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摘 要：针对高负荷压气机难以控制角区的二次流、叶片表面存在大规模边界层分离等技术瓶颈，

本文提出了一种三维端壁型线的气动优化方法，对高负荷压气机轮毂型线优化进行了研究，并对所采用

的方法进行了验证，开发了相应的优化系统。结果表明，所采用的端壁型线优化方法能有效抑制附面层

分离，降低吸力面转角区域二次流的强度和规模。因此，叶片通道控制流动方向和优化流动条件的能力

得到了扩展。压气机级的整体气动性能，如失速裕度和等熵效率也得到了提高。优化后，在通流能力较

好的情况下，压气机级的气动效率达到了88.59%，提高了1.05%。本文提出的方法和相应的系统很好地

促进了压气机气动设计系统的发展，具有良好的工程应用前景，为压缩系统获得更突出的通载能力和更

好的流动结构提供了新的思路和解决方案。
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Abstract：To solve the technological bottlenecks of high-loaded compressors such as controlling secondary 
flow in the corner near the endwall and weakening large-scale boundary layer separation on the blade surface， a 
3D aerodynamic optimization method was proposed for optimizing the endwall profile of high-loaded compressors 
and developing the corresponding optimization system. Then， the adopted method and system were also validated. 
Based on the calculation results， it was concluded that the applied endwall profile optimization method could ef⁃
fectively suppress the boundary layer separation and reduce the intensity of the secondary flow in the corner on 
the suction surface. Hence， the blade channels’ ability of controlling the flow direction and optimizing the flow 
condition was expanded. Overall aerodynamic performance of the compressor stage， such as the stall margin and 
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the isentropic efficiency， was also improved. After this optimization， the aerodynamic efficiency of the compres⁃
sor stage has reached 88.59%， raised by 1.05%. Therefore， the method and corresponding system proposed in 
this paper can promote the development of the compressor aerodynamic design system well， having a good pros⁃
pect of engineering application and providing a new idea and solution for compression systems to acquire more 
outstanding load-carrying ability and better flow structures.

Key words：Aerodynamic optimization；Endwall profile；High-loaded compressor；Boundary layer sepa⁃
ration；Endwall secondary flow

