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考虑冷气掺混的跨声速透平叶型气动优化设计方法 
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摘　 要:为拓展叶型设计空间、实现跨声速涡轮叶型设计中的精细化型面控制ꎬ并在叶型优化时考虑叶身气膜冷气

出流的影响ꎬ提出了基于 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线构型的“１２ ＋ ７”参数化造型方法ꎬ其中叶型吸力面进口段、出口段、压力面和前

缘均采用 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线ꎮ 通过集成自主涡轮叶型造型程序、ＭＡＴＬＡＢ 人工神经网络工具箱及 ＮＵＭＥＣＡ 商用软件ꎬ搭
建了可考虑冷气的涡轮叶型数值优化平台ꎬ并在考虑冷气掺混的条件下对典型重燃透平一级导叶进行了气动优化

研究ꎮ 优化变量包括安装角、后弯角、前缘半楔角以及吸力面 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线控制系数ꎬ优化目标为总压损失系数最

小ꎮ 结果表明:经过优化后的叶型模拟与实验结果拟合良好ꎻ总压损失系数从 ０. ０６５ １９ 减小为 ０. ０６０ ４８ꎬ减小了

７􀆰 ２３％ ꎻ能量损失系数从 ０. ０５１ ８ 减小为 ０. ０４７ ７８ꎬ减小了 ７. ７６％ ꎬ气动性能得到增强ꎮ
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引　 言

高载荷燃气涡轮叶型数值优化的目的在于筛选

出满足特定气动参数要求的涡轮叶型ꎮ 对于跨声速

涡轮ꎬ气膜冷却与高负荷所导致的激波损失是影响

涡轮效率的重要因素[１]ꎬ通过优化叶型和流动参

数ꎬ可以减小激波损失ꎬ增强涡轮的气动性能ꎮ
随着计算机软硬件技术的飞速进步ꎬ计算机辅

助设计技术、ＣＦＤ 仿真技术和智能优化算法ꎬ已经

被广泛应用于涡轮的设计与优化中[２]ꎮ Ｔｒｉｇｇ 等

人[３]采用遗传算法对由 １７ 个参数定义的二维涡轮

叶型进行优化ꎬ实现了更快速、损失更低的叶片设

计ꎬ并使叶型损失减少了 １０％ ~ ２０％ ꎻ Ｇｒｉｆｆｉｎ 等

人[４] 采用 ＣＦＤ、响应面法(ＲＳＭ)及人工神经网络

(ＡＮＮ)相结合的优化策略对 ＲＶＬ 涡轮进行了优化ꎬ
将总静效率提升了 ８％ ꎬ其中 ＡＮＮ 是非线性模型ꎬ
可以经过训练来映射具有多个输入 /输出的函

数[５]ꎻＰｉｅｒｒｅｔ 等人[６]基于数据库使用 ＡＮＮ 模型构建

了响应面ꎬ结合模拟退火算法(ＳＡ)ꎬ对使用 Ｂｅｚｉｅｒ 曲
线参数化的二维叶型进行了优化ꎬ提高了叶型的气动

效率ꎻＤｅｎｎｉｓ 等人[７]采用遗传算法(ＧＡ)与序列二次

规划(ＳＱＰ)相结合的组合优化策略对叶型进行优

化ꎬ使二维叶栅的总压损失达到最小ꎻ Ｐｅｒｓｉｃｏ 等

人[８]提出了 ＦＯＲＭＡ 方法ꎬ对非常规涡轮机械叶片

进行高保真叶型优化ꎬ这是基于 Ｂ 样条的广义几何

参数化技术、ＣＦＤ 求解器以及多种基于代理模型的

进化策略的组合ꎬＦＯＲＭＡ 方法应用于超音速有机

朗肯循环(ＯＲＣ)涡轮导叶上ꎬ降低了叶型的气动损

失ꎬ改善了下游转子的进气均匀性ꎻ张金环等人[９]

