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２. ５ 级压气机高亚音静叶多工况优化设计
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摘　 要:在兼顾变工况性能情况下对 ２. ５ 级压气机高亚音级静叶进行气动优化ꎮ 采用 Ｂ 样条曲线对压力面和吸力

面 ８ 个厚度控制点、４ 个中弧线控制点进行参数化拟合ꎬ将压力面和吸力面所有控制点坐标转化为参考点坐标的相

对值以减少优化变量ꎻ耦合自编优化算法与 Ｓ１ 程序分别对第一级静叶和第二级静叶的 ３ 个截面进行气动优化ꎬ优
化目标综合考虑了设计点损失、８０％安全工作范围损失、近失速点损失、近堵塞点损失、设计点出气角ꎻ出于强度因

素以及设计难度考虑ꎬ优化时对叶型面积和最大马赫数进行约束ꎬ并对优化后 ２. ５ 级压气机进行设计转速特性线

全三维性能校核ꎮ 结果表明:优化后设计点效率提升 ０ ０５％ 、喘振裕度提升 ９％ ꎻ第一级静叶 ２０％ ~ ７５％ 叶高尾缘

分离区减少ꎬ第二级静叶根部分离区由 １０ １％相对叶高降低至 ２. ３％相对叶高ꎮ
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ｃｒｅａｓｅｄ ｆｒｏｍ １０. １％ ｔｏ ２. ３％ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｓｐａｎ ｏｆ ｔｈｅ ｂｌａｄｅ.
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引　 言

随着压气机负荷的提高ꎬ为了增加叶型做功能

力ꎬ压气机通常选择更高进气速度ꎬ导致叶型马赫数

增加ꎬ压气机设计常用的技术手段为超音叶型设计

和高亚音叶型设计ꎮ 因为存在“唯一进气角”特性ꎬ
超音叶型优化重点是在保证进口几何角不变的情况

下尽可能降低激波损失[１]ꎮ 而高亚音叶型优化一

方面需要在转捩之前完成吸力面加速ꎬ尽可能减缓

附面层增厚速度ꎬ降低叶型损失ꎻ另一方面避免峰值

马赫数过大ꎬ引入激波ꎬ带来明显激波损失ꎮ 所以相

对于超音叶型ꎬ高亚音叶型优化考虑因素更多ꎮ
为了提高叶片气动性能ꎬ高亚音叶型优化将自

动优化算法和叶片参数化方法结合ꎬ开展全三维优

化ꎮ 三维优化方法主要分为正问题设计与反问题设

计ꎮ 正问题设计是基于已知的压气机几何结构和运

行条件ꎬ通过计算流体力学(ＣＦＤ)等方法预测其性

能和流动特性ꎮ 伊卫林等人[２] 通过梯度算法对叶

片中弧线进行优化提高了叶片效率ꎬＺｈｅｎｇ 等人[３]

和 Ａｈｎ 等人[４]通过响应面模型和 ＣＦＤ 程序对叶片

型线或者积叠线进行优化ꎬ提高叶片效率和压比ꎮ
周正贵[５]通过单纯形法与三维程序对叶型厚度进

行优化ꎬ减少了尾缘分离ꎮ ＣＨＥＮＧ 等人[６] 基于人

工蜂群以及 ＣＦＤ 程序对叶片几何进行优化提高叶

片效率ꎮ Ｂｕｃｈｅ 等人[７]通过协方差矩阵自适应演化

策略以及 Ｓ１ 计算程序ꎬ综合考虑变工况以及气流转

折角、形状因子和最大马赫数、计算收敛精度等约束

进行优化ꎮ Ｌｉａｎ 等人[８]、Ｂｅｎｉｎｉ[９] 和 Ｓｉｌｌｅｒ 等人[１０]

