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摘　　　  要：    为提高轴流压气机叶型优化设计水平，提出了一种基于吸力面叠加厚度分布的参数化造型方

法，结合基于 Kriging代理模型与差分进化的代理优化方法开发了一套优化设计平台，并将吸力面控制参数

作为优化变量，对某跨声与超声叶型进行性能优化。结果表明：基于吸力面叠加厚度分布的叶片造型方法能

对叶型进行较好的表达，并成功应用在优化设计平台中。跨声、超声优化叶型在设计点损失分别降低了

10.66%与 7.4%。分析表明：跨声优化叶型的主要特征是吸力面型线前缘附近型线弯度降低，使得激波强度降

低，激波损失与边界层损失降低，同时中后部位置处的负荷增大，扩张通道扩压能力增强；超声叶型优化由于

边界层影响更显著，因此还需要更多考虑吸力面扩张通道区域型线；叶型喉部位置与喉部宽度会影响堵塞冲

角的变化。
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Abstract:   To  improve  the  optimization  design  quality  of  axial  compressor  airfoil,  the  parametric
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modeling  method  based  on  superimposing  thickness  on  suction  surface  was  proposed.  The  compressor
airfoil optimization platform based on Kriging surrogate model and Differential Evolution algorithms was
developed,  and  the  control  parameters  of  the  suction  surface  were  used  as  optimization  variables  to
optimize  the  performance  of  transonic  and  supersonic  airfoils.  The  results  showed  that  the  parametric
modeling  method  based  on  superposing  thickness  distribution  on  suction  surface  can  express  the  airfoil
well and was successfully applied to the optimization design platform. The loss of optimized transonic and
supersonic airfoils at design condition decreased by 10.66 % and 7.4%, respectively. The analysis showed
that  as  for  the  main  characteristics  of  optimized  transonic  airfoil,  the  curvature  of  the  profile  near  the
leading edge of  suction surface decreased,  and the shock wave intensity  decreased.  Therefore,  the shock
wave loss and boundary layer loss decreased, the load at the middle and rear positions increased and the
expansion  capacity  of  the  expansion  channel  increased.  The  optimization  of  supersonic  airfoil  should
consider  the  profile  of  suction  surface  within  the  aft  expansion  passage  additionally,  because  of  more
significant  boundary  layer  influence.  The position  and width  of  throat  can  affect  the  chocking incidence
angle.

Keywords:   axial compressor；supersonic and transonic airfoil；suction surface；
thickness distribution；parametric modeling method；Kriging surrogate optimization；
aerodynamic optimization

