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摘　 要:为了解决燃气轮机对工况的适应性问题ꎬ从而提高压气机的工作效率和工作裕度ꎬ采用三维数值模拟手段

和寻优算法ꎬ研究了某型压气机中间级静叶 ４ 个关键叶型参数:最大挠度相对值、最大挠度位置、最大厚度相对值

和最大厚度位置对叶片变工况性能的影响规律ꎮ 以拓宽三维叶片攻角适应性为目标ꎬ在 ０°和 ± ６°攻角ꎬ开展了三

维叶片的优化设计ꎬ分析和总结了不同截面叶型参数的分布特征ꎬ探讨了宽适应性压气机叶片表面的气动布局和

损失机理ꎮ 结果表明:在损失攻角下ꎬ最大挠度相对值的影响大于最大挠度位置的影响ꎬ最大厚度相对值的影响大

于最大厚度相对位置的影响ꎬ优化后叶片在 ０°和 ± ６°攻角下的总压损失系数降幅分别达到 ３. ５２％ ꎬ９. ３１％ 和
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Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ: ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒꎬ ｖａｒｉａｂｌｅ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎꎬ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎꎬ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｄｅｓｉｇｎꎬ ｇｅ￣
ｎｅｔｉｃ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

引　 言

轴流压气机是燃气轮机的核心部件之一ꎬ其性

能对提高发动机性能起着至关重要的作用[１]ꎮ 经

过多年的发展ꎬ压气机设计逐渐从一维设计、通流设

计、准三维设计ꎬ发展到全三维优化设计[２]ꎮ 压气

机叶片的优化设计是提高压气机效率、工作裕度的

有效途径[３]ꎮ
Ｊｈａ 等人[４]首次使用贝塞尔曲线描述压气机叶

型ꎬ通过准三维粘性方程进行求解ꎬ使压气机总压比

得到提升ꎮ 汪光文等人[５] 提出了多层次贝塞尔曲

线的参数化方法ꎬ利用贝塞尔递推原理拓宽了变量

搜索空间的范围ꎬ提高了全域搜索的能力ꎮ Ｋöｌｌｅｒ
等人[６]利用两个三阶样条曲线拟合叶型的吸力面

和压力面ꎬ前缘和尾缘曲线分别使用椭圆和圆弧曲

线来表示ꎬ对叶型进行优化ꎬ优化后的总压损失系数

下降ꎬ攻角范围拓宽ꎮ 文献[７ － ８]使用 Ｂ 样条曲线

来表达叶型ꎬ并针对叶型开展了优化设计ꎮ Ｓｃｈｎｏｅｓ
等人[９]使用三次 Ｂ 样条来构造叶型的吸 /压力面造

型ꎬ前 /后缘附加点满足曲率连续(Ｇ２)ꎬ保证了更高

的自由度ꎬ并使用参数化方法对跨声速压气机的两

个亚音速级进行了重新设计ꎮ 赵一[１０] 利用可控扩

散叶型(ＣＤＡ)造型方法对跨音级压气机叶片进行

造型ꎬ研究稠度对压气机气动性能的影响ꎬ发现弦长

沿叶高为非线性分布时ꎬ跨音级压气机的气动性能

均有所提高ꎮ 张馨艺等人[１１] 使用不同的参数化曲

线来构造叶型ꎬ结合数值模拟讨论中弧线参数化曲

线形式对叶栅性能的影响ꎮ 彭铖等人[１２] 引入了叶

片几何三要素ꎬ给出了新的轴流压气机叶片参数化

方法ꎬ这种新的叶片参数化方法可适用于不同进口

马赫数的压气机叶型设计ꎬ且具有简便、鲁棒和准确

的特点ꎮ 成金鑫等人[１３] 使用多段贝塞尔曲线对压

气机叶型进行参数化ꎬ基于 Ｉｓｉｇｈｔ 优化平台搭建优

化框架ꎬ对基元叶型进行多工况优化设计ꎮ
综上ꎬ国内外学者针对压气机叶型优化设计已

经开展了很多的研究工作ꎬ但是以三维叶片的攻角

适应性为目标ꎬ从空间压力分布入手的研究还较少ꎮ
本文针对压气机静叶片搭建了优化设计流程ꎬ以二

维叶型为基础对三维叶片进行多工况联合优化设计

研究ꎬ探讨了优化变量、优化方法对静叶不同攻角工

况下总压损失系数的影响ꎬ分析了优化叶片表面的

载荷分布特征ꎮ

１　 模型与数值模拟方法

１. １　 研究对象

本文的研究对象是某燃气轮机低压压气机中间

级静子ꎮ 由于该静子前三级均配置可转导叶ꎬ具有

较大的调节裕度ꎬ中间级处于变工况调整的关键位

置ꎬ中间级效率和工作范围对整机性能的影响尤为

强烈ꎬ因此设计目标是提升叶片的变工况适应能力ꎮ
中间级静子三维模型如图 １ 所示ꎬ主要的几何参数

如表 １ 所示ꎮ

图 １　 中间级静子三维模型示意图
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ｏｆ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ ｂｌａｄｅ

