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摘　要　提出了不可压缩翼栅流动中最佳翼型的设计方法。将叶片间无黏流动和黏性流动的二维边界层设

计统一到一般的最优化技术中,通过对翼型中线角度、厚度分布以及叶片安装角的控制来避免边界层的分离,

而在大负荷时促进边界层分离点向翼型后缘推进。另外,在控制边界层分离点的同时,极小化边界层形式参

数。以NA CA 65 (08) 10和NA CA 65 (12) 10翼型作为原始翼型对该方法进行了应用和讨论,得到了满意的

结果。
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Abstract　A p rocedu re fo r design ing an op t im al b lade p rofile in incomp ressib le cascade flow

is developed (comp resso rs, tu rb ine, and fan s). It in tegra tes the b lade to b lade inviscid flow

and the tw o dim en sional boundary layer viscou s flow w ith in a genera l op t im izat ion

techn ique. T he ob ject ive is, th rough the con tro l of p rofile m ean line angle and th ickness

d ist ribu t ion, as w ell as the b lade stagger angle, to avo id the boundary layer separa t ion, o r

p recisely, to move the separa t ion po in t obviou sly fo rw ard to the tra iling edge in large load

cases. T he boundary layer incomp ressib le fo rm facto r is m in im ized at the sam e t im e and

separa t ion is con tro lled. A pp lica t ion s, by u sing NA CA 652(08) 10 and NA CA 652(12) 10

p rofiles as start ing configu ra t ion, are show n and discu ssed. T he p rocedu re is p ract ica l and

the resu lts are sa t isfacto ry.
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采用数值优化方法进行最佳翼型设计通常包括 2方面的工作,即流动的分析计算和沿最

优方向对几何形状 (形状函数)的反复修正。

本文中目标函数的选择参考了文献[ 1 ]中推荐的方法,即进行无黏流动和边界层的计算,

尽可能地将边界层分离点移至翼型后缘,同时极小化边界层形式参数H。这样边界层的性质

可以得到比较直接的反映,从而突出了对边界层分离和边界层性能的控制。

对于几何形状函数,考虑到工程设计的特点,选用 2个简单的四次多项式来描述翼型中线



角度,选用与NA CA 65 010翼型厚度成一定可变比例的厚度分布,叶片安装角作为另一个独

立设计变量。

1　最佳翼型设计的物理模型及数学求解方法

111　设计变量的选取

图 1示出所定义的坐标系和翼型的几何形状。

图 1　翼型术语

1)翼型中线的确定。翼型中线斜率由 2个简单四次多项式确定:

前段　dy 1ödx = a0+ a1 (x - x 0) + a2 (x - x 0) 2+ a3 (x - x 0) 3+ a4 (x - x 0) 4 (1)

后段　dy 2ödx = b0+ b1 (x - x 0) + b2 (x - x 0) 2+ b3 (x - x 0) 3+ b4 (x - x 0) 4 (2)

这里, a , b为翼型中线系数, x = x öl, y = y öl, l为翼型弦长; x 0 为常量,取自原始翼型。

为了使翼型中线具有实际的物理意义,须给方程 (1)和 (2)加上附加的约束条件: a. 在翼

型前缘,翼型中线角度设定为与原始翼型相同。b. 在方程 (1)和 (2)的交点 T ,翼型中线及其一

阶、二阶导数连续,因此在方程的 10个系数当中,只有 6个是独立的。如果允许 T 点变化,那

么还需要另外一个设计变量即 x T ,因此独立变量变为 7个。c. 方程 (1)和 (2)的 2个积分常数

由翼型前缘O 1 和后缘O 2 点在 x 2y 坐标系中的初始位置确定。

本文中翼型中线的 7个独立设计变量分别为 a0, a1, a2, a3, a4, b4 和 x T。

2)翼型厚度的确定。假设一原始翼型的厚度分布函数为: d 0= d 0 (x ) ,它的包络线确实存

在; 假定新构造的翼型与原始翼型的最大厚度位置分别为 x m ax和 x 0 m ax ,则厚度分布函数定义

如下:

当 0≤x≤x m ax时, d (x ) = Α2d 0 (x öΑ1) ; 当 x m ax < x≤110 时, d (x ) = Α2d 0 {1- [ (1- x 0 m ax ) ö
(1- Α1x 0 m axP ) ] (1- x ) }。这里 Α1 和 Α2 为设计变量。

3)设计变量 Χ。Χ= ΧöΧ0, Χ和 Χ0 分别为新构造叶片和原始叶片安装角。

现在共有了 10 个独立设计变量,表示为: X = (x 1, x 2,⋯, x 10) T = (a0, a1, a2, a3, a4, b4, x T ,

Χ, Α1, Α2) T。

112　目标函数

目标函数构造为

F (X ) = H m ax- x sep

式中: H m ax为沿吸力面边界层形式参数的最大值, x sep为边界层分离位置与翼弦线长的比值,均

由对无黏流动和黏性流动边界层的流动计算得出。
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当 0< x sep < 1,即边界层发生分离时, H m ax= 2; 当 x sep = 1,即边界层未发生分离时, H m ax=