通过进化算法结合 ＣＦＤ 程序开展压气机叶片多目

标气动优化或者气动强度耦合优化ꎮ Ｄｉｍｉｔｉｒｏｓ 等

人[１１]利用伴随公式对叶片几何进行优化ꎬ降低叶片

熵增ꎮ Ｓａｍａｄ 等人[１２]通过多种优化算法(人工神经

网络、响应面模型、Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型)对叶片弯掠倾积叠

方式进行优化ꎮ 李天恩等人[１３] 通过 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型和

ＮＳＧＡ －Ⅱ优化算法对串联叶栅进行优化ꎬ降低运行

工况内损失ꎮ 孙泽秦等人[１４] 通过手动优化给定端

弯角度ꎬ降低了叶顶泄露损失ꎮ 陈璇等人[１５] 利用

遗传算法和 Ｓ１ 程序对低雷诺数叶型进行了优化ꎮ

Ａｓｔｒｕａ 等人[１６] 通过人工神经网络与三维 ＴＨＩＮ￣
ＬＡＹＥＲ 计算方法对叶片中弧线与厚度进行优化ꎬ综
合考虑了多工况气动与强度性能ꎮ

反问题设计则是根据期望的压气机性能目标ꎬ
如流量、压比、效率等ꎬ反向求解出满足这些目标的

压气机几何结构ꎮ 刘汉儒等人[１７] 通过本征正交分

解方法给定叶型表面压力系数分布ꎬ反设计出叶型

几何ꎮ 李艾挺等人[１８] 给定初始叶型以及目标载荷

情况下利用特征线理论计算中弧线虚位移ꎬ反复迭

代完成目标载荷对应叶型设计ꎮ
正问题优化方法大部分为全三维计算ꎬ优化过

程非常耗时ꎬ且优化效果受给定自变量范围影响较

大ꎮ 反问题设计对设计者的经验要求比较高ꎬ要预

先给出合理的叶型表面压力或等熵马赫数等气动参

数分布ꎮ 本文采用自动优化算法与 Ｓ１ 程序正问题

优化方法对高亚音气动性能进行优化ꎮ Ｓ１ 程序优

化结果与全三维计算结果高度吻合ꎬ但计算速度比

全三维快ꎬ相对于现在主流正、反问题优化方法具有

兼顾高寻优效率且高精度的优点ꎮ

１　 研究对象及研究方法

１. １　 研究对象与参数化方法

优化对象为 １ 台 ２. ５ 级轴流压气机ꎬ图 １ 为压

气机子午面流道尺寸图ꎮ 图中 ＩＧＶ 为进口导叶ꎬ
Ｒ１、Ｓ１ 分别为压气机第一级动叶、静叶ꎬＲ２、Ｓ２ 分别

为压气机第二级动叶、静叶ꎮ

图 １　 ２. ５ 级压气机子午面示意图

Ｆｉｇ. １ Ｍｅｒｉｄｉａｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ２. ５￣ｓｔａｇｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

本研究主要针对压气机的第一、二级静叶进行

优化ꎬ选取每排叶片的 １０％ ꎬ５０％ 和 ９０％ 叶高面作

为研究截面ꎬ选取 １０ 个变量:每个截面的弦长 Ｌꎬ安
装角 β、前缘角α１、尾缘角α２、中弧线第二控制点相

对弦向位置 Ｓ１、中弧线第三控制点相对弦向位置

３４
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Ｓ２、压力面参考点坐标(ｘｒｐꎬｙｒｐ)和吸力面参考点坐

标(ｘｒｓꎬｙｒｓ)ꎮ
以第一级静叶 ５０％叶高截面为例ꎬ优化变量和

范围如表 １ 所示ꎮ

表 １　 第一级静叶 ５０％截面叶型优化变量和变化范围

Ｔａｂ. １ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｖａｒｉａｂｌｅｓ ａｎｄ ｃｈａｎｇｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ
ａｔ ５０％ ｓｐａｎ ｏｆ ｆｉｒｓｔ￣ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ

序号 参　 数 范　 围

１ 弦长 Ｌ ± １０％

２ 安装角 β ± ５°

３ 前缘角α１ ± １０°

４ 尾缘角α２ ± １５°

５ 第二个控制点相对弦长位置 Ｓ１ ０. ０５ ~ ０. ９

６ 第三个控制点相对弦长位置 Ｓ２ ０. ０５ ~ ０. ９

７ 压力面参考点横坐标ｘｒｐ ０. ０２ ~ ０. ９８

８ 压力面参考点纵坐标ｙｒｐ ± ５０％

９ 吸力面参考点横坐标ｘｒｓ ０. ０２ ~ ０. ９８

１０ 吸力面参考点纵坐标ｙｒｓ ± ５０％

图 ２ 为叶型参数化拟合ꎮ 本文采用中弧线叠加

厚度造型法ꎬ分别采用三段三次 Ｂ 样条曲线对中弧

线、压力面厚度、吸力面厚度进行拟合ꎮ

图 ２　 叶型参数化拟合

Ｆｉｇ. ２ Ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚｅｄ ｆｉｔｔｉｎｇ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ

本文用一段三次样条曲线对中弧线进行拟合ꎬ４
个控制点分别为前缘点、两个中间控制点和尾缘点ꎬ
前两个控制点连线与弦长的夹角定义为前缘角 α１ꎬ
后两个控制点连线与弦长的夹角定义为尾缘角 α２ꎬ
Ｓ１、Ｓ２ 分别为第二、三控制点与前缘点的距离沿弦

长方向的投影长度ꎬ第二控制点相对弦向位置 Ｓｒ１、
第三控制点相对弦向位置 Ｓｒ２ 分别为 Ｓ１、Ｓ２ 与弦长

的比值ꎮ

中弧线定义中 Ｓ１、Ｓ２计算公式如下:

Ｓ１ ＝
(ｘ１ － ｘ０) ２ ＋ (ｙ１ － ｙ０) ２ ｃｏｓ α１

Ｌ (１)

Ｓ２ ＝
(ｘ２ － ｘ３) ２ ＋ (ｙ２ － ｙ３) ２ ｃｏｓ α２

Ｌ (２)

用两段三次 Ｂ 样条对叶型压力面和吸力面厚

度进行拟合ꎬ图 ３ 中厚度控制点坐标为(ｘꎬｙ)ꎬｄ１ 为

厚度控制点到中弧线法向距离绝对值ꎬｄ２ 为厚度控

制点到前缘点距离绝对值ꎬｘ 为弦向相对位置ꎬｙ 为

厚度控制点到中弧线法向距离相对于弦长的相

对值ꎮ

图 ３　 叶型厚度控制点

Ｆｉｇ. ３ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｏｉｎｔｓ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ

为了减少优化工作量ꎬ减少优化过程中选取的

变量ꎬ选取其中一个控制点(一般是 ｙ 最大值点)作
为其他控制点(ｘꎬｙ)的参考点(ｘｒꎬｙｒ)ꎬ并以此参考

点的 ｘｒ和 ｙｒ坐标值作为优化变量ꎮ 核心思路是保证

控制点在前半段或者后半段相对于参考点(分界点

为参考点)的相对位置以及相对厚度不变ꎮ 优化过

程中若参考点变化为(ｘ′ｒꎬｙ′ｒ)ꎬ其他控制点按如下公

式变化为(ｘ′ꎬｙ′):
当 ｘ≤ｘｒ 时:

　

ｘｒ － ｘ
ｘｒ

＝
ｘ′ｒ － ｘ′

ｘ′ｒ
ꎬ(０ < ｘ ≤ ｘｒ < １)

ｙ
ｙｒ

＝ ｙ′
ｙ′ｒ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(３)
　 　 当 ｘ > ｘｒ时:

　

ｘ － ｘｒ

１ － ｘｒ
＝

ｘ′ － ｘ′ｒ
１ － ｘ′ｒ

ꎬ (０ < ｘｒ < ｘ < １)

