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摘　要 : 提出了一种轴流压气机二维叶型的参数化定义方法 ,该方法使用轴流压气机叶型定义中的常用参

数 ,几何意义明确、不容易产生非合理叶型 ,利用若干例子说明了该方法在重现轴流压气机二维叶型时的逼近

精度。给出了一种新的响应面构造模型 ,该模型首先认为每个样本其临域内的目标分布函数为正态分布 ,然

后用所有样本的分布函数的线性组合构成整个设计变量空间中的响应面。建立了以该响应面模型为基础的

轴流压气机叶型的气动数值优化平台 ,利用该平台完成了 2个轴流压气机二维叶型的气动数值优化。
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Abstract : A parametric method for the axial compressor 2D blade profiles is proposed. The method uses pa2
rameters commonly used to define the blade profile geometries. This ensures the parametric method has clear

geometrical meaning and can prevent generating unreasonable blade profile. Several illust rations are presented

to show the fitting precision of the parametric method. A novel response surface model is proposed. The model

regards the objective dist ribution function in the vicinity of a sample , being able to be represented by normal

school , and then the response surface function in whole design space can be generated by linear combination of

dist ribution functions of all samples. Based on the proposed response surface model , a numerical aerodynamic

optimization platform for the axial compressor 2D blade profiles is developed. Aerodynamic optimizations of

two compressor blade profiles are presented using the developed platform.
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　　经过近 20年的发展 ,计算流体力学 (CFD)在

叶轮机械气动研究及设计领域已日渐普及 ,人们

可以利用它在叶轮机械的设计过程中对设计方案

进行细致的分析和筛选。然而 ,虽然 CFD可以提

供详细的流场数据 ,并对设计方案作出评估 ,但其

本身却并不能够自动指出应如何修改气动几何参

数 ,从而获得更高的气动性能 ,叶轮机械的设计过

程还要在设计人员的经验指导下完成。这种对设

计经验的严重依赖使得设计过程需要耗费大量的

人力及计算资源 ,设计成本高 ,并且获得的设计方

案在相关约束条件下是否达到最优也不确定。近

年来 ,随着优化理论及工程优化方法的日趋完善、

以及数值优化在飞行器外形设计中的成功应

用[123 ] ,在叶轮机械业界 ,对利用数值优化方法替代

人工设计的研究和工程应用也在持续升温[426 ]。

为叙述方便 ,以下称“叶型”,是指 S1回转面上

的准二维叶型。一个优化问题可以归结为在自变

量域内寻求目标函数极值的问题 ,对应到压气机叶

型的优化 ,就是以压气机叶型为自变量、以叶型的

气动性能为目标函数、进而求其极值的问题。其中

有 3个关键技术直接影响到寻优结果和计算效率 ,

即叶型的参数化表达方法、寻优方法的效率和适应

性以及 CFD程序的计算效率及精度。本文介绍的

工作是针对上述前两个关键技术所作的尝试 :提出

了一种轴流压气机叶型的参数化方法 ;另外 ,给出

了一种新的响应面构造模型 ,并利用它与模拟退火

算法相结合 ,构成轴流压气机叶型的优化平台。利

用两个算例检验了所提出方法的实际应用效果。
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1　轴流压气机叶型的参数化方法

一个好的叶型参数化表达方法 ,应在使用尽

量少的参数的同时 ,能够覆盖较大的叶型范围 ,并

可防止非合理叶型的出现。参数越少 ,对寻优方

法就越有利 ;参数化方法能够覆盖的叶型范围越

大 ,获得更好的优化结果的可能性就越大。另外 ,

如果参数化方法容易产生非合理叶型 (例如叶型

的最大/最小厚度过小而满足不了强度要求 ,叶型

型面出现多个拐点等) ,在优化目标中就需要添加

额外的约束而使目标函数复杂化 ,或者造成 CFD

模拟的不收敛问题。

提出的轴流压气机叶型的参数化方法共使用

了 12 个参量来完全定义一个叶型 ,它们分别是 :