以流道、安装角和型面为设计变量ꎬ基于并行遗传算

法ꎬ对某向心涡轮叶片气动性能进行多变量耦合的

自动优化设计ꎬ优化后轮周效率提高近 ３％ ꎻ马洪波

等人[１０]结合 ＧＡ 和 ＳＱＰ 算法ꎬ以涡轮的气动效率为

目标函数ꎬ对涡轮叶片进行了气动优化设计ꎻ李志等

人[１１]将控制叶型的 １７ 个参数作为优化变量ꎬ采用

多目标遗传算法进行全局自动寻优ꎬ使叶型总压损

失系数分别降低 １９. ５％和 １０. ０％ ꎬ并降低了激波强

度ꎻ赵洪雷等人[１２]结合 ＡＮＮ 和 ＧＡ 算法ꎬ采用多级

局部优化设计思想ꎬ将三级涡轮不同工况总效率分

别提高了 １. ０１％ 和 １􀆰 １５％ ꎬ而流量和功率变化很

小ꎬ性能更优ꎮ
从长远角度看ꎬ涡轮叶型的优化还需为后续的

热负荷分析、气膜设计提供一定的便利ꎮ 尤其是涡

轮前温度的不断提高要求更多的冷却高压空气进

入ꎬ这也导致冷气掺混对叶栅流场结构的影响越来

越大[１３]ꎮ 卢少鹏[１４]建立了考虑气膜冷却的气冷涡

轮多目标优化平台ꎬ采用多目标算法 ＮＳＧＡ￣Ⅱ对某

高压涡轮一级静叶在气动和冷却方面进行优化ꎬ最
终形成 Ｐａｒｅｔｏ 前沿解集ꎬ其气动效率和冷却效果均

有所改善ꎮ 文献[１４]所搭建的优化平台仍然使用

传统的 １１ 参数法造型ꎬ且由于是针对全三维透平叶

片的优化设计ꎬ计算量较为庞大ꎮ 在优化过程中为

了加快优化速度ꎬ在划分网格时使用了相对较少的

网格数ꎬ计算的精度有待验证ꎮ
本文的优化对象为某重型燃气轮机透平一级导

叶叶型ꎮ 为了加速计算过程ꎬ把冷气孔简化为狭缝ꎬ
将叶栅流场简化为二维流场ꎬ并将叶型控制参数作

为优化变量ꎬ在一定的参数范围内ꎬ根据优化目标获

得所需的最佳气冷涡轮叶型ꎮ 本文研究的创新点在

于ꎬ提出了一种针对跨声速叶型设计的精细化型面

控制参数化造型方法ꎬ并在叶型优化时考虑了叶身

气膜冷气出流的影响ꎮ 由于将叶栅流动简化为二维

流场ꎬ在总体计算网格和优化周期可控的前提下ꎬ对
网格进行了加密ꎬ有利于提高掺混流场的模拟精度、
提高优化速度ꎮ

１　 叶型设计与优化方法

１. １　 叶型优化设计参数

涡轮叶型设计是基于通流设计给出的进出口气

动参数、几何要求等条件设计出气动损失小、变工况

性能好且满足结构强度要求的叶型ꎮ 设计过程中叶

型形状通常由一些特定的几何参数来控制ꎮ 叶型参

数化设计方法要求用尽可能少的控制参数去构造出
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叶型形状ꎬ同时要求叶型各参数具有明显的物理意

