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多级轴流压气机多排可转导/静叶联合调节规律研究 *

廖吉香，姜 斌，吕从鹏，郑 群，邱 毅，王国强

（哈尔滨工程大学 动力与能源工程学院，黑龙江 哈尔滨 150001）

摘 要：为了减少多级轴流压气机多排可转导/静叶联合调节对实验的依赖，利用 Isight 软件、

HARIKA算法以及部分自编接口程序搭建可转导/静叶联合调节方案的优化设计平台。通过结合压气机

原特性给定目标喘振边界并量化当前喘振边界与目标喘振边界的距离作为目标函数，从而便于快速获取

压气机不同转速下多排可转导/静叶安装角的调节角度，实现压气机可转导/静叶的无级调节。并将此优

化平台应用于八级轴流压气机，发现可转导/静叶的调节能力受限于调节级数，需仔细考虑所需的调节

级数以达到预期的调节目标。优化后压气机非设计转速的喘振边界向左上方移动，如Case 2中70%转速

时近失速点流量减小了17.94%，近失速点压比增加了4.93%，压气机的低工况稳定性得到改善。利用三

维软件计算优化后的压气机特性，证明了此优化平台的可行性和有效性。
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Numerical Optimization of Combined Adjustment of
Multi-Row Variable Inlet Guide Vane and Stators in a

Multistage Axial-Flow Compressor
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（College of Power and Energy Engineering，Harbin Engineering University，Harbin 150001，China）

Abstract：In order to reduce the dependence on experiments in the combined adjustment of multi-row vari⁃
able inlet guide vane and stators in a multistage axial-flow compressor，an optimization design platform was con⁃
structed by Isight software，HARIKA algorithm and some self-compiled interface programs. This optimization de⁃
sign platform quantified the distances between the original surge margin boundary line and the objective surge
margin boundary line as an objective function，which is given according to the original characteristic lines of
compressor，so the adjustive angles of inlet guide vane and stators are easily obtained at the diffierent rotating
speed to realize the stepless adjustment. This platform was used in a eight-stage axial-flow compressor，the re⁃
sults show that the ability to regulate the inlet guide vane and the stators is limited by the number of adjustive
rows of blades， so it need to balance the number of adjustive rows of blades to achieve the desired goal. The
surge margin of the compressor moves up and left greatly at the off-design speed after optimization， for exam⁃
ple， the mass flow reduces by 17.94% and pressure ratio increases by 4.93% near stall point at 70% rotating
speed in Case 2，so the aerodynamic stability of compressor is improved at the low rotating speed. Finally，the
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setting angles of inlet guide vane and stators obtained from one-dimensional optimization are substituted in 3-D
software to compute the characteristic lines of compressor， the results demonstrate the feasibility and effective⁃
ness of the optimization design platform.

Key words：Variable inlet guide vane； Variable stators； HARIKA algorithm； Optimization design；
Surge margin boundary