1 引 言

随着航空动力系统进一步追求更高的推重比、

效率和可靠性，压气机作为关键气动元件，其设计技

术已经成为制约航空发动机整体性能提升的最重要

因素之一。因此，现行航空动力系统对压缩系统提

出了更高的技术要求，例如更强的负载能力、更大的

流量、更高的效率、更紧凑的结构、更低的油耗。因

此，高负荷压气机已成为未来航空发动机压缩系统

的主要发展方向之一［1］。

高负荷压气机通常是指压气机的级负荷系数 ψ

大于 0.3［2］，ψ 为单位质量的工质经压气机增压后的焓

变与压气机叶尖速度平方的比值，即 ψ=Δh/utip
2，其最

突出的特点在于单级增压比高、等熵效率高，故高负

荷压气机往往拥有更优越的性能。但是，增加压气

机单位气动载荷能力必然会导致叶片通道内有更强

的逆压梯度，叶尖区域的激波损失也会增加。同时，

在叶片端壁区域和角区，还会有大规模的附面层分

离，进一步制约压气机的通流能力、负载能力和失速

裕度。因此，当下亟待开展跨声速压气机的气动优

化方法，探索新的设计理念，改进压气机结构，提高

气动效率，扩大失速裕度，提高机组气动负荷水平，

以解决压缩高负载系统设计技术的瓶颈。

对于高负荷压气机，其优化本质上也是减小激

波损失、抑制附面层和角区内的流动分离、增加叶栅

通道内的通流能力。但是由于其负荷高，流动情况

更加复杂，因此其优化方法可能与常规压气机不同。

例如在叶片上开孔或者增设抽吸腔，以实现喷气控

制和抽吸控制［3］。其原理是向附面层内注入高能量

流体或者直接将低能量流体抽吸出去，以增加附面

层内流体的动量，削弱流体的分离损失。但是该方

法会受到叶片的结构强度和加工工艺的限制，例如

大多数高负荷压气机的叶片具有尺寸小、厚度薄的

特点，开孔或者抽吸腔会降低叶片的结构强度，而且

过大的抽吸量也会增加功耗，不利于发动机整体的

性能提升。非定常控制方法主要有射流脉冲以及等

离子体控制等［4］。此类方法提供额外的电能，引入激

励频率、激励振幅或者在高频电压的作用下使气体

产生电离作用，增加附面层内低能流体的动量，从而

控制吸力面区域、压气机静子的端壁区域和角区的

流动分离。但是目前该方法在高负荷压气机中的应

用改善性能的机理研究仍不够充分和完善，对压气

机级性能的改善还存在争议。因此，考虑到高负荷

压气机的很大一部分损失来源于端壁与吸力面附近

的附面层分离，本文提出在高负荷压气机中应用端

壁优化方法，改善端壁的几何结构以控制二次流，减

少能量损失，提高热功转换效率，进一步扩大叶片通

道的失速裕度。

端壁建模优化方法最早应用于涡轮设计，这主

要是由于涡轮的叶片通常有较大的扭转角，在端壁

区域存在着大规模的横流，在叶片通道内存在着强

通道涡。Rose［5］首先提出了一种非轴对称端壁建模

的概念，其指出通过控制端壁轮廓的曲率可以改变

端壁附近流体的静压。随后，Hartland 等［6］通过实验

验证了非轴对称端壁建模方法的有效性。伴随着该

方法的研究与发展，现在涡轮气动设计中仍主要采

用非轴对称端壁建模。Dickel 等［7］用一系列 Bezier 曲
线定义了非轴对称端壁型线，并将其应用于高扬程

前置低压涡轮的叶片通道设计。结果表明：该结构

能有效降低叶片端壁附近流体的能量损失，降低通

道涡的强度，但增加了吸力面拐角涡的强度。针对

某涡轮叶片叶栅，斯夏依等［8］结合多目标遗传算法进

行了非轴对称端壁设计与优化研究。优化结果表

明，二次流总压损失和二次流动能系数分别降低

11.83% 和 13.39%。刘昊等［9］利用非轴对称端壁技术

对某大型涡轮叶栅进行了设计优化，并通过实验验

证了设计方案的有效性。

之后，伴随着压气机级所需的负载能力的大幅

度提高，在端壁区域会有较强的逆压梯度，并由此产

生大规模的二次流和附面层分离。因此，研究者开

始将控制端壁区域三维流动效应的非轴对称端壁型

线设计引入到压气机叶片流道的气动设计中。Dorf⁃
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ner 等［10］和 Hergt 等［11］开展了高转速压气机叶栅非轴