叶片安装角θ,稠度 t ,最大厚度 Tm ,最大厚度圆

心与前缘沿弦线方向的距离 L m ,前缘半径 rl ,前

缘扩张角δl ,前缘几何构造角λl ,尾缘半径 rt ,尾

缘扩张角δt ,尾缘几何构造角λt ,吸力面最大挠度

Hs ,吸力面最大挠度位置与前缘沿弦线方向的距

离 L s ,参见图 1。根据这些几何参量 ,首先可以得

到吸力面/压力面与前/尾缘的切点坐标、吸力面

最大挠度位置坐标。然后对吸力面可以采用两段

三次样条曲线分别连接前缘切点至最大挠度点、

最大挠度点至尾缘切点 ,这两条样条曲线分别在

前、尾缘处满足由相应扩张角所定义的斜率条件 ,

并在最大挠度点处满足一阶导数连续条件 ,进而

完全确定了样条曲线。这样 ,就获得了吸力面的

型面曲线。下一步 ,根据最大厚度及其位置参量

可以确定压力面最大厚度位置处的坐标 ,采用两

段三次样条曲线分别连接前缘切点至最大厚度

点、最大厚度点至尾缘切点 ,并施加相应导数条件

可完全确定压力面型面曲线。

图 1　轴流压气机二维叶型参数化方法使用的参数

Fig1 1 　Geomet rical parameters used in t he paramet ric

met hod for axial compressor blade profile

　　实际上 ,在叶型的优化过程中 , 12 个参量中

有一部分是可以事先确定的。例如 ,为满足强度

要求 ,叶片的前、尾缘半径及最大厚度可以事先给

定 ;另外 ,根据来流方向及设计攻角条件可以确定

前缘几何构造角。注意到以上参数化方法中使用

的参数都是在轴流压气机叶型定义中的常用参

数 ,几何意义明确 ,工程使用方便 ,并且只要这些

参数的取值在合理的范围内 ,则生成的叶型就一

定是合理的 ,这对叶型的数值优化是十分有利的。

图 2给出了利用这种叶型的参数化方法拟合

的几种可控扩散叶型 (CDA) ,图中虚线为原始叶

型 ,实线为拟合叶型。由图可见 ,此方法可以很好

地重现这些叶型。

图 2　利用参数化方法拟合的几种 CDA叶型

Fig12 　Illust rations of several cont rolled diffusion air2

foils fit ted using t he paramet ric met hod

2　优化策略及响应面构造模型

采用了基于响应面方法[10 ]的数值优化策略。

整个优化过程可见流程图 3。流程中包括 3个主

要模块 :用户界面模块、初始样本集生成模块以及

叶型优化模块。

在叶型优化模块中 ,对响应面函数的寻优方

法采用了模拟退火算法 ,参见文献[11 ] ,这里不再

赘述。而对于响应面的构造 ,提出了一种新的模

型 ,下面进行介绍。

响应面是一种拟合方法 ,它根据给定的一组

418
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图 3　轴流压气机叶型数值优化流程图

Fig13　Flow chart of numerical optimization procedure of axial

compressor blade profile

　　设计变量到目标函数的映射 (或称一组样本)预估

出目标函数的“形状”,从而寻优过程是针对响应面

函数 ,而不是真实目标函数来进行。通常构造响应

面的方法是采用一组基函数的线性或非线性组合

来代表响应面函数 ,例如目前得到广泛应用的多项

式方法和人工神经网络 (BP网络及径向基函数网

络) ,前者使用了幂函数的线性组合 ,后者则使用了

激活函数的非线性组合。在一般情况下 ,用于构造

响应面的样本数量越多 ,样本在设计变量空间中的

分布越均匀 ,则响应面对真实目标函数的逼近程度

就越好。当然 ,前提是用于构造响应面的基函数能

够反映目标函数在设计变量空间中的形状。

对于给定的一组数量有限的样本 ,事实上仍

不可能确切获知在整个设计变量空间内目标函数

的形状 ;或者在样本所没有“探测”到的区域内 ,目

标函数是何种形式的并不清楚。从这个角度来

讲 ,对于提供的每个样本 ,其影响域范围不应覆盖

整个设计变量空间 ,而应只对其邻域的响应面结

构作出预估。而常用的多项式方法和 BP网格方

法则是“全局”性的方法 ,即每个样本都会对整个

设计变量空间内的响应面起作用 ,以作者对这两

种方法的使用经验 ,其结果是优化过程容易陷入

响应面反复变化的不收敛状态、或者优化过程容

易陷入局部极值区域 ,并且当真实目标函数在设

计变量空间中的形状与这类响应面的基函数形状

相差较大时 ,将得不到最优解。

根据以上分析 ,不妨将提供的每单个样本都

视为目标函数的一个极值 ,并利用一个分布函数

模拟在样本的邻域内的目标函数 ,最后用所有样

本的如上分布函数的线性叠加来代表实际的目标

函数。这样可获得下面的响应面构造模型。

采用如下分布函数构造每个样本周围邻域的

目标函数结构 :

f i ( x
_
) = exp - ∑

L

l = 1

x l - x i , l

σl

2

(1)