1 引 言

非设计工况性能作为航空发动机和燃气轮机整

机性能指标的一个重要组成部分，其优劣直接决定

了航空发动机和燃气轮机在非设计工况下的经济性

和稳定性，而压气机非设计工况的稳定性对整机性

能起到至关重要的作用，所以提高压气机非设计工

况的稳定性是非常必要的［1］。为了实现压气机非设

计工况的稳定运行，可转导 /静叶作为一种常用的措

施已经得到广泛的应用，其通过调节导 /静叶的安装

角减小下游动叶的攻角，改善压气机低工况下各排

叶片之间的气动匹配，从而避免压气机低工况时发

生失速和喘振［2～4］。

作为可转导叶技术的一项难点，多排可转导 /静
叶联合调节规律的获取目前较为困难。早期的压气

机可转导 /静叶联合调节方案往往是通过理论分析和

实验［5，6］的方法来确定，这种方式需要耗费大量的人

力和物力。近年来，一些采用优化算法结合压气机

一维特性计算程序对可转导叶调节方案进行优化的

方法已经出现。Cranfield大学的 Sun［7］对一台七级轴

流压气机可转导叶的调节规律进行了研究，利用自

编的压气机一维特性计算程序，结合序列加权因子

法（SWIFT），对 100%、84%和 70%设计转速时的可转

导叶调节角度分别进行了优化，提高了压气机的效

率。其后，该大学的 White，Gallar［8～10］不断改进压气

机一维特性计算程序和优化算法，使优化的结果更

加接近于实验值。国内在这方面研究较多的是西北

工业大学，吴虎［11，12］在充分分析了各种落后角模型、

损失模型后，自编了压气机一维特性预测程序，并结

合复形调优法以近失速点流量为优化目标对八级轴

流压气机不同转速时多排静叶联合调节的方案分别

进行了优化，给出了每排可转静叶调节的角度。史

磊［13］采用 HARIKA算法对商用发动机 10级高压压气

机进行一维特性预测，并引入遗传优化算法，以设计

转速或部分转速的峰值效率为优化目标，对该 10级

压气机四排可转静叶的安装角调节规律进行了优

化，压气机效率获得提高。

前人对多排可转导 /静叶联合调节的研究主要是

在单一转速下进行优化，缺少对压气机整体特性的

认识，无法在已知某转速时某排静叶的安装角调节

规律的情况下快速推测出其他转速下各排导 /静叶的

安装角调节规律，从而实现不同转速下压气机多排

可转导 /静叶安装角的无级调节。

针对前人对多排可转导 /静叶联合调节研究存在

的不足，本文结合八级低压轴流压气机可转导 /静叶

安装角调节规律方案设计中所遇到的问题，提出一

种新的优化目标，并利用俄罗斯的压气机一维特性

计算程序—HARIKA 算法［14，15］，在 Isight多学科优化

设计平台上搭建压气机多排可转导 /静叶联合调节方

案的优化设计平台，完成该压气机可转导叶 /静叶调

节方案的优化设计，并将优化获得的角度方案代入

三维数值模拟软件中进行压气机特性计算，验证该

优化平台的可行性和有效性。

2 一维特性计算的基本原理

压气机特性计算方法包括统计法（0D）、级叠加

法（1D）、流线曲率法和欧拉法（2D）以及三维数值模

拟（3D）。而对多排导 /静叶联合调节方案进行优化

的有效性必须建立在压气机特性的准确预测上，尤

其是变几何压气机特性的准确预测。本文的压气机

特性计算采用一维的 HARIKA 算法，该算法不但可

以用于定几何的压气机特性预测，还可以用于变几

何的压气机特性预测。HARIKA 算法类似于级叠加

法，但是优于级叠加法，主要是因为该算法在转子和

静子出口都设立计算站，比级叠加法更接近于实际

情况，更重要的是这种方法不是简单的按平均半径

来计算，而是沿叶高进行了经验修正，同时该算法对

叶型各特征参数也进行了经验修正，从而可以更为

准确地预测压气机的特性［16］。

在 HARIKA 算法中存在三个循环：特性线循环、

特性点循环、级循环。特性线是最外层的循环，即每

个特性线分支的循环，循环的次数由输入特性线的

计算条数决定。特性点循环是在每条特性线（等换

算转速）上，改变流量得到的特性点。级循环是最内

层的循环，在指定的转速和流量下逐级计算，得到整

台压气机的特性参数。
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对于每条特性线的计算，首先计算出转子效率