ｙ
ｙｒ

＝ ｙ′
ｙ′ｒ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(４)

４４
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　 　 由上述公式(３) － (４)可得:

ｘ′ ＝
ｘ′ｒ

ｘ
ｘｒ

ꎬ　 　 ｘ ≤ ｘｒ

(ｘ － ｘｒ)
１ － ｘ′ｒ
１ － ｘｒ

æ
è
ç

ö
ø
÷＋ ｘ′ｒꎬꎬ　 ｘ > ｘｒ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

ｙ′ ＝ ｙ
ｙ′ｒ
ｙｒ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï (５)

根据变化前后的参考点坐标值( ｘｒꎬｙｒ)和( ｘ′ｒꎬ
ｙ′ｒ)、以及变化前目标坐标点(ｘꎬｙ)即可获得变化后

的坐标值(ｘ′ꎬｙ′)ꎮ
优化计算核心求解器为 Ｓ１ 计算程序ꎬ优化程序

采用算法为自编算法ꎬ其为一种混合优化算法ꎬ既可

进行多种策略同时搜索ꎬ也可同时进行局部和全局

搜索ꎬ还可以进行自适应搜索ꎬ根据已经计算的算例

调整搜索方向进行自动寻优ꎮ
优化的求解器 Ｓ１ 程序是叶轮机械行业内应用

广泛的 ＭＩＳＥＳ 计算软件ꎬ算法是基于欧拉方程和损

失模型的计算方法ꎮ 对于中、低马赫数叶型该软件

计算精度较高ꎬ速度相比 ＣＦＤ 计算工具更快ꎮ 本文

主要考虑尽量降低优化周期问题ꎬ采用 ＭＩＳＥＳ 作为

优化的核心求解器ꎮ
１. ２　 优化目标

为了确保优化叶型在设计点与非设计点同时具

有较好的性能ꎬ优化工况点选取了 ５ 个工况点ꎮ 图

４ 为优化工况点ꎬ图中 ωｄｐ、ωｃｈｏｃｋ、ωｓｔａｌｌ、ωｎｓ、ωｎｃ分别

设计点、堵塞点、失速点、近失速点、近堵塞点损失系

数ꎬ近失速点和近堵塞点分别为 ８０％的安全运行进

气角范围对应的工况点ꎮ

图 ４　 优化工况点

Ｆｉｇ. ４ Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｐｏｉｎｔ

优化目标 ωｔ 为:

　 　 ωｔ ＝ ａ１
(ωｄｐꎬｏｐｔ － ωｄｐꎬｏｒｉ)

ωｄｐꎬｏｒｉ
＋ ａ２

(ωｎｃꎬｏｐｔ － ωｎｃꎬｏｒｉ)
ωｎｃꎬｏｒｉ

＋ ａ３
(ωｎｓꎬｏｐｔ － ωｎｓꎬｏｒｉ)

ωｎｓꎬｏｒｉ
＋ ａ４

(ωｓｔａｌｌꎬｏｐｔ － ωｓｔａｌｌꎬｏｒｉ)
ωｓｔａｌｌꎬｏｒｉ

＋

ａ５

(α１ｃｈｏｃｋꎬｏｐｔ － α１ｃｈｏｃｋꎬｏｒｉ)
α１ｃｈｏｃｋꎬｏｒｉ

＋ ａ６
｜ α２ ｄｐꎬｏｐｔ － α２ ｄｐꎬｏｒｉ ｜

α２ ｄｐꎬｏｒｉ
＋ δ

(６)
式中:ω—损失系数ꎻα１—进气角ꎻα２—出气角ꎻδ—
落后角ꎻ下标:ｏｒｉꎬｏｐｔ—初始参数、优化参数ꎻａ１ꎬａ２ꎬ
ａ３ꎬａ４ꎬａ５ꎬａ６—设计点、近堵塞点、近失速点和失速

点的损失系数ꎬ以及堵塞点进气角、设计点出气角这

几项优化目标权重系数ꎮ
因为在接近堵塞工况时ꎬ如果给定气流角计算

容易发散ꎬ所以考虑给定背压计算堵塞工况的进气

角ꎬ进气角越小意味着叶型具有越好的堵塞裕度ꎮ
为了保证优化后叶片不影响级间匹配ꎬ在优化目标

第 ６ 项中考虑了设计点出气角ꎬ希望优化后出气角

与原型出气角尽量保持不变ꎮ 本文对设计工况和非

设计工况性能优化权重保持相同ꎬ即ａ１、ａ２、ａ３、ａ４、
ａ５、ａ６均为 １ꎬδ 为了保证优化过程中数值计算不发

散ꎬ取 １ꎬ对于原型ωｔ ＝ δꎬ即为 １ꎮ
１. ３　 计算工具验证

为了验证计算工具的准确性ꎬ在优化之前对 Ｓ１
计算程序进行了计算ꎬ将计算值与文献[１９]中实

验值进行对比ꎮ ＮＡＣＡ６５ 系列 Ｖ１０３ － １８０ 叶型、叶
型几何、气动边界参数与实验数据均来源公开文

献[１９]ꎬ计算工况如表 ２ 所示ꎮ

表 ２　 Ｖ１０３￣１８０ 叶型几何与气动参数[１９]

Ｔａｂ. ２ Ｇｅｏｍｅｔｒｙ ａｎｄ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
ｏｆ Ｖ１０３￣１８０ ａｉｒｆｏｉｌ[１９]