对称端壁建模的研究，并将该方法应用于轴流压气

机级的设计。结果表明，该方法可使轴向压气机级

在设计点处的总损失减少 20%，在失速点附近的总损

失减少 30%。Varpe 等［12］对轴向压气机轮毂失速点

附近的非轴对称端壁设计进行了研究。结果表明，

叶片总压损失降低了 15.2%，叶片承载能力提高了

4.53%。

与这些非轴对称端壁设计方法相比，轴对称端

壁设计方法更为普遍。Hoeger 等［13］在跨声速转子设

计中采用了凹轮毂设计方法。实验结果表明，该设

计方法改变了叶片通道内激波的分布，使激波位置

向叶片前缘移动。因此，壁面附近的总压力损失减

少了 30%。Dorfner 等［14］结合 Navier-Stokes 方程求解

器、TRACE 和多目标自动优化系统，提出了一种基于

B 样条的轴对称端壁设计方法，验证了提高叶片通道

整体性能的潜力。Kröger 等［15］围绕间隙流进行了一

级环境下压缩机壳体型线的设计与优化研究。该方

法将级效率提高了 0.8%，并且在设计点明显减弱了

端壁附近的滞流。张龙新等［16］将轴对称端壁凹造型

引入到大安装角的压气机叶栅端壁的重新设计中。

设计结果表明，该方法能够减缓和抑制转角区域失

速的发生。同时，张龙新等［16］ 还结合某 1.5 级压缩机

定子的再设计，验证了该方法在多级压缩机设计中

的可行性。郑新前等［17］将端壁处理技术和激波控制

技术引入五级压缩机的设计中。效率提高 1.1%，压

力比提高 1.1%，堵塞质量流量提高约 1.2%。

综合上述优化案例，可知压气机端壁型线优化

的目标是通过合理设计端壁结构，控制端壁二次流，

合理调整流道内边界层迁移特性。从而在扩大压缩

系统失速裕度的同时，减少流体的能量损失，提高气

动效率。在粘性流场中，压气机端壁型线设计与优

化方法是一种不同于叶片设计本身的气动设计方

法，这为研究人员提供了一种新的设计思路，拓展了

压气机气动设计与优化体系。为控制二次流、边界

层分离结构和叶片通道内的激波提供了一种方便有

效的流动控制技术方法，具有重要的工程应用价值。

与常规压气机的端壁型线优化不同，高负荷压

气机的端壁型线需要更多的控制点，保证型线的连

续与光滑，以应对复杂的流动工况。其涉及的优化

参数更多，参数的范围更窄，并且利用遗传算法可能

无法求出最优解，需要多种算法并行。因此，对于高

负荷压气机，本文提出了一种端壁型线的气动设计

与优化方法，建立了相应的气动优化系统，以 CFD 求

解系统为基础，对某大负荷压气机轮毂型线的气动

设计与优化进行研究，验证所采用方法及优化系统

的有效性。之后分析了该优化方法控制端壁附近二

次流和流道内边界层分离的流体动力学机理。此

外，本文还进一步讨论了端壁型线优化提高跨声速

压气机级气动性能的流体动力学原理，以便于后续

的优化设计。

2 端壁优化方法及优化系统

本文提出的端壁型线优化方法基于几何的参数

化定义，采用端壁型线各控制点的坐标作为参数信

息，之后利用三次样条函数与控制点之间的关系，建

立了压气机端壁的几何型线结构。优化时以压气机

的绝热效率为目标函数，采用 CFD 技术计算在不同

工况下压气机的绝热效率值，并借助遗传算法对目

标函数进行全局优化，获得端壁型线优化设计中控

制点的参数。最后，根据三次样条函数与最优控制

点参数的关系，得出了端壁型线的最优设计。

本文所采用的样条函数为均匀三次 B 样条，主要

是由于 B 样条曲线的多项式幂数可以自由选定，控制

点之间的关联更加灵活，改动某一个控制点只会对

曲线某一部分产生影响而不会改变曲线的整体走

向，因此可以在小范围内改变端壁结构以应对高负

荷压气机复杂的流动工况。

均匀三次 B 样条函数的定义如下

v (u ) = Si ( tu ) = ∑
r = 0

3
Pi + r B r ( tu ), t ∈ [ 0,1] （1）

式中 Pi+r 为曲线 Si 第 i 个控制点的坐标，Br（tu）为样条

基函数，tu为 u∈［0，1］时参数 t 的值。点（u， v）表示端

壁型线的坐标。

三次样条基函数的数学定义如下

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

B 1 ( t ) = [ ]- t3 + 3t2 - 3t + 1 /6
B 2 ( t ) = [ ]3t3 - 6t2 + 4 /6
B 3 ( t ) = [ ]-3t3 + 3t2 + 3t + 1 /6
B 4 ( t ) = t3 /6

（2）

根据本文提出的气动优化方法，具体设计和优

化过程如图 1 所示。

在 生 成 定 子 和 转 子 的 几 何 结 构 后 ，采 用 Au⁃
toGrid5 模块对叶片进行几何建模和网格生成。然

后，利用 Numeca 的 Fine/Turbo 模块计算叶片通道内

部的流量，并得到样本空间中的目标函数值。整体

优化过程由程序自动完成。其中，Fine/Turbo 模块软

件仅用于流量计算和结果分析。
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在得到样本空间后，在 Linux 系统下建立了端壁