最高和级效率最高的工况点，对于其他工况点的计

算，则将特性线分成垂直段和非垂直段两个部分。

在非垂直段部分，又可以根据最佳点、临界点、分离

点（或喘振边界点）进行分割，如图 1所示，η 表示效

率，φ 表示流量系数。最佳点指效率最高点；临界点

是气流损失急剧增加的点；分离点是指压气机不稳

定工作点，也就是喘振边界点。

Fig.1 Characteristics of stage

由于本文的优化目标是压气机不同转速下的喘

振边界，所以对分离点（喘振边界点）的准确预测起

决定性作用。为确定分离点，首先确定分离边界点

的气动载荷临界值［15］。

转子的气动载荷临界值为

fk = f [ ]( )2.630 - 4.23n d1 + 1.629n + 0.248 （1）
静子的气动载荷临界值为

fa = 1.2f [ ]( )2.630 - 4.23n d1 + 1.629n + 0.248 （2）
式中下标 k表示动子，下标 a表示静子，下标 1，2

表示转子进出口，3，4表示静子进出口，n为相对换算

转速，d1 为动叶进口轮毂比，f为雷诺数对气动载荷

临界值的经验修正系数，由下式计算

f ={1.3 - 0.184Re × 10-5 Re < 1.63 × 105

1 Re≥1.63 × 105 （3）
式中 Re表示雷诺数。

级的气动载荷临界值为

fz = 5.2( )yx - ha sinα2 ( )1.2 - 2ck
y( )xy + ha sinα2 ( )1 - 0.35λ2

2
（4）

式中 x = b t4 sinα4
b2

t4 + sinα4
，y = hab t3 + sinα2 ，式中下标 t

表示稠度，b t3 ，b t4 分别为静子进出口稠度，ha 为静子

展弦比，ck 为转子叶型最大厚度，α2 为转子出口绝

对气流角，α4 为静子出口绝对气流角，λ2 为转子出

口速度系数。

确定喘振边界点相对流量系数的初值为

φ0 = r1
æ

è
çç

ö

ø
÷÷

1
z24

- 1 + ctgα1 C1ao

（5）

式 中 z4 =
b f z -φk0 z1

z3
z2

hk
，z = r1b t1 + y ，z1 = 1.0 -

0.35λ2
1 ， z2 = 6.24 - 10.24ck ， z3 = z( )b f z + hkx ，b f =

sin β2

b t2 + b2
r2
sin β2

，x = 1
z24

- 1 ，y = 1 + 1
x2 ，式中下标 0表

示初值，下标 o 表示最佳值，C1ao 为最佳点静子进口

流量系数，φk0 为输入的失速边界点动子气动载荷临

界值的初值，λ1 为转子进口速度系数，hk 为动叶的

展弦比，b t1 ，b t2 分别为转子进出口稠度，ck 为转子叶

型最大厚度，r1 ，r2 分别为转子进出口平均半径，b2
为转子出口弦长，β2 为转子出口的相对气流角。

最后确定喘振边界点。喘振边界点的相对流量

系数

C1 =C1ao·[ ]φo + 0.2( )fz - fa （6）
上述的计算是一个迭代过程，首先给定喘振边

界点的相对流量系数的初值，利用上述的计算公式

不断迭代，直到相对流量系数的误差满足精度为

止。确定喘振边界点的相对流量系数后，喘振边界

点的其他参数随之可以确定。

为了验证 HARIKA 算法关于喘振边界点计算的

准确性，采用 NACA报告中公开的 8级轴流压气机参

数（参见文献［17，18］）进行验证，该 8级轴流压气机

的前两级为跨声速级，转子为双圆弧叶型，静子为

NACA65 系列叶型，后 6 级为亚声速级，转子和静子

都是 NACA65 系列叶型。该压气机的设计流量为

29.5kg/s，压比为 10.26，效率为 86.2%，转速为 13380r/
min。将上述压气机的几何参数代入 HARIKA 算法

中进行特性计算，计算结果与实验值比较如图 2 所

示，从中可以看出，HARIKA算法对压比-流量特性线

的预测与实验值存在一定的偏差，主要体现在 HARI⁃
KA算法计算得到的流量比实验值偏大，尤其是较低

转速时。对于喘振边界点压比的预测，偏差较大主

要发生在设计转速，算法预测的压比相对于实验值

偏小，但是由于本文以非设计转速的喘振边界为优

化目标，所以设计转速时压比偏差较大对优化结果

没有影响。最重要的是在部分转速时，算法预测的

喘振边界与实验获得的喘振边界偏差较小，满足本

文对优化目标的精度要求，所以本文采用 HARIKA
算法以喘振边界为优化目标对压气机多排可转导 /静
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叶联合调节方案进行优化是可行的。