义ꎮ Ｐｒｉｔｃｈａｒｄ[１５]在 １９８５ 年提出了 １１ 参数化涡轮叶

型构造方法ꎬ设计参数的物理意义明确ꎬ喉道面积及

后弯角可以直接控制ꎬ因而被行业内广泛采用ꎮ
根据 Ｔｅｉａ[１６]的理论示意图ꎬ如图 １ 所示ꎮ 图中

给出栅距 ｔꎬ喉道宽度 ａꎬ叶片表面曲率半径 ＲꎬＣ 表

示叶片吸力面与喉道交点ꎬＣ′表示叶片吸力面与级

入口交点ꎬＮ 和 Ｎ′分别表示中间流面与喉道和级入

口交点ꎮ

图 １　 叶栅流道

Ｆｉｇ. １ Ｃａｓｃａｄｅ ｐａｓｓａｇｅ

对于跨声速涡轮叶型ꎬ区域 ２ 为从喉道位置到

叶栅出口之间的流动区域ꎬ这一段区域内气流只在

下面叶片吸力面的粘性力作用下流动ꎮ 区域 ２ 内的

气流控制对于跨声速涡轮叶型设计十分重要ꎬ一是

吸力面出口段的折转角设计过大会导致流动分离ꎬ
二是跨声速叶栅流动条件下气流对型面的曲率分布

十分敏感ꎬ因而更需要精细化设计ꎬ通过曲率的合理

控制降低最高马赫数及激波强度ꎮ 区域 ３ 为叶片尾

缘出口之后的区域ꎬ气流在此段不受叶片作用ꎬ但由

于吸力面一侧的高速气流和压力面一侧的低速气流

在这里汇合ꎬ会产生掺混损失ꎬ对于跨声速叶栅还会

有激波掺混损失ꎮ
根据跨声速涡轮叶片的流动特点ꎬ本文在 １１ 参

数化涡轮叶型构造方法的基础上ꎬ提出了基于 Ｂｅｚｉｅｒ
曲线构型的“１２ ＋ ７”参数化造型方法ꎬ造型参数如

图 ２ 所示ꎮ “１２ ＋ ７”为 １２ 个基本控制参数和 ７ 个高

级调节参数ꎬ１２ 个基本控制参数包括进口角 α１、出
口角 α２、前缘半径 ｒｌｅ、尾缘半径 ｒｔｅ、叶片数 Ｎｂ、安装

角 ζ、前缘半楔角 εｉｎ、尾缘半楔角 εｏｕｔ、攻角 γ、落后

角 δ、喉道宽度 ａ 和后弯角 δｕꎮ 尾缘半楔角 εｏｕｔ为新

增参数ꎬ其增大了吸力面出口段型线自由度ꎬ可以通

过优化出口段型线进一步减小高载荷跨声速涡轮叶

型的激波损失ꎮ 根据上述参数可确定叶型骨架ꎬ即
确定了各曲线的交界点及斜率ꎮ

图 ２　 “１２ ＋ ７”参数化造型方法示意图

Ｆｉｇ. ２ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ "１２ ＋ ７″ ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ

ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ

如图 ２ 所示ꎬ叶型吸力面进口段和压力面采用

三次 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线以提高叶型精细化设计空间ꎮ 吸力

面出口段由圆弧改为三次 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线以减小激波损

失的影响ꎬ前缘采用二次 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线以减小前缘阻

力及控制攻角损失ꎮ 以上 ４ 段 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线共采用 ７
个无量纲的多边形长度控制参数ꎬ即高级调节参数

来精细调节各段曲线的曲率分布ꎬ分别为吸力面喉

口前 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线控制点 ＬＬＳ１、ＬＬＳ２ꎬ吸力面喉口后

Ｂｅｚｉｅｒ 曲线控制点 ＬＬＳ５、ＬＬＳ６ꎬ压力面 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线控

制点 ＬＬＰ１、ＬＬＰ２ꎬ前缘控制点 ＬＬＳＥＭＩꎬ各长度控制

参数取值范围在 ０ ~ １ 之间ꎮ 此方法虽然增加了参

数个数ꎬ但叶型设计空间得到了明显拓展ꎬ便于跨声

速叶型设计中的精细化型面控制ꎮ
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１. ２　 叶型数值优化方法

