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基于 XGBoost的叶型表面转捩位置预测新方法
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摘　　　  要：    针对叶型表面边界层转捩问题，基于机器学习 XGBoost模型的层流 /湍流界面识别方法，建立

了一种不依赖于指定阈值的预测转捩位置的新方法。在本方法中，根据大涡模拟计算得到的可控扩散叶型

绕流的高精度流场，考虑到流动的间歇性，利用机器学习方法统计出不同时刻下边界层中不同位置处层流状

态的比例，并依据其在叶型弦长方向上的变化率，得出转捩区域位置。通过对不同影响参数的考察，检验该

方法的有效性，从而验证了其具有较好的通用性。与传统判据相比，本方法预测转捩位置准确，且在结果研

判上不依赖于主观判断。此外，利用当前方法，发现对于可控扩散叶型，其边界层转捩除了受湍动能影响较

大之外，也取决于涡量的大小及其空间分布。
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New method for predicting the transition position of airfoil surface
based on XGBoost model
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Abstract:   For  identification  of  the  transition  position  on  the  blade  surface,  a  turbulence/non-
turbulence  interface  identification  method  based  on  XGBoost  model  without  specified  thresholds  was
introduced. According to this method, the high-precision flow field around the controlled diffusion airfoil
was  solved  by  the  large  eddy  simulation  method.  Considering  the  intermittent  flow,  the  proportions  of
laminar  flow  state  at  different  positions  in  the  boundary  layer  at  different  times  were  calculated  by  the
machine  learning  method,  and  the  transition  position  was  obtained  according  to  the  change  rate  in  the
chord  length  direction  of  the  airfoil.  The  method  was  verified  by  investigating  different  influencing
parameters.  Compared  with  traditional  criteria,  this  method  could  accurately  predict  transition  positions
without  subjective  judgment.  In  addition,  using  the  present  method,  it  was  found  that  for  a  controlled
diffusion airfoil, the boundary layer transition depended not only on the turbulent energy, but also on the
size of vortices and the space distribution feature.
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在压气机叶型研究中，边界层转捩对可控扩

散叶型（controlled diffusion airfoil，CDA）设计有着

直接的参考作用，因此，转捩位置的识别是重要

的课题。由于湍流的复杂性，转捩位置的识别往

往需要对流场中的大量数据进行较大时间尺度上

的考察，并且传统识别方式往往需要人为将流场

中的部分变量取为判据，并对这些判据指定阈值

以作为转捩识别的基础，主观性较强，工作量较

大，对识别效率和准确性带来了不利的影响。

对于层流和湍流的识别，常用涡量和能量进

行判别，考虑到涡量的量纲为 T −1，因此，现有的

判据体系可根据其使用的主要物理量量纲可划分

为两种基本思路：①完全基于时间尺度的判据，

即在量纲中只包含 T −n 的判据；②结合了时间和

空间尺度的判据，即在量纲中包含 T −n 和 Lm 的判

据。完全基于时间尺度的判据变化种类较多，除

了最基本的涡量大小[1]、涡量分量大小 [2-3]、涡量

本身的空间变化率[4-5] 等之外，还有 Lee、Zaki[6] 基
于涡量分量的范数构建的判据。结合时间和空间

尺度的判据中较为典型的是 Silva等 [7] 采用的基

于当地瞬时动能和湍动能的判据；在流体力学中

常用基于动量厚度雷诺数[8] 获得的转捩位置进行

转捩间歇因子的控制；对于射流流场 ，还有

Anand等[9] 基于动量边界层无量纲平均流速的判

据。后人据此进行了一系列改进，包括无量纲化

处理、对阈值的改进、改变基准值等。

对于叶型表面的转捩问题，前人也有较多研

究。McMullan和 Page对一种 CDA叶型进行了

不同攻角下的大涡模拟仿真和试验研究[10-11]，并

基于压力系数对叶型转捩位置进行了识别[12]，但

其工作对层流分离泡区分效果不佳。宋寅等[13]

基于压力系数评估了现有转捩模拟方法对转捩位

置识别的准确性。曾瑞慧等[14] 对某叶型进行数

值仿真，基于形状因子的突变获得转捩位置，但

其位置与其他方法结论相差过大。施恒涛等[15]