Fig. 2 Characteristic comparison of the results of

experiment and calculation by HARIKA

3 优化平台搭建

3.1 优化流程

本文对多排可转导 /静叶联合调节方案的优化设

计在多学科优化设计平台 Isight中实现，通过自编的

软件接口程序集成 HARIKA 程序正问题分析模块，

完成多排可转导 /静叶联合调节方案的优化，具体优

化流程如图 3所示。

Fig.3 Optimization process

优化过程首先需要获取压气机的原特性曲线，

并根据该特性曲线的喘振边界生成目标喘振边界，

该过程通过自编程序实现。对于每个叶片调节方

案，首先使用自编的接口程序生成 HARIKA 算法所

需的控制文件，经过 HARIKA 算法计算之后，通过自

编的后处理程序计算该调节方案对应的目标函数，

即当前喘振边界与目标喘振边界的距离。整个过程

在 Isight优化平台上整合，并不断修改调节方案，通

过优化算法寻找使目标函数值最小的方案，从而获

得多排可转导 /静叶联合调节的最佳方案。

3.2 优化目标函数

考虑到该压气机是船用燃机的低压压气机，由

于船用燃机大部分时间都是在部分工况下运行，对

压气机的低工况稳定性要求较高，而采用直线构

建目标喘振边界可以达到较大幅度提高低转速时压

气机喘振裕度的目的，同时也更加方便，其构建方式

如下：

（1）对原始压气机的压比-流量特性曲线采用设

计点进行无量纲化处理，即不同工况点的压比和流

量分别除以设计点压比和流量，分别用 π* / π*
ref 和

M/Mref 表示。无量纲化后，将 50%转速的喘振边界点

的压比乘以比例放大系数 Kpr ，然后将其与无量纲化

后的设计转速喘振边界点进行连线构成目标喘振边

界线，即图 4中的点划线。

（2）计算无量纲化后各个转速下的喘振边界点

与目标喘振边界的距离，则目标函数为各个转速下

喘振边界点与目标喘振边界的垂直距离之和，即

OF = d50 + d60 + d70 + d80 + d90 + d95 （7）
式中 d50 ，d60 ，d70 ，d80 ，d90 ，d95 分别表示 50%，

60%，70%，80%，90%，95%设计转速的喘振边界点与

目标喘振边界的垂直距离，如图 4所示。

Fig. 4 Definition of target surge boundary

优化的目标是使目标函数 OF趋于最小，对此得

到的最优调节方案能够使压气机的喘振边界最大程

度地接近目标喘振边界，从而使压气机非设计转速

的稳定工作范围获得最大幅度的提高。

3.3 约束条件

由于在不同转速条件下多排导 /静叶联合调节的

角度组合方案过多，同时受到控制机构的限制，为了

简化可转导 /静叶的变化规律，参考 LM2500燃气轮机
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压气机可转导叶的约束方案［19］，本文在优化过程中，