图 ３ 是本研究采用的涡轮叶型数值优化方法ꎮ
自动分析模块根据给定的几何参数实现自动化建

模、网格生成和评价分析ꎮ 基于 Ｆｏｒｔｒａｎ 程序进行几

何设计ꎬ基于 ＮＵＭＥＣＡ / ＩＧＧ 软件生成网格ꎬ采用

ＮＵＭＥＣＡ / ＦＩＮＥ 软件进行计算ꎮ

图 ３　 涡轮叶型数值优化方法

Ｆｉｇ. ３ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ

ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅ

叶型构造采用了“１２ ＋ ７”参数化造型方法ꎬ气
膜孔参数包括孔个数、孔位置、孔角度及孔径ꎮ 由于

实际气冷叶片中冷气出流具有三维几何和三维流动

特征ꎬ为了减少计算量、提高优化效率ꎬ将冷气孔简

化为狭缝结构ꎮ
采用 ＮＵＭＥＣＡ / ＩＧＧ 软件生成二维分块结构化

网格ꎬ总网格节点数约 ２５ 万ꎮ 叶栅流道计算网格如

图 ４ 所示ꎮ 其中ꎬ由图 ４(ａ)可见ꎬ主流区域共 ４ 块

网格ꎬ相邻网格块沿切向设置了同样的网格点分布ꎬ
这样可以有效控制插值带来的计算误差ꎮ 其中ꎬ边
界层网格设置了 １２ 层ꎬ第 １ 层高度 ０. ０１ ｍｍꎬ最外

层高度 １. ５ ｍｍꎮ 压力面出口段占了 ２ 块网格ꎬ而吸

力面出口段仅占了 １ 块网格ꎬ因而在出口段采用了

非匹配周期性边界条件ꎮ 由图 ４(ｂ)可见ꎬ由于冷气

孔尺度较小ꎬ为更好地捕捉冷气的流动ꎬ在压力面与

吸力面入口段沿流向布置了较为密集的网格点ꎬ保
证落在冷气孔内的网格节点数不少于９ 个ꎮ 同样ꎬ每
个冷气孔为 １ 个二维网格块ꎬ网格节点数为 ２５ × ９ꎬ
冷气与主流的交界面为完全非匹配边界条件ꎮ

图 ４　 叶栅流道计算网格(约 ８０ 万)

Ｆｉｇ. ４ Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｇｒｉｄｓ ｏｆ ｃａｓｃａｄｅ ｐａｓｓａｇｅ

(ａｂｏｕｔ ８００ ０００)

　 　 采用 ＮＵＭＥＣＡ 软件的 ＥＵＲＡＮＵＳ 软件包进行

ＲＡＮＳ 方程的定常计算ꎬ并选用二阶中心差分格式进

行离散求解ꎮ 其中ꎬ湍流模型选为 Ｓｐａｌａｒｔ￣Ａｌｌｍａｒａｓ
模型ꎬ计算过程中主流进口给定总温、总压ꎬ出口给

定均匀静压边界条件ꎻ所有冷气进口均给定总压、总
温ꎻ叶身壁面设定为绝热壁面ꎮ 在二次流的干涉下

流场收敛较慢ꎬ计算步数设置为 ２０ ０００ 步可达到收

敛标准ꎮ
考虑冷气掺混的叶栅流场相对马赫数 ＣＦＤ 计

算结果如图 ５ 所示ꎬ其中图 ５(ｂ)上图为马赫数云图

与冷气迹线叠加ꎬ下图为马赫数云图和马赫数等值

线叠加ꎮ

图 ５　 叶栅流场相对马赫数 ＣＦＤ 计算结果

Ｆｉｇ. ５ ＣＦＤ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｒｅｌａｔｉｖｅ Ｍａｃｈ
ｎｕｍｂｅｒ ｉｎ ｃａｓｃａｄｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ
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从计算结果中可以提取出口总压、出口马赫数、
流量及考虑冷气掺混后的总压损失系数、能量损失

系数和各排冷气孔的冷气量等ꎮ 各参数定义如式

(１) ~式(４)所示ꎮ
总压损失系数:

ξｐꎬｔ ＝

ｍ􀅰ｃ

ｍ􀅰ｃ ＋ ｍ􀅰ｍ

ｐｔꎬｃｉｎ ＋
ｍ􀅰ｍ

ｍ􀅰ｃ ＋ ｍ􀅰ｍ

ｐｔꎬｍ － ｐｔꎬｆ

ｐｔꎬｍ － ｐｆ
(１)

式中: ｐｔꎬｃｉｎ—冷气进口总压ꎬＰａꎻ ｐｔꎬｍ—主流进口总

压ꎬＰａꎻｐｔꎬｆ—主流出口总压ꎬＰａꎻｐｆ—主流出口静压ꎬ

Ｐａꎻｍ􀅰ｃ—冷气流量ꎬｋｇ / ｓꎻｍ􀅰ｍ—主流进口流量ꎬｋｇ / ｓꎮ
冷气量:
ε ＝ ｍ􀅰ｃ / ｍ

􀅰
ｍ (２)

能量损失系数计算公式为:

＝ １ － １ － (
ｐｆ

ｐｔꎬｆ
)

ｋ－１
ｋ[ ] / １ － (

ｐｆ

ｐｔꎬｍｉｘ
)

ｋ－１
ｋ

[ ] (３)

式中:ｋ—气体比热比ꎬ与温度相关ꎬ接近 １. ４ꎮ
ｐｔꎬｍｉｘ表示考虑冷气入射影响的折算进口总压ꎬ

公式为:

ｐｔꎬｍｉｘ ＝
ｍ􀅰ｃ

ｍ􀅰ｃ ＋ｍ􀅰ｍ

ｐｔꎬｃｉｎ ＋
ｍ􀅰ｍ

ｍ􀅰ｃ ＋ｍ􀅰ｍ

ｐｔꎬｍ (４)

在建立了上述自动化分析模块后ꎬ采用拉丁超

立方实验设计方法进行样本库设计ꎬ以保证样本的

随机性和均匀性[１７]ꎮ 对样本逐个进行分析ꎬ建立样

本库ꎮ
采用 ＢＰ￣ＡＮＮ 人工神经网络对样本库进行学

习ꎬ拟合出设计变量和目标函数之间的网络ꎬ如图 ６
所示ꎬ图中的 ｗ 和 ｂ 分别表示权重和偏置ꎮ

图 ６　 神经网络示意图

Ｆｉｇ. ６ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ

采用 ＭＡＴＬＡＢ 工具箱的神经网络程序构建神

经网络ꎮ 其中ꎬ神经网络有两层构成ꎬ第 １ 层神经元

个数为 １０ꎬ第 ２ 层神经元个数为 １ꎮ 为了提高神经

网络的训练效率和可靠性ꎬ各输入变量和输出变量

在网络训练前先进行归一化处理ꎬ最大训练步数设

置为 ３ ０００ꎬ训练误差目标设置为 ０. ０００ ０１ꎮ

２　 跨声速涡轮导叶叶型气动优化

２. １　 叶型数值优化

以某重型燃气轮机四级透平的一级导叶中截面

叶型为算例ꎬ叶型参数如表 １ 所示ꎬ其中 Ｒ 为回转

半径ꎬｍｍꎻＣｘ 为轴向弦长ꎬｍｍꎮ 几何模型如图 ７ 所

示ꎬ出口气流角 β 约为 ７５°ꎮ

表 １　 原始叶型参数表

Ｔａｂ. １ Ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｌｉｓｔ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅ

参数 数值 最小值 最大值

Ｒ / ｍｍ １ ３６２. ２ － －
Ｃｘ / ｍｍ １２７. ３５ － －

ζ / ( °) － ５３. ６ － ５０. ０ － ５６. ０
δｕ / ( °) ９ ７ １１
α１ / ( °) ０ － －
εｉｎ / ( °) ３８ ３４ ４２
ｒｌｅ / ｍｍ １１. ８４４ － －
α２ / ( °) － ７７ － －
ｒｔｅ / ｍｍ ２. ０３８ － －
Ｎｂ ４８ － －