基于叶表压力系数和尖峰扩散因子进行了转捩位

置的判读。张子良和张明明[16] 在叶型设计中使

用阻力系数识别转捩位置。郭志远[17] 在基于大

涡模拟方法获得的 CDA叶型绕流中用边界层内

速度剖面识别层流分离泡，并综合运用压力系数

和阻力系数识别转捩位置，取得了较好的效果，

但处理过程较为繁琐。

流场数据的转捩区域识别具有原始数据量大、

数据种类多样、目标识别结果具有明显二元性和

规律性等特点，而机器学习方法由于其对大量数

据的分析能力和独立于使用者主观判断的特性，

适合用于转捩区域的识别。由于对转捩区域的识

别大量依赖于已有的先验性假设，而所需的识别

结果可以简单地用层流和湍流两种状态表达，故

监督型机器学习分类算法适用于此种问题。目前

较为成熟的监督型机器学习分类算法中效率最高

的是 XGBoost算法 [18]，该算法在流体力学结果分

析中已有实践经验，被 Li等 [19] 用于低雷诺数工

况圆柱绕流算例的层流/湍流界面识别研究，其工

作结合了速度梯度和涡量分布作为输入参数，较

为全面。

本文在 Li等 [19] 的层流/湍流界面识别研究的

工作基础上，在时域上对非定常流场数据进行统

计，提出了一种用于 CDA叶型转捩位置识别新方

法，并在多种来流工况下验证了该方法的鲁棒性

和相比于传统判据的优势。 

1    研究方法
 

1.1   算例设置

本文的研究对象为某型 CDA叶栅，考察其在

不同雷诺数和不同攻角下吸力面附近的层流/湍
流界面。

所研究的叶栅尺寸如表 1所示。
 
 

表 1    叶栅和叶型参数

Table 1    Cascade and airfoil parameters

变量 数值

安装角/（°） 41.95

几何进口角/（°） 59.61

弦长/mm 60

稠度 1.105

叶片最大无量纲厚度 0.079

叶型进气角/（°） 59.61

叶型折转角/（°） 26.84

叶型前缘曲率 4.0

叶型椭圆轴比 1.925
 

计算域网格划分由 TurboGrid软件完成。计

算域为叶栅中的单通道流场，被划分为 3部分，分

别为进口远场、出口远场和近壁面区。近壁面区

设置 Y+值为 1，并在吸力面和升力面上各规划 30
个表面网格节点。网格厚度增长率为 1.05，并设

定最大网格厚度不超过近壁面网格的 20倍。Z
轴（叶片展向方向）上规划 5层网格。进出口远场
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分别设定流向上的网格长度增长率为 1.05。调整

