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摘　　　  要：    针对一台低速轴流压气机搭建了叶片与机匣处理一体化优化设计平台，基于自由变形技术关

联设计参数与工程参数，实现多目标优化。综合考虑效率和裕度指标 ，在峰值效率不降的情况下获得了

7.21%的裕度拓宽量。针对最优方案，分析了叶顶堵塞及损失分布，探讨了叶片与机匣处理一体化优化设计

的扩稳机理。研究发现：叶片弯掠和机匣处理组合作用下 ，最大堵塞位置由 24.7%叶顶轴向弦长后移至

33.6%叶顶轴向弦长，最大损失位置由 21.4%叶顶轴向弦长后移至 30.6%叶顶轴向弦长，叶顶泄漏涡的抑制和

低能堵塞区的消除是一体化优化设计扩稳的主要原因。
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Abstract:   An integrated optimization design platform of blade and casing treatments in a low-speed
axial  compressor  was  constructed.  A  practical  partitioning  approach  for  free-form  deformation  (FFD)
parameterization combined with engineer parameters was applied to achieve multi-objective optimization.
Taking both efficiency and stall margin into consideration，the optimal design improves the stall margin by
7.21% with  negligible  peak  efficiency  variation.  After  the  analysis  and  calculation  of  blockage  and  loss
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distribution，the influence mechanism on stall margin and efficiency is further studied. Results show that
with the combined effected of deformed blade and casing treatment，the location of peak blockage moves
downstream from 24.7% rotor tip chord to 33.6% rotor tip chord and the location of peak efficiency moves
downstream  from  21.4%  rotor  tip  chord  to  30.6%  rotor  tip  chord.  The  main  reason  for  stall  margin
improvement  is  the  suppression  of  tip  leakage  and  the  elimination  of  low  energy  blockage  flow  at  tip
region.

Keywords:   axial compressor；free-form deformation；integrated optimization design；
stall margin improvement；blockage；entropy generation rate