ａ ０. ３４ － －
εｏｕｔ / ( °) ５. ５ － －

ＬＬＳ１ ０. ４３ ０. ４０ ０. ５０

ＬＬＳ２ ０. ７５ ０. ７０ ０. ８０

ＬＬＰ１ ０. ７５ － －

ＬＬＰ２ ０. ７８ － －

ＬＬＳ５ ０. ６５ － －

ＬＬＳ６ ０. ６５ － －

ＬＬＳＥＭ ０. ５ － －

图 ７　 带冷气缝的叶型几何模型

Ｆｉｇ. ７ Ｇｅｏｍｅｔｒｙ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅ ｗｉｔｈ ｃｏｏｌｉｎｇ ｓｌｏｔｓ
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　 　 由图 ７ 可见ꎬ在表 １ 设计方案中ꎬ冷气缝包括分

布在吸力面的 ５ 个缝和分布在压力面的 ８ 个缝ꎮ 其

中ꎬ压力面各缝的相对轴向位置 Ｘ / Ｃｘ分别为 ０. ０１ꎬ
０. １ꎬ０. １５ꎬ０􀆰 ３ꎬ０. ５ꎬ０. ６５ꎬ０. ８ 和 ０. ９５ꎻ吸力面各缝的

相对轴向位置分别为 ０. ０１ꎬ０. １ꎬ０. ２ꎬ０. ４ 和 ０. ５５ꎮ 除

压力面 ０. ９５ 相对位置的缝宽度为 １. ８７５ ｍｍ 外ꎬ其
余 １３ 个冷气缝的宽度均为 ０. ７５ ｍｍꎮ 孔长度均为

４ ｍｍꎬ孔角度均为 ３０°ꎮ 虽然上述冷气孔参数均可

作为优化参数ꎬ当前开发的优化方法也具备这个条

件ꎬ但考虑到优化参数太多会导致计算量增加ꎬ且不

利于梳理几何参数的影响机制ꎬ因此本研究中上述

冷气缝参数不作为优化变量ꎮ

　 　 样本计算过程中主流进口给定总温 ３００ Ｋ、总
压 ２００ ｋＰａꎬ出口给定均匀静压边界条件 １３０ ｋＰａꎻ所
有冷气进口均给定总压 ２１０ ｋＰａꎬ总温 ３００ Ｋꎮ 上述

边界条件设置考虑到了后续实验研究允许实现的条

件ꎬ叶栅出口平均马赫数接近 ０. ８ꎮ
本优化案例共采用了 ３５ 个样本点ꎬ优化变量为

安装角 ζ、后弯角 δｕ、前缘半楔角 εｉｎ和吸力面 Ｂｅｚｉｅｒ
曲线控制系数 ＬＬＳ１ 和 ＬＬＳ２ꎬ优化目标为总压损失

系数 ξｐꎬｔ最小ꎮ 逐个对每个样本点进行计算分析ꎬ并

从计算结果中提取总压损失系数 ξｐꎬｔ、出口流量 ｍ􀅰ｆ

和出口气流角 β 等参数ꎮ每个样本点需要的计算时

间约 ２０ ｍｉｎꎬ叶型优化结果如表 ２ 和图 ８ 所示ꎮ

表 ２　 优化前后参数对比

Ｔａｂ. ２ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｒｏｆｉｌｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