型线优化系统。该系统集成了 Shell 脚本、Python 脚

本和 Fortran 语言，实现了跨语言、跨平台的通信。完

成了粘性流体条件下高负荷跨声速压气机端壁型线

的气动优化，优化系统的框架图可见图 2。优化系统

主要由四个模块组成：自定义模块、端壁轮廓生成模

块、优化脚本模块和目标函数优化模块。用户自定

义模块主要为优化的预处理，它需要用户选择优化

变量，定义初始几何形状，完成网格参数设置和边界

条件的 CFD 数值设置等。在变量方面，端壁轮廓生

成模块使用三次 B 样条函数获取端壁轮廓几何数据，

完成数据或文本处理。优化脚本模块借助 CFD 平

台，自动完成几何建模、边界条件设置和网格生成。

同时，完成了优化样本空间目标函数值的计算和存

储。目标函数优化模块采用 Dakota 优化平台［18］，该

平台的源程序为开源程序，可在其官网上获得。该

程序针对目标函数的全局优化问题，可以完成相应

的参数传输和文本处理。其优化变量的样本空间主

要依赖于单目标遗传算法生成，并根据已经优化得

到的一系列结果，预测目标函数的最优解。该优化

模块在图 2 中对应绿色框线内的内容。

3 三维数值计算以及模型验证

本文基于商业软件 Numeca 进行了三维流量计

算。计算时采用 Navier-Stokes 方程作为三维流场分

析的数学模型，方程空间离散采用二阶中心差分格

式，以在保证一定计算精度的条件下节省迭代时间。

时间离散采用显式四阶段龙格-库塔格式，并同时采

用多网格和局部时间步进方法加快收敛速度。湍流

模型选用 Spalart-Allmaras 模型，其精度和数值稳定

性较高。在边界条件上，计算区域入口平面总温度

为 288.15K，总压力为 101325Pa，并给出了入口流向。

在计算域出口平面，静压在出口平均半径位置为

210kPa，其余位置采用简单的径向平衡。壁面采用绝

热和防滑条件。转子叶片的设计转速为 2.15×104r/min。
图 3 显示了初始设计的压气机的几何形状、网格

以及 y+分布。在下文中，称初始设计方案为“Base⁃
line”。网格生成采用 O4H 网格技术，在 AutoGrid5 模

块中完成。网格绘制时，对壁面附近的网格进行细

化，使壁面附近的 y+小于 10，以便更好地捕捉边界层

内的流动状况。为了获得最佳网格分辨率，在三维

初始设计实例的基础上，验证了网格无关性。由表 1
可以看出，当网格数超过 130 万时，质量流量的相对

变化不超过 0.1%。因此，综合考虑预测精度和迭代

时间，选择 130 万左右的网格数做后续的计算。

为验证本文选取的湍流模型和边界条件的可靠

性，本文选用 NASA Rotor37 和 NASA Stage67 进行湍

流模型验证。NASA Rotor37 曾用于 ASME/IGTI 盲测

工况［18］，验证了其在叶片叶栅计算中的可靠性。近

20 年来，NASA Rotor37 的实验数据一直被认为是许

多 叶 轮 机 械 三 维 RANS（Reynolds-average Navier-
Stokes）解 算 器 性 能 的 基 准 。 图 4 为 数 值 仿 真 中

NASA Rotor 37 在设计转速为 17188.7 r/min 时的性能

曲线和实验误差的对比，本文所计算的结果记为

“CFD”，实验数据记为“Exp”。结果表明，计算结果与

实验数据吻合较好，总压比的计算结果可以良好地

复现实验数据，数值计算的效率略低于实验结果，但

是效率曲线的变化趋势与实验结果相吻合，其值在

Fig. 1　Flow chart of the endwall profile optimization
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允许的误差范围内，效率的最大偏差约为 1%。

