
􀅰信息技术􀅰
机械制造与自动化

Ｍａｃｈｉｎｅ Ｂｕｉｌｄｉｎｇ ＆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ
２０２４年 ４月

第 ５３卷第 ２期

基金项目:国家科技重大专项项目(２０１７－ＩＩ－０００１－００１３)
第一作者简介:陈晓洁(１９９８—)ꎬ女ꎬ湖北十堰人ꎬ硕士研究生ꎬ研究方向为叶轮机气体动力学、风扇 /压气机流动控制

等ꎬｗａｎｇｍｌ４４２７＠ １６３.ｃｏｍꎮ

ＤＯＩ:１０.１９３４４ / ｊ. ｃｎｋｉ. ｉｓｓｎ１６７１－５２７６.２０２４.０２.０２２

可控扩散叶型吸力面峰值等熵马赫数位置对叶栅气动性能影响
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摘　 要:通常亚音压气机叶型表面等熵马赫数分布符合可控扩散规律ꎬ并且吸力面峰值马赫数位置靠前叶栅气动性能

较好ꎮ 采用自动优化方法ꎬ设计出给定吸力面峰值等熵马赫数位置可控扩散叶型ꎬ分析此位置对叶栅气动性能的影响

规律ꎮ 研究结果表明:对于可控扩散转子和静子叶型ꎬ在设计工况下ꎬ当吸力面峰值等熵马赫位置位于 ０.２０倍轴向弦长

时ꎬ吸力面附面层沿流程快速发展ꎬ造成叶栅损失大幅增加ꎻ当吸力面峰值等熵马赫数位置为 ０.１０~０.１５倍轴向弦长时ꎬ
设计进气角近似位于叶栅低损失进气角范围中ꎬ且低损失范围内损失较低ꎮ
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０　 引言

压气机是航空发动机的主要部件ꎬ叶型是构

成压气机叶片的基本元素ꎬ其载荷分布决定压气

机整体气动性能ꎮ 因此掌握载荷分布规律ꎬ是先

进压气机气动设计的关键[１－３]ꎮ
ＳＩＥＶＥＲＤＩＮＧ Ｆ 等[４]采用 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线拟合叶

型ꎬ优化后的叶型前部载荷增大ꎬ吸力面流速峰值

点从距前缘 ０.３ 倍弦长处变至 ０.０５ 倍处ꎬ损失降

低ꎬ工作范围增加ꎮ ＫＥＳＫＩＮ Ａ等[５]采用自动多目

标优化设计ꎬ优化后叶型在设计和非设计条件下性

能均有明显提升ꎮ ＫÖＬＬＥＲ Ｕ 等[６]采用正态分布

随机搜索与梯度法相结合数值最优化方法优化二

维叶型ꎬ优化叶型前部载荷增大ꎬ中部载荷分布更

为均匀ꎬ全攻角范围损失减小ꎮ ＨＡＳＨＩＭＯＴＯ Ｋ
等[７]研究发现ꎬ对于高亚音马赫数ꎬ前加载叶片较

后加载叶片产生了较低的损失及更宽的可用进气

角范围ꎮ ＰＲＡＫＡＳＨ Ｃ 等[８]通过改变叶片数、安
装角及尾缘转折角控制载荷分布ꎬ结果表明载荷

增加ꎬ载荷位置后移使得叶片吸力面分离加剧ꎬ损
失增加ꎮ 孙奇等[９]采用试验表明前加载叶型具有

优良的设计工况及变工况气动性能ꎬ随着进口马

赫数的增加ꎬ前加载叶片较后加载叶片能量损失

系数增长速度更快ꎮ 李梦雪等[１０]研究表明载荷

分布会影响气流加速及扩压梯度大小ꎬ进而影响

激波产生和附面层发展ꎬ导致全攻角范围内性能

变化ꎮ 赵清伟等[１１]通过在中弧线上叠加厚度优

化叶型几何ꎬ优化叶型前部加载变大ꎬ总压损失系
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数降低ꎬ低损失攻角范围增大ꎮ 张科[１２]研究了径