参　 数
原始叶型 Ｓ８ 优化后叶型

２５ 万网格 ８０ 万网格 ２５ 万网格 ８０ 万网格 ２５ 万网格 ８０ 万网格

εｉｎ / ( °) ３８ ３８ ３４. ６７３ ３７１ ２ ３４. ６７３ ３７１ ２ ３６. ４１４ ２ ３６. ４１４ ２

ζ / ( °) － ５３. ６ － ５３. ６ － ５１. ５６２ ８ － ５１. ５６２ ８ － ５０. ５６６ ８ － ５０. ５６６ ８

ＬＬＳ１ ０. ４５ ０. ４５ ０. ４２３ １６１ ０. ４２３ １６１ ０. ４０４ ０. ４０４

ＬＬＳ２ ０. ７５ ０. ７５ ０. ７０８ ０８９ ０. ７０８ ０８９ ０. ７０２ ９ ０. ７０２ ９

δｕ / ( °) ９ ９ １０. ６３０ ６１ １０. ６３０ ６１ １０. ８２２ ５ １０. ８２２ ５

β / ( °) ７６. ０９５ ７ ７５. ５８１ ３ ７５. ７１１ ３ ７５. ４２８ ７ ７５. ６８６ ４ ７５. ３６６ ３

ｍ􀅰ｆ / ｋｇ􀅰ｓ － １ ０. ０１８ ９ ０. ０１９ ６ ０. ０１９ ４ ０. ０１９ ８ ０. ０１９ ５ ０. ０１９ ９

ε / ％ ０. １５９ ６ ０. １７２ ２ ０. １４６ ９ ０. １５５ ０ ０. １４６ ４ ０. １５１ ０

ｐｔꎬｆ / ｋＰａ １９６. ９６２ １９６. ９０６ １９７. １７９ １９６. ９９４ １９７. １２２ １９７. ０７８

ξｐꎬｔ ０. ０６３ ０７ ０. ０６５ １９ ０. ０５８ ６０ ０. ０６２ １２ ０. ０５９ ３５ ０. ０６０ ４８

ζ ０. ０４９ ９２ ０. ０５１ ８０ ０. ０４６ ２６ ０. ０４９ １０ ０. ０４６ ８３ ０. ０４７ ７８

注:“Ｓ８”为第 ８ 个样本ꎬ是 ３５ 个样本中最优的一个样本ꎮ

图 ８　 优化前后叶型对比

Ｆｉｇ. ８ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ
ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

２. ２　 数值优化方法验证

在考虑冷气掺混条件下ꎬ叶型优化设计更多是

为了研究叶身气膜冷气出流的影响ꎬ因此对经过数

值优化后的叶型进行无冷气入射条件下的实验验

证ꎬ并与 ＣＦＤ 计算结果做比较分析ꎮ 其中ꎬ优化后

叶片等熵马赫数 Ｍａｉｓ分布如图 ９ 所示ꎮ 其中ꎬ等熵

马赫数 Ｍａｉｓ定义如下:

Ｍａｉｓ ＝ ｐｔꎬｍ

ｐ
æ
è
ç

ö
ø
÷

ｋ－１
ｋ
－ １æ

è
ç

ö
ø
÷

２
ｋ － １ (５)

式中:ｐ—当地静压ꎬＰａꎮ
如图 ９ 所示ꎬ叶身 Ｍａｉｓ的计算值与实验值整体

吻合较好ꎬ压力面吻合效果更佳ꎬ在叶片前缘与吸力

面喉道区域稍有差异ꎬ但整体趋势较为一致ꎮ 由于
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在冷气孔附近布置了足够密集的网格节点ꎬ并进行

了无关性验证ꎬ因此可以认为所采用的计算模型是

合理的ꎮ

图 ９　 优化后叶片 Ｍａｉｓ分布曲线

Ｆｉｇ. ９ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ

ｏｎ ｂｌａｄｅ ｓｕｒｆａｃｅ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

２. ３　 考虑冷气入射时的流场分析

由表 ２ 可知ꎬ经过优化后ꎬ叶片安装角明显减小ꎬ
８０ 万网格下冷气量由 ０. １７２ ２％减小为 ０. １５１ ０％ꎬ在
保证冷却效果的前提下ꎬ冷气量的减少有利于减小