Bruna 等［19］将 NASA Rotor 37 的 CFD 计算结果与

实验数据进行了比较。图 5 为采用本文模型的计算

结果与 Bruna 等的计算结果和实验数据的对比，Bru⁃

na 等的计算结果记为“CFD_NASA”。图中，H 表示沿

叶高方向的高度，是无量纲数。如图 5 所示，采用本

文中的数值模型计算所得的结果与实验数据和 Bru⁃
na 等的仿真结果基本吻合。总压比相比于实验数据

略有偏高，效率在叶片的中部略微偏低，但是总体而

言数值仿真的结果与实验测得的数据具有相同的增

减趋势，且数值结果的偏差也基本在 3% 以内，符合

实验误差的要求。

为进一步验证本文数值模型的可靠性，本文还

针对 NASA Stage67 进行数值模拟。 Stage67 是美国  
Lewis 研究所设计研究的高负荷跨声速轴流压气机，

其内部的流动工况较为复杂，曾多次被用于验证湍

流模型以及开发压气机的优化系统［20-21］。图 6 为采

用本文的数值模型计算得到的特性曲线与实验测量

值的对比结果，实验测量值可在文献［22］中获得。

由图 6 可知，CFD 的结果可以较好地与实验结果匹

配，曲线的变化趋势基本一致，失速流量略微偏低，

但是误差仅为总流量的 1% 左右。

图 7 为总压比和相对马赫数在压气机出口处沿

叶高的分布情况，可以看到仿真结果与实验数据基

本吻合，总压比的预测值相对于实验数据偏高，但总

体偏差在误差允许范围内。因此，根据上述验证可

以发现，本文所采用的三维数值计算模型，尽管有一

定的误差，但是其计算结果与实验数据的变化趋势

基本是一致的，误差也在合理范围内。因此，本文所

Fig. 2　Optimization schematic

Fig. 3　Geometry, mesh and y+ distribution of the initial case

Table 1　Grid independence confirmation

Case

1
2
3

Total grid 
cell number

1097208
1308828
1407828

Performance parameter
Efficiency

η

87.50%
87.54%
87.56%

Pressure 
ratio π
2.510
2.508
2.510

Mass flow rate
ṁ/（kg/s）
26.312
26.305
26.306
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采用的湍流模型、三维建模方法和计算方法较为可

信，有较高的计算精度。

4 优化结果分析

结合第 2 节的优化平台以及第 3 节的三维计算

方法，以某高负荷风机的初步三维设计案例为“Base⁃

line”进行优化。优化的目标函数为压气机级的最大

等熵效率；遗传算法的最大迭代为 150，种群规模为

20；限制条件为“Baseline”的质量通量和总压比；优化

变量共有 8 个，其中 4 个变量用以保证端壁型线的曲

率连续；优化过程中的常数为叶片整体几何形状和

叶冠轮廓。

Fig. 5 Aerodynamic performance comparison of the experimental results and the simulated results

Fig. 4　Comparison of performance curves and experimental errors for NASA Rotor 37

Fig. 6　Comparison of performance curves and experimental errors for NASA Stage 67
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本文在 Dakota 优化平台上采用单目标遗传算法