轴流压气机的流动失稳现象[1] 已经成为制约

航空发动机与燃气轮机研发的重要问题，拓宽稳

定工作范围，推迟流动不稳定性现象的发生已成

为迫切解决的难题。目前，压气机扩稳技术可分

为主动控制和被动控制两种。主动控制需准确的

捕捉失速先兆，并且受响应时间的限制，尚停留

在实验室阶段。相比而言，被动控制技术的研究

开展较早，已经涌现出多种方法：多级轴流压气

机中间级放气法、可调导静叶等，但它们都不同

程度的增加了机构复杂性。机匣处理[2] 具有结构

简单、成本低廉、抗畸变能力强等优点，已成为叶

轮机械领域应用最为广泛的扩稳技术之一，以轴

向缝和周向槽的扩稳效果最为明显。为揭示机匣

处理的扩稳机理，科研人员开展了大量研究。研

究表明[3-4] 轴向缝的扩稳能力非常可观，但是往往

伴随较高的效率损失，而周向槽能够以较低的效

率损失获得中等水平的裕度提升。西北工业大学

楚武利、吴艳辉课题组对轴向缝 [5]、周向槽 [6] 以

及自循环机匣处理[7] 进行了细致的研究，结果表

明机匣处理能够抑制叶尖泄漏涡的形成与发展，

拓宽稳定裕度。北京航空航天大学孙晓峰等[8]、

孙大坤等[9] 实验研究了非定常机匣处理对失速先

兆波的抑制作用，提出失速先兆抑制型机匣处理，

在效率不降的前提下使亚声速和跨声速压气机的

流量裕度分别提高 7.6%和 6.8%。

近年来，随着优化方法和计算流体力学（CFD）

的发展，国内外学者开始着眼于轴向缝、周向槽

或组合式机匣处理构型的优化研究。目前，常见

的做法是以效率和裕度为目标函数，借助遗传算

法或神经网络寻优。Zhao等 [10] 针对跨声速压气

机构建了多目标优化平台，展开了周向槽的研究，

结果表明槽附近的径向流动削弱了叶顶泄漏流，

同时改善了吸力面的分离区。Ba等 [11] 采用 B样

条曲线参数化半心型轴向缝，在峰值效率仅损失

0.28%的情况下获得 19.8%的裕度改善量。综合

槽、缝的扩稳优势，Zhu等 [12] 提出一种新型耦合

式机匣处理，研究表明缝中高轴向动量的射流使

得泄漏流沿轴向倾斜，减弱了转子叶顶低速区，

获得 21.91%的裕度提升。综上不难发现，机匣处

理优化设计已然相对成熟，且扩稳机理也比较清

晰，但叶片与机匣处理一体化优化设计尚处于空

白阶段。为适应高度集成一体化压气机设计思想，

揭示叶片与机匣处理的耦合作用，开展叶片与机

匣处理一体化优化设计已成为必然趋势。

一体化设计面临的主要难点在于如何通过较

少的设计参数实现叶片与机匣处理高自由度变形。

目前轴流压气机叶片参数化[13] 的方法分为两种：

一是直接参数化叶型几何，并沿径向积叠成叶片。

包括直接参数化叶片压力面和吸力面型线、参数

化中弧线和厚度分布和参数化吸力面和厚度分布。

二是直接在现有叶片的基础上叠加修改量，生成

新叶片。众多参数化方法中，自由变形技术（FFD）

因变形能力强、参数可控、能精确的表征初始外

形并保持几何连续性备受科研人员的青睐。在气

动优化领域，FFD率先应用于机翼外形，以较少

的参数拓宽了设计空间，获得升阻比和效率较优

的设计[14]。而其在叶轮机械内部流动中的应用尚

处于起步阶段。John等 [15] 通过 FFD参数化方法

优化了一台高负荷跨声速轴流压气机，获得新型

“S”状叶片，通过叶片的预压缩作用，使得激波后

移，中径附近激波前后熵增降低了 80%。Baert
等[16] 借助支持向量机和 FFD技术针对跨声速转

子 NASA Rotor37进行了优化设计，通过调节控制

体顶点实现了叶片的弯、掠和扭操作，并在 MIN-
AMO优化平台中找到了一组非劣解集，设计转速

下，峰值效率提高了 3.5%，近失速工况下效率提

升了 2%。此外，FFD参数化与敏感性分析方法的

结合为广大设计人员提供了新的设计手段，Ad-
jei等 [17] 结合自由变形技术和数据挖掘技术搭建

了多目标优化平台，通过回归分析发现叶片扭、

掠对压气机效率和压比的影响最为明显，最优设

计的压比提升了 3.62%，效率提高了 1.32%。FFD
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技术在叶轮机械中更多的应用细节可以参考

