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摘 要：为提高压气机叶型优化设计水平，基于中弧线曲率控制方法编写了压气机叶片造型程序，

将中弧线曲率控制参数作为优化变量，结合粒子群寻优算法对传统可控扩散叶型（CDA）进行了优化研

究。结果表明：基于中弧线曲率控制的叶片造型程序能够对CDA叶型进行较好的拟合，拟合叶型的气

动性能与设计要求较符。优化叶型在设计点的总压损失降低了约6.34%，优化叶型总压损失随攻角变化

较为平缓。在一定攻角范围内，叶型中弧线曲率峰值的前移能够将吸力面马赫数峰值前移，提高叶型吸

力面的扩压能力，降低总压损失。在大攻角工况下，改进的中弧线曲率分布能够显著降低叶型总压损

失。将中弧线曲率控制参数作为优化变量进行CDA叶型的优化是可行的。
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Abstract：To improve the optimization quality of compressor blade，the compressor blade modeling pro⁃
gram was developed based on the control-curvature-construction-method of the camber. The curvature control
parameters of camber were taken as optimization variables. A traditional Controllable Diffusion Airfoil（CDA）
was optimized by using the particle swarm optimization algorithm. Results show that the baseline CDA could be
well fitted by using the blade modeling program，and the aerodynamic performance of the fitted airfoil is in confor⁃
mity with the design requirements. The total pressure loss of the airfoil is reduced by 6.34% at the design point，
while the total pressure loss curve of the optimized airfoil is flatter than the baseline. In a certain range of angle of
attack，moving the peak curvature of the camber forward could move the peak of the Mach number on the suction
surface forward and increase the diffusion capacity，which helps to reduce the total pressure loss of the airfoil.
The total pressure loss was significantly reduced with the help of camber curvature distribution of the optimized
airfoil under high angles of attack. It is feasible to optimize the design of CDA by using the camber curvature con⁃
trol parameter as the optimization variables.

* 收稿日期：2019-05-26；修订日期：2019-07-26。
基金项目：江西省微小航空发动机重点实验室基金（Ef202080075）；中央高校基本科研业务费中国民航大学专项（3122019182）。
通讯作者：孔庆国，硕士，实验师，研究领域为叶轮机械气动热力学。E-mail：kqg.siae@hotmail.com
引用格式：孔庆国，杜旭博，羌晓青，等 . 基于中弧线曲率控制的压气机叶型优化［J］. 推进技术，2020，41（8）：1740-1747.

（KONG Qing-guo，DU Xu-bo，QIANG Xiao-qing，et al. Compressor Airfoil Optimization Based on Camber Curvature
Control［J］. Journal of Propulsion Technology，2020，41（8）：1740-1747.）



基于中弧线曲率控制的压气机叶型优化第 41 卷 第 8 期

Key words：Blade modeling program；Camber curvature；Controlled diffusion airfoil；Airfoil optimiza⁃
tion；Compressor