作为航空发动机、燃气轮机的核心部件之一，

高负荷、高效率压气机对于提升整机性能水平至

关重要。轴流压气机二维叶型作为压气机气动性

能基础，高负荷压气机性能对叶型设计提出了更

高的要求，既需要在满足高负荷工作要求的前提

下具有更低的损失，又需要具有更宽的工作范围

满足压气机的裕度设计要求[1]。

叶型设计方法分为正问题设计方法与反问题

设计方法。反问题设计方法通过给定并反复修改

叶型表面压力分布或速度分布，直至获得可接受

的叶型，要求设计者有丰厚的设计经验，且无法

考虑非设计工况下的性能[2]。正问题设计方法具

有灵活性好，对设计者经验要求少等优点，同时

便于与参数化造型方法和优化算法相结合从而实

现自动化优化设计[3-4]。叶型参数化造型方法是

叶型优化设计体系的关键。常用的参数化造型方

法包括以下 3种：第 1种为中弧线叠加厚度分布，

该方法无法直接控制吸力面型线，灵活性较差；

第 2种为分别控制吸力面、压力面型线，该方法

虽然可以直接控制吸力面型线，但难以约束叶型

厚度分布，且几何物理意义不明确；第 3种为基于

吸力面叠加厚度分布的方法，该方法虽然几何物

理意义不明确，但具有可以直接控制吸力面型线

与厚度分布，从而控制吸力面边界层的发展并保

证叶片强度的优势。合适的优化算法对提高优化

效率至关重要，当前常用气动优化方法主要包括

启发式优化方法与基于伴随方程的梯度优化方法
[5]。启发式优化方法的全局搜索能力较好，但结

合 CFD（computational fluid dynamics）分析过程的

计算成本巨大，并且难以适用于高维优化问题；

伴随优化方法可以高效处理高维非线性优化问题，

但对于多极值问题容易陷入局部最优[6]。因此，

具有高设计效率、鲁棒性强以及全局性好等优点

的代理优化算法成为气动优化领域前沿研究热点[7]，

但代理优化算法也存在高维度优化效率低，局部

收敛精度低的问题。韩忠华等[8-9] 研究了基于

Kriging代理模型的代理优化方法在气动优化中

的应用并提供了基于代理模型的高效全局气动优

化设计方法的参考。

近年来，国内外学者对压气机叶型自动优化

设计投入了大量研究。Sieverding等 [10] 及阙晓斌

等[11] 采用中弧线叠加厚度分布的造型方法与遗

传算法的方法，实现了叶型的自动优化设计。

Chen等 [12] 提出了基于中弧线叠加厚度分布的造

型方法和响应面优化的叶型自动优化设计策略。

孔庆国等[13] 基于中弧线曲率控制的造型方法与

粒子群寻优算法，成功降低了可控扩散叶型的损

失。Köller等 [2] 采用基于分别控制吸力面、压力

面型线的造型方法以及结合 GSC（Gauss-Seidel-

Coordinate）的正态分布随机搜索方法，得到一系

列性能优异的叶型。成金鑫等[14] 将吸力面叠加

厚度分布造型方法与改良的非支配排序遗传算法
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相结合，降低了 Stage35动、静叶叶中截面叶型的