Menzel、Li、Hu等[18-20] 的工作。

本文针对一台低速轴流压气机孤立转子应

用了前缝后槽机匣处理，依托本课题组搭建的

机匣处理自动优化平台，采用自由变形技术进

行参数化，在保证效率不降的同时追求较大的

扩稳裕度，实现叶片与机匣处理一体化优化设

计。针对最优方案，深入分析叶片与机匣处理

的耦合作用，揭示一体化设计方法拓宽稳定裕

度的内在机理。 

1    自由变形技术

高效快速的参数化方法需要在精确描述几何

构型的同时实现高自由度变形，同时为了避免维

数灾难，提高优化效率，设计参数应尽可能少。

本文采用自由变形技术实现变形灵活性和参数数

目的折衷。

自由变形技术由 Sederberg和 Parry[21] 于 1986
年首次提出，一经问世，便在计算机图像处理、气

动形状优化领域取得广泛的应用。FFD的基本思

想是受迫弹性体变形，通过建立三维笛卡儿空间

R3 到三维参数空间 R3 的映射，实现物体的自由变

形，并且参数空间映射回笛卡儿空间时能够恢复

原始几何形状。具体流程如下：首先将待变形体

嵌入控制体中，创建局部坐标系（S, T, U）。随后

在控制体的控制边上划分节点，形成控制点。最

后建立待变形体与控制点的映射关系，通过改变

控制点的位置实现变形。起初 FFD采用 Bernstein
基函数建立映射关系，随后又发展了均匀有理 B
样条基函数和非均匀有理 B样条基函数，但其核

心思想并未改变，本文采用 Bernstein基函数建立

控制体顶点与控制体内各点的函数关系。

控制体内各点坐标可通过顶点坐标叠加局部

坐标求出：

X（s, t,u）= X0+ sS+ tT+uU （1）

X0 S T U式中 为控制体的顶点坐标， 、 和 分别为控

制体的 3个方向矢量，局部坐标（s, t, u）可通过下

式计算：

s =
T×U（X−X0）

T×U ·S

t =
S×U（X−X0）

S×U ·T

u =
S×T（X−X0）

S×T ·U （2）

0 ⩽ s ⩽ 1,0 ⩽ t ⩽ 1,0 ⩽ u ⩽ 1其中 。

假设在 S方向形成 l+1个控制点，T方向形

成 m+1个控制点，U方向形成 n+1个控制点，控

制点的坐标可表示为：

Pi jk = X0+
i
l

S+
j

m
T+

k
n

U （3）

控制体内任意一点的坐标可以表示为控制点

坐标的线性组合：

X（s, t,u）=
l∑

i=0

m∑
j=0

n∑
k=0

Bil（s）B jm（t）Bkn（u）Pi jk

（4）

式中 Bil （s）、Bjm （t）和 Bkn （u）为 l、m、n阶次的

Bernstein基函数，其中!表示阶乘运算。

Bil（s）=
l!

l!（l− i）!
（1− s）l−isi

B jm（t）=
m!

m!（m− j）!
（1− t）m− jt j

Bkn（u）=
n!

n!（n− k）!
（1−u）n−kuk （5）

 

2    数值方法
 

2.1   压气机模型

本文研究对象为某低速轴流压气机孤立转子，

经前期实验验证，本台压气机为叶尖敏感型压气

机，通过突尖型失速先兆诱发失稳 [22]。低速轴流

压气机单转子的设计参数如表 1所示。本文主要

针对设计转速开展叶片与机匣处理一体化优化

设计。
 
 

表 1    压气机单转子设计参数

Table 1    Design parameters of the compressor single rotor

参数 数值

设计转速/（r/min） 2 400

设计流量/（kg/s） 2.9

马赫数 0.19

转子数 60

叶顶弦长/mm 36.3

叶顶间隙/mm 0.8

叶顶轴向弦长/mm 22.8

轮毂比 0.75
  

2.2   数值计算方法

转子网格划分采用 NUMECA中的 Autogrid5
模块生成 HOH型结构化网格，进出口 H型网格，
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叶片周围 O型网格。近壁边界层内网格采用加

密处理，第 1层网格厚度设置为 3×10−6，保证

y+<1。轴向缝机匣处理网格划分采用 NUMECA
中的 IGG模块生成蝶形网格，保证缝内所有网格

正交性大于 30°。针对单通道转子域进行了网格

无关性验证，如图 1所示，当转子域网格数目达

到 200万时，设计工况压升系数的变化逐渐趋于

平稳，达到网格无关性要求。最终单通道转子域

共划分 192万网格，单个轴向缝划分 32万网格，

单个周向槽划分 10万网格，共计 276万网格。
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图 1    网格无惯性验证