1 引 言

航空发动机轴流式压气机技术的不断进步，不

但支撑了航空发动机的更新换代，而且引领着燃气

轮机等领域的轴流压气机发展。近年来，随着计算

流体力学（CFD）和数值算法技术的发展，基于叶型参

数化造型的叶型优化逐渐成为研究热点之一。

叶型优化的第一步是选择适当的参数化造型方

法，即选取若干个设计参数生成相应的曲线来描述

叶型。常用的压气机叶型参数化造型方法大体可分

为两类：直接生成吸力面、压力面形线的方法和中线

厚度法［1］。直接生成吸力面、压力面形线的方法是用

参数化曲线来直接表述叶型的形线，通常用于压气

机叶型反问题设计中。也有学者用 Bezier曲线［2-3］，

多圆弧曲线［4-5］等对叶型吸力面和压力面形线进行参

数化，选取合适的优化变量，开展了二维叶型优化

研究。

中线厚度法是利用参数化曲线给定中弧线和厚

度分布的变化规律，再将厚度分布叠加在中弧线上

生成吸力面和压力面形线的叶型设计方法。中线厚

度法所用的设计参数个数较少，且能够直接利用通

流计算的结果进行叶型设计，因此被广泛应用在压

气机叶型优化设计中。例如，Oyama等［6］采用三次 B
样条曲线生成二维叶型的中弧线和厚度分布，通过

给定 0，31%，62%和 100%四个叶高处的二维叶型来

完成叶片造型，对跨声速压气机叶片完成了优化。

周正贵［1］采用三次多项式和多圆弧的方法生成叶型

的中弧线，用三次多项式表示叶型的厚度分布，对超

声速叶栅进行了设计，实现了给定压比下低总压损

失系数和较大的低总压损失系数工作范围。Chen
等［7］用多项式曲线对叶型的中弧线和厚度分布进行

参数化，利用改进的遗传算法完成了跨声速压气机

叶型的优化。然而，上述叶型参数化方法都是利用

参数曲线直接表征叶型形线的几何形状，不能直接

反映曲线的斜率、曲率等的变化规律。有研究指

出［8-10］，中弧线的曲率分布规律决定了叶型的中弧线

形状，进而影响着流场压力/梯度的变化规律，对压气

机叶型的气动性能影响很大。因此，开发一种直接

控制中弧线曲率的压气机叶型参数化造型方法，可

以更明确地表征设计参数与流动规律的关系，为叶

型优化设计奠定基础。

近年来，随着计算机技术和智能算法的发展，压

气机叶型自动优化设计受到了广泛的关注，有学者

开展了相关优化问题的研究。Koller等［11］采用正态

分布随机搜索与梯度法耦合的算法，对 4种高亚声速

CDA叶型进行了优化设计。Samad等［12］基于遗传算

法对轴流压气机叶片进行多目标优化。金东海等［13］

基于其发展的自适应遗传算法与复合形法相结合方

法，实现了对 NACA叶型的正问题数值优化设计。罗

明等［14］基于人工神经网络算法对离心压气机叶轮进

行了优化，使其在设计工况的效率和压比分别提高

1.4% 和 10.9%。 此 外 ，还 有 学 者 针 对 模 拟 退 火 算

法［15］、响应面模型［16］、粒子群算法［17-18］等在压气机叶

型优化设计中的应用开展了积极探索，为压气机叶

型自动优化设计提供了参考。由于自动优化设计过

程中较少地需要设计人员干预，因此需要对优化结

果进行深入分析，探讨其反映的流动规律，以期提高

设计水平。

本文从优化 CDA叶型在设计点和非设计点下的

综合性能角度出发，利用自编的基于中弧线曲率控

制的叶片造型程序，集成相关参数化优化软件，开展

了压气机叶型的自动优化设计研究，并分析优化叶

型性能提升的原因，总结了相关规律趋势。

2 叶型优化设计方法

2.1 叶型优化流程

图 1给出了叶型优化设计流程图。叶型优化基于

CFD方法并在参数优化平台 Isight上进行集成，主要

包含确定优化参数、生成叶型、网格划分、计算及结果

分析、优化目标函数、集成迭代等部分。首先分析叶

片造型程序中的算法，在原始叶型数据中确定优化变

量参数和优化目标函数。然后将变量参数写入自编

三维叶片造型程序的输入文件中，生成三维叶型。接

着对三维叶栅计算域划分网格，并导入到 CFD软件中

进行前处理、计算和后处理分析，判断计算结果是否

满足优化目标函数，并进行集成反复迭代。

2.2 基于中弧线曲率控制的叶片造型方法

为实现 CDA叶型的参数化造型优化，本文发展

了一种基于中线厚度法的直接定制中弧线曲率分布

的压气机叶片造型方法。考虑到叶片通道内流线曲

率的变化规律主要受中弧线的曲率变化规律影响，

直接给定中弧线曲率分布再积分生成中弧线，可以
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实现对中弧线曲率的直接控制，从而对叶型进行更