７２
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表 １　 中间级静子主要设计参数

Ｔａｂ. １ Ｍａｉｎ ｄｅｓｉｇｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ

ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ ｂｌａｄｅ

参　 数 数　 值

叶片数 ３５

叶高 / ｍｍ １２０

弦长 / ｍｍ ７０

栅距 / ｍｍ ６６

轮毂比 ０. ７２

１. ２　 数值模拟方法

１. ２. １　 数值模型选择

本文研究的叶片模型为某压气机静子ꎬ在计算

域中设置入口段长度约为 １ 倍弦长距离ꎬ出口段长

度约为 ２ 倍弦长距离ꎬ进而保证进出口流场的均匀

性ꎮ 采用 ＮＵＭＥＣＡ 中的自动网格生成模块 Ａｕｔｏ￣
Ｇｒｉｄ５ 进行网格划分ꎬ使用 Ｏ４Ｈ 型结构化网格拓扑

结构以提高网格的正交性ꎮ
采用 ＮＵＭＥＣＡ / ＦＩＮＥ 软件进行数值计算ꎬ工质

为真实气体ꎬ采用 Ｓｐａｌａｒｔ￣Ａｌｌｍａｒａｓ 湍流模型及三维

雷诺时均 Ｎａｖｉｅｒ￣Ｓｔｏｋｅｓ 方程求解定常流场ꎬ进口给

定来流总温、总压和绝对气流角展向分布ꎬ出口给定

平均半径处的静压ꎬ由于试验出口为大气条件ꎬ出口

静压给定 １０１ ３２５ Ｐａꎮ 差分格式选择二阶精度的总

变差递减(ＴＶＤ)格式附加矢通量分裂ꎬ采用最小值

限制器(Ｍｉｎ ｍｏｄｅ)来控制间断面附近的数值振荡ꎬ
采用 ４ 阶的龙格 － 库塔法(Ｒｕｎｇｅ￣Ｋｕｔｔａ)迭代时间

推进ꎮ
１. ２. ２　 网格无关性及网格数量选择

为了节约计算成本ꎬ对计算网格进行无关性验

证ꎬ设计 ９ 个不同分辨率的网格ꎬ分别为 ４５ 万ꎬ５０
万ꎬ６０ 万ꎬ７０ 万ꎬ８０ 万ꎬ９０ 万ꎬ１００ 万ꎬ１１０ 万和 １２０
万ꎮ 通过数值模拟获得不同网格数目下的总压损失

系数ꎬ如图 ２ 所示ꎮ
为了减少优化时间ꎬ在数据库搭建和优化过

程中使用较粗的网格进行迭代计算ꎬ经最终设置优

化ꎬ使用粗网格数 ８０ 万、正交性大于 ２０ 度、长宽比

小于 ３ ０００、最大延展比小于 ３ 时的网格质量ꎮ
粗网格生成结果为正交性 ３７. ８７３ꎬ长宽比 ２ ３８３. ４ꎬ
延展比 ２ ３８５ ５ꎬ网格质量满足要求ꎬ没有生成负

网格ꎮ

图 ２　 网格无关性验证

Ｆｉｇ. ２ Ｇｒｉｄ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

　 　 虽然粗网格结果已经呈现静叶气动性能的变化

趋势ꎬ但是计算结果并不能达到足够的精度ꎬ这就需

要对优化结果模型进行细网格验证ꎬ细网格结构如

图 ３ 所示ꎬ原型叶栅使用的细网格总数约为 １５０ 万ꎬ
正交性为 ３８. ６３ꎬ长宽比为 ９５７. １２ꎬ延展比为 ２. ３８４ ５ꎬ
满足质量标准ꎬ网格质量良好ꎮ 为了消除网络数量

对总压损失系数的影响ꎬ后续优化叶型的细网格数

量均同样设置为 １５０ 万左右ꎮ 图 ４ 为细网格下叶片

前缘和尾缘的网格分布ꎮ

图 ３　 细网格结构图

Ｆｉｇ. ３ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｆｉｎｅ ｇｒｉｄｓ

图 ４　 叶片前缘和尾缘的网络分布

Ｆｉｇ. ４ Ｇｒｉｄ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｎ ｌｅａｄｉｎｇ ａｎｄ ｔｒａｉｌｉｎｇ

ｅｄｇｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｂｌａｄｅ

８２
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１. ２. ３　 雷诺平均纳维斯托克斯模型(ＲＡＮＳ)方法

的验证

为了验证雷诺平均纳维斯托克斯模型(ＲＡＮＳ)
方法对某中间级静叶环形叶栅计算的准确性ꎬ针对

该原型环形叶栅进行试验验证ꎬ为了保证进口进气

角的可调性ꎬ在静子前配置可转导叶ꎬ提高调节裕

度ꎮ 实验结果和仿真结果的对比如图 ５ 所示ꎮ 由图

可知ꎬ从叶根到叶中部分ꎬ仿真计算结果与实验测得

的结果基本符合ꎬ但在叶中至叶顶区域ꎬ仿真与实验

结果差异明显ꎮ 这是因为在导叶尾迹与测试叶片前

缘交汇掺混处形成尾迹损失区ꎬ仿真与实验都存在

该处损失下降的趋势ꎮ 通过对比可以发现ꎬ对于尾

迹掺混和相关涡系的复杂流动计算ꎬ仿真结果仍有

差异ꎬ但趋势基本符合ꎮ

图 ５　 原型叶片仿真与实验对比

Ｆｉｇ. ５ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｂｌａｄｅ

２　 优化方法

２. １　 叶型参数化

使用三次非均匀有理 Ｂ 样条(ＮＵＲＢＳ)曲线ꎬ利
用 ７ 个参数点构造厚度和中弧线分布曲线ꎬ前缘使

用两段三次 ＮＵＲＢＳ 曲线进行拼接ꎬ并满足曲率连

续[１４]ꎮ 将压气机叶片的几何参数转化为 ＮＵＲＢＳ 的

特征参数ꎮ 对中弧线以及厚度分布叶型线分别采用

７ 个无量纲参数控制点 ｐ０ ~ ｐ６ 和 ｑ０ ~ ｑ６ꎬ如图 ６
所示ꎮ

在获得中弧线与厚度分布曲线后ꎬ便可以通过

中弧线叠加厚度的方式生成压力面与吸力面的型

线ꎬ完成叶身的造型ꎮ ｐ０ ~ ｐ６ 为中弧线的控制点ꎬ将
控制点的坐标转换为叶型造型参数ꎬｐ０ 为前缘点ꎬ
尾缘点 ｐ６ 由安装角 ξ、几何进气角 α１ 和几何出气角

α２ 决定ꎬｃ１、ｃ２ 为切线的交点ꎬｐ３ 由最大挠度位置决

定ꎮ ｑ０ ~ ｑ６ 为厚度曲线的控制点ꎬｑ０ 和 ｑ６ 分别为叶

身厚度叠加的起始点与终点ꎬ前尾缘形状使用圆形

造型ꎬ三维叶片造型由二维叶型径向积叠而成ꎬ采用

重心积叠的方式ꎮ

图 ６　 厚度和中弧线的参数化拟合

Ｆｉｇ. ６ Ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ ｆｉｔｔｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ

ａｎｄ ｍｉｄ￣ａｒｃ ｌｉｎｅ

本文选取原始叶型叶片的 ５ 个截面参数作为优

化变量进行优化设计ꎬ５ 个截面分别对应叶根截面、
２５％ 、５０％ 、７５％叶高截面和叶顶截面ꎮ 为了拓宽叶

片工作范围ꎬ优化目标选择不同攻角条件下的总压

损失系数ꎮ
２. ２　 优化变量及目标函数

本文选择中弧线最大挠度相对值和最大挠度位

置以及最大厚度相对值与最大厚度位置作为叶型的

优化变量ꎬ每个截面包含 ４ 个优化参数ꎬ叶片共 ２０
个优化参数ꎮ

处理多目标问题时将各个目标添加不同的权

９２
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重ꎬ组合成单目标ꎬ从而进行单目标优化[１５]ꎮ 选择

相对简单的目标函数:

ＯＢＦ ＝ Ｃ１
ω０

ωｒｅｆꎬ０
＋ Ｃ２

ω６

ωｒｅｆꎬ６
＋ Ｃ３

ω － ６

ωｒｅｆꎬ － ６
(１)