总压损失，并拓宽了冲角范围。Sommer等 [15] 基

于吸力面型线曲率控制的吸力面叠加厚度分布

造型方法与 AMGA（archive-based micro genetic al-
gorithm），实现了压气机叶型的优化。

跨声速、超声速叶型对气流增压包括激波与

扩张通道两种方式，吸力面喉部位置之前的型线

主要影响激波，吸力面喉部位置之后的型线与压

力面型线共同影响扩张通道。此外，激波损失、

吸力面边界层损失构成超、跨声叶型损失的主体

部分。因此发展直接控制吸力面型线的参数化造

型方法对于跨声速、超声速叶型的优化设计至关

重要。同时为了考虑厚度问题，本文提出了一种

基于吸力面叠加厚度分布的参数化造型方法，采

用特征控制三角形构造 2段 3次 Bezier曲线表达

吸力面型线，厚度分布采用 2段 3次多项式构造。

进一步，在上述叶型参数化方法基础上，结合叶

型 CFD性能分析，以某 F级重型燃气轮机压气机

进口跨声级动叶叶中、叶顶截面叶型为优化对象，

优化目标为降低总压损失和拓宽可用冲角范围，

采用具有低维优化高效率的 Kriging代理优化算

法进行超、跨声速压气机叶型的自动优化研究，

并分析总结吸力面设计参数对叶型性能的影响

规律。 

1    叶型优化设计方法
 

1.1   叶型参数化方法

本文采用基于特征三角形控制的 2段 3次

Bezier曲线构造吸力面型线，2段 3次 Bezier曲线

在连接点处满足 2阶连续，以保证吸力面型线的

光滑性。三次 Bezier曲线的形式为：

B（t）= P0（1− t）3+3P1t（1− t）2+

3P2t2（1− t）+P3t3 t ∈ [0,1] （1）

P0 P1 P2 P3

P0 P0P1 P3

P2P3

式中 、 、 、 为 3次 Bezier曲线的 4个控

制点，这 4个点构成了 Bezier曲线的控制多边形，

同时 Bezier曲线具有良好的切矢性，从图 1中可

以看出，曲线在 点与线段 相切，在 点与

线段 相切。

P0、P1、P2、P3

Q1、Q2、Q3

P0 Q3

P0 Q3

根据 Bezier曲线的切矢性，2段 3次 Bezier曲
线的特征三角形如图 2所示，其中 、

为吸力面型线的控制点。控制点构

造过程如下：首先根据吸力面型线起止点 、

的位置、点 处的斜率及点 处的斜率确定吸力

b3

cb1、cb2 P3 kb1b2

b2 cb2 P3 P0Q3

b2 b1 kb1b2

b3Q3 cp3、cp1、

cp2、cq1 P3、P1、P2、Q1 Q2

Q3

面型线起、止点切线的交点 ；然后根据造型参

数 确定辅助控制点 b1、点 处的斜率

及辅助点 ，其中 为点 处的切线与直线

的夹角，辅助点 为经过点 且斜率为 的直

线与线段 的交点；最后根据造型参数

确定控制点 ，控制点 通

过 2段 3次 Bezier曲线连接点处的二阶连续条件

及 处的斜率约束得到。各造型参数定义如式（2）

所示： 

b1 = P0+ cb1 ∗ P0b3

kb1b2 = tan[arctan（kP0Q3）− cb2]
P3 = b1+ cp3 ∗ b1 b2

P1 = P0+ cp1 ∗ P0b1

P2 = P3+ cp2 ∗ P3b1

Q1 = cq1 ∗（P3−P2）+P3

（2）

kP0Q3 P0Q3式中 为直线 的斜率。

厚度分布由 2段 3次多项式构造，2段 3次多

项式在最大厚度位置处连接，两段曲线在连接点

处的函数值、1阶和 2阶导数均相等。图 3为采

用 2段 3次多项式表示的厚度分布。
 

1.2   数值计算方法及验证算例

为确保数值计算结果和优化设计结果的可靠

性，本文先以 DFVLR叶栅为研究对象，检验数值

方法的可靠性，并与实验结果对比。其中，叶型

几何数据和实验数据来自文献[16]。校准叶型的设

计参数如表 1所示。

数值计算采用商业 CFD软件 Ansys  Fluent，

 

Control point

P1

P0

P2

P3

图 1    三阶 Bezier曲线及其控制点

Fig. 1    Cubic Bezier curve and its control points

 

Control point
Auxiliary geometry pointP0

P1
P2

P3 Q1
Q2

Q3b1

b3

b2

cb2

图 2    吸力面控制点及辅助点

Fig. 2    Control points and auxiliary geometry points of

suction surface
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湍流模型选取 RNG k-ε模型，壁面函数选用 Scal-

able wall function。计算域网格采用 ICEM CFD生

成。边界条件给定进口总温、进口总压、进气角

和出口静压。

β1 = 58.5◦

（p∗in− p）/（p∗in− pin） pin

p∗in p

图 4对比了校准叶型在来流马赫数为 0.92、

进气角 、轴向速度密流比为 1.0条件下

叶片压力系数的数值计算结果和实验结果。叶片

压力系数定义为 ，其中 为

进口静压； 为进口总压； 为静压。由图 4可以

看出，叶片压力系数分布数值计算结果与实验结

果基本一致, 因此本次优化所采用的数值计算方

法基本满足研究所需。 

1.3   研究对象

本文研究对象为某 F级重型燃气轮机压气机

进口跨声级转子叶中、叶顶截面叶型，所取跨声

叶型 A与超声叶型 B设计参数如表 2所示。为

了验证所述参数化造型方法的合理性，采用 2段

3次 Bezier曲线表达吸力面型线、2段 3次多项

式表达厚度分布的参数化方法对跨声叶型 A进

行重构。重构结果如图 5所示，可以看出本文采

用的参数化造型方法能够对原始叶型进行较为准

确的拟合。原始叶型与重构叶型在设计工况下的

等熵马赫数分布对比如图 6所示，可以看出气动
 

表 2    原始叶型设计参数

Table 2    Design parameters of the baseline

参数 叶型 A 叶型 B

设计进口马赫数 0.95 1.08
设计冲角/（°） −0.81 3.21
安装角/（°） 44.3 59.7

叶型弯角/（°） 21.3 6.7
弦长/mm 291 291

稠度 1.31 1.04
Re/106 5.3 6.02
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图 3    厚度分布示意图