Fig. 1    Grid-dependency test
 

本文采用商用求解器 ANSYS 求解三维雷诺

平均Navier-Stokes方程，湍流模型采用 shear-stress-
transport（SST）模型。空间离散基于有限体积法。

进口给定总温（288.15 K）和总压（101 325 Pa）边
界条件，出口给定平均静压，壁面给定无滑移绝

热边界条件。在定常计算中，转静交界面使用

掺混面模型，前缝后槽机匣处理通过冻结转子

法与叶片域连接，计算域和边界条件如图 2所示。

在非定常计算中，所有交界面均采用滑移网格

连接，以定常计算结果为初场加速收敛，单转子

通道的物理时间步为 40，每个物理时间步下的

虚拟时间步为 10。通过增加背压逼近失速点，

从而获得压气机的特性线。图 3为原型设计

Ori.（original design）数值模拟与实验结果的特性

对比，误差在 1.5%范围以内，证实了数值模拟的

有效性。
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图 2    计算域及边界条件

Fig. 2    Computational domain and boundary conditions
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图 3    数值和实验气动性能对比

Fig. 3    Comparison of numerical and experimental

aerodynamic performance
  

3    优化方法
 

3.1   FFD参数化

根据优化理论，参数化要求设计变量能够精

确表征叶片几何，John等 [15] 总结对比了 Rotor37
的参数化方法，基于中弧线叠加厚度分布的方案，

设计变量通常要达到 20个以上，基于工程参数弯、

掠、扭的方案，设计变量可以降到 10个以下，但

叶片变形自由度又受到了不同程度的限制，甚至

会产生畸形[23]。为了获得丰富的叶片、前缝后槽

机匣处理造型，实现叶片与机匣处理一体化优化

设计。本文采用自由变形技术实现参数化，通过

移动控制点改变叶片与机匣处理的形状，在保证

几何连续性的同时谋求更高的变形自由度，寻找

效率不降裕度拓宽的设计。

Du等 [24] 和 Lu等 [25] 分别研究了机匣处理在

跨声和低速轴流压气机的扩稳机理，研究表明施

加机匣处理推迟了叶顶泄漏流与主流交界面的溢

出，叶尖流场结构对稳定性有着非常重要的影响。

因此本文 FFD控制体分别囊括转子顶部和轴向

缝，由 2×3×3×3共 54个控制点组成，如图 4所

示。周向槽通过一个设计变量实现缩放。每个控

制点可以独立的在 S、T方向上移动，因此产生了

108个设计参数。为了避免维度灾难，提高优化

效率，并保证交界处叶片的几何连续性，基于分

组变形的思想，通过改变一组控制点的位置，实
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现叶片和机匣处理的弯、掠、扭变形，大大缩短了

优化周期。在优化过程中，由于轴向弦长与叶片

弯度不断改变，而轮毂比和叶片数保持定值，会

带来稠度的变化，从而影响黏性损失。当叶片无

法匹配来流马赫数时，会产生较大的分离损失，

使得压气机性能畸变，因此参数范围的选取至关

重要。经过前期文献调研，控制点的组合以及参

数的变化范围详见表 2，其中长度均由叶顶轴向

弦长（Cax）无量纲化。 

3.2   优化目标

η

本文优化目标是在效率不降的前提下，拓宽

稳定性裕度，因此选取稳定裕度拓宽量 （stall mar-
gin improvement，SMI, 量符号记为 I）与峰值多变

效率（ ）作为目标函数 ，衡量一体化优化设计

Opt.（optimized design）压气机的性能。以原型设

计为基准，稳定裕度拓宽量的定义式如下：

I =
(
ϕOri.
ϕOpt.
−1

)
×100% （6）

ϕOpt.
ϕOri.