向载荷分布对压气机 /风扇性能的影响规律ꎬ结果

表明优化叶片的效率提高了 ３.０７％ꎬ效果显著ꎮ
彭鸿博等[１３]利用数值模拟仿真技术改变叶片中

弧线ꎬ使得前排叶片吸力面峰值马赫数位置和大

小发生变化ꎬ改变了叶片整体性能ꎮ
本文以亚音进气转子和静子叶型为研究对

象ꎬ采用优化设计方法确定符合可控扩散规律的

载荷分布及叶型吸力面峰值马赫数位置的叶型ꎬ研
究峰值位置对可控扩散规律叶型气动性能的影响ꎮ

１　 优化设计方法

本文可控扩散规律叶型设计采用自动优化设

计方法ꎬ优化模块采用遗传算法并结合单纯形法

的局部寻优能力改善[１４－１７]ꎮ 优化的目标函数设

置如下:

Ｆ ＝ Ｃ１ １ －
Ｂ － Ｂｏｂｊ

Ｌ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ Ｃ２ １ －

∑ ３

ｊ ＝ １ Ｍａ ｊ －
∑ ３

ｊ ＝ １
Ｍａ ｊ

３

∑ ３

ｊ ＝ １
Ｍａ ｊ

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

＋ Ｃ３ １ －
Δβ － Δ β ｏｂｊ

Δ β ｏｂｊ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ Ｃ４(１ － ω

－
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式中:Ｆ 为目标函数值ꎻ第 １ 个分目标中ꎬＢｏｂｊ为目

标峰值马赫数位置ꎻＢ 为计算峰值马赫数位置ꎻＬ
为轴向弦长ꎬ此分目标为达到给定吸力面峰值马

赫数位置ꎻ第 ２个分目标中ꎬＭａ ｊ中 ｊ 取值 １、２、３ꎬ
分别对应压力面相对轴向弦长 ０.１、０.４、０.８ 位置

处的马赫数值ꎬ此分目标通过约束压力面在此 ３
处位置的马赫数差值ꎬ从而实现压力面等熵马赫

数近于不变ꎻ第 ３ 个分目标中ꎬΔβ、Δβｏｂｊ为计算及

目标气流转折角ꎬ此分目标为达到给定的气流转

角ꎻ第 ４个分目标中ꎬω
－
为总压损失系数ꎬ此分目标

为损失最小ꎻ权重系数设置为Ｃ１ ＝ １００、Ｃ２ ＝ １０、
Ｃ３ ＝ ２０、Ｃ４ ＝ ５ꎮ 优化 ４０代ꎬ每代 ２１０个个体ꎮ

本文采用的是基于修改量的参数化方法(即
在原始叶型上叠加修改量)ꎬ在不改变原始叶型弦

长与安装角的情况下对其型线进行修改ꎮ 对叶型

型面的修改主要分为对中弧线和对叶型厚度的修

改ꎮ 修改量的给定包括修改的位置和修改量的变

化范围ꎮ 修改位置取弦向的相对位置ꎬ修改量的

大小用变化量相对于最大厚度的值来表示ꎮ 为了

避免叶型厚度局部出现负值ꎬ修改量的取值应小

于 １ꎮ 对叶型优化的修改值如表 １所示ꎮ

表 １　 叶型型面修改量及范围

中弧线 厚度

修改位置 变量范围 修改位置 变量范围

０ [－０.５ꎬ０.５] ０.０５ [－０.５ꎬ０.５]

０.１０ [－０.５ꎬ０.５] ０.１０ [－０.５ꎬ０.５]

０.２５ [－０.５ꎬ０.５] ０.２５ [－０.５ꎬ０.５]

０.４５ [－０.５ꎬ０.５] ０.４５ [－０.５ꎬ０.５]

０.６５ [－０.５ꎬ０.５] ０.６５ [－０.５ꎬ０.５]

０.８５ [－０.５ꎬ０.５] ０.８０ [－０.５ꎬ０.５]

１.００ [０ꎬ０] ０.９０ [－０.５ꎬ０.５]

２　 载荷分布对静子叶型气动性能影响

首先针对进气马赫数 ０.４ 和 ０.７ 两种静子叶

型ꎬ研究载荷分布对其气动性能影响ꎬ两种叶型主

要参数如表 ２所示ꎮ

表 ２　 叶型主要参数

叶型进气
马赫数

进气
角 / (°)