m axH。就是说如果边界层发生分离,优化的目标为 F (X ) = 2- x sep的极小化,优化的过程就是

将分离点尽可能地推向翼型后缘,即 x sep = 1处的过程; 进一步,如果分离已被避免,优化目标

则变为 F (X ) = H m ax- 1的极小化,这时优化的过程就是改善边界层性能的过程。

很明显,目标函数是设计变量的隐式方程且高度非线性,因此在整个优化过程中,无黏流

动和黏性流动的分析计算起着重要作用,它直接影响了目标函数的连续性和光滑性,因而也就

影响着总体优化的可行性、稳定性和可靠性。

113　数学优化方法

1) 递增的拉格朗日乘子法。一种序列无约束问题的极小化方法,将有约束问题转化为无

约束问题。2)D 2F2P 方法。用于求解无约束问题的可变矩阵。

2　气动分析过程

在优化过程中,与设计变量相关的目标函数的梯度是确定最佳寻找方向的一个主要因素,

因此,气动分析模型越可靠,优化结果就越可信。

211　无黏流动分析

进行无黏流动分析时,可将直翼栅中的无黏、不可压缩流动当作沿叶片回转表面流动这一

特殊情况来处理,这是把分析轴流式透平机S 1 流面的模型应用于本文中优化程序的前提。

212　边界层流动分析

T hw aites法用于计算层流边界层。可由动量方程 (3)求解

dΗ
dx

+
Η
v e

(H + 2)
dv e

dx
=

cf

2
(3)

式中: Η为边界层动量厚度; v e 为边界层外的流速; cf 为边界层摩擦因数,由L udw ig 和T illm an

方程计算得到, cf = 01246×10- 01678H
R e

- 01268
Η ,这里雷诺数R eΗ= v eΗöΜ, Μ为动力黏度。

H ead方法用于计算紊流边界层。动量方程 (3)和输运速度方程 (4) ,可用R unge2Ku tta 法

求解。输运速度方程

d (v eΗH 1) ödx = v eF (4)

式中: H 1 是边界层形式参数H 的函数, H 1= G (H ) ;函数 F 和G 由经验公式 (5)和 (6)确定:

F = 01030 6 (H 1- 310) - 01616 9 (5)

G =
01823 4 (H - 11100 0) - 11287+ 313 H ≤116

11550 1 (H - 01677 8) - 31064+ 313 H > 116
(6)

层流边界层与紊流边界层转换点的位置受压力梯度、雷诺数、来流紊流度和叶片表面粗糙

度等因素的影响。层流向紊流边界层的转换可由M ichel的一个简单的经验关系预测:

R eΗtrans= 11174R e
014
ltrans

(7)

式中: R el= v e löΜ。式 (7)忽略过渡点 (过渡点之后,紊流度急剧增大)与转换点间的距离,如果压

力梯度方向与流体流动方向相反,则这 2个点相当接近。转换点的边界层形式参数可由Co les

的关系式 (7)获得:

H trans= 01969 8+ 11475 4ölg R eΗtrans
(8)

对于紧挨着转换点下游处紊流边界层的计算点,原始参数的计算起用了转换点的动量厚
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度和边界层形式参数。

3　应用实例

将本文中方法应用于对NA CA 65 (08) 10和NA CA 65 (12) 10 (下简称 (08)和 (12) ) 2 个

翼型的优化。

原始翼型中线取自 a= 1时的NA CA 65系列; 参考厚度取自NA CA 65 010 [2, 3 ] ,这 2例的

参数见表 1。Ρ为无黏流动模型中的强度极限; Β10和 Β20分别为入口气流角和出口气流角; S 0 为

原始翼型载荷系数。约束条件如下: 1)几何约束。翼型中线保持下凹状态; 0115≤x T≤019;

015≤Α1≤117, 017≤Α2≤113; 018≤ΧöΧ0≤112。2)气动约束。优化后的入口气流角和出口气流

角分别为 Β1 和 Β2, Β1= Β10, Β2= Β20; - 4◊ ≤ (S - S 0) öS 0≤4◊ , S =∫
1

0
(cpp

- cp x
) dx , cp 为压力

系数,下标 p , s分别表示压力表面和负压表面。

表 1　原始翼栅的工作参数

翼　型 Ρ Β10ö(°) Β20ö(°) Χ0ö(°) S 0

NA CA 65 (08) 10 110 4510 2710 3113 3917

NA CA 65 (12) 10 110 4510 2514 3219 4618

图 2示出 (08)的原始翼型参数与优化结果。 (12)的优化结果与 (08)相近,故图从略。图 2

(e)示出边界层形式参数的分布状况,如果以H = 210作为边界层分离点的判据,那么原始翼

型的流动分离点位于翼弦线长 88◊ 的位置,而优化翼型不发生分离; 对于 (12) ,原始翼型的流

动分离点位于翼弦线长 83◊ 的位置,优化后分离点移至 93◊ 处,在载荷较大的情况下,分离不

可避免。图 2 (f)示出摩擦因数的分布状况,优化后摩擦因数减小了,即翼型损失降低了。

优化后翼型的共同特点:

1)翼型中线曲率的最大值显著减小,翼型中线的中间部分稳定平坦;

2)最大厚度位置向翼型前缘移动;

3)总体上翼型厚度减小。

这些特点使分离点移向翼型后缘,同时,使负荷向翼型前缘集中,这点可由图 2 (d)看出。
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图 2　NA CA 65 (08) 10翼型的原始参数和优化结果

4　结束语

本文中提出了一种实用于二维翼栅不可压缩流动的优化翼栅翼型的设计方法,边界层的

性质,特别是分离点的位置在这里被当作了控制的目标。由优化结果可以看出,翼型表面边界

层的性质得到了改善,边界层的分离得到了控制。本例虽为不可压缩翼栅翼型的设计,但若对

无黏程序和黏性边界层程序做适当的调整,还可应用于其他情况下的优化翼栅设计,比如可压

缩流动、旋转的环形叶片翼栅等等。
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