表面网格节点直至全流场网格中面夹角不超过

135。调整完成后，生成并导出结构化网格。最终

网格数为 136万。温度设置为恒定温度，进出口

分别设置定压边界条件。

−3° 0° 3°

1×105 2.5×105 5×105 7×105 8×105

2×10−7 s

流场数据的计算由商业软件 ANSYS CFX完

成。在计算设置中调整来流角度，使进口攻角分

别为 、 和 。设置进口总温总压和出口静

压作为边界条件。使用切应力传输（SST）湍流模

型进行稳态流场计算，进口湍流度为 5%，根据流

道的平均流速对压强差进行调整，使平均雷诺数

分别为 、 、 、 和 。

稳态计算收敛后其结果作为非稳态计算的初场。

非稳态模拟使用大涡模拟（LES）方法计算，采用

WALE亚格子模型以保证准确性，时间步长为

，每 50步输出一次结果。

对于每一个算例，取湍流充分发展后的计算

结果，分别提取整个流场中每个节点的速度分量

和速度分量梯度，作为机器学习处理的原始数据。 

1.2   模型训练

k

S′ =（A′+ A′T）/2 Ω′ =（A′− A′T）/
2 A′

I1

I2 I3

在 Li等[19] 的工作中，有 8个变量被选作识别

模型训练的基准判据。判据见表 2所示。其中， 为

湍流脉动动能， ，

， 为速度脉动量的 Jacobi矩阵。速度脉动量

由每一时间层上的瞬时速度与以该时间层为中心

的相邻 9个输出结果的时均速度相减得到。 、

、 分别代表第一、第二和第三不变量。以上变

量均通过与全域最大值相除的方法进行无量纲化

处理。

本文工作中的训练集通过以下方式形成：

1） 对于流动已经充分发展的数个时间层，从

叶片前缘边界层内和尾缘边界层内，分别提取各

节点上的速度脉动量；

2）  按照前述表达式计算对应于各个时间层

的判据值；

3）  分别将来自前缘节点的数据和来自尾缘

节点的数据标记为层流/湍流。

经过标注的训练数据合并后导入到 XGBoost
模型中进行训练。由于分类树本身的性质，过深

的分类层数可能导致过拟合问题的出现，而相对

较少的训练数据量不足以使剪枝算法发挥效用，

故将分叉树深度控制在一个合理的区间是必要的。

在本文中，设置分叉树深度为 5，可使分类准确性

达到 98%。

Re = 5×105

α α = 0°

训练完成的模型用于识别时仅生成对各个节

点的层流/湍流性质的判断结果。对于 ，

攻角（下文中用 表示） 算例，通过后处理软

件在某一时刻下，生成识别结果如图 1所示，其中

紫色为湍流，蓝色为层流。从图中可见，叶型前

缘边界层内为层流，而随着边界层在流向上的发

展，湍流所占比例不断增加，湍流斑与层流段交

替出现，并在时间上出现明显的间歇性。这一现

象从物理意义上再次证明，进行层流/湍流识别的

判据组至少应涵盖时间和空间尺度。
  

Re = 5×105 α = 0°图 1     ， 层流/湍流识别结果

Re = 5×105 α = 0°Fig. 1     ，  laminar/turbulence

recognition results
  

1.3   转捩识别方法

x/c

对于目标叶型，每隔 5%弦长，对位于叶型表

面法线上的节点识别结果进行一次判读，以 表

示统计位置在叶型上的位置，统计法线上边界层

以内节点识别结果中层流节点数占该位置上边界

层内总节点数的比例，如图 2所示。

从图中可以看出，边界层层流占比识别结果

中有明显的平稳-突变-平稳发展规律。基于此种

现象，提出这样的转捩区识别方法：当边界层内

节点层流占比沿着叶型长度方向上在 5%弦长内

变化率超过 25%时，即认为边界层进入了转捩区。

图中，层流节点占比在 30%～35%弦长处变化率

为 38.1%，即认为转捩区位于弦长 30%～35%处。 

 

表 2    判据表达式

Table 2    Criterion expression

变量 表达式

X0/（kg ·m2/s2） k

X1/s−2 I2（S ′）

X2/s−2 I3（S ′）

X3/s−2 I2（Ω
′）

X4/s−4 I2（S ′ ·S ′）

X5/s−4 I3（S ′ ·S ′）

X6/s−4 I2（Ω
′ ·Ω′）

X7/s−4 I2 (S ′ ·Ω′ +Ω′ ·S ′)
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2    训练集讨论