加精细化的设计。

为了便于对中弧线曲率分布进行灵活控制，首

先采用一条 3次非均匀 B样条曲线给定中弧线的曲

率沿弧长的分布。3次非均匀 B样条曲线定义的中弧

线曲率分布具有 2阶可导的性质，即保证了叶形中弧

线的曲率高阶可导，有利于对流动的精细化控制。

采用 De Boor递推算法生成 3次非均匀 B样条曲线

P (u) =∑
j = 0

n

d j N j,k ( )u = ∑
j = i - k + l

i

d lj N j,k - 1 ( )u （1）
式中

dlj =
ì

í

î

ï
ï
ï
ï

dj ,l = 0
( )1 - αlj dl - 1j - 1 + αlj dl - 1j

j = i - k + l,i - k + 1,…i
l = 1,2,…,k

αlj = u - uj
uj + k - l + 1 - uj，di (i = 0，1，. . .，n)为控制点坐

标，k=3为曲线的次数，Nj，k (u)为 B样条基函数，u为节

点矢量。采用文献［19］推荐的 Hartley-Judd方法生

成节点矢量，令首末节点为 3重节点。Hartley-Judd
方法计算节点值的公式为

ì

í

î

ïï
ïï

uk = 0
ui = ∑

j = k + 1

i

( )uj - uj - 1 ( i = k + 1,k + 2,…,n )
un + 1 = 1

（2）

其中

ui - ui - 1 =
∑
j = i - k

i - 1
lj

∑
i = k + 1

n + 1 ∑
j = i - k

i - 1
lj

, i = k + 1, k + 2,…, n + 1，式

中 lj = | di - di - 1 |，(i = 1，2，…，n)为控制多边形的边

长。利用式（2）生成节点矢量后，代入式（1）的递推

公式，即可生成中弧线曲率的分布。

考虑到曲率的几何意义为曲线的单位切矢量对

弧长的转动率，即

κ = dβds （3）
将曲率沿弧长 s进行一次积分，即可得到中弧线

几何角 β沿弧长的分布和叶片的折转角 Δβ。在实际

的叶型设计中，叶型的几何进气角、出气角往往是预

先给定的。因此在将曲率分布积分生成 β角分布时，

引入修正系数 m对曲率分布进行修正，以保证积分得

到的折转角 Δβ值与几何进、出口角一致，即

Δβ = ∫
0

s

mκds （4）
式中 m值可在积分后求得。在得到 β角沿弧长

分布后，再进行一次积分即可得到中弧线的参数化

表示。采用本文方法生成中弧线曲率及折转角沿弧

长的分布如图 2所示，图中横坐标 s为无量纲化。厚

度分布采用一条 5个控制点的 Bezier曲线生成，将厚

度分布叠加至中弧线上生成吸力面和压力面形线，

并对叶型前尾缘进行处理。编写了前（尾）缘补圆

弧、椭圆弧的程序，其中圆弧需要指定前（尾）缘小圆

的半径；椭圆弧需要指定长轴长度及长短轴比。

为验证本文参数化造型方法的合理性，采用本

文方法对目标叶型进行拟合，拟合结果如图 3所示。

从图中可以看出，采用本文提出的参数化造型方法

能够对原始叶型进行较为准确的拟合。

本文着重研究中弧线曲率分布规律对性能的影

响，因此在拟合时提取了原始叶型的厚度分布规律，

作为参数化造型的输入。在优化时，通过控制中弧

线曲率分布函数来改变中弧线形状，将原始叶型的

厚度分布叠加至所生成的中弧线，得到优化的叶形。

在选取优化参数时保证控制点 P1，P6，P7 不变，将

P 2 (s2，κ2)，P 3 (s3，κ3)，P 4 (s4，κ4)，P 5 (s5，κ5)确定为叶片

的优化几何参数。根据叶片造型算法，弧长位置前

后不能交叉重叠，因此弧长位置需要设定前后阈值

Fig. 1 Optimization design flow chart

Fig. 2 Curvature and turning angle distribution
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参数M 2，M 3，M 4；为了避免局部中弧线曲率过大，相应

地也设定曲率阈值 K 2，K 3，K 4，K 5；这些值均为叶片造

型经验参数，以避免出现“优化异形”。

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

s1 < s2 < M 2 < s3 < M 3
M 3 < s4 < M 4 < s5 < s6
0 < κ2 < K 2
0 < κ3 < K 3
0 < κ4 < K 4
0 < κ5 < K 5