参　 数 数　 值

进气马赫数 Ｍ１ ０. ６７

进口气流角 α１ / ( °) １３２

安装角 γ / ( °) ２２. ５

雷诺数 Ｒｅ ４５０ ０００

栅距与弦长比值 ｔ / ｌ ０. ５５

出口气流角 α２ / ( °) ９６

图 ５ 为 Ｖ１０３￣１８０ 叶型型线ꎬ即 Ｓ１ 程序验证计

算模型ꎮ 通过 Ｓ１ 程序对叶型设计工况进行计算获

取叶表等熵马赫数曲线ꎬ并将与实验测试结果进行

对比ꎬ对比结果如图 ６ 所示ꎮ 由图 ６ 可以看出ꎬＳ１
程序计算值与实验值吻合较好ꎮ 表明该 Ｓ１ 程序具

有较高计算精度ꎬ可以用做叶型性能评估工具ꎮ

５４
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图 ５　 Ｖ１０３￣１８０ 叶型型线[１９]

Ｆｉｇ. ５ Ａｉｒｆｏｉｌ ｐｒｏｆｉｌｅ ｏｆ Ｖ１０３￣１８０[１９]

图 ６　 Ｖ１０３￣１８０ 叶型表面等熵马赫数计算值

与实验值对比[１９]

Ｆｉｇ.６ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ｂｅｔｗｅｅｎ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ Ｖ１０３￣１８０ａｉｒｆｏｉｌ ｓｕｒｆａｃｅ[１９]

２　 二维叶型优化

在计算堵塞点时ꎬ给定进气马赫数与进口气流

角容易发散ꎬ所以给定进口马赫数和出口相对静压ꎮ
计算其他工况时给定进口马赫数和进口气流角ꎮ

在进行优化前ꎬ对原型叶型进行二维计算ꎬ计算

边界条件和参数如表 ３ 所示ꎬ边界条件与 ＣＦＤ 计算

值保持一致ꎮ 出口相对静压为出口静压 ｐ２ 与进口

总压 ｐ０１比值ꎮ 表 ３ 中ꎬＡＶＤＲ ＝ ρ２Ｖａ２ / ρ１Ｖａ１ꎬρ 为密

度ꎬＶａ 为轴向速度ꎬ下标 ２ 为叶片排出口ꎬ下标 １ 为

叶片排进口ꎮ
表 ３　 设计点参数

Ｔａｂ. ３ Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｄｅｓｉｇｎ ｐｏｉｎｔ

参　 数 数　 值

进气马赫数 μ１ ０. ７４２
出口相对静压 ρ２ / ρ０１ ０. ８１９

轴向密流比 ＡＶＤＲ １. １４７

雷诺数 Ｒｅ ２ × １０７

湍流强度 φ / ％ ２. ５

　 　 表 ４ 为优化涉及工况的部分计算边界参数ꎬ除
了堵塞点通过给定出口相对静压进行计算以外ꎬ其
余工况点均通过给定进气角进行计算ꎮ

表 ４　 所有计算工况边界参数

Ｔａｂ. ４ Ｂｏｕｎｄａｒｙ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ａｌｌ ｔｈｅ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｐｏｉｎｔｓ

工况 进气角 / ( °) 出口相对静压

设计点　 ４５. ２９ －

失速点　 ５２. ６４ －

堵塞点　 － ０. ７９５

近失速点 ５１. ７８ －

近堵塞点 ４４. ３９ －

注:“ － ”表示没有数值ꎮ

本文采用罚函数的方式考虑约束对优化方案的

影响ꎬ如式(７)所示ꎮ

　 　 ｐ ＝ － １ －
(ωｔｎｅｗ － ωｔｏｒｉ)

ωｔｏｒｉ

－ ｂ１
(Ａｎｅｗ － Ａｃｏｎ)

Ａｃｏｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

－

ｂ２
(Ｍａｎｅｗ －Ｍａｃｏｎ)

Ｍａｃｏｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

(７)

其中ꎬ
ｂ１ ＝

１０ ０００ꎬ
０ꎬ{

Ａｎｅｗ < Ａｃｏｎ

Ａｎｅｗ≥Ａｃｏｎ

ｂ２ ＝
１０ ０００ꎬ
０ꎬ{

Ｍａｎｅｗ≥Ｍａｃｏｎ

Ｍａｎｅｗ <Ｍａｃｏｎ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï (８)

式中:ｂ１和 ｂ２—面积和最大马赫数项的系数ꎬ当面积

或最大马赫数超出约束值后ꎬｂ１或 ｂ２值会增大(本文取

１０ ０００)ꎮ 性能参数 ｐ 值包含了优化目标以及由约束

构成的罚函数部分ꎬ其值越大代表叶型性能越好ꎮ
下标 ｃｏｎ—约束参数ꎻ下标 ｎｅｗ—优化后参数ꎻＡｃｏｎ取

０. ００１ ７２ ｍ２ꎬＭａｃｏｎ取 １. １ꎮ
耦合优化算法和 Ｓ１ 程序开展了４ ０００ 个样本点的

计算及优化ꎮ 图７ 为部分样本点 ｐ 值与面积关系ꎮ 其

中 ｐ 值为 ０. ０７６ ４ 的样本点为满足约束的最优方案ꎮ

图 ７　 优化样本性能参数 ｐ 与叶型面积的关系
Ｆｉｇ. ７ Ｒｅｌａｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｓａｍｐｌｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ａｎｄ ａｉｒｆｏｉｌ ａｒｅａ

６４
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从图 ７ 可以看出ꎬ最优方案在接近面积约束值

附近区域出现ꎬ这与叶型越薄性能越好的结论相吻

合ꎮ 在约束面积左边区域由于不满足面积约束ꎬ系
数 ｂ１取值很大ꎬ性能 ｐ 值迅速下降ꎮ

图 ８ 为优化前后叶型几何对比ꎮ 从图 ８ 可以看

出ꎬ叶型安装角减小ꎬ优化后前半段叶型压力面厚度

减少ꎬ导致前半段做功能力有所增加ꎬ后半段做功能

力减少ꎮ

图 ８　 优化前后叶型几何对比

Ｆｉｇ. ８ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓ ｂｅｆｏｒｅ
ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