XGBoost模型识别结果一定程度上依赖于对

训练集的规划方法。下面对训练集的不同参数进

行讨论，以研究识别模型对训练集规划的无关性。 

2.1   采样长度无关性

Re = 5×105

α = 0°

前述各种判据的量纲中都涉及时间尺度，这

表明训练样本的采样长度将对模型的识别效果造

成一定的影响。训练样本的采样长度指用于构成

训练样本的第一个时间层和最后一个时间层之间

的时间差。由于训练集在时间尺度上为连续选取，

该跨度不仅与湍流周期性有关，而且直接反映了

用于构成训练集的样本量。本节基于 ，

算例，研究训练集采样长度对识别准确度

的影响。

t 5×10−5 s

1×10−4 s 1.5×10−4 s 2×10−4 s

参与对比的采样时间长度 分别为 、

、 和 ，分别对应 250倍、

500倍、750倍和 1 000倍计算时间步长。结果如

图 3所示。

可以看出，在转捩起始段，层流节点占比出现

了一定的变化，而其他位置上识别结果基本相同。

对于转捩初期识别结果进行单独对比并展示如

图 4所示。

2×10−4 s

随着采样长度的延长，层流节点占比逐渐稳

定。认为层流节点占比变化小于 1%时进入与时

间跨度无关的状态，即时间层数达到 1 000，采样

长度达到 时达到稳定。 

2.2   采样分辨率无关性

训练集的时间尺度参数除时间跨度外还包括

采样分辨率，即用于提取训练样本的计算结果中，

相邻两个计算结果之间的时间间隔。这一参数影

响对时间尺度上不稳定性的捕捉能力。

∆t 2×10−6 s

1×10−5 s 2×10−5 s

2×10−4 s

参与对比的采样分辨率 分别为 、

和 ， 分 别 对 应 10倍 、 50倍 和

100倍计算时间步长。取文中第 2.1节中已经验

证过的时间跨度（ ），并对不同采样分辨

率的识别结果对比如图 5所示。

1×10−5 s

随着采样分辨率的提升，识别稳定性有明显

的提升。在时间间隔低至 时，识别结果
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图 2    不同弦长位置处的层流节点占比

Fig. 2    Laminar flow nodes rates on different chord

length position
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图 3    不同采样长度转捩位置识别结果

Fig. 3    Transition position identification results with different

sampling time spans
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图 4    不同采样长度 25%弦长层流节点占比识别结果

Fig. 4    Transition position identification results on 25% chord

length with different time length
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图 5    不同采样分辨率转捩位置识别结果

Fig. 5    Transition position identification results with different

time resolution
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2×10−5 s

2×10−5 s

已经达到较为稳定的程度；进一步提升分辨率将

使训练集的数据量成倍增加，这将大幅提升层流/
湍流识别所需的内存量，相对于所提升的识别稳

定度而言无明显优势。时间间隔为 时，

层流识别结果比率上升，推测每隔 提取

一次训练样本将导致速度脉动被过大的时间间隔

抹平，这使得部分湍流区域被误判为层流区，因

此发生突变的位置也变得难以准确判读。 

2.3   法向空间尺度无关性

h

h

δ（x）

文中第 2.1节和第 2.2节对比的训练集提取

方式集中在对时间尺度的探讨。对于空间尺度，

产生主要影响的是训练样本的提取范围。本节对

训练集的法向空间尺度 进行探究。法向空间尺

度 定义如下：研究长度相当于弦长的平板，在同

样的雷诺数下，其各个位置上速度边界层的厚度

记为 。

h 0.5δ（x）

1.0δ（x） 1.5δ（x） 2.0δ（x）

下 面 对 法 向 空 间 尺 度 分 别 为 、

、 和 的训练集识别结果

进行对比，如图 6所示。
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图 6    不同法向空间尺度转捩位置识别结果

Fig. 6    Transition position identification results with different

normal spatial scale
 

h h

h

当法向厚度为 1.5倍和 2.0倍时，XGBoost模
型训练的最终准确度降至 85%。参考训练集法向

厚度 的物理意义，可以认为过高的法向厚度 将

导致具有湍流性质的外流节点被标记为层流节点，

这使得训练集本身出现物理上的不合理之处，这

种错误也体现在了识别结果上。当训练集厚度

为 0.5倍时，突变位置与 1.0倍厚度识别结果相仿，

但层流节点占比总体升高，同时在远场来流位置

出现大量层流识别结果，这样的识别结果显然是

不可靠的。故训练集的法向空间厚度 应被取为

1.0倍厚度，即与同样雷诺数的平板绕流层流边界

层厚度相同。 

2.4   流向空间尺度无关性

另一个空间尺度为流向的空间尺度。流向空

间尺度分为两部分构成：一部分是位于叶片前缘

的层流训练集的流向空间尺度，另一部分是位于

叶片尾缘的湍流训练集的流向空间尺度。这种空

间尺度可以按照在弦长上的占比进行衡量。

Ll Lt

对于该 CDA叶型绕流边界层，普遍接受的结

论为前 10%弦长以内均为层流段，后 20%弦长以

内均为湍流段[20-21]。基于此先验条件，可以划定

不同范围的层流/湍流训练集，并记层流训练集长

度范围为 ，湍流训练集长度范围为 ，如表 3。
 
 