Fig. 3    Schematic diagram of thickness distributions
 

表 1    DFVLR叶型设计参数

Table 1    Design parameters of the DFVLR cascade

设计参数 数值

安装角/（°） 48.51
弦长/mm 90

叶型弯角/（°） 14.9
稠度 1.610

设计进口马赫数 1.09
设计进气角/（°） 58.5
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图 4    CFD与实验结果叶片表面压力系数对比

Fig. 4    Comparison of blade pressure coefficient between

CFD and experiment result
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图 5    叶型 A和重构叶型几何对比

Fig. 5    Comparison of geometry between baseline A and

reconstructive airfoil
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图 6    叶型 A和重构叶型等熵马赫数分布对比

Fig. 6    Comparison of isentropic Mach number between baseline

A and reconstructive airfoil
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分布吻合良好。表 3为气动参数的对比，最大误

差为 1.9%。因此本文所采用的基于吸力面叠加

厚度分布的参数化造型方法可以准确表达原始叶

型的气动性能。

 
 

表 3    叶型 A和重构叶型气动参数对比

Table 3    Comparisons of aerodynamic parameters between

baseline A and reconstructive airfoil

参数 叶型 A 重构叶型 相对误差/%

设计进口马赫数 0.95 0.95 0

设计冲角/（°） −0.81 −0.81 0

总压损失系数 0.036 6 0.037 3 1.9

气流折转角/（°） 12.97 13.00 0.2

静压比 1.442 1.442 0
 

1.4   优化变量

cb1、cb2、cp1、cp2、cp3、cq1

考虑到优化叶型与原始三维叶片的结构匹配

性与强度问题，优化过程中维持叶片弦长、安装

角、厚度分布不变，同时为了保证进、出口几何角

不变，固定叶型吸力面、压力面型线起、止点的位

置和斜率不变，因此优化变量仅为叶型吸力面型

线部分参数，且吸力面 2段 3次 Bezier曲线在连

接点处满足 1阶、2阶导相等的光滑连接要求，因

此优化参数为 ，共 6个

参数。优化参数及控制点定义如图 2及式（2）所
示。优化参数变化范围以原始叶型参数值为参考，

在得到叶型型线变化范围尽可能广且不易产生不

合理叶型的基础上，确定的原始叶型各优化参数

值及其变化范围如表 4所示。
 
 

表 4    叶型优化参数值及其变化范围

Table 4    Optimized parameter values and variation ranges

参数
叶型 A 叶型 B

原型参数值 变化下限 变化上限 原型参数值 变化下限 变化上限

cb1 0.361 0.3 0.5 0.166 0.08 0.33

cb2 /（°） 4.24 2.29 5.73 2.91 1.15 5.16

cp3 0.456 0.35 0.55 0.529 0.4 0.65

cp1 0.720 0.6 0.78 1.341 0.6 1.4

cp2 0.617 0.5 0.65 0.443 0.35 0.65
cq1 2.0 1 2.1 1 0.75 1.4

 
 

1.5   优化目标

优化目标除了考虑减小设计冲角下的总压损

失和拓宽可用冲角范围，同时还希望设计冲角下

的出气角不会增大，以获得更高性能的叶型。因

此对出气角进行特殊的处理，与出气角设计值相

比，当设计点的出气角变化大于+0.3°时，即出气

角增大 0.3°，此优化结果不满足设计要求，该优化

结果无效，而当设计点的出气角变化小于+0.3°时，

则将出气角与设计值的差值作为目标函数的一部

分，计入优化目标内，因此目标函数如式（3）所示：

Fob = c1ec2
ω

ωref + c3ec4
|β2−β2,ref|

0.3° + c5e
c6
∆β1
∆β1,ref （3）

c1、c2、 c3、c4、c5、c6

ω、ωref

β2、β2,ref

∆β1、∆β1,ref

式中 为目标函数的权重系

数； 为优化叶型与原始叶型设计冲角下的

总压损失系数； 为优化叶型与原始叶型

设计冲角下的出气角； 为优化叶型与

原始叶型的可用冲角范围，如图 7所示。其中可

用冲角范围通过失速冲角与堵塞冲角确定，将总

压损失系数为总压损失系数最小值 2倍处设定为

ω

失速冲角，堵塞冲角定义为在 CFD计算可收敛情

况下尽可能保证损失接近总压损失系数最小值 2

倍时的冲角。总压损失系数 定义如式（4）所示：

ω =
p∗in− p∗out
p∗in− pin

（4）

pin p∗in p∗out式中 为进口静压； 为进口总压； 为出口总
 

Δβ1

βch

2ωref

ωref

0.08

0.07

0.06

0.05

0.04

0.03

To
ta

l p
re

ss
ur

e 
lo

ss
 c

oe
ffi

ci
en

t

−2 −1 0 1
Incidence/(°)