其中 为叶片与机匣处理一体化优化设计近失

速点的流量系数， 为原型设计近失速点的流

量系数。针对不同前缝后槽机匣处理构型，峰值

效率点对应的流量系数基本保持不变，因此可以

通过给定流量出口边界条件计算每个设计的峰值

效率。原则上精确计算稳定裕度拓宽量需要计算

整条特性线，这极大的增加了优化流程的计算量，

根据巴顿等[26] 的研究工作可知，不同机匣处理的

稳定裕度拓宽量与压气机的气动参数息息相关，

基于叶顶轴向动量的稳定裕度特征量与 SMI存
在良好的线性关系，因此可以通过计算原型设计

近失速点流量下的轴向动量分布衡量稳定裕度拓

宽量。综上，可以通过两个工况点的定常计算获

得每个设计的适应度，包括 SMI和峰值效率。 

3.3   优化流程

遗传算法（GA）最早由 John holland提出，通

过模拟达尔文生物进化论的自然选择、适者生存

机理快速搜索最优解，具有鲁棒性好、适应性强
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图 4    FFD控制体

Fig. 4    FFD control volume

 

表 2    设计参数的变化范围

Table 2    Range of design parameters

设计变量 控制点 范围

叶片控制体

叶片前缘弯（LE bend） Pijk （i=0～2; j=0; k=2） −0.1～0.25Cax

叶片尾缘弯（TE bend） Pijk （i=0～2; j=2; k=2） −0.1～0.25Cax

叶片前缘掠（LE sweep） Pijk （i=0～2; j=0; k=2） −0.1～0.25Cax

叶片尾缘掠（TE sweep） Pijk （i=0～2; j=2; k=2） −0.1～0.25Cax

叶片旋转（Rotation） Pijk （i=0～2; j=0～2; k=2; except i=j=1） −10°～10°

轴向缝控制体

轴向缝弯（Slot bend） Pijk （i =0～2; j=0～2; k=2） −0.15～0.15Cax

轴向缝掠（Slot sweep） Pijk （i =0～2; j=0～2; k=2） −0.15～0.15Cax

轴向缝扭（Slot twist） Pijk （i=0～2; j=1,2; k=0～2; except i=j=1） −60°～60°

轴向缝高（Slot height） Pijk （i=0～2; j=0～2; k=2） −0.05～0.2Cax

周向槽 周向槽缩放（Groove scale） 0.044～0.178Cax
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等优点，是全局寻优常用的算法。本文基于NSGA-
Ⅱ遗传算法构建了叶片与机匣处理一体化优化设