（5）

2.3 优化目标函数与优化算法

优化目标函数是叶型优化设计中最为重要的一

个组成部分，它决定了叶型优化的方向。表征压气

机性能的参数通常分为两部分：一是叶型的气动载

荷，如扩散因子和气流转折角；二是叶型的气动损

失，如总压损失系数或阻力系数。因此，叶型优化常

常是一个多目标优化问题。文献［11］定义了一种单

目标优化的组合目标函数，通过为气动约束添加加

权指数而使多目标函数变成单目标函数。而文献

［20］也在建立一种简化的组合目标函数基础上，研

究定义了多目标函数，对比分析结果表明利用简化

单目标组合函数优化是可以处理压气机叶型优化问

题的。本文选取的单目标组合函数为

F = c1 ωD
ωD,ref

+ c2 ΔiΔi ref + c3
ω 2D
ω 2D,ref

+ c4 ω -2D
ω -2D,ref

（6）
式中 ωD 是设计点下的总压损失；Δi是临界叶型

攻角范围；堵塞和失速边界点位置定于损失系数为 2
倍最小损失系数处，ω 2D 和 ω -2D 是对应的总压损失系

数；下标‘ref’是对应的原始叶型参数；权重系数 c1~c4
的大小根据优化侧重点确定；本文的叶型优化侧重

于在较大攻角范围内减小叶型损失，并且兼顾设计

点优化子目标，在综合分析多个优化算例后确定权

重系数。

总压损失为

ω = ( p*1 - p*2 ) / ( p*1 - p1 ) （7）
式中 p*1是叶栅进口气流总压，p*2是叶栅出口气流

总压，p1是叶栅进口气流静压。

压力系数为

cp = ( p - p1 ) / ( p*1 - p1 ) （8）
式中 p是当地静压。

形状因子为

H = δ* /θ （9）
式 中 δ* 是 边 界 层 位 移 厚 度 ，θ 是 边 界 层 动 量

厚度。

熵增为

ΔS = -Rln ( p* /p*1 ) （10）
式中 R是气体常数，p*是当地总压。

本文的优化参数一共有 8个，且固定分为两类，

出于加快优化速度节省计算成本考虑，优化算法选

择了粒子群优化算法（PSO，Particle swarm optimiza⁃
tion）。 PSO算法是一种进化计算技术（Evolutionary
computation），源于对鸟群捕食的行为研究。PSO算

法的基本思想是通过群体中个体之间的协作和信息

共享来寻找最优解，这种算法简单、容易实现并且没

有许多参数的调节［18］。PSO算法通过设计一种无质

量的粒子来模拟鸟群中的鸟，粒子仅具有两个属性：

速度和位置，速度代表移动的快慢，位置代表移动的

方向。每个粒子在搜索空间中单独地搜寻最优解，

并将其记为当前个体极值，并将个体极值与整个粒

子群里的其他粒子共享，找到最优的那个个体极值

作为整个粒子群的当前全局最优解。粒子群中的所

有粒子根据自己找到的当前个体极值和整个粒子群

共享的当前全局最优解来调整自己的速度和位置。

2.4 计算模型

本文选取文献［21］中的 CDA叶型作为原始叶

型，该叶型具有大负荷、大攻角范围和抗逆压梯度边

界层等特点。如图 4所示，该叶型的设计参数为：进

口马赫数Ma1=0.62，进口气流角 α 1=137°，出口马赫数

Ma2=0.45，出口气流角 α 2=110.6°，安装角 α s=120.0°，
栅距与弦长比 t/C=0.68，展弦比为 2.4。

按照文献［21］的实验条件进行三维数值模拟。

采用商用 CFD软件 ANSYS CFX进行计算，湍流模型

选取 SST求解 Navier-Stokes方程。计算域网格采用

NUMECA/AutoGrid 5生成，拓扑结构采用 O4H，如图 5
所示。为了满足湍流计算模型的要求，对叶栅模型

近壁面进行网格加密，第一层近壁面网格高度设为

Fig. 3 Comparison of initial and optimized profile
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1μm，以保证近壁面函数 y+≤1，经过图 6的网格无关

