ψf +ψ

T
g K

−ψT
g

[
∂X
∂D

]
surf

（3）

令 [
∂R
∂Q

]T
ψf = −

∂ f
∂Q

（4）

则，式（3）可以简化为

dL
dD
=
∂ f
∂D
+

[
∂R
∂D

]T
ψf +
[
∂X
∂D

]T {
ψT

g K
}
−ψT

g

[
∂X
∂D

]
surf

（5）

式（4）为流体伴随方程，求解后会得到流体对

目标函数的敏感度。从式（5）可以看出目标函数

相对设计变量的导数的计算不再依赖于流体变量

的个数，大幅降低了导数的计算量。 

1.3   FFD方法

在进行涡轮优化时，通常选择涡轮叶片的几

何外形参数为优化设计变量。在优化过程中，设

计变量会发生改变，相对应的几何外形和流场网

格也要进行相应的调整。

由于叶片几何形状复杂，采用常规的弯度/厚
度参数化建模[18-19] 缺少通用性，在本研究中采用

FFD方法[20] 实现叶片几何的参数化与变形控制。

FFD方法建立了优化对象几何与 FFD控制点的

数学映射关系，通过对 FFD控制 点的调整，实现

叶片表面几何的光滑变形，进而通过弹簧近似法

将变形从几何表面扩展到流体空间网格中。

FFD方法的实施流程如下：

1）  将优化变形的几何部分嵌入一个 FFD控

制体中。

2） 建立局部坐标系，计算几何模型的顶点在
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图 3    涡轮静叶叶片的马赫数与压力分布

Fig. 3    Mach number and pressure contour on the stator blade of axial turbine stage
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局部坐标系下的坐标。确立 FFD控制体与优化

几何的对应参数关系。

定义从控制体局部坐标系下参数到几何空间

坐标点的映射为

X（r, s, t）=
l∑

i=0

m∑
j=0

n∑
k=0

[
Bi

l（r）B j
m（s）Bk

n（t）
]
· Pi, j,k

（6）

（r, s, t） Bi
l（r）=

l!
i!（l− i）!

ri（1− r）l−i

Pi, j,k （i, j,k）

X（r, s, t）

其中 表示局部坐标对应的参数，

为第 i个 l次 Bernstein基函数，

为 FFD控制体中 个控制点对应的局

部坐标， 为局部坐标系对应的几何空间

点坐标。

Pi, j,k3） 通过改变 FFD控制点 的值，实现优化

几何的形变。 

1.4   优化流程

图 4给出了涡轮叶片的优化流程。在对涡轮

叶片优化过程中，采用 FFD方法将设计变量 D传

递到叶片表面网格，采用混合面法处理动静域交

接面的数据传递。在新的空间网格上采用 CFD
方法对动叶与静叶所在流场进行数值计算得到涡

轮叶片的目标函数 f，通过离散伴随方法与链导法

求解得到目标函数对于设计变量的导数 df/dD。采

用 sequential  linear  quadratic  programming（SLSQP）
优化算法进行优化，得到下一个优化迭代步的新

设计变量，直到优化迭代收敛。
 
 

SLSQP优化算法

混合面处理

动静域耦合求解

离散伴随法求解

设计变量D

叶片面网格 空间网格

目标函数值f

目标函数梯度
df/dD

判断收敛性
叶轮系统CFD求解

输出

FFD方法

图 4    涡轮叶片的优化流程

Fig. 4    Optimization chart of turbine blade
  

2    轴流涡轮静叶叶型优化
 

2.1   静叶算例描述

实际流动以三维流动为主要表征。而在设计

与优化时采用低维模型能够更好地反映涡轮的主

要参数的影响，对涡轮叶片的叶型几何特性进行

分析。对某涡轮叶片第二排静叶在设计工况进行

叶型优化仿真。涡轮静叶的进出口条件见表 3。
采用混合网格对静叶流动区域进行网格划分。

图 5给出了静叶流场网格，其中 x为流向方向，y
为旋转的周向方向。近物面采用结构化网格，远

场采用非结构化网格，网格 y+<5。
 
 

表 3    涡轮静叶的进出口条件与优化目标

Table 3    Inlet and outlet condition of the turbine stator and

its optimization objective

参数 数值及说明

入口总压/106 Pa 1.39

入口总温/K 592.3

出口反压/105 Pa 9

叶片表面 无黏绝热

优化目标 熵增最小

约束条件 出口角小于−74°
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图 5    静叶流动混合网格

Fig. 5    Hybrid grid of flow past the stator blade
 

定义无量纲熵增函数为

sgen =
sout− sin

v2
0/T0,in

（7）

sin、sout T0,in

v0 v0 =
√

2（h0,in−his,out）

h0,in his,out

其中 分别是静叶进出口的平均熵值，

为静叶入口总温， 定义为 ，

为进口总焓， 为出口静焓值。

优化目标为流过静叶的熵增最小，约束条件
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为出气角小于−74°，保证出口流动方向在设计角