2 3 4 5

图 7    可用冲角范围示意图

Fig. 7    Schematic diagram of available incidence range

第 5 期 刘帅鹏等： 基于吸力面叠加厚度的超跨声叶型优化设计

20210577-5



压。同时为了综合考虑设计点的静压比和气流折

转角，采用扩散因子表示叶型的气动负荷，扩散

因子 D定义如式（5）所示：

D = 1− w2

w1
+
∆wu

2w1τ
（5）

w1、w2 ∆wu

τ

式中 为进、出口相对速度； 为进出口相

对速度周向分量差值； 为叶栅稠度。 

1.6   气动优化策略

叶型自动优化设计流程图如图 8所示。优化

平台采用自编程序集成在 MATLAB平台上。主

要包括叶片造型、网格划分、数值计算、数值优

化等部分。优化算法采用基于 Kriging代理模型

与差分进化（differential evolution，DE）  的代理优

化方法，代理优化算法通过建立目标函数和约束

函数的代理模型，求解由优化加点准则定义的子

优化问题，得到新的样本点并加入样本数据集中，

循环更新代理模型，直至所产生的样本点序列逼

近局部或全局最优解。加点准则采用最小化代理模

型预测（minimization  surrogate  prediction,  MSP[17]）
与改善期望（expected improvement, EI[18]）加点准则。 

2    超、跨声叶型优化结果分析
 

2.1   叶型优化数据库

每次优化均采用拉丁超立方抽样法生成 30
个初始样本点，子优化加点分别采用 MSP加点准

则和 EI准则各加 1个样本，经过 20次子优化加

点，各得到 70个叶型样本。在本轮优化的约束条

件及目标函数设置下，产生的优化叶型可用冲角

范围与原型基本相同，因此叶型寻优过程及分析

过程主要关注叶型损失与气动负荷两个方面。

图 9为 2个叶型优化加点过程中产生的可行样本

在设计点工况下的扩散因子与总压损失特性分布，

从叶型 A数据库中选取 4个优化叶型进行分析，

从叶型 B数据库中选取 2个优化叶型进行分析，

可以看出，所选取叶型具有不同的性能特性。
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图 9    数据库叶型设计点扩散因子-总压损失特性

Fig. 9    Diffusion factor-total pressure loss characteristics of

database airfoils at design condition
  

2.2   吸力面型线参数敏感性分析

为了确定影响设计点叶型损失和气动负荷的
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图 8    气动优化流程示意图

Fig. 8    Flowchart of aerodynamic optimization process
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R2
adj

cb1、cp3、cb2

cq1、cp3、cp2

cb1、cp3

cb1、cp3、

cp1、cb2、cq1

吸力面型线关键控制参数。分别采用逐步线性回

归方法分析吸力面优化参数对总压损失系数与扩

散因子的影响重要程度。回归结果如表 5、表 6
所示。其中模型校正决定系数 表征模型参数

对因变量的解释能力，显著性表征模型参数对因

变量的影响作用，显著性小于 0.05表示影响作用

显著。可以看出，在表 4所示的各优化变量变化

范围内，最终进入到跨声叶型 A总压损失模型中

的参数为 ，进入到超声叶型 B总压损

失模型中的参数为 ，最终进入到跨声

叶型 A扩散因子模型中的参数为 ，进入到

超声叶型 B扩散因子模型中的参数为

。而其余对总压损失和扩散因子影

响不显著的参数被逐步回归算法自动过滤掉。
 
 