计自动优化平台。该平台由 FFD参数化、拉丁超

立方采样、NSGA-Ⅱ遗传算法、克里金代理模型、

网格绘制和 CFD求解等部分组成。优化流程如

图 5所示。
  

开始 开始

新父代

克里金模型预测

快速非支配排序

选择/交叉/变异

新子代

优化收敛

结束

是

否

FFD参数化

初代种群

CFD适应度计算

优化流程

结束

图 5    优化流程示意图

Fig. 5    Optimization process diagram
 

自动优化平台与 CFD求解紧密结合，通过脚

本连接几何读取、网格划分、数值计算和结果输

出。为确保自由变形后网格划分满足计算要求，

网格正交性大于 30°，且迭代过程中实时监测网

格质量，去除畸变设计，使最终优化设计方案都

在可行阈值范围内。

对于多目标优化而言，从非劣解集中找到最

佳设计是一项非常有挑战性的工作，因而初代样

本的选取非常重要。为保证独立性和随机性，节

约计算资源，提高优化效率，本文采用拉丁超立

方采样，并使用克里金模型对每个新子代进行适

应度预测，借助改善期望准则选取扩稳效果良好

且有利于提升克里金模型准确性的设计，通过训

练模型参数，对响应的极大似然估计进行不断优

化，在多轮加点训练后，获得最终数据集和非劣

解集，使代理模型能够很好的预测适应度函数。 

3.4   优化结果

经过优化后的数据集如图 6所示，其中红色

虚线代表非劣解集。结果表明，经过一体化优化

后，压气机的效率和裕度相对原型设计都得到了

一定程度的提升，一方面表明自由变形技术变形

自由度高，能够以较少的设计参数获得丰富的设

计造型，另一方面也表明一体化优化设计具有较

强的扩稳潜力。由优化数据库可知，稳定裕度的

拓宽往往伴随效率的下降。本文优化目标为保证

效率不降的条件下提升裕度，因此选择图中红色

五角星作为最优设计，其几何形状如图 7所示。

图 8展现出优化前后转子叶顶 70%、85%和

98%截面处叶片几何型线的变化，可以看出 FFD

仅改变了 70%叶高以上的型线，而叶根和叶中基

本保持不变。转子顶部呈现出前掠和端弯特性，

且最大变形出现在叶片前缘。图 9给出了优化前

后转子进口攻角的径向分布，无论是峰值效率

（PE）工况点还是近失速（NS）工况点，优化后来流

转子攻角普遍低于原型设计，同时可以看出近失

速工况点的攻角大于峰值效率点，表明攻角与压
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气机失速过程息息相关。
 

4    结果分析
 

4.1   参数敏感性分析

通过参数敏感性分析，获得设计变量与目标

函数的相关性，找到影响最明显的参数，有助于

深入理解设计参数对压气机性能的影响，从而为

压气机设计提供参考。

为了量化各设计参数对目标函数的影响，分

别获取了 10个优化变量对裕度和效率的 Pareto
图，如图 10所示，并对部分优化变量进行了回归

分析和相关性分析，如图 11所示。由于作者所在

课题组前期已经积累了大量机匣处理的优化经

验[26]，初始前缝后槽方案就能达到超过 6%的稳

定裕度拓宽量，因此叶片与机匣处理一体化优化

结果显示叶片弯掠对目标函数的影响最为明显。

从图 10和图 11中可以看出，在约束范围内：①叶

片前弯与裕度的关联性最为密切，且呈正相关，

叶片旋转次之；峰值效率对轴向缝高度最为敏感，

且成负相关，缝的弯曲次之。②设计变量对效率

和裕度的影响基本呈现相反的趋势，与优化数据

库 pareto前沿规律一致。仅当前缘弯角（LE bend）
和旋转角度（Rotation）增加时，效率和裕度都会增

大。③叶片前掠（LE sweep）对裕度的影响存在最

佳范围约 0.05～0.16Cax，随着前掠距离的增加，裕

 

−5

−10

−20 −15 −10 −5

Ori.
Opt.

15

0

10

5

−5

−10

−20 −15 −10 −5 0 5 10 15

Z
/m

m

Y/mm

(b) 85% span

Ori.
Opt.

15

0

10

5

−5

−10

−20 −15 −10 −5 0 5 10 15

Z
/m

m

Y/mm

(c) 98% span

图 8    优化前后叶片形状对比

Fig. 8    Comparison of blade shape before and

after optimization
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度改善量增加，当越过峰值时，前掠对裕度的负

面影响变的十分强烈。 

4.2   压气机总体气动性能分析

图 12为设计转速下优化前后的压气机总性

能对比，其中黑线代表原型设计的特性线，红线

代表一体化优化设计的特性线，实心圆点代表定

常计算结果，空心圆点代表非定常计算结果。对

比特性线可以看出，优化后压气机的压升系数和

多变效率在设计工况下基本保持不变，并且优化

后近失速点流量系数明显减小。可以看出，在不

降低峰值效率的情况下压气机稳定裕度明显拓宽，

稳定裕度提升 7.21%，稳定裕度拓宽量的计算公

式详见文中第 3.2节的式（6）。

已有公开资料[24] 证明叶顶泄漏流与主流交

界面溢出是突尖型失速先兆形成的必要条件，为

了说明叶片与机匣处理一体化优化设计的扩稳机

理，首先对叶顶流场进行了详细的分析。图 13给

出了叶顶轴向速度（时均值）分布云图，两种工况

流量系数近似相等，均为光壁机匣近失速流量

（SCNS）。从图 13（a）中可以看出，光壁条件下，

叶片通道内存在大面积低速区，泄漏流从吸力面
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向相邻叶片压力面和下游传播，使得进口气流不