式中 : x
_
为设计变量 ; L 为设计变量数 ;下标“i”表

示第 i个样本 ,下标“l”表示第 l个设计变量 ;σl 为

事先定义的常量 ,它的作用相当于定义了样本在

每个设计变量方向上影响域的大小。

接下来 ,响应面函数用所有样本的分布函数

的线性叠加来表达 ,有

F( x
_
) = ∑

N

i = 1
Ci ·f i ( x

_
) =

∑
N

i = 1
Ci ·exp - ∑

L

l = 1

x l - x i , l

σl

2

(2)

式中 : N为样本数 ; Ci 为待定系数。将每个样本代

入上式 ,可得如下关于待定系数 Ci 的线性方程组

f 1 ( x
_

1 ) f 2 ( x
_

1 ) ⋯ f N ( x
_

1 )

f 1 ( x
_

2 ) f 2 ( x
_

2 ) ⋯ f N ( x
_

2 )

… … … …

f 1 x
_

N ) f 2 ( x
_

N ) ⋯ f N ( x
_

N )

·

C1

C2

…

CN

=

F( x
_

1 )

F( x
_

2 )

…

F( x
_

N )

求得系数 Ci 后 ,就可以根据式 (2)获得响应面函

数的确切定义。

在此响应面模型中 ,需要人工事先定义的系

数是式 (1)中的σl 值。对于每个设计变量 ,σl 的

值可以不同。设设计变量的取值域为[0 ,1 ] ,一般

地 ,当目标函数关于某个设计变量是单极值函数

时 ,关于此设计变量的σl 值可以取的较大 ,例如

σl = 1～2 ;而当目标函数关于某设计变量有多个

极值时 ,σl 值需要取的较小 ,例如σl = 011～015。

但实际上 ,由于事先并不知道目标函数关于某个

设计变量的极值个数 ,所以在实际应用中 ,σl 的取

518
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值需要数值实验来确定。

以上响应面构造模型的优点在于 : ①它可以

逼近任意形状的目标函数 ; ②每添加一个新样本 ,

响应面可以只在该样本附近的设计变量空间中改

变响应面形状 ,一方面有利于提高优化过程的收

敛速度 ,另一方面可使新增样本尽量去“探测”没

有样本的“空白”区域。为说明本文提出的响应面

构造模型的有效性 ,采用这种响应面模型寻找如

下单变量函数的最小值

y = 1 + exp ( - 119 x) 　sin (10 x2 ) ,0 ≤ x ≤1

寻优过程为 :首先随机生成 3个样本 ,依据这 3个

样本 ,构造响应面函数 ,并寻找响应面的最小值点

(采用模拟退火算法) ;计算此最小值点处实际的

目标函数值 ,得到一个新样本 ,将此样本加入样本

库 ,构造新的响应面函数 ,并寻找新的响应面的最

小值点 ;重复上述步骤 ,直至响应面的最小值点不

再发生变化 ,这时响应面的最小值点即目标函数

的最小值点。在这个例子中 ,获得目标函数的最

小值点只需要 8 步 ,参见图 4。从图中显示的优

化收敛过程可以看出 ,初始样本数可以很少 ,由本

文提出的响应面模型的特点 ,生成的响应面倾向

于在空白区域 (即没有样本的区域)大的位置出现

极值 ,这样整个样本集的分布就可以更均匀 ,有利

于全局最优点的寻找。

618
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图 4　采用响应面模型的寻优过程示例

Fig1 4　An illust ration to find global optimum using t he pro2

posed response surface model

3　数值模拟方法

所采用的数值模拟程序为自行开发的多块

结构化三维 CFD程序。它利用有限体积方法对

Navier2Stokes方程进行空间离散 ,对流通量采用