表 5    总压损失系数逐步线性回归结果

Table 5    Stepwise linear regression results of total pressure

loss coefficient

叶型 参数 系数 显著性 R2 R2
adj

叶型 A

（常数）   0.033 0

0.873 0.859
cb1   0.033 0

cp3 −0.015 0

cb2 −0.006 0.007

叶型 B

（常数）   0.063 0

0.711 0.698
cq1 −0.009 0

cp3 −0.005 0
cp2 −0.003 0.001

 
 

表 6    扩散因子逐步线性回归结果

Table 6    Stepwise linear regression results of diffusion factor

叶型 参数 系数 显著性 R2 R2
adj

叶型 A

（常数）   0.548 0

0.719 0.689cb1 −0.057 0

cp3   0.045 0

叶型 B

（常数） 0.407 0

0.708 0.685

cb1 0.049 0

cp3 0.019 0

cp1 0.017 0

cb2 0.058 0
cq1 0.008 0.028

 

cb1

cp3

cb2

由表 5、表 6可以看出，在当前优化变量变化

空间内，对于叶型 A， 与总压损失系数成正相

关，与扩散因子成负相关， 与总压损失系数成

负相关，与扩散因子成正相关， 与总压损失系

cb1、cp3、

cb2

cb1

cp3

数成负相关。由式（2）及图 2可以看出，

这 3个变量主要综合影响吸力面型线最大挠

度及位置、吸力面喉部位置之前的型线弯度，

与 两个变量主要综合影响吸力面型线的最大

挠度及位置。因此吸力面型线最大挠度及位置、

吸力面喉部位置之前的型线弯度是影响跨声速叶

型 A设计点性能的关键参数。

cp3

cq1

Q2

cq1、cp3、cp2

cb1、cp3、cp1、cb2、cq1

相比于叶中跨声叶型 A，叶顶超声叶型 B由

于安装角大且稠度小，使得扩张通道长度较短，

边界层对叶型型线变化更加敏感。同时由于来流

马赫数更高，使得激波对边界层的影响更显著。

由表 5及表 6可以看出，对于叶型 B，在当前优化

变量变化空间内， 与总压损失系数成负相关，

与扩散因子成正相关， 与总压损失系数成负相

关，与扩散因子成正相关。且由于吸力面型线控

制点 通过 2段 Bezier曲线连接点二阶连续条

件得到，因此 这 3个变量主要综合影

响吸力面型线最大挠度位置附近型线及扩张通道

区域型线， 这 5个变量主要

综合影响吸力面喉部位置之前的型线弯度、吸力

面型线的最大挠度及位置以及扩张通道区域型线。

因此吸力面型线最大挠度及位置、吸力面型线最

大挠度位置附近型线、吸力面喉部位置之前的型

线弯度以及扩张通道区域型线弯度均是影响超声

速叶型 B设计点性能的关键参数。 

2.3   跨声速叶型吸力面设计规律

图 10为 4个优化叶型与跨声速叶型 A的气

动性能特性对比，可以看出，4个优化叶型的性能

特性虽然各有不同，但在设计冲角附近的损失减

小明显，在正冲角较大时的变化趋势与原型基本

相同。其中，OPT1可用冲角范围与原型基本一

致，扩散因子提升，气动负荷提高；OPT2的负冲

角可用范围减小 0.2°，正冲角可用范围增加约

0.2°，适用于冲角偏正的工况，且扩散因子提高最

大，气动负荷最高；OPT3、OPT4的负冲角可用范

围增加约 0.5°，正冲角可用范围增加约 0.2°，适用

于冲角偏负的工况，扩散因子略微提升，气动负

荷略微升高。因此 OPT1是本次优化所得到的更

符合目标要求的叶型，与叶型 A相比，OPT1在可

用冲角范围内的损失均得到了降低，设计冲角附

近的损失降低明显，OPT1在设计冲角的总压损

失从 0.036 6降至 0.032 7，降低了约 10.66%，而正

冲角大于 1.19°时的损失与原型接近且变化趋势

相同。
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图 10    叶型 A 与优化叶型气动性能特性对比