表 3    训练集流向空间尺度规划

Table 3    Streamwise training set spatial scale planning

组合 Ll /% Lt /% 层流/湍流数据量比值/%

1 0～5 90～100 0.501

2 0～10 80～100 0.636

3 0～15 70～100 0.818

4 0～20 60～100 0.930

5 0～10 90～100 1.358

6 0～5 60～100 0.135
 

不同长度的层流/湍流训练集将显著影响其

数据量的比值，进而影响样本平衡度系数，导致

模型可靠性的变化，故数据量比值也应被列入考

察范围。越均匀划分的数据量越能够被充分地学

习，以尽可能提高识别的准确率。

图 7给出了不同流向空间尺度训练集识别结

果的对比。在层流/湍流训练集样本数大体相当

（两者比值范围在 0.5%～1.0%以内）时，识别结果

总体差异不大，但当层流样本选取的空间范围过

大时（选取范围大于等于 15%），转捩的突变现象

出现的具体位置难以辨别，叶型前 40%弦长范围

内层流识别结果占比上升。而当训练集样本偏差

较大时，识别结果明显不可靠。实际上在数据量

相差最大的两种训练集中，XGBoost检测准确性

均低于 92%。同时，控制训练集的总流向空间尺

度将有助于提高识别效率，也更符合通过机器学

习进行识别的初衷。

对训练集选取方法优劣的评判标准可归纳

为 3点：

1）  与传统判据相比是否出现了不符合物理

规律的判读结果。

1×105 1×106

在传统判据的判读结果中，CDA叶型绕流转

捩在 Re范围为 ～ 之间时，转捩位置
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一般在 25%～40%之间。如果有识别结果明显在