AU SMD/ V方法计算 ,黏性通量采用通常的中

心差分格式。对于隐式时间离散的控制方程

组 ,采用 GMRES算法求解。湍流模型为由作者

改进的 Spalart2Allmaras方程模型。另外 ,为模

拟转捩流动 ,采用了 A GS转捩模型。具体数值

方法及模型参见文献 [ 12214 ]。为说明 CFD 程

序的计算精度 ,图 5 给出了对某平面叶栅在不

同雷诺数工况下的计算结果与实验结果的比

较。叶栅主要几何参数为 :叶片弦长 100 mm ,

安装角 281 4°,叶栅稠度 11 63。在计算中采用了

H2O2H型网格 (在叶片周围采用 O型网格 ,上下

游为 H型网格) ,网格总数为 5 500。流动条件

为 :来流湍流度 51 6 % ,实验修正来流攻角为 -

11 8°,来流马赫数分别为 01 700 和 01 775 ,叶片

弦长雷诺数分别为 51 5 ×105 和11 9 ×105。在高

雷诺数工况下 ,叶片吸力面边界层从前缘至尾

缘始终保持附着 ;而在低雷诺数工况下 ,在吸力

面上存在分离泡。由图 5 可见 ,计算结果与实

验吻合得很好。在低雷诺数工况下吸力面分离

泡也很好地捕捉到了 ,这一点从图 5 ( b)中叶片

吸力面等熵马赫数分布形态可以看出。

图 5　某平面叶栅在不同雷诺数工况下的叶片表面等熵马赫

数分布

Fig1 5　Blade surface isent ropic Mach number dist ributions of

a compressor cascade at different Reynolds numbers

4　轴流压气机叶型的数值优化

本节介绍利用上述建立的数值优化平台对

两个轴流压气机叶型 (一个静子叶中叶型、一个

转子叶中叶型)所进行的优化。这两个叶型是

在某项目中经过一定的比较和改进后的设计结

果 ,本节介绍的工作 ,是期望通过优化能够进一

步提高其气动性能。对这两个叶型的优化都是

在回转面上进行的 ,并且考虑了沿轴向叶型回

转面半径的变化。采用三维 CFD程序模拟这种

准二维流动时 ,可以将流片的上下表面视为无

黏物面来处理。

目标函数定义为

目标函数 = 优化目标 +罚函数

718
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其中优化目标以总压恢复系数定义 ,罚函数则

取为出口绝对气流角与原始叶型的绝对出口气

流角之差的绝对值。因此总的优化目标为 :在

保证叶型的出口气流角不变的前提下 ,叶型损

失达最小。

采用第 2 节介绍的叶型参数化方法定义叶

型 ,在优化过程中可变的设计变量及其可变范围

见表 1。其他在叶型参数化方法中使用到的几何

参量 (安装角、叶型前尾缘半径、最大厚度、前缘几

何构造角、稠度)保持不变 :安装角一般由多级环

境和叶片积叠规律所确定 ;叶型前尾缘半径和最

大厚度一般由叶片的强度要求所确定 ;前缘几何

构造角由来流速度方向以及设计攻角确定 ;而稠

度涉及叶型弦长及叶片数的变化 ,这里暂未予

考虑。

表 1　可变的叶型设计变量及变化范围

Table 1　List of variable design parameters of blade prof ile

and their variation extensions

　　设计变量
变化范围 (相对于原

始叶型对应参数)

尾缘几何构造角/ (°) ±10

前缘扩张角/ (°) ±5

尾缘扩张角/ (°) ±5

吸力面最大挠度 ±20 %原始最大挠度

吸力面最大挠度弦向位置 ±10 %弦长

最大厚度弦向位置 ±10 %弦长

在开始叶型的优化之前 ,需要一个初始样本

集。这里取 20 个初始样本。样本中的设计变量

值基本上是采用随机方法挑选 ,但同时用如下方

法来使初始样本集覆盖尽可能大的区域 :

设已生成了 k个样本 ,则利用如下过程生成

第 k + 1个样本 :