Fig. 10    Comparison of aerodynamic characteristics between

baseline A and optimized airfoils
 

43%～90%

图 11为 4个优化叶型与叶型 A的几何特性

对比。可以看出，4个优化叶型吸力面型线最大

挠度位置均有不同程度的后移，且吸力面靠近前

缘附近的型线弯度都有所减小，因此优化叶型的

激波强度均有所减低。图 12为叶型 A和优化叶

型设计冲角时的等熵马赫数分布对比，可以看出，

4个优化叶型的激波位置不同，但激波强度均得

到了减小。其中 OPT1的激波位置自 38%弦长位

置移动至 36%弦长位置，吸力面峰值马赫数由

1.324降低至 1.248，激波强度减小，因此激波损失

和边界层损失减小。OPT1相对轴向弦长约

位置处的负荷增大，OPT1叶型激波

增压能力降低，但叶型扩张通道增压能力提高，

因此与原型相比，OPT1叶型设计冲角的气流折

转角与静压升均有所提升，扩散因子由 0.560提

升至 0.578，气动负荷提高。图 13是设计冲角下

原始叶型和 OPT1叶型叶栅通道内的熵变分布，

可以看出 OPT1损失减小的主要原因是激波损失

与边界层损失的减小，同时尾迹损失也有所减小。
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Fig. 12    Comparison of geometry characteristics between

baseline A and optimized airfoils
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由图 12设计冲角时的等熵马赫数分布对比

可知，OPT1、OPT2与 OPT3、OPT4的激波强度接

近，激波增压能力接近，如表 7优化叶型通道扩张

比特性所示，OPT1、OPT2拥有更大的通道扩张

比，流道扩张程度增大，扩张通道扩压能力增强，

叶型中后部位置处的负荷更大，因此叶型 OPT1、
OPT2的气动负荷更大，如图 10（b）所示。

超跨声速叶型在进气角较小时，会在喉部位

置附近产生通道激波而发生堵塞。如表 7所示，

OPT3、OPT4与原型相比，喉部宽度与原型基本

一致，但喉部位置后移，堵塞流量增大，因此堵塞

负冲角增大，负冲角可用范围拓宽；OPT1与原型

相比，喉部位置虽然后移，但喉部宽度减小，因此

堵塞流量与堵塞冲角与原型基本相同；而 OPT2
喉部位置更靠前，且喉部宽度减小，因此 OPT2堵

塞流量减小，堵塞负冲角变小，负冲角可用范围

减小。因此，在本次优化约束条件下，吸力面型

线变化会改变叶型喉部位置与喉部宽度，而喉部

位置与喉部宽度会影响堵塞流量，使得堵塞冲角

变化，增大喉部宽度或将喉部位置后移有利于增

大堵塞流量，增大堵塞负冲角。
 
 

表 7    叶型 A与优化叶型的喉部特性与堵塞工况特性对比

Table 7    Comparison of throat and choking condition characteristics between baseline A and optimized airfoils

叶型 喉部位置 喉部宽度 通道扩张比
堵塞工况

堵塞流量/（kg/s） 堵塞冲角/（°）

ORI A 0.489 0.610 1.217 43.11 −1.772

OPT1 0.492 0.602 1.241 43.13 −1.791

OPT2 0.487 0.600 1.253 42.90 −1.560

OPT3 0.495 0.611 1.213 43.60 −2.251

OPT4 0.495 0.611 1.214 43.64 −2.292
 
 

2.4   超声速叶型吸力面设计规律

图 14为超声速叶型 B与 2个优化叶型的气

动性能特性对比，可以看出，2个优化叶型设计冲

角附近的损失减小明显，在正冲角较大时的变化

趋势与原型基本相同。其中，OPT1在设计冲角

损失由 0.056 7降低至 0.052 5，降低了约 7.4%，扩

散因子由 0.466提升至 0.475，OPT1可用冲角范

围与原型相同，设计冲角附近扩散因子提升，气

动负荷提高；OPT2的可用冲角范围左边界增加

0.12°，可用冲角范围右边界减小约 0.12°，且扩散

因子冲角较小时有所提高，冲角较大时有所下降，

适用于冲角偏小的工况。

图 15为优化叶型与叶型 B的几何特性对比。

可以看出，2个优化叶型吸力面型线最大挠度位

置后移，且吸力面前段型线弯度都有不同程度的

减小，因此优化叶型的激波强度均有不同程度的

减低。图 16为叶型 B和优化叶型设计冲角时的

等熵马赫数分布对比，可以看出，优化叶型激波

强度减小。相比于原型，OPT1的激波位置自 66%
向后移动至 67%位置，吸力面峰值马赫数由 1.36
降低至 1.34，OPT2的激波位置自 66%向前移动

65%弦长，吸力面峰值马赫数由 1.36降低至 1.30。
激波强度减小使得优化叶型激波损失和边界层损

 