出气
角 / (°)

气流
转角 / (°) 稠度

扩散
因子

０.４ ４３.４５ ０.８３ ４２.６２ １.７２ ０.４３

０.７ ４２.００ ６.４２ ３５.５８ １.５０ ０.５６

２.１　 进气马赫数 ０.４ 叶型

采用自动优化方法得到吸力面峰值马赫数位

置分别在 ０.０５、０.１０、０.１５和 ０.２０倍相对轴向弦长

可控扩散静子叶型ꎬ如图 １所示ꎮ 该图表明ꎬ吸力

面峰值等熵马赫数位置越靠后ꎬ则叶型前缘几何

角(与轴向夹角)越大ꎮ 图 ２ 表明ꎬ４ 种优化叶型

表面等熵马赫数符合可控扩散规律ꎬ且吸力面峰

值点位置与目标接近ꎮ 表 ３ 表明ꎬ４ 种优化叶型

气流转角及吸力面峰值点位置接近目标值ꎮ 图 ３
为设计工况叶栅通道内马赫数云图ꎮ
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图 １　 ０.４Ｍａ ４ 种可控扩散静子叶型图
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图 ２　 ０.４Ｍａ 设计进气角不同静子叶型等熵马赫数分布

表 ３　 ０.４Ｍａ ４ 种优化静子叶型气动性能

峰值位置
叶型

目标气流
转角 / (°)

实际气
流转 / (°)

目标
位置

实际
位置

总压损失
系数

０.０５

０.１０

０.１５

０.２０

４２.６２

４２.５４ ０.０５ ０.０５ ０.０１８ １

４２.５１ ０.１０ ０.１０ ０.０１８ ４

４２.７４ ０.１５ ０.１５ ０.０２０ ９

４２.６７ ０.２０ ０.２０ ０.０２４ ８
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图 ３　 ０.４Ｍａ 设计工况静子叶栅通道内马赫数云图

　 　 图 ４展示了叶型吸力面相对位移厚度沿轴向

弦长分布情况ꎬ在相对轴向弦长 ０.６ 倍以内ꎬ吸力

面峰值马赫数位置变化不影响附面层沿流程发

展ꎬ但大于此值ꎬ吸力面峰值马赫数位置越向下游

则附面层增加越快ꎬ因此造成损失越大ꎮ 叶栅损

失主要来源于附面层损失、尾迹损失ꎮ 表 ４ 表明

尾迹损失所占比例较小ꎮ
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图 ４　 ０.４Ｍａ 设计工况静子叶型吸力面

位移厚度沿轴向弦长分布

表 ４　 ０.４Ｍａ 设计工况静子叶型损失构成

峰值位置叶型 附面层损失 尾迹损失 总损失

０.０５ ０.０１６ １ ０.００２ ０ ０.０１８ １

０.１０ ０.０１６ ２ ０.００２ ２ ０.０１８ ４

０.１５ ０.０１８ ５ ０.００２ ４ ０.０２０ ９

０.２０ ０.０２１ ６ ０.００３ ２ ０.０２４ ８

　 　 图 ５给出 ４种峰值马赫数位置叶型设计进气

马赫数(０.４)损失随进气角变化曲线ꎮ 此图表明ꎬ

吸力面峰值马赫数位于 ０.０５ 倍轴向弦长处低损

失进气角范围最大ꎬ但是设计进气角位于低损失

进气角范围右边、因此失速裕度较小ꎻ随着吸力面

峰值马赫数位置向下游偏移ꎬ损失曲线右移ꎻ当位

置为 ０.１０时ꎬ设计进气角接近于低损失攻角范围

中间且低损失区域损失数值总体较低ꎮ
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图 ５　 ０.４Ｍａ 静子叶型总压损失系数随进气角变化曲线