①随机挑选设计变量。

②如果 min | x
_

k + 1 - x
_

i | >δ( i = 1 , 2 , ⋯, k) ,

则接受设计变量值并生成新样本 ;否则转到第 ①

步。

x
_
为设计变量 ;| ·| 为 L2 - 范数 ;δ为事先定

义的常数 ,用它可以控制各样本的设计变量之间

在变量空间中的最小距离 ,其值可以通过数值实

验获得。

411　静子叶中叶型优化结果

该静子原始叶中叶型的主要几何参数为 :弦

长 24 mm ,叶片弯角 461 7°,最大厚度弦长比

71 2 % ,最大厚度相对位置 49 % ,叶型安装角

281 6°,当地稠度 11 32 ;主要气动参数为 :来流马

赫数 01 7 ,设计攻角 0°,扩散因子 01 53。图 6 给

出了静子叶型的优化收敛史 ,两条曲线分别代

表响应面的最优值和响应面最优值处利用 CFD

求得的实际目标函数值的演化史 ,当两者的值

相等时认为获得了优化结果 ,可见经过 15 步之

后就得到了最终的优化叶型。图 7 为两种叶型

以及它们的表面等熵马赫数分布。由图可见 ,

优化叶型吸力面的最大挠度有所减小 ,叶片负

荷前移。图 8 为吸力面边界层形状因子分布 ,

优化叶型仍然没有完全消除分离 ,但可使分离

点有效后移。图 9 进一步验证了这一点 ,从图

中可以看出优化叶型的尾迹宽度要明显小于原

始叶型。原始叶型和优化叶型的出口气流角分

别为 181 46o 和 181 49o ,几乎没有变化 ,而损失

系数从 01 032降至 01 026 ,在满足约束的前提下

损失降低了近 20 %。

图 6　静子叶型优化收敛史

Fig16　Optimization history of t he stator blade profile

图 7　优化前后静子叶型及表面等熵马赫数分布

Fig1 7　Comparison of t he original and optimized stator

blade profiles and t he blade surface isent ropic

Mach number dist ributions
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图 8　优化前后静子叶型吸力面边界层形状因子分布

Fig18 　Shape factor dist ributions of boundary layers along t he

suction surfaces of original and optimized stator blade

profiles

图 9　静子叶型流场马赫数分布

Fig19　Mach number dist ributions of original and optimized stator

flow fields

412　转子叶中叶型优化结果

该转子原始叶中叶型的主要几何参数为 :弦

长 38 mm ,叶片弯角 3817°,最大厚度弦长比

710 % ,最大厚度相对位置 50 % ,叶型安装角

4012°,当地稠度 1153 ;主要气动参数为 :来流相

对马赫数 0189 ,设计攻角 - 110°,扩散因子 0156。

优化过程在第 40步收敛 ,参见图 10。从图 11的

叶片表面等熵马赫数分布可以看出 ,在叶片吸力

面上出现了局部超音区 ,优化叶型的负荷略有前

移。图 12为叶型吸力面边界层的动量厚度分布。

由图可见 ,优化叶型对改善吸力面边界层的效果

明显 ,边界层在离开物面时的厚度明显降低。图

13为原始叶型和优化叶型的马赫数等值线分布。

相对于原始叶型 ,优化叶型的吸力面分离只在很

靠近尾缘处发生 ,并且尾迹的宽度也明显减小。

同样地 ,在优化前后叶型的绝对出口气流角基本

保持不变 (原始和优化叶型分别为 50149°和

50129°) ,总压损失系数由 01086降至 01072 ,降低

了约 16 %。

图 10　转子叶型优化收敛史

Fig110 　History of t he optimization process of t he rotor blade

profile

图 11　优化前后转子叶型及表面等熵马赫数分布

Fig111 　Comparison of t he original and optimized rotor blade

profiles and t he blade surface isent ropic Mach number

dist ributions

图 12　优化前后转子叶型吸力面动量厚度分布

Fig112 　Momentum t hickness dist ributions of boundary layers

along t he suction surfaces of t he original and optimized

stator blade profiles

5　结　论

(1) 提出了一种轴流压气机叶型的参数化方

法。通过在轴流压气机叶型的数值优化中的应

用 ,表明该参数化方法在使用较少的自由参数的

同时 ,能够覆盖较大范围的叶型几何。特别地 ,
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图 13　转子叶型流场马赫数分布

Fig113　Mach number dist ributions of original and optimized ro2

tor flow fields

这种参数化方法具有很好的防止出现非合理叶型

的能力。要使叶型的参数化方法能够自动防止非

合理叶型的出现 ,一个最直接的方法是尽量采用可

直接定义叶型几何本身的参量 ,并且使用的叶型拟

合曲线阶数不应过高 ,或者采用具有保凸性的曲

线。几何意义明确的参量可以较容易、直观地给定

其上下限 ,使其在规定的变化范围内不容易导致非

合理叶型的出现。而低阶曲线及保凸性好的曲线

则不容易使叶型出现不应有的拐点。

(2) 给出了一种新的响应面构造模型。该模

型在构造响应面时 ,每个样本的贡献主要只局限于

其邻域。这使得这种响应面模型具有以下特点 :

①该模型不需要很多初始样本 ,在优化过程

中 ,新加样本倾向于定位在样本密度低的设计变

量空间 ,由此响应面可以被“有效”更新。

②理论上 ,该响应面模型可以逼近任意形状

的目标函数。

③根据使用经验 ,该模型对目标函数的计算

误差具有较好的包容性 :对于一个样本 ,目标函数

的求解存在误差 ,将只影响其附近的响应面函数

值 ,而不会对整个空间中的响应面造成大的影响。

通过对两个轴流压气机叶型的数值优化 ,表

明基于此响应面模型所建立的优化策略有较好的

实际应用效果。这也是对目前众多优化方法的一

个补充和新的尝试。
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