进行全局优化。遗传算法是一种通过提取生物进化

的主要内部因素和外部因素来模拟优化过程的数学

模型。它的构建遵循达尔文的进化论和现代遗传学

的原则。遗传算法是一种启发式、有向性和半随机

搜索算法。随机性体现在突变的随机性上，进化过

程的方向性是通过自然选择机制实现的。简单遗传

算法中的遗传算子包括复制、交叉和突变。在进化

过程中，对每个个体的适合度进行评价。然后，根据

达尔文适者生存的自然选择法则，对结果进行选择。

本文采用的单目标遗传算法过程如图 8 所示。最大

迭代次数为 150 次，样本为 20 次。基本交叉概率为

0.8，基本突变概率为 0.1。在优化过程中，获得的设

计案例被反复验证。除了良好的性能外，还应确保

优化后的风机对叶片通道内的流动有积极的影响，

并改善目标区域的流动条件。

4.1 几何性能与气动性能分析

高负荷压缩机通常需要具有高的固有压比。因

此，在有限的流道内必然存在大范围的扩散流动，从

而导致流道内横截面面积在流动方向上急剧收缩。

优化后端壁型线曲率的变化会影响壁面附近的应

力，从而影响端壁边界层内的流体，而流体的粘度很

可能会将壁面附近的应力变化传递给通道内的主

流，从而进一步改变流体流动。根据对优化的一系

列结果的选择，最终得到一个有利的优化实例。

图 9 显示了优化前后的子午面端壁型线的对比，

其中优化后的压气机记为“Opt_hub”。结果表明，优

化后的转子流道截面面积在流动方向上提前缩小。

但轮毂前端壁上凸、后端壁下凹的特点仍然存在，这

与跨声速压气机轮毂型线变化趋势一致。另外，定

子流道在流动方向上的收缩有一定程度的延缓，这

可以使流道内的流动趋于稳定和均匀。而优化前后

压气机的性能比较结果见表 2。

优化结果表明，压气机级的绝热效率提高了

1.05%，达到 88.59%，而总压比和质量流量变化不大。

Table 2 Performance comparison before and after 

optimization

Parameter
Fan stage：

Efficiency η/%
Pressure ratio π

Mass flow rate ṁ/（kg/s）
Choking flow rate/（kg/s）

Stall flow rate/（kg/s）
Rotor only （in the stage environment）：

Efficiency η/%
Pressure ratio π

Baseline

87.54
2.508
26.31
26.77
25.89

90.30
2.594

Opt_hub

88.59
2.504
26.35
26.67
25.77

90.42
2.574

Fig. 8　Flow chart of the single objective genetic algorithm

Fig. 9　Schematic diagram of the hub profile on the S2 

stream surface

Fig. 7　Comparison of the aerodynamic performance distributed along with the blade height
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对于某一级的转子，总压比的下降伴随着绝热效率

的小幅提高。研究表明，级效率的变化主要来自轮

毂型线优化引起的定子流道三维流动的变化。同

时，对定子流道内流动条件的改善弥补了优化后转

子流道总压比的下降，使优化后的压气机总压比基

本不变。粘性流场的实际流动条件需要结合 CFD 分

析进一步确定。

图 10 给出了优化前后设计转速和非设计转速下

压气机级整体的特性曲线。可以看到在设计转速下

压气机的效率约提高了 2%，压比有略微的上升，失速

流量有略微的下降。在 95% 的转速下和 110% 的转

速下，压气机的效率和压比都有明显的提高，并且失

速裕度也有明显的上升。因此，经过优化后，压气机

在全工况下性能均有提升。结合表 2 所示数据，所得

信息验证了端壁型线优化方法的有效性。

现进一步分析不同叶高下的性能参数，可以为

三维流动分析提供基础信息，初步指出流动诊断的

目标。不同叶高下风机级的绝热效率和总压比如

图 11 所示。可以看出，50% 叶高以下的绝热效率和

总压比均有所提高，这与轮毂型线的变化有关。同

时，结合图 9 所示的结果，优化后流道内横截面积的

变化率有所提高。因此，壳体附近的流体可能会加

速，从而使增压能力减弱。结果表明，50% 叶高以上

截面的总压比降低。图 12 给出了不同叶高下转子出

口平面的绝热效率和总压比。参考图 12，可以分析

轮毂型线优化后转子通道对性能变化的贡献。轮毂

截面附近的总压比有所提高，但效率变化不大或有

一定程度的下降。

图 13 和图 14 分别描绘了转子出口平面的总温

度比分布和定子出口平面的流动角分布。对于转子

出口平面，50% 叶高以下的总温比增大，50% 叶高以

上的总温比减小。由于总温度比与叶片做功直接相

关，因此该结果可以表明级载荷沿径向的分布更加

均匀。另一方面，定子出口平面的气流角也变得更

加均匀。准确地说，高负荷转子通道的跨声速特性

导致转子产生严重的三维扭曲，从而导致功的分配

不均匀。静叶固有的驱动和调节特性有助于来自转

子通道的流体进一步完成扩散流动，使非均匀速度

的下降促进压力的上升。

Fig. 11　Comparisons of aerodynamic parameters for the fan stage

Fig. 10　Performance curves of the compressor stage
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4.2 流动分析