２.２　 进气马赫数 ０.７ 叶型

采用自动优化方法得到吸力面峰值马赫数位

置分别在 ０.０５、０.１０、０.１５和 ０.２０倍相对轴向弦长

可控扩散静子叶型ꎮ 图 ６ 表明ꎬ吸力面峰值等熵

马赫数位置越靠后ꎬ则叶型前缘几何角(与轴向夹

角)越大ꎮ 图 ７ 表明吸力面峰值点位置与目标接

近ꎬ表 ５表明 ４ 种优化叶型气流转角及吸力面峰

值点位置接近目标值ꎬ因此可进行不同峰值马赫

数位置叶型的比较ꎮ 图 ８为设计工况叶栅通道内

马赫数云图ꎬ该图表明ꎬ随着吸力面峰值位置后

􀅰８０１􀅰



􀅰信息技术􀅰 陈晓洁ꎬ等􀅰可控扩散叶型吸力面峰值等熵马赫数位置对叶栅气动性能影响

移ꎬ局部激波前马赫数不断增大ꎮ
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图 ６　 ０.７Ｍａ ４ 种可控扩散静子叶型图
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图 ７　 ０.７Ｍａ 设计进气角不同静子叶型等熵马赫数分布

表 ５　 ０.７Ｍａ ４ 种优化静子叶型气动性能

峰值位置
叶型

目标气流
转角 / (°)

实际气流
转角 / (°)

目标
位置

实际
位置

总压损失
系数

０.０５

０.１０

０.１５

０.２０

３５.５８

３５.６７ ０.０５ ０.０６ ０.０２２ １

３５.７４ ０.１０ ０.１１ ０.０２７ ４

３５.５８ ０.１５ ０.１６ ０.０２６ ８

３４.７２ ０.２０ ０.２１ ０.０５０ ５
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图 ８　 ０.７Ｍａ 设计工况静子叶栅通道内马赫数云图

　 　 图 ９展示了设计工况下叶型吸力面相对位移

厚度沿轴向弦长分布情况ꎮ 该图表明ꎬ当吸力面

峰值马赫数位置为 ０.２０ 时ꎬ附面层位移厚度增速

较快ꎬ其他 ３个位置增速相差较小ꎻ表 ６ 也表明此

位置附面层损失最大ꎬ同时激波损失、尾迹损失也

相应最大ꎬ导致叶栅总损失最大ꎮ
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图 ９　 ０.７Ｍａ 设计工况静子叶型吸力面

位移厚度沿轴向弦长分布

表 ６　 ０.７Ｍａ 设计工况静子叶型损失构成

峰值位置
叶型

附面层
损失

激波
损失

尾迹
损失

总损失

０.０５ ０.０１２ ２ ０.００３ ９ ０.００６ ０ ０.０２２ １

０.１０ ０.０１２ １ ０.００９ ４ ０.００５ ９ ０.０２７ ４

０.１５ ０.０１１ ９ ０.００７ ５ ０.００７ ４ ０.０２６ ８

０.２０ ０.０１８ ５ ０.０１３ ６ ０.０１８ ４ ０.０５０ ５

　 　 图 １０给出 ４种峰值马赫数位置叶型设计进气

马赫数(０.７)损失随进气角变化曲线ꎮ 此图展示的

吸力面峰值马赫数位置变化对叶栅特性影响趋势

与设计进气马赫数 ０.４近于相同ꎮ 即随着吸力面峰

值马赫数位置向下游偏移ꎬ损失曲线右移ꎮ 此位置

为 ０.１５时ꎬ设计进气气流角接近于低损失攻角范围

中间、且低损失区域损失数值总体不高ꎮ
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图 １０　 ０.７Ｍａ 静子叶型总压损失系数随进气角变化曲线
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􀅰信息技术􀅰 陈晓洁ꎬ等􀅰可控扩散叶型吸力面峰值等熵马赫数位置对叶栅气动性能影响

３　 载荷分布对转子叶型气动性能影响

与静子叶型比较ꎬ转子叶型气流转角较小ꎬ且
相对出气角较大(与轴向夹角)ꎬ静子出气角通常

接近于 ０°ꎮ 因此载荷分布对转子叶型气动性能

的影响规律有可能不同于静子叶型ꎮ 为此ꎬ针对

进气马赫数 ０.７ 转子叶型ꎬ研究载荷分布对其气

动性能影响ꎬ叶型主要参数见表 ７ꎮ

表 ７　 转子叶型主要参数

进气角 / (°) 出气角 / (°) 气流转角 / (°) 稠度 扩散因子

６０.５５ ４６.７３ １３.８２ １.１６ ０.５６

　 　 采用自动优化方法得到吸力面峰值马赫数位

置分别在 ０.０５、０.１０、０.１５和 ０.２０倍相对轴向弦长

可控扩散转子叶型ꎬ如图 １１所示ꎮ
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图 １１　 ０.７Ｍａ ４ 种可控扩散转子叶型图