式中:ＯＢＦ—目标函数加权之和ꎻω０—优化叶型叶片

在 ０°攻角下的总压损失系数ꎻω６—优化叶型叶片在

６°攻角下的总压损失系数ꎻω － ６—优化叶型叶片在

－ ６°攻角下的总压损失系数ꎻωｒｅｆꎬ０—原始叶型叶片

在 ０°攻角下的总压损失系数ꎻωｒｅｆꎬ６—原始叶型叶片

在 ６°攻角下的总压损失系数ꎻωｒｅｆꎬ － ６—原始叶型叶

片在 － ６°攻角下的总压损失系数ꎻＣ１ ~ Ｃ３—各项的

权重系数ꎮ

优化单目标选择总压损失系数ꎬ其中总压损失

系数定义为:

ω ＝
ｐ∗
ｉｎ － ｐ∗

ｏｕｔ

ｐ∗
ｉｎ － ｐｉｎ

(２)

式中:ω—优化或原始叶型的总压损失系数ꎻｐ∗
ｉｎ —优

化或原始叶型进口总压ꎻｐ∗
ｏｕｔ—优化或原始叶型出口

总压ꎻｐｉｎ—优化或原始叶型进口静压ꎮ

该目标函数有以下优点:只需计算 ３ 个攻角下

的流场情况ꎬ大大减轻计算量ꎻ以原始叶型叶片的

总压损失系数作为比较标准ꎬ若优化叶型叶片在这

两个攻角下的总压损失系数降低ꎬ则表明优化叶

型叶片的攻角的工作范围增加ꎬ即该目标函数同

时考虑到叶型的工作范围ꎮ 由于 ＋ ７°以上或 － ７°

以下的攻角计算结果呈现流量产生较大的波动ꎬ为

了保证计算结果的准确性ꎬ最终攻角选择 ＋ ６°和

－ ６°攻角ꎮ

因为采用多目标优化方法受权重因子的主观影

响ꎬ所以本文设置了多个权重方案进行优化设计ꎮ

方案 １:考虑 ０°和 ± ６°攻角的总压损失系数ꎬ提

高 ± ６°攻角的总压损失系数对应的权重值ꎮ

方案 ２:为 ０°和 ± ６°攻角的总压损失系数分配

相同权重ꎮ

方案 ３:不考虑 － ６°攻角的总压损失系数ꎬ给 ０°

和 ＋ ６°攻角的总压损失系数分配相同的权重ꎮ

方案 ４:不考虑 ０°攻角的总压损失系数ꎬ给 ± ６°

攻角的总压损失系数分配相同的权重ꎮ

优化方案的权重分配情况如表 ２ 所示ꎮ

表 ２　 优化方案的权重分配

Ｔａｂ. ２ Ａｓｓｉｇｎｍｅｎｔ ｏｆ ｗｅｉｇｈｔｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅ

方案 Ｃ１ Ｃ２ Ｃ３

１ ０. ５ ０. ８ ０. ８

２ ０. ５ ０. ５ ０. ５

３ ０. ５ ０. ５ ０

４ ０ ０. ５ ０. ５

在优化过程中ꎬ设置的约束为求得的目标函数

小于原始叶型叶片的总压损失系数ꎬ并且目标函数

包含的 ３ 个总压损失系数也小于原始叶型叶片对应

的总压损失系数ꎮ
首先进行优化设计ꎬ将原型叶片按照非均匀有

理 Ｂ 样条(ＮＵＲＢＳ)进行参数化ꎬ将选择的各截面的

叶型参数共 ２０ 个优化变量通过拉丁超立方进行采

样ꎬ生成 ２００ 个初始样本并进行 ＣＦＤ 计算ꎬ建立初

始样本数据库ꎬ数据库搭建流程如图 ７ 所示ꎮ 搭建

的叶型优化流程如图 ８ 所示ꎮ

图 ７　 叶片数据库流程

Ｆｉｇ. ７ Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ ｏｆ ｂｌａｄｅ ｄａｔａｂａｓｅ

寻优方法使用多岛遗传算法(ＭＩＧＡ) [１６]ꎬ根据

推荐值进行设置[１７]ꎬ详细参数设置如表 ３ 所示ꎮ 除

此之外ꎬ还需注意优化参数的变化范围ꎬ一方面ꎬ为
了提高计算收敛的速度ꎬ变量范围应该设置在初始

叶型附近ꎻ另一方面ꎬ优化的计算域越大ꎬ越能够获

得全局最优值ꎬ但会增加计算时间ꎮ 本文最终确定

优化参数在原始参数 ± １０％ 范围内ꎬ并通过仿真验

证变化最大的叶型情况ꎬ进口马赫数变化并不大ꎬ采
用多岛遗传优化算法的方法可以进行后续的优化

设计ꎮ

０３
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图 ８　 叶片优化流程

Ｆｉｇ. ８ Ｂｌａｄｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ

表 ３　 超参数选择

Ｔａｂ. ３ Ｈｙｐｅｒ￣ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ

参　 数 数　 值

子群规模 ２０

岛数 １０

总进化代数 １０

交叉概率 １

变异率 ０. ０１

岛间迁移率 ０. ０１

迁移的间隔代数 ５

参与竞赛的子群个体比率 ０. ５

保留到下一代的精英个体数量 １

３　 叶型参数的优化结果与分析

对最大挠度相对值、最大挠度位置、最大厚度相

对值、最大厚度位置 ４ 个叶型参数进行单独优化设

计ꎬ在损失较大的 － ６°攻角下ꎬ将最大挠度相对值与

最大挠度位置作为优化参数进行分析ꎬ观察到最大挠

度位置优化与最大挠度相对值优化结果:在全叶高范

围内损失均有明显降低ꎬ如图 ９ 所示ꎬ在叶根与叶顶

区域ꎬ优化叶片的总压损失系数降幅更为明显ꎮ 原始

叶片在 － ６°攻角下出口总压损失系数为 ０. ０４７ ８ꎬ
单独最大挠度位置优化叶片出口总压损失系数为

０. ０４０ ４ꎬ降幅 １３. ４％ ꎬ单独最大挠度相对值优化叶

片出口总压损失系数为 ０. ０３９ ６ꎬ降幅 １５. １％ ꎮ 由

此可见ꎬ单独参数下最大挠度相对值优化的结果优

于最大挠度位置优化的结果ꎮ

图 ９　 － ６°攻角下最大挠度相对位置及最大挠度位置的

原始叶型与单变量优化后的出口总压损失系数径向分布

Ｆｉｇ. ９ Ｒａｄｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｏｕｔｌｅｔ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｂｅｔｗｅｅｎ ｏｒｉｇｉｎａｌ ａｎｄ ｕｎｉｖａｒｉａｔｅ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ

ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｆｏｒ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｖａｌｕｅ ｏｆ ｍａｘｉｍｕｍ ｃａｍｂｅｒ ａｎｄ

ｍａｘｉｍｕｍ ｃａｍｂｅｒ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｔ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ － ６°

图 １０ 为 － ６°攻角下原始叶型的出口总压损失

系数径向分布ꎬ及最大厚度位置优化与最大厚度相

对值优化后的出口总压损失系数径向分布ꎮ 通过最

大厚度位置优化与最大厚度相对值优化在全叶高范

围内总压损失系数均有明显降低ꎮ 在叶根与叶顶区

域ꎬ优化叶片的总压损失系数降幅更为明显ꎬ原始叶

型在 － ６°攻角下出口总压损失系数为 ０. ０４７ ８ꎬ单独

最大厚度位置优化叶片出口总压损失系数为

０. ０４１ ５ꎬ降幅 １３. ２％ ꎬ单独最大厚度相对值优化叶

片出口总压损失系数为 ０. ０４１ ０ꎬ降幅 １４. ２％ ꎮ 由

此可见ꎬ单独参数下最大厚度相对值的优化的结果

要优于最大厚度位置的优化ꎮ
通过各参数对优化结果的影响可知ꎬ所选的参

数在抑制正负攻角下的分离有一定作用ꎬ优化后的

径向总压损失系数也有所下降ꎬ但所选的叶型参数

的单独优化效果有限ꎬ针对实验设计方法 ＤＯＥ 对

所选的 ２０ 个优化变量进行优化设计ꎬ采用最优拉

丁超立方的方法创建 ２００ 个样本进行 ＣＦＤ 数值计

算ꎬ搭建优化所使用的数据库ꎮ 在完成数据库的搭

建后ꎬ采用径向基函数的神经网络模型(ＲＢＦ 模型)
对数据库进行样本处理ꎬ搭建代理模型ꎬ使用 Ｒ 平
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方(Ｒ￣Ｓｑｕａｒｅｄ)标准判断代理模型的好坏ꎮ 本文拟

合获得的代理模型的 Ｒ 平方值均在 ０. ９ 以上ꎬ拟合

效果良好ꎮ 针对代理模型使用多岛遗传算法

(Ｍｕｌｔｉ￣Ｉｓｌａｎｄ ＧＡ)进行最优化的搜索ꎮ

图 １０　 － ６°攻角下最大厚度及最大厚度位置的原始叶型

与单变量优化后的出口总压损失系数径向分布

Ｆｉｇ. １０ Ｒａｄｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｏｕｔｌｅｔ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｂｅｔｗｅｅｎ ｏｒｉｇｉｎａｌ ａｎｄ ｕｎｉｖａｒｉａｔｅ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ

ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｆｏｒ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｖａｌｕｅ ｏｆ ｍａｘｉｍｕｍ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ａｎｄ