能顺利流入叶顶通道，形成轴向速度为负的堵塞

区，且主流与泄漏流交界面已溢出至前缘，压气

机即将进入失速状态。而一体化优化设计后交界

面明显后移，推迟了失速现象的发生，如图 13（b）
所示。表明机匣处理可以有效抑制泄漏流的溢出，

实现扩稳。
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(b) 一体化优化设计
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图 13    优化前后轴向速度对比

Fig. 13    Comparison of axial velocity before and

after optimization
  

4.3   叶顶区域堵塞分析

（ρuA）i

（ψ）

ψ ψ

Ψm

叶顶泄漏流与主流交接面的前移可通过量化

最大堵塞位置反映，本文基于质量流量超调方法

获得近壁面堵塞系数[27]。假设存在一垂直旋转轴

的平面，该平面共包含 n个单元，分别计算通过每

个单元的流量 ，按降序排列。如果存在回

流，则所有正向流量总和一定大于进口总流量，

当求和超过进口流量时，停止累加。剩余未求和

单元被认为堵塞区，堵塞区堵塞系数 设置为

1，未堵塞区 值为 0，通过 值识别堵塞单元，堵

塞因子 由式（7）求得：

Ψm =

∑N

i=1

∣∣∣ψ（i）m（i）
∣∣∣∑N

i=1
m（i）

×100% （7）

图 14展示了 80%～100%叶高区域堵塞因子

的轴向分布，A～F工况点见图 12。横坐标代表

经叶顶轴向弦长无量纲后的轴向位置，0和 1分

别代表叶顶前缘和尾缘，沿流向等距划分了 40个

截面。设计转速下，伴随工况向近失速点靠近，

最大堵塞位置向前缘移动，最大堵塞因子逐渐增

加，且最大堵塞位置与交界面的变化趋势一致。

因此可以通过分析堵塞的变化揭示稳定裕度拓宽

机理。
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图 15给出了优化前后堵塞因子的分布，可以

看出叶片与机匣处理一体化优化设计明显改善了

叶顶堵塞分布。与原型设计相比，优化后最大堵

塞位置由 24.7% Cax 后移至 33.6% Cax，且最大堵塞

因子由 14.1%下降至 11.4%。为进一步明确堵塞

与稳定裕度拓宽量的关系，详细分析了叶顶涡量

场。由叶轮机械内部流动机理易知，涡量集中的

区域往往伴随着较高的熵产。图 16给出了转子

叶顶涡量分布云图（时均值），从图中可以看出，

原型设计涡量集中分布范围广，占据大半叶片通

道，并且泄漏涡已经到达相邻叶片压力面。而优

化设计后涡量集中区域缩小，并未到达相邻叶片

压力面，且沿下游方向涡强逐渐降低，表明优化

后叶顶流场得到改善，堵塞区降低，叶顶通流能

力增强。

综合堵塞分析及流场特性，失速过程及机匣

处理扩稳机理可以描述为：随着背压增加，流量

逐渐降低，攻角增加，最大堵塞位置前移，最大堵
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塞强度增加，叶顶负荷增加，进而激励了泄漏流

的流动，使得主流与泄漏流交界面前移，压气机

进入失速状态。施加机匣处理后，受叶片吸压力

面压差驱动，在轴向缝内形成回流，压力面抽吸，

吸力面喷射，通道内低能流体经过轴向缝重新注

入叶片前缘，削减了堵塞区，增加叶顶通流能力，

降低来流攻角，使得交界面后移，拓宽了稳定裕度。 

4.4   叶顶区域损失分析

图 17给出了优化前后设计工况下转子叶顶

98%叶高截面载荷分布对比，从图中可以看出优

化后叶顶载荷沿轴向呈先降载后加载的趋势，最

大载荷位置后移至 0.2倍的轴向弦长处，与轴向

缝抽吸位置保持一致。表明叶片前缘的弯掠作用

使得叶顶载荷沿弦长再分布，改善了叶顶流场。
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图 17    优化前后叶顶载荷对比