该范围以外并且难以用数值误差进行解释，则认

为出现了不符合物理规律的结果。表 3和图 7中

的组合 5和组合 6皆在此列。

2） 对不同算例的鲁棒性。

对于符合第 1条要求的预测模型，又对不同

的算例进行了验证。有的预测模型在边界层以外

的旺盛湍流区节点中出现了一部分层流预测结果，

虽然对边界层以内的节点比例统计结果没有影响，

但这样的预测结果可信度显然是值得怀疑的。于

是将这样的预测模型也排除在最优选择以外。

3） 识别结果清晰度。

Re = 5×105 α = 0°

前面提到，本文对突变找到了一种数学定义，

即在 5%弦长范围内出现 25%大小的突变。这样

的突变在符合要求的识别模型中均有出现，但并

不总是只出现一处。比如组合 4，该模型在文中

展示的标准工况（ ， ）识别中仅有

一处 25%突变和两处 20%突变，但在前期的调试

过程中出现过两处 25%突变的识别结果。虽然

该结果在后续的工作中被认为存在误差而舍弃，

但也说明了该识别模型识别清晰度不够高，可能

引起识别结果上的误差。因此，基于该识别模型

的预测不够优秀。

综合考虑以上因素，认为组合 2（前 10%弦长

和后 20%弦长）为最优。

经过对比分析，认为当层流训练集流向空间

尺度为 0%～10%弦长、湍流训练集流向空间尺

度为 80%～100%弦长位置时识别足够准确，适合

作为训练集标准。

综合本节所述，可以认为：将 XGBoost方法

用于 CDA叶型吸力面的转捩位置识别时，应取采

样长度至少 1 000倍计算时间步长，采样分辨率

最长 50倍时间步长，法向空间尺度与层流边界层

厚度相同，层流训练集为吸力面前 10%弦长，湍

流训练集为吸力面后 20%弦长。 

3    识别准确度讨论
 

3.1   传统判据对比

K

λ2

对于 CDA叶型绕流问题，传统方法中有多种

可以参考的边界层转捩识别方法。本节中对无量

纲湍动能大小 、无量纲涡量大小、瞬时速度雅

各比矩阵第二特征值 和表面压强系数的识别结

果进行列举，对比传统判据与机器学习判据的识

别结果。

用于湍流识别的传统方法中，最常见的是基

于湍流脉动动能进行判定。判据的表达式[6] 为：

K =
ũ2/2
U2
∞/2

（1）

ũ U∞其中 为速度脉动量， 为无穷远处的自由流流

动速度。提取任意时间层上每个节点的速度脉动

量和远场来流速度均值，随后计算位于叶型吸力

面边界层内的湍流脉动动能大小。该判据的常用

阈值为最大值的 1%～10%。

瞬时速度 Jacobi矩阵的表达式为：

∇V =



∂u
∂x

∂u
∂y

∂u
∂z

∂v
∂x

∂v
∂y

∂v
∂z

∂w
∂x

∂w
∂y

∂w
∂z


（2）

对该矩阵的特征值 1范数依据数值从大到小

排列，将第 2大的范数作为转捩判据 [22]。该方法

与湍动能方法类似，均属于综合时间尺度和空间

尺度的判据，该判据的常用阈值为远场自由来流

点对应判据值的 1%～10%。

基于涡量和涡量无量纲化处理后的指标也是

常见的判据。该判据的常用阈值为边界层内最大

值的 1%～10%。随着阈值倍率的改变，涡量判据

下层流/湍流界面的变化较能量判据更快，这从一

定程度上说明了能量判据的稳定性优于涡量判据，

再次印证了 Silva等[7] 的观点；同时也说明了传统

判据对于人为指定阈值的准确性有较高的依赖程

度。对涡量判据在把不同阈值水平下的识别结果

列举如表 4所示，可以看出识别结果随着阈值水

平的轻微变化而发生极大的改变。
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图 7    不同流向空间尺度转捩位置识别结果

Fig. 7    Transition position identification results with different

streamwise spatial scale
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Q判据是基于速度梯度矢量矩阵而建立的判

据，其表达式为

Q =
∥Ω∥2−∥S∥2

2
（3）

其中

S =
∇V+（∇V）T

2
（4）

Ω =
∇V−（∇V）T

2
（5）

∇V为速度的雅各比矩阵。该判据的常用阈

值为最大值的 90%～99.9%。

Φ判据 [23] 是基于速度梯度发展得到的判据，

主要用于反映流动过程中的瞬时湍流发散效应，

其表达式为

Φ = 2
( ∂u
∂x

)2

+

(
∂v
∂y

)2

+

(
∂w
∂z

)2+( ∂u
∂z
+
∂w
∂x

)2

+

(
∂v
∂z
+
∂w
∂y

)2

+

(
∂u
∂y
+
∂v
∂x

)2 （6）
Φ

该判据的常用阈值为边界层内最大值的

0.1%～10%。 判据较其他判据对于阈值的变化

更不敏感，并且对于层流/湍流转捩区的反映更为

清晰。

以压力系数为基准的判据在转捩识别中有较

为稳定的表现[17]。与其他方法不同，该方法不依

赖于阈值，而是直接读取叶型吸力面表面突变点

作为转捩识别点。

传统判据识别结果汇总如表 5所示。

传统判据指定阈值后可在边界层内找到唯一

确定的空间位置作为转捩识别点，而 XGBoost方
法识别结果为转捩的位置上限和位置下限。考虑

该因素后，可认为传统判据识别结果与 XGBoost
模型训练结果基本相同。

本节中对机器学习训练集的时间尺度/空间

尺度选取规则进行了探讨，确定了适用于 CDA叶

型绕流、与时间尺度和空间尺度无关的机器学习

训练集划定方法，在与传统判据的对比中取得了

良好的效果。XGBoost机器学习判据在转捩区域

的识别问题中具有不依赖于人为指定的阈值、识

别稳定性好、可以综合多种判据进行识别的特点，

相较于传统方法可以取得更客观更可靠的转捩区

识别结果。 

3.2   变工况验证

Re = 5×105 α = 0°文中第 3.1节中对 ， 的算例

进行了转捩区识别，下面将通过不同的雷诺数和

不同的来流攻角工况算例对前述识别方法进行检验。 

3.2.1    变雷诺数工况

Re = 1×105 2.5×105 7×105 8×105

改变算例的来流参数，雷诺数分别设置为

、 、 和 ，各个算例

验证结果如图 8所示。随着雷诺数的增加，转捩

区逐渐向叶片前缘移动，与传统结论比较结果如

表 6所示。

 

表 4    涡量判据在不同阈值下的识别结果

Table 4    Identification results of vorticity criterion under

different thresholds %

识别结果 阈值

100 1

98 2

90 3

37 5

21 10

10 20

8 99

 

表 5    不同判据识别结果对比

Table 5    Comparison of identification results of

different criteria

判据 识别结果/% 阈值/%

K 33 5

涡量 37 5

λ2 35 5

Q 40 98

Φ 32 1

cp 33

XGBoost 30～35
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图 8    不同雷诺数工况转捩位置识别结果