性验证，网格数量总数约 7×105。边界条件给定进口

总温、总压，出口静压；计算收敛标准为 1×10-6。

本文对该 CDA叶型设计点马赫数分布和马赫

数-总压损失特性进行了分析，并与文献［21］中的实

验结果进行对比。图 7是设计点下叶片表面等熵马

赫数沿弦长 C方向的分布对比。从图中可以看出，

CFX计算结果的马赫数分布与实验结果吻合较好，吸

力面马赫数峰值的大小和位置、扩压区的速度分布

均与实验结果较为一致，这也反映出编写的叶片程

序能够对原始叶型进行较为准确的拟合。设计者为

减小损失，选取了在吸力面前 40%弦长内持续加速

的速度分布，以获得尽可能长的层流边界层。在减

速区内，采用了梯度逐渐变缓的“Stratford 速度分

布”，以控制边界层分离。

图 8是马赫数-总压损失特性的对比，设计马赫

数附近的总压损失系数计算结果与实验结果接近。

但在马赫数大于 0.75后，计算值高于实验值，并随着

马赫数的增大，偏离程度增大。在较高进口马赫数

时，数值计算残差收敛出现波动，存在偏差，但总体

上马赫数-总压损失特性较为合理。

3 优化结果分析

图 9给出了优化叶型与原始叶型的对比，图 10给
出了两种叶型的中弧线曲率变化对比。分析图中的

数据可以看出：原始叶型的中弧线曲率最大值位于

35%弧长处，中弧线的前后缘曲率变化较为平缓，而

优化叶型的中弧线曲率最大值前移到 20%弧长位置；

以 30%弧长位置为边界，优化叶型前半部分（0～30%
弧长）的中弧线曲率均大于原始叶型，优化叶型后半

部分（30%～100%弧长）的中弧线曲率均小于原始叶

型；在保证中弧线厚度分布保持不变的条件下，优化

叶型的前半部分弯度略有增大，后半部分弯度略有减

小，后半部分的压力侧和吸力侧叶型线被拉直。

在进行优化目标函数的确定时，降低设计点及

非设计点的叶型总压损失和获得更大的攻角范围都

Fig. 7 CFD and measured surface Mach numbers at design

condition

Fig. 4 Definition of cascade inlet and exit flow conditions

Fig. 6 Grid number dependence of total pressure loss

Fig. 5 Calculation grid of initial blade profile

Fig. 8 Comparison of Mach number-total pressure loss

characteristic
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是设计的优化目标，图 11给出了优化叶型与原始叶

型的攻角-总压损失特性的对比。优化后设计点（攻

角 i =0°）的总压损失从 0.0186降至 0.0174，降低了约

6.45%；攻角范围也有较大程度的增大，优化叶型的

损失随攻角变化也较为平缓，这就意味着优化叶型

能够在更为宽广的攻角范围内保持较好的性能。尤

其是优化叶型正攻角范围的增大对低速条件下保持

压气机效率和压气机稳定都较为有利。

图 12是原始叶型与优化叶型在设计点的表面等

熵马赫数的分布对比。从图中可以看出，优化叶型

与原始叶型的吸力面扩压区的马赫数分布都呈现出

一种先加速后减速的态势，这种先陡后缓的速度分

布符合“Stratford分布”。同一进口边界条件，优化叶

型的吸力面马赫数峰值略大于原始叶型，且马赫数

峰值位置从 40%弦长前移到 18%弦长处，这种气动

载荷的前移，使吸力面扩压区增长，气流离开叶片的

尾缘马赫数也略有降低。图 13是设计点条件下吸力

面形状因子H沿弦向的分布，从图中也可以看出：优化

后吸力面前缘的形状因子降低，意味着吸力侧前缘可

以承受更大的扩压强度，减速梯度扩大，马赫数的峰

值往前缘移动；优化后吸力面尾缘的形状因子并未出

现急速的增大，湍流边界层抗分离的能力增强。

为了分析原始叶型与优化叶型的扩压机理，图

14给出了气流攻角为+6°时叶型压力系数的分布。

从图中可以看出，气流以正迎角流入基元后，原始叶

型的压力面仍然具有减速增压的过程，并在 10%弦

长处达到压力面最低压力，之后静压平稳上升至

100%弦长。优化叶型由于前缘中弧线的曲率增大，

Fig. 9 Comparison of initial and optimized airfoil

Fig. 10 Curvature comparison of initial and optimized

profile

Fig. 11 Comparison of incidence-total pressure loss

characteristic

Fig. 12 Isentropic Mach numbers comparison at design

condition

Fig. 13 Shape factor distribution of airfoil surface at 0°

incidence
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压力面的减速增压强度减小，从 10%弦长处的最低