范围内。其优化问题的数学表达式为min
Xsurf

sgen（Xsurf）

s.t. αstatic,out ⩽ −74°
（8）

αstatic,out其中 为静叶出气角。 

2.2   静叶叶型优化分析

采用 FFD方法建立叶片的设计参数点。

FFD控制点为 5×5，对所有控制点进行优化迭代，

在 19步迭代后获得满足约束条件下熵增最小的

最优叶型。图 6给出了优化前后叶片几何的对比，

从图中可以看出优化后的叶片前缘半径显著减小，

厚度减小，相应的入口角减小，这样有利于延迟

流动分离。

图 7分别给出了优化过程中静叶主要参数

（无量纲熵增、压比和流动出口角）的变化过程。

从图中可以看出无量纲熵增在优化迭代过程中减

小了 12.5%，总压恢复系数减小了 12.44%，而在优

化过程中，流动出口角维持在−74.66°附近，改变

幅度为 0.047%。 

2.3   静叶气动特性优化比较

图 8给出了优化前后静叶流场压力与马赫数

云图比较。从图中可以看出，流体流经静叶后压

力减小，压力能转化为动能，速度从亚声速变为

超声速。对比优化前后可以看出压力与马赫数分

布变化不大，但叶片后缘附近，超声速流动位置

延后，出口马赫数提高了 0.72%，有效减少总压损

失了 12.4%。

图 9给出了优化前后静叶表面压力比较。从

叶片表面的压力分布可以看出叶片几何优化后，

叶片压力面后缘处压力较为平缓。由于叶片前缘

 

Before the optimization

After the optimization

图 6    优化前后静叶叶片几何比较

Fig. 6    Comparison of stator blade shape before and after

the optimization
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图 7    优化过程中静叶主要参数的变化过程

Fig. 7    Iterative history of performance parameters of the stator

blade in the optimization
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半径的减小以及弦长的增加，在叶片吸力面前缘

处压力变化减缓，同时，吸力面前缘附近平均压

力大于优化前的平均压力，因此，叶片受到的载

荷有所下降。 

3    轴流涡轮单级叶型优化
 

3.1   算例描述

对某涡轮单级进行叶型优化仿真。涡轮单级

的进出口条件见表 4。采用混合网格对涡轮流动

区域进行网格划分。图 10给出了涡轮流场网格，

其中近物面采用结构化网格，远场采用非结构

化网格，网格 y+<5。计算迭代 2 000步达到稳定

状态。

优化目标为流过单级涡轮的熵增最小，约束

条件为出气角小于−70°，保证出口流动方向在设

计角范围内。其优化问题的数学表达式为

min
Xsurf

sgen（Xsurf）

s.t. αrotor,out ⩽ −70°
（9）

αrotor,out其中 为动叶出气角。 

3.2   叶型优化比较

采用 FFD方法建立动叶叶片的设计参数点。

FFD控制点为 5×5，对所有控制点进行优化迭代，

在 20步迭代后获得满足约束条件下熵增最小的

最优叶型。图 11给出了优化前后动叶几何的对

比。对比静叶优化的结果可以看出，考虑旋转效

应后的动叶几何优化方向与静叶显著不同。从图

中可以看出优化前后的叶片前缘附近几何变化不
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图 8    优化前后静叶流场压力与马赫数云图比较

Fig. 8    Comparison of pressure and Mach number contour before and after the optimization
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图 9    优化前后静叶表面压力比较

Fig. 9    Comparison of pressure distribution on the stator blade

before and after the optimization

 

表 4    涡轮单级的进出口条件与优化目标

Table 4    Inlet and outlet condition of the turbine stage and

its optimization objective

参数 数值及说明

总压/Pa 169 623

总温/K 306

背压/Pa 99 741

转速/（r/min） 1 500

优化目标 熵增最小

约束条件 出气角小于−70°

 

图 10    涡轮单级流动混合网格

Fig. 10    Hybrid grid of flow past the turbine stage
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大，但翼型的弯度有所提高，后缘附近叶片的厚

度略有增大。

图 12给出了优化过程中涡轮主要参数（无量

纲熵增、单级压比、总效率、流动出口角）的变化

过程。从图中可以看出无量纲熵增在优化迭代过

程中减小了 14.10%，单级压比提高了 0.653%，总

效率提高了 0.79%。而在优化过程中，流动出口

角维持在−70°附近，改变幅度为 0.068%。 

3.3   气动特性优化比较

图 13给出了优化前后单级涡轮流场压力和

马赫数云图比较。从图中可以看出，由于动叶弯

度的改变，优化后动叶压力面的负压区向后缘移

动。从马赫数云图可以看出流体流经静叶后速度

从亚声速变为超声速，在动叶作用下速度减小至

 