Fig. 8    Transition position identification results with different

Reynolds number condition
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传统判据识别结果汇总并对比如表 6所示。

可以看到，相比于传统方法中基于纯时间尺度建

立的判据，XGBoost方法和时间-空间尺度判据具

有更高的稳定性。 

3.2.2    变攻角工况

−3° 3° 6°调整来流速度方向使攻角分别为 、 、

并与 0°对比。各个算例验证结果如图 9所示。随

着来流攻角由负转正，转捩区逐渐向叶片前缘移

动，与传统结论相符。
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图 9    不同攻角工况转捩位置识别结果

Fig. 9    Transition position identification results with different

angle of attack condition
 

cp

传统判据识别结果汇总并对比如表 7所示。

其中，基于压力系数 的判定方法在来流攻角达

到 6°时出现多个突变点，并且最明显的突变出现

在前缘 10%以内。依据速度矢量图和前人的工

作，可以认为这里是层流分离泡而不是分离诱导

转捩，这意味着在来流攻角 6°的极端工况下压力

系数法已经失效，而 XGBoost机器学习方法依然

有效。

 

表 7    对不同攻角的不同判据识别结果对比

Table 7    Comparison of identification results of different

criteria for different angles of attack

判据
识别结果/%

阈值/%
α=−3° α=0° α=3° α=6°

K 37 33 28 27 5

涡量 42 37 21 16 5

λ2 37 35 24 21 5

Q 40 40 30 22 98

Φ 36 32 24 21 1

cp 37 33 25 识别失败

XGBoost 35～40 30～35 25～30 20～25
  

4    判据讨论

Re = 5×105 α = 0°

XGBoost模型是一种基于分类树建立的机器

学习模型。XGBoost训练模型的判据权重值有多

种衡量方式，其中累计增益指标代表在所有树中

某特征在每次分裂节点时带来的总增益[18]。这一

指标是衡量判据重要性的最常用指标。当某一个

判据被更加频繁地使用、累积了更多的权重时，

其累计增益数值也会更高。对于所用到的 8个判

据（见表 2），对 ， 算例训练模型，

输出其累计增益图如图 10所示。
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图 10    判据累计增益

Fig. 10    Total_Gains of different criterions
 

可以看出，所有的 8个判据在不同的算例中

权重值各有高低。

Re = 5×105 α = 0°

对不同雷诺数下的算例进行考察，列举其判

据累计增益如图 11所示（为便于对比，所有判据

按照 ， 工况算例中的排列顺序）。

X0 X1

可以看出，在不同雷诺数下，权重最高的判据

一般为 和 ，分别代表湍动能和涡旋旋转应变

量，这与前人的研究方向相同。同时，随着雷诺

 

表 6    对不同雷诺数的不同判据识别结果对比

Table 6    Comparison of identification results of different

criteria for different Reynolds numbers

判据
识别结果/%

阈值/%
Re=1×105 Re=5×105 Re=8×105

K 39 33 27 5

涡量 38 37 28 5

λ2 42 35 22 5

Q 41 40 31 98

Φ 32 32 26 1

cp 38 33 27

XGBoost 35～40 30～35 25～30
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数的增大，涡旋旋转应变量的权重逐渐上升，超

过了湍流脉动动能的权重，这意味着高雷诺数下

涡旋旋转应变量在流场发展中的贡献逐渐超过湍

流脉动动能。 

5    结　论

1） 本文基于 XGBoost机器学习方法，对某型

CDA叶型绕流的叶表转捩位置进行了研究，探讨

了训练集的划分方法，论证了训练集的时间尺度

和空间尺度无关性。

2）  本文对比了机器学习方法与传统方法在

转捩区域识别问题中的应用效果，验证了机器学

习方法的有效性。

3）  通过对不同工况算例的转捩区域识别尝

试，验证了机器学习方法的鲁棒性。

4） 对机器学习方法判据进行了对比分析，探

索了各判据对应物理量在流场发展过程中的贡献。

在后续的工作中，将结合判据物理意义，根据

不同工况的特点，对预测模型变量的数量和种类

进行优化，以形成在保持准确性的情况下尽可能

简化的模型。
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