掺混损失ꎬ优化后的叶型总压损失系数从 ０􀆰 ０６５ １９
减小为 ０. ０６０ ４８ꎬ减小了 ７. ２３％ꎬ能量损失系数从

０􀆰 ０５１ ８０ 减小为 ０. ０４７ ７８ꎬ减小了 ７. ７６％ꎮ
冷气入射会改变边界层厚度ꎬ改变其在尾缘处

的分离强度ꎬ进而影响尾迹损失ꎮ Ｕｒｂａｎ 等人[１８] 的

研究表明ꎬ尾迹的峰值和宽度变化能反映尾迹损失

的变化ꎮ 图 １０ 对比了原始叶型和优化叶型的出口

总压分布ꎮ 图中 ｐｔ为当地总压ꎮ 可以看出ꎬ优化叶

型的出口最小总压要大于原始叶型ꎬ即优化后尾迹

的峰值降低ꎻ优化叶型的尾迹区相对较窄ꎬ主流区则

较宽ꎬ尾迹损失减小ꎬ尾迹区向吸力面一侧发生了偏

移ꎬ这在一定程度上反映出安装角减小ꎮ
图 １１ 对比了叶片壁面静压系数分布ꎮ 静压系

数 σ 定义如下:

σ ＝
ｐ － ｐｆ

ｐｔꎬｍ － ｐｆ
(６)

从图 １１ 中可以发现ꎬ冷气射流对开设冷气孔区

域型面的静压影响较为明显ꎮ 喷射出的冷气对主流

的阻滞作用[１９]导致冷气孔上游静压升高ꎬ冷气孔下

游静压降低ꎮ 由于靠近下游的冷气孔射流流量较

大ꎬ导致其附近区域的静压波动幅度大于上游ꎮ 吸

力面侧ꎬ较低的主流静压会导致冷气孔喷射出的冷

气更容易穿透近壁面主流ꎬ致使吸力面冷气孔区域

的静压波动幅度大于压力面ꎮ 优化叶型压力面在

Ｘ ＝ ０. ０７ ｍ 处的上游静压整体小于原始叶型ꎬ下游

则大于原始叶型ꎬ吸力面反之ꎮ 由此得出ꎬ优化叶型

的载荷分布较为靠后ꎬ即前半叶身的载荷比原始叶

型的小ꎬ后半叶身的载荷比原始叶型的大ꎬ叶型经过

优化后的后加载特性得到增强ꎮ

图 １０　 出口总压分布

Ｆｉｇ. １０ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ａｔ ｏｕｔｌｅｔ

图 １１　 壁面静压系数分布

Ｆｉｇ. １１ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｏｎ ｓｕｒｆａｃｅ

３　 结　 论

针对跨声速透平叶型在考虑冷气掺混条件下的
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气动优化设计方法进行了深入探讨ꎬ通过精细化的

型面控制ꎬ实现了在考虑冷气掺混条件下的气动性

能提升ꎮ
(１) 基于 Ｂｅｚｉｅｒ 曲线的“１２ ＋ ７”参数化造型方

法为跨声速涡轮叶型设计提供了一种新的精细化型

面控制手段ꎬ拓展了叶型设计空间ꎮ
(２) 通过集成自主涡轮叶型造型程序、ＭＡＴＬＡＢ

人工神经网络工具箱及 ＮＵＭＥＣＡ 商用软件ꎬ构建了

能够考虑冷气掺混影响的涡轮叶型数值优化平台ꎬ
这一平台能够有效地对叶型进行气动优化研究ꎮ

(３) 对典型重燃透平一级导叶进行的气动优化

研究表明ꎬ优化后的叶型能够显著降低总压损失系

数和能量损失系数ꎬ分别减小了 ７. ２３％ 和 ７. ７６％ ꎮ
通过对比分析优化前后的流场ꎬ优化后的叶型在降

低尾迹峰值、减小尾迹损失以及改善叶片载荷分布

方面均有显著改进ꎬ叶型的气动性能得到增强ꎮ
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