Before the optimization
After the optimization

图 11    优化前后动叶几何比较

Fig. 11    Comparison of rotor blade shape before and after the

optimization
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图 12    优化过程中单级涡轮主要参数的变化过程

Fig. 12    Iterative history of performance parameters of the

turbine stage in the optimization
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图 13    优化前后单级涡轮流场压力与马赫数云图比较

Fig. 13    Comparison of pressure and Mach number contour of the turbine stage before and after the optimization
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亚声速。对比优化前后可以看出马赫数分布变化

不大，但静动叶交界面处优化后的超声速区明显

减小，说明对单级流道的优化减小了激波强度，

使得级间损失降低。对比动叶后缘附近流场可以

看到，出口马赫数降低，出口平均压力较优化前

下降，因此压比有所提高。

图 14给出了优化前后动叶表面压力分布比

较。从叶片表面的压力分布可以看出由于翼型弯

度的增大，叶片压力面和吸力面前缘处的平均压

力均高于优化前的平均压力。优化后的升力为

1.06 kN，较优化前减小了 10.9%。但阻力从 801.4 N
增加到了 1.19 kN。
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图 14    优化前后动叶表面压力比较

Fig. 14    Comparison of pressure distribution on the rotor blade

before and after the optimization
  

4    离散伴随优化计算时间比较

表 5对比了采用离散伴随和传统的有限差分

计算单步优化梯度的 CPU时间 （10核 2.5  GHz
128 GB）。从表中可以看出离散伴随方法在计算

目标函数梯度时只需要求解方程 2次，对单级优

化时间仅为有限差分的 3%。有限差分方法的求

解次数为 40次，这是由于差分计算与设计变量数

量直接相关，因此在计算存储与时间需求上离散

伴随方法均显著优于传统方法。

图 15和图 16分别给出了离散伴随方法与有

限差分方法在涡轮静叶和单级单步优化时 40个

设计变量的梯度比较。从图中可以看出两种方法

在静叶优化中分布基本一致，在个别设计点处导

数大小略有差异。而在单级优化中，两种方法在

9～40号设计点上趋势基本一致，但在 0～8号设

计点有较大差异，这主要是在单级计算中需要考

虑旋转效应，两者在离散方法上的差异造成了梯

度计算的差异。
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图 15    离散伴随方法与有限差分方法在涡轮静叶单步优化时

40个设计变量的梯度比较

Fig. 15    Comparison of gradient for stator blade between

discrete-adjoint method and finite difference method at

one iterative step
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图 16    离散伴随方法与有限差分方法在涡轮单级单步优化时

40个设计变量的梯度比较

Fig. 16    Comparison of gradient for stage blade between

discrete-adjoint method and finite difference method

at one iterative step 

 

表 5    离散伴随和有限差分计算单步优化梯度的

CPU时间比较

Table 5    CPU time comparison of optimization gradient

between discrete-adjoint method and finite difference

method at one iterative step

参数
计算

迭代次数

CPU时间/s

静叶优化 单级优化

离散伴随 2 89.49 276.11

有限差分 40 1 541.13 9 510.8
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5    结　论

针对轴流涡轮级气动优化问题，提出了基于

自由形面变形的离散伴随 CFD优化方法，对某二

维静叶、单级叶片进行了优化分析，得出以下结论：

1）  所提方法能够通过改变叶轮机械叶型对

叶轮性能进行优化，通过二维静叶和单级算例验

证了所提方法的有效性。

2） 对静叶优化问题，优化后的叶片前缘半径

显著减小，厚度减小，相应的入口角减小。无量

纲熵增在优化前后减小了 12.5%，总压恢复系数

减小了 12.44%，而流动出口角维持在−74.66°附近，

改变幅度为 0.047%。

3） 对涡轮单级优化问题，考虑旋转效应后的

动叶几何优化与静叶优化显著不同。优化前后的

叶片翼型的弯度提高，后缘附近叶片的厚度略有

增大。无量纲熵增在优化迭代过程中减小了

14.10%，单级压比提高了 0.653%，总效率提高了

0.79%。而流动出口角维持在−70°附近，改变幅度

为 0.068%。

4）  对比离散伴随方法与传统的有限差分方

法，在计算目标函数梯度时离散伴随方法只需要

求解方程 2次，对单级优化时间仅为有限差分的

3%。在计算存储与时间需求上离散伴随方法存

在显著优势。

后续工作将对三维叶轮机械进行仿真优化，

并发展具有多对象多目标的优化方法。
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