表 ５ 为最优方案气动与几何参数ꎮ 虽然优化后

安装角减小ꎬ但从表 ５ 看出进气角和出气角基本保

持不变(气流转折角基本不变)ꎬ叶型做功能力基本

不变ꎬ进出气角基本不变有利于与上下游叶片排气

动匹配ꎮ

表 ５　 最优方案气动与几何参数

Ｔａｂ. ５ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ａｎｄ ｇｅｏｍｅｔｒｙ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ

ｏｐｔｉｍａｌ ｓｃｈｅｍｅ

参　 数 初始方案 最优方案

性能参数 ｐ － １ ０. ０７６ ４
总压损失 ωｔ １ － ０. ０７６ ４

叶型面积 Ａ / ｍ２ ０. ００１ ８２ ０. ００１ ７３
最大马赫数 Ｍａｍ １. ０４１ １. ０９８
设计点进气角 α１ꎬｄｐ / ( °) ４５. ２９５ ４５. ２９５
设计点出气角 α２ꎬｄｐ / ( °) １２. １２４ １２. １１２

气流转折角 θ / ( °) ３３. １７１ ３３. １８３

图 ９ 为优化前后设计点叶型表面等熵马赫数对

比图ꎮ 由图 ９ 可知ꎬ最大马赫数位置有所前移ꎬ数值

有所增加ꎬ吸力面上马赫数递减梯度变缓慢ꎬ有利于

减缓附面层厚度增加速度ꎮ 压力面马赫数曲线更加

平缓ꎬ有利于减少压力面摩擦损失ꎮ

图 ９　 优化前、后设计点叶型表面等熵马赫数对比

Ｆｉｇ. ９ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ｏｎ ａｉｒｆｏｉｌ
ｓｕｒｆａｃｅ ａｔ ｄｅｓｉｇｎ ｐｏｉｎｔ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 １０ 和图 １１ 分别展示了失速工况与堵塞工况

下ꎬ优化前后叶型表面等熵马赫数对比ꎮ

图 １０　 失速工况下叶型表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ. １０ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｏｎ ａｉｒｆｏｉｌ
ｓｕｒｆａｃｅ ａｔ ｓｔａｌｌ ｐｏｉｎｔ

图 １１　 堵塞工况下叶型表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ. １１ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｏｎ ａｉｒｆｏｉｌ
ｓｕｒｆａｃｅ ａｔ ｃｈｏｃｋ ｐｏｉｎｔ

由图 １０ 可知ꎬ 失速工况下进口马赫数峰值有

所降低ꎬ减缓吸力面上流动分离ꎬ起到增加失速裕度

作用ꎮ 由图 １１ 可知ꎬ在堵塞工况下吸力面上峰值马

赫数大幅降低ꎬ从原来 １. ３ 降到 １. １３ꎬ降低了激波

强度ꎬ减少了激波损失ꎮ

７４
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图１２ 为第一级静叶５０％叶高截面优化前后设计

工况下压力面和吸力面形状因子ꎮ 靠近前缘吸力面

形状因子(圆点)比优化前低ꎬ吸力面转捩更靠前ꎬ
１０％ ~５０％相对弦长吸力面形状因子略大于优化前ꎬ
５０％ ~１００％相对弦长吸力面形状因子明显低于优化

前的ꎬ表明优化后附面层厚度明显降低ꎬ这也是优化

后叶型设计工况损失和工作范围较优的主要原因ꎮ

图 １２　 优化前后压力面和吸力面形状因子

Ｆｉｇ. １２ Ｓｈａｐｅ ｆａｃｔｏｒ ｏｎ ｓｕｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｕｒｆａｃｅｓ
ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 １３ 为优化前、后叶型损失与进气角关系对比ꎮ
其中 ωｍｉｎꎬｒｅｆ为叶型优化前最小损失系数ꎬωｍｉｎꎬｏｐｔ为叶

型优化后最小损失系数ꎮ 优化后叶型最低损失从

０. ０１８７ 降低到 ０. ０１５５ꎬ下降约 １７％ ꎮ 设计点损失

系数从 ０. ０２２ ５９ 降低到 ０. ０１７ ３５ꎬ降低 ２３. ２％ ꎮ 近

堵塞点损失系数从 ０. ０２４ ４４ 降低到 ０. ０１７ ９４ꎬ降低

２６. ６％ ꎮ 失速裕度和堵塞裕度均有所增加ꎬ优化前

堵塞点进气角为 ４３. ８４０°ꎬ优化后堵塞点进气角为

４２. ５７８°ꎬ安全运行范围从 ９. ３°增加到 １２. ９°安全运

行范围拓宽 ３. ６°ꎮ

图 １３　 优化前、后叶型损失随进气角曲线变化

Ｆｉｇ. １３ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ｌｏｓｓ ｖｓ. ｉｎｔａｋｅ ａｎｇｌｅ
ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

表 ６ 为各工况下叶型性能提升效果ꎮ 由表 ６ 可

知ꎬ各工况性能均有明显提升ꎬ设计点出气角仅比原

型出气角小 ０. １％ ꎬ几乎保持不变ꎬ基本保证了与优

化前相同气流转折角ꎮ

表 ６　 各工况下叶型性能提升效果

Ｔａｂ. ６ Ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ａｌｌ
ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｐｏｉｎｔｓ

参　 数 初始方案 最优方案 差值 / ％
设计点损失系数 ωｄｐ ０. ０２２ ５９ ０. ０１７ ３５ － ２３. ２
近堵塞点损失系数 ωｎｃ ０. ０２４ ４４ ０. ０１７ ９４ － ２６. ６
近失速点损失系数 ωｎｓ ０. ０２０ ９０ ０. ０１５ ９０ － ２３. ９
失速点损失系数 ωｓｔａｌｌ ０. ０２４ ８５ ０. ０１７ １１ － ３１. １
堵塞点进气角 α１ ｃｈｏｃｋ / ( °) ４３. ８４０ ４２. ５７８ － ２. ９
设计点出气角 α２ ｄｐ / ( °) １２. １２４ １２. １１２ － ０. １
工作范围 Ｄｒａｎｇｅ ９. ３ １２. ９ ３８. ７

图 １４ 为第一级静叶叶型优化前、后设计工况叶

型表面等熵马赫数分布ꎮ 将该优化方法应用到第一

级静叶 １０％和 ９０％ 相对叶高截面ꎬ图 １４ 为对应的

设计工况下叶片表面等熵马赫数ꎬ由图 １４ 可以看

出ꎬ最优方案静叶更倾向于前加载ꎮ

图 １４　 第一级静叶叶型优化前、后设计工况

叶型表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ. １４ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ｏｎ
ａｉｒｆｏｉｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ ｆｉｒｓｔ￣ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ ａｔ ｄｅｓｉｇｎ ｐｏｉｎｔ

ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

８４



　 第 ４ 期 陈　 挺ꎬ等:２. ５ 级压气机高亚音静叶多工况优化设计

图 １５ 为第一级静叶叶型优化前、后叶型损失与

进气角特性对比ꎮ 图 １５ 表明ꎬ优化后 １０％和 ９０％叶

高叶型拥有更低叶型损失以及更宽安全运行范围ꎮ

图 １５　 第一级静叶叶型优化前、后安全

运行范围变化

Ｆｉｇ. １５ Ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｓａｆｅ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｒａｎｇｅ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ｏｆ
ｆｉｒｓｔ￣ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

３　 三维叶片优化

在优化过程中ꎬ由于端壁面流动更具有三维性ꎬ
Ｓ１ 程序无法获取比较合理的计算结果ꎬ所以选取优

化截面时避开了 ０％ 和 １００％ 叶高截面ꎬ即端壁截

面ꎮ 这两个端壁截面由优化后 １０％ 、５０％ 、９０％ 叶

高截面插值获得ꎮ 因为端壁叶型对喘振裕度影响较

大ꎬ一般需要通过三维计算软件对端壁面叶型进行

详细设计ꎮ
虽然在 Ｓ１ 程序优化过程中保证了出气角基本

不变ꎬ但 Ｓ１ 程序与三维计算仍存在一定差距ꎬ这种

差距主要源自软件计算差距以及径向二次流影响ꎬ
主要体现在冲角与出气角上面ꎮ 图 １６ 为第一级静

叶原型、Ｓ１ 优化叶片、局部调整叶片(基于 Ｓ１ 优化

叶片)三维计算出气角对比ꎮ 图中实线为三维调整

后计算结果ꎬ与原型计算结果基本重合ꎮ 由图可以

看出 Ｓ１ 优化叶片出气角与原型叶片出气角仍有差

距ꎬ最大差距位于 ４０％叶高ꎬ约为 １°ꎬ所以对尾缘角

进行了微调ꎬ局部调整叶片出气角径向分布与原型

基本一致ꎮ

图 １６　 第一级静叶原型、Ｓ１ 优化、三维调整叶片三维

计算出气角沿相对叶高分布对比

Ｆｉｇ. １６ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｈｒｅｅ￣ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｏｕｔｌｅｔ
ａｎｇｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｔ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｓｐａｎ ｏｆ ｆｉｒｓｔ￣ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ
ａｍｏｎｇ ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ ｂｌａｄｅꎬ ｂｌａｄｅ ｆｒｏｍ Ｓ１ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｎｄ ｂｌａｄｅ ｗｉｔｈ ３Ｄ ｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎ

图 １７ 为第一级静叶原型、Ｓ１ 优化叶片、三维调

整叶片 ２５％ 叶高叶型表面等熵马赫数三维计算

结果ꎮ

图 １７　 第一静叶原型、Ｓ１ 优化、三维调整叶片 ２５％
叶高叶型表面等熵马赫数对比

Ｆｉｇ. １７ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ｏｎ ａｉｒｆｏｉｌ
ｓｕｒｆａｃｅ ａｔ ２５％ ｓｐａｎ ｏｆ ｆｉｒｓｔ￣ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ ａｍｏｎｇ
ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ ｂｌａｄｅꎬ ｂｌａｄｅ ｆｒｏｍ Ｓ１ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｎｄ ｂｌａｄｅ ｗｉｔｈ ３Ｄ ｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎ

可以看出ꎬ相比原型叶片ꎬＳ１ 优化叶片在 ２５％
叶高处叶片的冲角负值更大ꎬ导致 ２５％叶高附近气

动总损失迅速增加ꎬ对应图 １８ 中 Ｓ１ 优化结果ꎮ 所

以对前缘角进行微调ꎬ同时调整尾缘角确保出气角

９４
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与原型仍保持一致ꎬ三维调整后 ２５％叶高损失得到

明显降低ꎬ对应图 １８ 中三维调整结果ꎮ

图 １８　 第一级静叶原型、Ｓ１ 优化、三维调整叶片

总损失沿相对叶高分布对比

Ｆｉｇ. １８ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｌｏｓｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｔ ｒｅｌａｔｉｖｅ
ｓｐａｎ ｏｆ ｆｉｒｓｔ￣ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ ａｍｏｎｇ ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ ｂｌａｄｅꎬ

ｂｌａｄｅ ｆｒｏｍ Ｓ１ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ ｂｌａｄｅ
ｗｉｔｈ ３Ｄ ｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎ

图 １９ 为第一级静叶主要几何参数三维调整前

后的对比ꎮ 调整前后安装角基本保持不变ꎬ三维调

整后前缘角在靠近上、下端壁变化范围较大ꎬ尾缘角

在 ９０％ 叶高以下基本不变ꎬ在靠近上端壁变化

较大ꎮ

图 １９　 第一级静叶 Ｓ１ 优化和三维调整叶片的安装角、
前缘角和尾缘角沿相对叶高分布对比

Ｆｉｇ. １９ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅꎬ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ
ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｔｒａｉｌｉｎｇ ｅｄｇｅ ａｎｇｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｔ ｒｅｌａｔｉｖｅ
ｓｐａｎ ｏｆ ｆｉｒｓｔ￣ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ ａｍｏｎｇ ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ ｂｌａｄｅꎬ

ｂｌａｄｅ ｆｒｏｍ Ｓ１ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ ｂｌａｄｅ ｗｉｔｈ
３Ｄ ｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎ

图 ２０ 和图 ２１ 分别为叶型厚度放大系数径向分

布以及根部截面添加倒圆前后几何对比ꎮ 除了对前

缘角、尾缘角、安装角进行局部微调外ꎬ与原型一样ꎬ
在上下端壁考虑倒圆设计ꎬ静叶倒圆影响范围主要是

靠近端壁的 １０％叶高范围内(即 ０ ~ １０％ 和 ９０％ ~
１００％ )ꎮ 图 ２０ 可以看出ꎬ从 １０％到 ０％相对叶高位

置以及 ９０％到 １００％ ꎮ 相对叶高位置ꎬ厚度缩放因

子从 １ 逐步增加到 １. ５ꎮ 图 ２１ 可以看出ꎬ相比无倒

圆叶型ꎬ添加倒圆后的叶型在不同轴向位置处厚度

增加均匀ꎮ

图 ２０　 第一级静叶厚度缩放因子沿相对叶高分布

Ｆｉｇ. ２０ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｆａｃｔｏｒ ｏｆ

ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ａｔ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｓｐａｎ ｏｆ

ｆｉｒｓｔ￣ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ

０５
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图 ２１　 第一级静叶根部截面添加倒圆前、后几何对比

Ｆｉｇ. ２１ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓ ｂｅｆｏｒｅ

ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｍａｋｉｎｇ ｆｉｌｌｅｔ ｏｎ ｔｈｅ ｒｏｏｔ

ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｆｉｒｓｔ￣ｓｔａｇｅ ｓｔａｔｏｒ

４　 全三维性能校核

基于上述方法对第二级静叶也进行了优化和三

维局部详细设计ꎮ
通过全三维 Ｎ － Ｓ 方程对优化前、后 ２. ５ 级跨

音压气机进行了气动分析ꎮ 在进行优化效果校核

时ꎬ采用全三维 Ｎａｖｉｅｒ￣Ｓｔｏｋｅｓ 流动求解器进行流场

定常求解ꎮ 湍流模型采用 Ｓｐａｌａｒｔ￣Ａｌｌｍａｒａｓ 一方程

模型ꎬ同时采用隐式残差光顺、多重网格等技术加

速计算收敛ꎮ 网格为 Ｈ 型网格ꎬ单排叶片网格总

数约为 ７７ 万ꎬ对壁面网格进行了加密ꎬ各排叶片的

网格根据流道、叶片尺寸进行针对性调整ꎬ以改变

网格疏密程度ꎬ提高计算鲁棒性ꎮ 采用单通道网格

计算ꎬ壁面网格设置满足 Ｙ ＋ 约为 １ꎮ 计算时ꎬ进口

设置总压、总温、气流角沿径向分布ꎬ出口设置静

压沿径向分布ꎮ 计算考虑叶顶间隙以及静叶根

部泄漏ꎮ 不同叶片排混合面采用无反射边界处理

方法ꎮ
表 ７ 为优化后 ２. ５ 级压气机设计点性能变化ꎮ

由表 ７ 可知ꎬ流量及总压比与原型基本保持不变ꎮ
流量略微增加 ０. ９ ｋｇ / ｓꎬ等熵效率略微增加 ０. ０５％ ꎬ
喘振裕度大幅提升ꎬ增加了 ９％ ꎮ

喘振点判断原则是以计算发散前一个点作为喘

振点ꎮ 喘振裕度的计算公式为:

ＳＭ ＝ Ｍｄｐ × πｓｐ

Ｍｓｐ × πｄｐ
－ １æ

è
ç

ö
ø
÷× １００％ (９)

其中:下标 ｄｐ—设计点ꎻｓｐ—失速点ꎮ

表 ７　 ２. ５ 级压气机优化前后三维计算结果

Ｔａｂ. ７ Ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ３Ｄ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ２. ５￣ｓｔａｇｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

设计点参数 优化前 优化后

流量 / ｋｇｓ － １ ７７４. ９ ７７５. ８

总压比 π ２. ５０８ ２. ５０９

等熵效率 η / ％ ９２. ６５ ９２. ７

喘振裕度 ＳＭ / ％ ４. ８ １３. ８

图 ２２ 为优化前、后压比随流量变化曲线ꎬ相对

流量和相对压比均是基于初始方案设计点无量纲化

的值ꎬ由图可知ꎬ原型最后一个收敛点总压比为

１ ０３４ 倍设计点总压比ꎮ 当背压继续提升时ꎬ计算

出现发散ꎮ 而优化后ꎬ计算能继续收敛ꎬ直至 １. ０８５
倍设计点总压比ꎮ

图 ２２　 优化前后压比随流量变化曲线图

Ｆｉｇ. ２２ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒａｔｉｏ ｖｓ. ｍａｓｓ

ｆｌｏｗ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 ２３ 为优化前后效率随流量变化曲线ꎬ由图可

知整个运行范围内效率均有提升ꎮ

图 ２３　 优化前后效率随流量变化曲线图

Ｆｉｇ. ２３ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｖｓ. ｍａｓｓ

ｆｌｏｗ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

１５
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图 ２４ 为优化前后近失速工况下 Ｓ１ 吸力面叶表