压力一直保持到 100%弦长，压力梯度降低。从 40%
弦长到 100%弦长，优化叶型与原始叶型的压力系数

变化不大，也反映出优化叶型中后缘中弧线曲率减

小并未对叶型压力面的静压分布造成较大影响。

原始叶型的吸力面在 20%弦长处达到静压最小

值，这时速度达到叶型基元内部流动的最大值，之后

以更大的压力梯度产生静压升至 100%弦长。压力

随流向上升的梯度取决于基元的静压升和最大速度

峰值的弦线位置。优化叶型一方面由于前缘中弧线

的曲率增大，吸力面静压降较为剧烈，最大速度峰值

从 20%弦长处前移到 10%弦长位置，气流在吸力面

前缘较快完成减速增压过程。另一方面优化叶型的

中后缘中弧线的曲率降低，从 25%弦长到 100%弦长

的静压系数均高于原始叶型，吸力面先是经过一个

较大梯度的静压升（10%～50%弦长），而后静压平缓

升至尾缘，整体上吸力面的气流扩压能力增大。从

叶型气动设计的角度来看，在实现一定静压升的前

提下，单位长度的逆压梯度越均匀越好，这样可以避

免局部逆压梯度过大而导致分离。

在轴流式压气机中，当气流以负攻角流入基元

中，所产生的出口压力系数要低于设计点。在大负

攻角下，压力面静压梯度减小，最终产生压力面分

离。而吸力面加速区的弦向长度增加，导致逆压梯

度区的弦向长度缩短，使吸力面即使存在较高的逆

压梯度也不易产生分离。图 15给出了在-7°攻角下

叶片通道吸力面和压力面平均总压损失沿弦向的分

布。从图中可以看出，在-7°攻角条件下，原始叶型吸

力面的总压损失主要集中在叶型尾缘附近；优化叶

型的中后半部分中弧线曲率减小，使在大负攻角下

的吸力面逆压梯度降低，由尾缘附近的气流分离造

成的总压损失减小；原始叶型的压力面逆压梯度在

大负攻角下增大，产生较大的压力面分离；优化叶型

的前缘中弧线曲率增大和中后缘中弧线曲率减小都

更有利于减小原始叶型的总压损失。图 16是-7°攻角

下叶栅通道内的熵增分布。可以看出在气流分离区

的熵增较大，在大负攻角下原始叶型的压力面气流分

离程度大于吸力面；而优化了中弧线曲率的新叶型在

吸力面和压力面的熵增均得到很大程度的减小。

4 结 论

本文利用自编写叶片造型程序、寻优算法与叶

型性能计算分析软件相结合的方法，进行了基于中

弧线曲率控制对某 CDA的优化探究。通过将优化叶

型与原始 CDA的性能对比分析，得出以下结论：

（1）基于中弧线曲率控制的叶片造型程序能够

对 CDA进行较好的叶型拟合，拟合叶型的气动载荷

与设计要求较符。

（2）将中弧线曲率控制参数作为优化变量参数

对 CDA叶型进行优化设计的方法是可行的，并且这

一设计方法简化了叶型参数选取过程；优化叶型在

设计点的总压损失降低了约 6.45%，优化叶型总压损

Fig. 14 Surface pressure coefficient distribution at +6°

incidence

Fig. 15 Average total pressure loss coefficient distribution

at --7° incidence

Fig. 16 Entropy distribution at --7° incidence
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失随攻角变化较为平缓，攻角范围增大。

（3）在一定攻角内，将叶型中弧线曲率峰值前

移，0～30%弦长范围内的中弧线曲率增大，能够将吸

力面马赫数峰值前移，叶型吸力面的扩压能力增大；

而 30%～100%弦长内的中弧线曲率减小，吸力面的

形状因子减小，从而减小总压损失；尤其在大攻角

下，这种中弧线曲率分布能够显著降低叶型总压

损失。
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