本文的研究关键是基于三维环境下的端壁剖面

优化方法进行的。因此，对叶片通道端壁的流动特

性进行详细的分析就显得尤为重要。图 15 描绘了轮

毂表面的摩擦线和熵分布。结果表明，优化后轮毂

附近从压力面到吸力面的流动状况有所改善。压力

面附近的流动分离强度相应减小。低熵流体的相应

区域会缩小，但不会完全消失。

图 16 显示了轮毂表面的静压分布，包括优化后

的和初始的。其表明，转子流道内的压力变化更加

均匀，扩散流动更加流畅。但是结合图 17 的熵分析，

流动状况的恶化主要发生在转子后缘附近的轮毂区

域。在定子轮毂处，压力轮廓线更密集，这种激波的

强度在一定程度上更强。同时，提高了静叶前部的

压力梯度，提高了叶片整体流道的承载能力。此外

轮毂型线优化明显地减小了靠近壁面的原始低熵区

域，同时减小了后缘跨中截面的流动分离，降低了靠

近吸力面角落区域的流动分离。同时，叶片表面的

流动分离也减弱了。值得注意的是，在优化后的叶

片表面，靠近尾缘的轮毂处存在一个高熵区，该区域

内的流体流动并不均匀。另外，轮毂附近的高熵区

流动状况发生了退化。对于图 9 所示的轮毂型线，该

区域正好对应型线几何形状的拐点，很可能成为流

动参数的突变点。具体的数值机理和优化方案将是

今后研究的重点。

图 18 对比了“Baseline”和“Opt_hub”转子的出口

熵加权面积积分。图 19 给出了转子出口不同位置的

熵分布，可知当轮毂型线优化后，轮毂附近的流动加

快，导致熵值上升。但从图 18 的结果分析来看，优化

后的转子叶片流道内流体的整体能量损失仍有所降

低，说明优化对流动有积极的影响。

图 20 显示了定子吸力面上的静压和表面摩擦

线。结果表明，定子流道内的低压流体区域减小，激

波强度增大。同时，通道内沿叶高的压力梯度以及

出口平面的静压变得更加均匀。从表面摩擦线分

析，轮毂型线优化明显改善了 50% 叶高以下的流动

状况，分离流减弱甚至被消除。降低了 50% 叶高以

上分离流的规模和强度。结合图 14 所示定子出口气

Fig. 14　Variations of the flow angles at stator trailing edge

Fig. 12　Comparisons of aerodynamic parameters for the rotor blade

Fig. 13　Variations of the total temperature ratio at rotor 

trailing edge
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流角的变化，当出口几何角一定时，轮毂型线优化导

致 50% 跨截面以下出口气流角减小，明显地提高了

流动的转向能力，削弱了分离流动的规模。

图 21 为叶片在 5% 叶高截面处等熵马赫数的分

布。可以看到动叶处叶片的等熵马赫数上升，等熵

Fig. 17　Distribution of entropy and skin-friction lines on the rotor blade surface

Fig. 16　Distribution of static pressure on the hub

Fig. 18　Massflow-averaged integral of entropy on the rotor 

outlet

Fig. 15　Distribution of entropy and skin-friction lines on the hub

Fig. 19　Entropy distribution at rotor trailing edge
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马赫数的最大值点向叶片下游移动，说明流体的载

荷能力增强，增压能力得到改善。在静叶处，最大压

力在一定程度上降低，最大压力点向上游移动。压

力梯度也降低了，损失有所下降。结合图 20 可知，静

叶对级性能的贡献主要来自流动结构的变化。综上

所述，轮毂型线优化对风扇级整体流量的改善具有

积极的作用。同时也验证了该方法在端壁型线优化

中的有效性。

5 结 论

通过本文研究，可以得到以下结论：

（1）本文在 Linux 系统框架下建立了三维粘性环

境下的端壁轮廓优化系统。通过对比 NASA Rotor37
和 NASA Stage67 两种压气机的仿真与实验结果，发

现其性能曲线基本吻合，验证了本文采用的数值型

的准确性。

（2）通过该端壁轮廓优化系统，本文将某高负荷

跨声速压气机的等熵效率由 87.54% 提高至 88.59%，

总压比达到了 2.504，其气动性能超过了同类型高负

荷压气机。

（3）对比优化前后压气机级的压比、效率、马赫

数、摩擦线等物理量的分布情况，本文发现对轮毂型

线几何结构进行合理的修正可以削弱端壁边界层的

逆压梯度，有效地抑制了附面层分离，降低了吸力面

转角区域二次流动的强度和规模，从而优化压气机

级内部的流动工况，拓宽高负荷压气机的稳定工作

范围。

致  谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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