ｍａｘｉｍｕｍ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｔ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ － ６°

不同权重方案下 ± ６°和 ０°攻角时总压损失系

数和加权后的目标损失的优化结果如表 ４ 所示ꎮ 分

析不同攻角下的总压损失系数可以证明其优化效

果ꎬ对比以下 ４ 个方案ꎬ方案 ３ 在 ３ 个攻角下降幅都

是最大的ꎮ

表 ４　 不同权重配比的优化结果

Ｔａｂ. ４ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｗｅｉｇｈｔ ｒａｔｉｏｓ

方案
总压损失系数

＋ ６° － ６° ０°

目标

函数

初始 ０. ０４２ ５ ０. ０４７ ２ ０. ０３３ ５ －

１ ０. ０３８ ５ ０. ０４１ ５ ０. ０３１ ９ １. ９７

２ ０. ０３７ ９ ０. ０４１ ７ ０. ０３１ ８ １. ４２

３ ０. ０３７ １ ０. ０４１ ４ ０. ０３０ ９ ０. ９８

４ ０. ０３８ ８ ０. ０４１ ９ ０. ０３１ ８ ０. ９３

注:“ － ”表示初始条件无目标函数值ꎮ

３. １　 原始叶片与优化叶片几何造型对比

原始叶型叶片与优化叶型叶片几何造型对比如

图 １１ 所示ꎮ 在原始叶型叶片与优化叶型叶片 ３ 种

不同的径向高度位置取截面:叶根截面、叶中截面和

叶顶截面ꎬ观察叶根截面、叶中截面和叶顶截面的几

何造型的变化ꎮ
(１) 对比不同截面最大挠度位置的变化ꎬ优化

叶型叶片在叶顶截面的最大挠度位置前移ꎬ叶中截

面和叶根截面的最大挠度位置后移ꎻ

图 １１　 优化叶型与原始叶型的截面叶型对比

Ｆｉｇ. １１ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ａｎｄ ｏｒｉｇｉｎａｌ

ｃｒｏｓｓ￣ｓｅｃｔｉｏｎａｌ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ

　 　 (２) 对比不同截面最大挠度相对值的变化ꎬ优
化叶型叶片在叶顶截面和叶根截面的最大挠度相对

值降低ꎬ叶中截面的最大挠度相对值有所提升ꎻ
(３) 对比不同截面最大厚度位置的变化ꎬ优化

叶型叶片在叶中截面处最大厚度位置有小幅前移ꎬ
叶顶截面和叶根截面最大厚度位置均向后移ꎻ

(４) 对比不同截面最大厚度相对值的变化ꎬ优
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化叶片在叶根截面的最大厚度相对值降低ꎬ叶顶截

面和叶中截面最大厚度相对值均有所升高ꎮ
３. ２ 　 原始叶型与优化叶型攻角 － 损失性能对比

分析

初始叶型优化是参考叶栅实际工作的进口马赫

数来进行的ꎬ进口马赫数为 ０. ６ꎮ 图 １２ 为原始叶型

叶片与优化叶型叶片的攻角、总压损失系数特性线ꎮ
可以观察到优化叶型在攻角范围内总压损失系数均

有一定程度的下降ꎮ

图 １２　 不同叶型攻角 －总压损失系数特性线

Ｆｉｇ. １２ Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｌｉｎｅ ｏｆ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｖｓ. ｔｏｔａｌ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ

针对 ０°和 ±６°攻角来分析原始叶型与优化叶型

的气动性能ꎬ图 １３ 为 ０°攻角下ꎬ在进口马赫数为 ０. ６
时原始叶型和优化叶型出口总压损失系数分布ꎮ

图 １３　 ０°攻角原始叶型及优化叶型出口总压损失系数分布

Ｆｉｇ. １３ Ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｔ

ｔｈｅ ｏｕｔｌｅｔ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ

ａｔ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ ０°

由图可知ꎬ优化叶型中下部分的尾迹高损失区

高度明显下降ꎬ叶顶区域变化不明显ꎮ 相较于原始

叶型叶片在 ０°攻角下的总压损失系数为 ０. ０３３ ５ꎬ在
细网格下优化叶型叶片的总压损失系数为 ０. ０３２ ３ꎬ
总压损失系数相对下降 ３. ５２％ ꎮ

在 ０°攻角条件下ꎬ优化叶型叶片及原始叶型叶

片出口总压损失系数径向分布如图 １４ 所示ꎬ通过径

向总压损失系数分布可以观察到ꎬ几乎在全叶高范

围内ꎬ出口总压损失系数均有所下降ꎬ在约 ３０％ 叶

高处优化叶型的总压损失系数降幅更大ꎬ这也与出

口总压损失系数云图现象一致ꎮ

图 １４　 ０°攻角下原始叶型及优化叶型出口总压损失

系数径向分布

Ｆｉｇ. １４ Ｒａｄｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔ ｔｈｅ ｏｕｔｌｅｔ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｂｌａｄｅ

ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ ０°

由于在近 ３０％ 叶高处出口总压损失系数降幅

更大ꎬ所以选择该叶高处的截面来进一步分析叶片

和叶片之间的气体流动情况ꎬ图 １５ 为进口马赫数

为 ０. ６ 时 ０°攻角下ꎬ原始叶型叶片和优化叶型叶片

３０％叶高处的截面马赫数分布云图ꎬ在该截面上ꎬ
优化后叶型对吸力面侧高马赫数区域的范围改变

明显ꎬ相较于原始叶型ꎬ优化后高马赫数区域的弦

长范围明显减少ꎬ使得高马赫区域后面的部分速度

梯度降低ꎮ 同时ꎬ相较于原始叶型ꎬ优化后叶型吸

力面的马赫数分布变得更加均匀ꎬ有利于降低流动

损失ꎮ
图 １６ 为 ３０％叶高处原始及优化叶型表面静压

分布ꎮ

３３
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图 １５　 ０°攻角下原始及优化叶型 ３０％叶高处

马赫数分布云图

Ｆｉｇ. １５ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｌｏｕｄ ｍａｐｓ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ

ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ ０°

ａｔ ３０％ ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ

图 １６　 ０°攻角下原始及优化叶型 ３０％叶高处

表面静压分布

Ｆｉｇ. １６ Ｓｕｒｆａｃｅ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ

ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

ｏｆ ０° ａｔ ３０％ ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ

可以观察到在 ７０％轴向弦长位置之前ꎬ原始及

优化叶型表面静压有明显差异ꎬ而在 ７０％轴向弦长

位置之后ꎬ两者的曲线几乎重合ꎮ 其中ꎬ在 ４０％ ~
６０％轴向弦长位置区域ꎬ原始叶型叶片静压先下降后

升高ꎬ而优化叶型叶片更加平缓ꎬ沿轴向弦长的 ２０％

到 ８０％范围降低了逆压梯度并减少了逆压梯度段长

度ꎬ这是抑制叶片表面附面层发展的重要措施ꎮ
原始叶型叶片在 ＋ ６°攻角下的总压损失系数为

０. ０４２ ５ꎬ在细网格下优化叶型叶片的总压损失系数

为 ０. ０３８ ５ꎬ总压损失系数相对下降 ９. ３１％ ꎬ叶片出

口总压损失系数径向分布如图 １７(ａ)所示ꎮ 受端壁

附面层影响ꎬ６°攻角时叶根角区产生较大的总压损

失系数ꎬ占据约 ２０％ 叶高范围ꎬ叶顶角区也有同样

情况ꎬ但相较于叶根范围较小ꎬ同样优化叶型在全叶

高范围总压损失系数均有所减少ꎬ在 １０％和 ５０％叶

高处总压损失系数下降更为明显ꎬ其中在 ５０％叶高

处总压损失系数降幅最为显著ꎬ所以针对叶片 ５０％
叶高截面的原始叶型和优化叶型来分析截面马赫数

分布和叶型表面静压分布ꎮ

图 １７　 ± ６°攻角下原始与优化叶型出口总压损失

系数径向分布

Ｆｉｇ. １７ Ｒａｄｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｔ ｔｈｅ ｏｕｔｌｅｔ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ

ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ ± ６°

原始叶型叶片在 － ６°攻角下的总压损失系数为

４３
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０. ０４７ ２ꎬ在细网格下优化叶型叶片的总压损失系数

为 ０. ０４１ ９ꎬ总压损失系数相对下降 １１. ３２％ꎬ叶片出

口总压损失系数径向分布如图 １７(ｂ)所示ꎮ 在 － ６°
攻角下ꎬ除在 １５％ 叶高处ꎬ优化叶型叶片在全叶高

范围总压损失系数均有所下降ꎬ在 ３０％叶高至叶顶

范围总压损失系数降幅更为明显ꎬ在 ７０％叶高附近

总压损失系数降幅最大ꎬ所以针对叶片 ７０％叶高截

面的原始叶型叶片和优化叶型叶片来分析截面马赫

数分布和叶片表面静压分布ꎮ
图 １８ 为进口马赫数 ０. ６ꎬ ± ６°攻角下的 ５０％叶

高截面马赫数分布云图ꎬ可以观察到优化叶型吸力

面尾缘处的分离程度明显下降ꎬ由此表现为总压损失

系数的下降ꎬ优化叶型叶片在 ＋６°攻角下能够较好地

控制吸力面气流的分离ꎬ对于 － ６°攻角的情况ꎬ同样

可以观察到尾迹现象明显减弱ꎬ证明在 －６°攻角下的

优化叶型叶片也有着较好的气动性能ꎮ

图 １８　 ± ６°攻角下原始及优化叶型马赫数分布云图

Ｆｉｇ. １８ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｌｏｕｄ ｍａｐｓ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ
ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ ±６°