Fig. 17    Comparison of rotor tip blade loading before

and after optimization
 

为了量化损失分布，可通过积分单位体积熵

产率[28] 表征当地损失强度。图 18给出了优化前

后 80%～100%叶高区域损失的轴向分布。综合

攻角分布可以看出：①损失沿轴向整体呈现先升

高后降低的趋势，叶片区熵产普遍高于进出口段，

并且存在两个高损失区域，分别位于叶片前缘和

最大堵塞位置；②相比原型设计，一体化优化设

计在叶片尾部存在局部高损失区域，与双周向槽
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图 15    优化前后堵塞因子轴向分布对比

Fig. 15    Axial distribution comparison of blockage factor

before and after optimization
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图 16    优化前后叶顶涡量分布对比

Fig. 16    Comparison of vorticity magnitude before

and after optimization
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位置对应，说明槽类机匣处理对峰值效率存在一

定的负面影响。③相比原型设计，一体化优化设

计在叶片前缘的高损失区域降低 15.1%，叶片区

最大损失位置由 21.4%Cax 后移至 30.6%Cax，表明

叶片变形和机匣处理的组合作用使得叶顶载荷再

分布，低速高损失区域降低，流场结构得到改善。 

5    讨　论

叶片与机匣处理一体化优化设计已在低速轴

流压气机稳定裕度拓宽方面得到了验证，结果表

明最优设计在峰值效率不降的情况下实现了

7.21%的裕度拓宽。借助堵塞和损失分析方法，

探讨了叶片与机匣处理耦合作用对流场的改善。

但是目前仍需重点关注的是：当轴向缝的数量由

2个增加到 4个时，稳定裕度由 7.21%提升到 9.75%，

如图 19所示。表明稳定裕度与缝的数量关系密

切，为获得扩稳性能更优的设计，在后期优化过

程中需进一步考虑缝数量的影响。其次，一体化

优化设计方法仅在低速轴流压气机上进行了实验，

当设计对象为通道内存在激波的跨音压气机时，

叶片与机匣处理的耦合机理需进一步明确。
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图 19    优化前后压气机特性线对比

Fig. 19    Comparison of compressor performance before

and after optimization
  

6    结　论

本文搭建了基于遗传算法和克里金代理模型

的轴流压气机叶片与机匣处理一体化优化设计平

台，详细介绍了自由变形技术参数化方法，分别

针对叶片和机匣处理构建了 FFD控制体，基于分

组变形的思想实现控制点与工程参数的关联。在

效率不降的前提下，得到稳定裕度拓宽量 7.21%
的优化设计方案，并针对一体化设计的气动特性

进行了详细的分析，主要结论如下：

1） 自由变形技术通过 10个设计参数实现了

叶片和机匣处理高自由度变形，拓宽了设计空间，

同时在变形过程中能够保持较高精度的几何连续

性，提升优化设计的效率。

2） 压气机优化设计过程中，提升稳定裕度将

不可避免的造成效率降低。参数敏感性分析表明，

叶片前掠和弯曲对效率和裕度的影响最为明显。

3） 叶顶流场堵塞和损失分析结果表明，叶片

与机匣处理一体化优化设计使叶片区最大堵塞位

置由 24.7%Cax 后移至 33.6%Cax，最大堵塞因子由

14.1%下降至 11.4%。叶片区最大损失位置由

21.4%Cax 后移至 30.6%Cax，推迟了失速的发生。

同时叶片变形和机匣处理的组合作用使得叶顶载

荷再分布，呈先降载后加载的趋势，最大载荷位

置后移，有效消除了叶顶堵塞区，拓宽了稳定裕度。
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