(b) OPT1

图 13    叶型 A 和 OPT1 叶栅通道设计工况熵变分布对比

Fig. 13    Comparison of entropy change distribution in cascade

channel at design condition between baseline A and OPT1
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失减小，由图 17可以看出 OPT2边界层厚度减小，

激波损失与边界层损失减小。由表 8可知，OPT2

喉部宽度与通道扩张比虽然减小，但由于激波强

度减小使得吸力面边界层厚度减小，因此有效通

道面积与有效通道扩张比增加，使得在设计冲角

附近激波强度较小工况的负荷略微提升，同时有

效通道面积增加使得堵塞流量增加。OPT1相对

于 OPT2喉部位置靠前，喉部宽度减小，因此 OPT1

相对于 OPT2堵塞流量减小，堵塞正冲角偏大。
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图 16    叶型 B和优化叶型设计工况等熵马赫数

对比

Fig. 16    Comparison of isentropic Mach number at design

condition between baseline B and optimized airfoils
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图 17    叶型 B和 OPT2叶栅通道设计工况熵变

分布对比

Fig. 17    Comparison of entropy change distribution in cascade

channel at design condition between baseline B and OPT2
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图 14    叶型 B 优化叶型气动性能特性对比

Fig. 14    Comparison of aerodynamic characteristics between

baseline B and optimized airfoils
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图 15    优化叶型与叶型 B 几何特性对比

Fig. 15    Comparison of geometry characteristics between

baseline B and optimized airfoils

 

表 8    叶型 B与优化叶型的喉部特性与堵塞工况特性对比

Table 8    Comparison of throat and choking condition characteristics between baseline B and optimized airfoils

叶型 喉部位置 喉部宽度 通道扩张比
堵塞工况

堵塞流量/（kg/s） 堵塞冲角/（°）

ORI B 0.751 0.470 1.051 46.67 2.61

OPT1 0.747 0.468 1.054 46.67 2.61

OPT2 0.751 0.469 1.044 46.87 2.49
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3    结　论

本文采用吸力面叠加厚度分布的参数化造型

方法，搭建了基于 Kriging代理优化算法的叶型自

动优化设计平台，针对某 F级重型燃气轮机压气

机进口跨声级转子叶中跨声与叶顶超声基元叶型

进行了以吸力面型线为优化变量的优化研究，通

过优化叶型与原始叶型的性能对比分析，得出以

下结论：

1）  本文提出的基于吸力面型线叠加厚度分

布的叶型参数化造型方法可对超跨声叶型进行灵

活控制，并可以准确表达原始叶型的气动性能。

2）  基于本文所采用的吸力面叠加厚度分布

的叶型优化设计体系可成功应用到超跨声叶型的

优化，跨声优化叶型在设计点的总压损失降低了

10.66%，扩散因子由 0.560提升至 0.578，超声叶型

在设计点的总压损失降低了 7.4%，扩散因子由

0.466提升至 0.475，同时可用冲角范围不减小。

3） 通过减小吸力面前缘附近型线的弯度，使

得激波强度减小，激波损失和边界层损失减小，

是优化叶型损失减小的主要原因。超声叶型由于

来流速度高、扩张通道长度短，边界层分离严重，

使得边界层影响更加显著，因此超声叶型优化还

需要 更多考虑吸力面扩张通道区域型线。

4）  喉部位置和喉部宽度会影响堵塞冲角的

变化，喉部位置向后移动或增大喉部宽度会使堵

塞流量增大，因此堵塞冲角增大，负冲角可用范

围增大。
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