　 　＋ ６°攻角、５０％叶高处叶片表面静压分布如图

１９(ａ)所示ꎬ３０％ 轴向弦长后的静压分布与原始及

优化叶型的静压曲线基本一致ꎬ但从前缘附近放大

图可以看到ꎬ优化后ꎬ叶片的吸力峰有所削弱ꎬ同时

在 １０％ ~２０％弦长区域ꎬ优化叶型叶片的静压曲线

更加平缓ꎬ从而附面层发展也更加平缓ꎬ改善了表面

气体的流动情况ꎬ降低流动损失ꎮ 在 － ６°攻角下ꎬ静
压分布基本一致ꎬ但优化后叶型的压力峰有所削弱ꎮ

图 １９　 ± ６°攻角下原始及优化叶型表面静压分布

Ｆｉｇ. １９ Ｓｕｒｆａｃｅ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ
ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ ± ６°

５３
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在 ± ６°攻角下叶片吸力面表面极限流线如图

２０ ~图 ２１ 所示ꎮ 在 ＋ ６°攻角情况下ꎬ优化叶型叶片

在近端壁角区位置的角区分离程度明显弱于原始叶

型叶片ꎬ叶根处更为明显ꎬ同时沿径向的分离范围也

显著减弱ꎻ在叶中范围ꎬ优化叶型叶片表面流动情况

也优于原始叶型叶片ꎮ 在 － ６°攻角下原始叶型叶片

前缘叶根与叶顶位置已经出现了较严重的分离ꎬ优
化后片在前缘近端壁处分离的范围明显减小ꎬ根据

上述分析ꎬ同样可得出总压损失系数明显减弱ꎬ分离

情况得到了明显的改善ꎮ

图 ２０　 ＋ ６°攻角原始叶型与优化叶型吸力面表面极限流线

Ｆｉｇ. ２０ Ｓｕｒｆａｃｅ ｌｉｍｉｔ ｆｌｏｗ ｌｉｎｅｓ ｏｆ ｓｕｃｔｉｏｎ ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ

ｏｒｉｇｉｎａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ａｎｇｌｅ

ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ ＋ ６°

分析以上结论可以得出:优化叶型叶片在进口

马赫数为 ０. ６ 时ꎬ３ 个攻角的总压损失系数均有所

降低ꎻ在 ０°攻角条件下ꎬ优化叶片叶型的逆压梯度

分布更为均匀ꎬ同时缩短了逆压梯度及逆压梯度段

长度ꎬ抑制叶片表面附面层的发展ꎬ在 ± ６°攻角的条

件下优化叶型叶片同样具有更好的气动性能ꎬ在正

攻角下角区分离强度明显降低ꎮ

图 ２１　 － ６°攻角原始叶型与优化叶型压力面表面极限流线

Ｆｉｇ. ２１ Ｓｕｒｆａｃｅ ｌｉｍｉｔ ｆｌｏｗ ｌｉｎｅｓ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ａｎｇｌｅ

ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ － ６°

４　 结　 论

(１) 对最大挠度相对值、最大挠度位置、最大厚

度相对值、最大厚度位置 ４ 个叶型参数进行单独优

化ꎬ观察 － ６°攻角下原始叶型叶片与单变量优化后

的优化叶型叶片的出口总压损失系数径向分布可以

得出:最大挠度相对值对总压损失系数的影响大于

最大挠度位置对总压损失系数的影响ꎻ最大厚度相

对值对总压损失系数的影响大于最大厚度位置对总

压损失系数的影响ꎮ
(２) 叶顶的最大挠度位置前移ꎬ最大挠度相对

值降低ꎬ最大厚度相对值升高ꎬ最大厚度位置后移ꎻ
叶根最大挠度位置后移ꎬ最大挠度相对值降低ꎬ最大

厚度相对值降低ꎬ在最大厚度位置后移的情况下所

６３
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得的损失结果最小ꎬ叶片在 ０°和 ± ６°攻角下的总压

损失系数降幅分别达到 ３. ５２％ ꎬ９. ３１％和 １１. ３２％ ꎮ
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