图 １２表明ꎬ４种优化叶型表面等熵马赫数符

合可控扩散规律ꎬ且吸力面峰值点位置与目标接

近ꎮ 表 ８ 表明ꎬ４ 种优化叶型气流转角及吸力面

峰值点位置接近目标值ꎮ 图 １３ 为设计工况叶栅

通道内马赫数云图ꎮ
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图 １２　 ０.７Ｍａ 设计进气角不同转子

叶型等熵马赫数分布

表 ８　 ０.７Ｍａ ４ 种优化转子叶型气动性能

峰值位置
叶型

目标气流
转角 / (°)

实际气流
转角 / (°)

目标
位置

实际
位置

总压损失
系数

０.０５

０.１０

０.１５

０.２０

１３.８２

１３.８１ ０.０５ ０.０５ ０.０１５ ６

１３.８４ ０.１０ ０.１０ ０.０１５ ６

１３.８４ ０.１５ ０.１５ ０.０１６ １

１３.８０ ０.２０ ０.２０ ０.０２７ ０
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图 １３　 ０.７Ｍａ 设计工况转子叶栅通道内马赫数云图

　 　 图 １４展示了叶型吸力面相对位移厚度沿轴

向弦长分布情况ꎮ 由图与表 ９可知ꎬ与静子一样ꎬ
峰值位置在 ０.２０ 时ꎬ吸力面附面层沿流程增幅

最大ꎮ
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图 １４　 ０.７Ｍａ 设计工况转子叶型吸力面

位移厚度沿轴向弦长分布

表 ９　 ０.７Ｍａ 设计工况转子叶型损失构成

峰值位置叶型 附面层损失 尾迹损失 总损失

０.０５ ０.０１２ ４ ０.００３ ２ ０.０１５ ６

０.１０ ０.０１２ ６ ０.００３ ０ ０.０１５ ６

０.１５ ０.０１３ ０ ０.００３ １ ０.０１６ １

０.２０ ０.０１９ ７ ０.００７ ３ ０.０２７ ０
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􀅰信息技术􀅰 陈晓洁ꎬ等􀅰可控扩散叶型吸力面峰值等熵马赫数位置对叶栅气动性能影响

　 　 图 １５给出 ４ 种峰值马赫数位置叶型不同进

气马赫数(０.７)损失随进气角变化曲线ꎮ 此图表

明ꎬ吸力面峰值马赫数位于 ０.１０ 倍轴向弦长处ꎬ
设计进气角位于低损失进气角范围中间且低损失

进气角范围内损失较低ꎮ
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图 １５　 ０.７Ｍａ转子叶型总压损失系数随进气角变化曲线

４　 结语

采用自动优化方法ꎬ设计出给定吸力面峰值

等熵马赫数位置可控扩散叶型ꎬ分析此位置对叶

栅气动性能的影响规律ꎬ得出以下主要结论ꎮ
１)对于可控扩散转子和静子叶型ꎬ在设计工

况下ꎬ当吸力面峰值等熵马赫位置位于 ０.２０ 倍轴

向弦长时ꎬ吸力面附面层沿流程快速发展ꎬ造成叶

栅损失大幅增加ꎮ
２)对于可控扩散转子和静子叶型ꎬ吸力面峰

值等熵马赫数位置为 ０.１０ ~ ０.１５ 倍轴向弦长时ꎬ
设计进气角近似位于叶栅低损失进气角范围中

间ꎬ且低损失范围内损失较低ꎮ 吸力面峰值等熵

马赫数位置过于靠前ꎬ低损失进气角范围较大ꎬ但
偏向设计进气角左边ꎻ吸力面峰值等熵马赫数位

置过于靠后ꎬ则总体损失较大ꎬ且低损失进气角范

围偏向设计进气角右边ꎮ
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