选定某排可转叶片在各个转速下的调节角度作为参

考角度，用符号 A95，A90，A80，A70，A60，A50（分别

代表 95%，90%，…，50%设计转速下的参考角度）表

示，其他排可转叶片在对应转速下的转角与其成线

性关系，分别为参考角度乘以比例系数 K0 ，K1 ，

K2 ，…（分别代表进口导叶、第一级静叶、第二级静

叶、…的比例系数）。优化过程中选择以上数值作为

优化变量，通过给定恰当的优化变量范围和优化目

标，即可对多排可转导 /静叶联合调节方案进行优化。

本文制定了两种优化方案，如表 1 所示，Case 1
调节进口导叶和前两级静叶，压比放大系数 Kpr 为

1.3，Case 2 调节四排叶片，即进口导叶和前三级静

叶，压比放大系数 Kpr 也为 1.3，该两个方案用于对比

不同调节叶片排数对优化结果的影响。在这两个方

案中，均选取第一级静叶的调节角度作为参考角度，

参考角度的变化范围如表 2所示。

Table 1 Relationship of several stators

Case 1
Kpr

K0

K1

K2

1.3
1~1.5

1
0.4~1

Case 2
Kpr

K0

K1

K2

K3

1.3
1~1.5

1
0.4~1
0.4~1

Table 2 Adjustment range of reference angle

Rotation speed/%
95
90
80
70
60
50

Lower limit/(°)
-5
-10
-15
-20
-25
-30

Upper limit/(°)
0
0
-5
-10
-15
-20

3.4 优化算法

遗传算法由于其适用性强、通用性好、寻优效率

高等优点，在叶轮机械优化设计领域得到了广泛的

应用［20，21］。该方法对模型的数学形态没有特殊要求，

特别适合处理像多排导 /静叶联合调节方案优化这种

非线性、多峰值的复杂问题。

相比于标准的遗传算法，多岛遗传算法在协调

群体的多样性与加速收敛速度方面有很大提高，其

引入了“岛”的概念，每个“岛”是一个子种群。当进

化到一定代数时，每个岛上一定数量的个体会迁移

到其他岛上，继续进化。本文中的多岛遗传算法都

给定 10个岛，每个岛有 10个种群，优化 10代，突变率

和迁移率为 0.01，计算步数为 103次。

4 优化结果及分析

由于本文利用一维压气机特性预测程序对多排

可转导 /静叶联合调节方案进行优化，该过程较为快

速，整个优化过程大约消耗 3h，可见该优化平台可以

快速地为实验调节提高参考，节省了大量的人力和

物力。图 5和图 6分别给出了 Case 1和 Case 2中可转

导 /静叶安装角的的调节规律，它们都以第一级静叶

安装角的调节角度随转速的变化为参考，其他排导 /
静叶的安装角调节角度与其成线性关系，从而可以

快速地确定某转速下多排导 /静叶联合调节的规律。

如 Case 1中，作为参考叶片排的第一级静叶在 70%转

速时转角为 19.2°，而进口导叶和第二级静叶与其对

应的比例系数分别为 1.315和 0.890，相应的转角分别

为 25.2°和 17.1°。相对于前人每次只对某单一转速

进行优化，本文的优化可在已知某转速多排可转导 /
静叶联合调节规律的情况下推测出其他转速下导 /静
叶的调节规律，便于快速地获取压气机不同转速时

（a）Relationship between the angle of the first

stator and the rotation speed

（b）Relationship between the angle of the

other stators and the first stator

Fig. 5 Optimization results of Case 1
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多排导 /静叶的联合调节规律，从而实现压气机的无

级调节。

（a）Relationship between the angle of the

first stator and the rotation speed

（b）Relationship between the angle of the

other stators and the first stator

Fig. 6 Optimization results of Case 2

图 7 给出了采用 Case 1 和 Case 2 调节角度后压

气机特性曲线与原型压气机的对比，从中可以看出，

优化后的喘振边界都获得明显的提升，从而使压气

机非设计转速下稳定运行的工作范围拓宽，达到改

善压气机部分转速性能的目的。对比 Case 1和 Case
2的压气机特性曲线，调节三排导 /静叶的 Case 1在转

速很低时，喘振边界并没有明显向左上方移动，说明

在转速较低时三排导 /静叶联合调节的能力存在不

足，而四排导 /静叶的 Case 2 在转速较低时调节依然

较强，所以优化时需要合理安排导 /静叶的调节排数

从而达到预期的调节目标。

为了验证在一维环境下对压气机多排导 /静叶联

合调节方案进行优化的有效性，本文利用三维软件

NUMECA 对 Case 2得到的结果进行验算。计算工质

采用空气，湍流模型选择 S-A湍流模型，边界条件给

定进口总温总压和出口静压，当网格数超过 1300万

时，网格敏感性基本消失，所以本文的计算网格数为

13953062。由于三维计算量过大，这里仅计算优化

后 95%，90%，80%和 60%设计转速的压气机特性曲

线，如图 8所示。在三维条件下压气机优化后的喘振

边界线明显向左上方移动，说明压气机低工况稳定

性得到了很大改善。而且优化后压气机的喘振边界

线也近似直线，与一维条件下的目标喘振边界趋势

一致，证明了利用 Isight软件、HARIKA算法以及部分

自编接口程序搭建的优化设计平台的有效性。

Fig. 8 Characteristics comparison after optimization by

NUMECA

5 结 论

本文通过建立多级轴流压气机多排可转导 /静叶

联合调节方案的优化设计平台，得出如下结论：

（1）通过给定喘振边界的优化目标对多排可转

导 /静叶联合调节方案进行优化，便于快速获取压气

机不同转速下多排可转导 /静叶安装角的调节规律，

实现压气机可转导 /静叶的无级调节，并为实验提供

参考。

（2）可转导 /静叶的调节能力受限于调节级数，调

节级数过少，压气机较低转速时调节能力存在不足，

而过多的调节级数会增大控制机构的难度，所以需

Fig.7 Characteristics comparison after optimization by

HARIKA
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要 仔 细 考 虑 所 需 的 调 节 级 数 以 达 到 预 期 的 调 节

目标。

（3）优化后压气机的喘振边界明显向左上方移

动，如 CASE2 中 70%转速时近失速点流量减小了

17.94%，近失速点压比增加了 4.93%，压气机低工况

气动稳定性获得提高。

（4）将一维优化获得的可转导 /静叶安装角调节

角度代入三维软件中进行验算，其喘振边界与一维

条件下的变化趋势基本一致，证明了此优化平台的

可行性和有效性。
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