流线图ꎮ 由图 ２４ 可知ꎬ优化后 Ｓ１ 尾缘的分离区域

得到明显减少ꎬ特别是叶中区域(２０％ ~ ７５％ 叶高

之间)ꎮ 原型 Ｓ１ 优化前最大分离截面大概位于

７３％叶高ꎬ分离区域占轴向长度比例约为 １１％ ꎮ 优

化后对应位置分离区域相对轴向长度已减至约

４％ ꎬ明显减少ꎮ

图 ２４　 近失速工况 Ｓ１ 吸力面叶表流线分布

Ｆｉｇ. ２４ Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｎ ｓｕｃｔｉｏｎ ｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆ Ｓ１ ｎｅａｒ ｓｔａｌｌ ｐｏｉｎｔ

图 ２５ 为优化前后近失速工况下 Ｓ２ 吸力面叶表

流线图ꎮ 由图 ２５ 可知ꎬ优化后 Ｓ２ 根部的分离区域

明显减小ꎬ流线分布更加均匀ꎮ 分离区相对高度由

约 １０. １％降低到约 ２. ３％ ꎬ明显减小ꎮ

图 ２６ 和图 ２７ 分别为设计工况下三维计算的

Ｓ１ 和 Ｓ２ 优化前后不同叶高叶型表面等熵马赫数变

化ꎮ 两个叶片优化结果表明ꎬ除 Ｓ２ 的 ９０％ 叶高叶

型表面等熵马赫数基本不变ꎬ最大马赫数位置均有

所前移ꎮ 这与 Ｓ１ 程序计算结果中优化后转捩位置

前移相对应ꎬ有利于延缓后半段附面层增加速率ꎮ

由图可知ꎬ在 Ｓ１ 的 ５０％ 、９０％ 叶高以及 Ｓ２ 的 ５０％

叶高马赫数峰值有所增加ꎬ主要是因为原型马赫数

峰值并不高ꎬ增加后并不会造成明显激波ꎮ 对于其

原型 Ｓ１ 的 １０％截面马赫数峰值为 １. １８ 和原型 Ｓ２

的 １０％ 截面马赫数峰值为 １. ２５ꎬ优化后马赫数

峰值均明显降低ꎬ有利于降低激波损失ꎬ增加堵塞

裕度ꎮ

图 ２５　 近失速工况 Ｓ２ 吸力面叶表流线分布

Ｆｉｇ. ２５ Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｎ ｓｕｃｔｉｏｎ

ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ Ｓ２ ｎｅａｒ ｓｔａｌｌ ｐｏｉｎｔ

２５
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图 ２６　 优化前后 Ｓ１ 不同叶高叶型表面等

熵马赫数变化

Ｆｉｇ. ２６ Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ

ｏｎ ａｉｒｆｏｉｌ ｓｕｒｆａｃｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｐａｎｓ ｏｆ Ｓ１

ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

　 　 图 ２８ 为优化前后设计工况下 Ｓ２ 的 １０％ 相对

叶高截面上马赫数云图变化ꎮ 由图可知ꎬ优化后前

缘最大马赫数明显降低ꎬ使得扩压梯度降低ꎬ附面层

增加速度放缓ꎬ尾缘分离减少ꎮ

图 ２７　 优化前、后 Ｓ２ 不同叶高叶型表面等熵马赫数变化

Ｆｉｇ. ２７ Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ｏｎ

ａｉｒｆｏｉｌ ｓｕｒｆａｃｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｐａｎｓ ｏｆ Ｓ２ ｂｅｆｏｒｅ

ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 ２８　 优化前、后设计工况 Ｓ２ 的 １０％相对叶高

截面马赫数云图

Ｆｉｇ. ２８ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ １０％ ｒｅｌａｔｉｖｅ

ｓｐａｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ Ｓ２ ａｔ ｄｅｓｉｇｎ ｐｏｉｎｔ ｂｅｆｏｒｅ

ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

５　 结　 论

本文基于 Ｓ１ 计算程序与自动优化算法进行耦

合优化ꎬ对 ２. ５ 级压气机第一级和第二级高亚音静

叶进行优化设计ꎬ并进行三维计算校核ꎮ 通过对第

３５
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一级和第二级高亚音静叶 １０％ ꎬ５０％ ꎬ９０％ 三个截

面进行多工况、多约束的 Ｓ１ 程序气动优化ꎬ性能得

到明显提升ꎬ三维校核结果与 Ｓ１ 程序高度吻合ꎮ 主

要结论如下:

(１) Ｓ１ 程序在高亚音叶片上优化效果明显ꎬ第

一级静叶叶中截面优化后设计点损失下降 ２３. ２％ ꎬ

安全运行范围拓宽 ２. ９°ꎬ约提升 ２６. ６％ ꎬ堵塞气流

角由 ４３. ８４ 降低到 ４２. ５８ꎬ堵塞裕度得到提升ꎮ

(２) 经过三维计算校核ꎬ优化后 ２. ５ 级压气机

设计点流量提高约 ０. ９ ｋｇ / ｓꎬ压比保持不变ꎬ效率提

升 ０. ０５％ ꎬ喘振裕度大幅提升 ９％ ꎬ整个运行工况范

围内性能均有提升ꎮ

(３) 经过三维计算校核ꎬ优化后第一级静叶

２０％ ~７５％叶高之间ꎬ靠近尾缘的叶表分离区明显

减小ꎬ７３％叶高处分离区相对轴向长度由 １１％ 减少

至 ４％ ꎮ 第二级静叶根部分离区高度由原来的

１０ １％相对叶高降低到 ２. ３％ 相对叶高ꎬ近失速点

尾缘流场分离改善明显ꎮ
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