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基于小生境遗传算法的压气机叶型局部优化

摘　要：利用小生境遗传算法对压气机叶型进行局部优化。利用NURBS技术对需优化叶型进行参数化处理，参数化后的叶

型可以对中弧线和厚度分布进行调整，以达到修形的目的，使优化算法可以在预定范围内进行寻优。优化结果表明，优

化后的叶型表面马赫数分布消除了局部尖峰，更为合理，达到了预期的优化目的。
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高性能航空发动机要求压气机具有较好增压能力，而

叶片是压气机通流部分中的关键原件，其造型是影响压气

机气动性能好坏的主要因素。因此压气机叶型的设计和优

化是提高单级做功能力的关键。随着现代计算机与计算方

法的快速发展，计算流体力学快速的兴起，现代优化方法如

共轭梯度法 [1]、单纯形法[2]、人工神经网络[3]、模拟退火算法
[4]以及遗传算法[5-8]等已广泛应用于叶型优化设计中。

简单遗传算法在寻优的初期能够保证个体的多样性，

但是随着算法的运行，种群会进入一个相对稳定的状态，

在多峰值函数寻优中极易陷入局部最优解。为了解 决这个

难题，将小生境技术引入遗传算法，改善算法的全局寻优

能力[9]。

在优化过程中，需要将叶片几何形状参数化。参数化

时尽量采用较少的参数来描述叶型，并且使参数化后的叶

型具有形状调整能力。使用NURBS(Non-Uniform Rational 

B-Spline)进行参数化可以利用少量控制点和权因子对复杂

曲线曲面进行精确描述，并且可以实现局部形状修改而不

影响整条曲线光顺。近年来，NURBS技术已经在航空航天

复杂造型方面有了大量的应用[10]。

本文通过对原有叶型进行反算获得其中弧线和厚度

分布，利用NURBS技术对中弧线和厚度分布曲线进行参数

化，以参数化后的曲线控制点坐标作为小生境遗传算法的

优化变量进行寻优，使优化叶型的表面马赫数分布接近目

标马赫数分布，从而达到优化目的。

1 叶型参数化
叶型参数化即用若干设计参数来描述叶型，希望能通

过较少的参数达到对叶型几何形状的灵活控制，能够尽可

能的扩大叶片几何的设计域。第一种是将中弧线和厚度分

布分别用多项式或者样条曲线表示[11]。第二种是直接将叶

型吸力面和压力面用分段多项式或者样条曲线表示[12]。本

文利用NURBS技术对原始叶形的中弧线和厚度分布进行

参数化，通过调节NURBS曲线控制点来修改中弧线和厚度

分布，重新生成叶型，达到修改的目的。

对于只有吸力面和压力面的叶型，首先进行厚度分布

和中弧线的反算。在反算过程中忽略0%~3%相对弦长和

97%~100%相对弦长的前后缘圆弧。NURBS曲线次数为3，

中弧线控制点数为4，厚度分布控制点数为6。节点矢量的

计算采用积累弦长参数化并结合文献[13]所给出的平均化方

法。图1~图3分别给出了待优化叶型及其参数化结果，其中

X/C为相对弦长。
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叶型弦线保持水平。因为首尾控制点的固定，实际可调控制

点数目为6个，其中中弧线控制点2个，厚度分布控制点4个。

对控制点坐标的调整通过将其纵坐标乘以一个系数来实

现。本文将这些系数作为遗传算法个体基因型进行编码，最

优个体基因型与原叶型控制点相乘来获得新的优化叶型。

优化流程图见图4。

3 适应度函数设计
局部优化的目标函数为叶片表面马赫数的理想分布与

实际分布之间的方差和，通过优化使该函数值达到最小，从

而使实际马赫数分布逼近于理想分布。其具体计算如式（1）

所示。
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其中，Mai为第i个位置理想马赫数分布，Mai为对应位

置的实际马赫数，N为所取比较位置数目。

每个个体的适应度按式（2）计算。
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4  计算实例及分析
本文优化对象叶型见图1，其表面马赫数分布见图5。从

图中可以看出，吸力面速度分布在约30%相对弦长处具有
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图1　待优化叶型图

Fig.1　Original blade profile

2 优化方法
将参数化后的叶型曲线控制点坐标作为优化变量。利

用流场数值计算方法，计算S1流面流场和叶片吸压力面马

赫数分布。将计算马赫数分布和目标马赫数分布进行对比，

并以其差异大小作为算法中适应度评估标准，反复循环，直

至所得马赫数分布逼近于目标马赫数分布，从而获得较为

理想的叶型。

由于是对叶型进行小范围的局部修形，且为了确保叶

型不会发生大的变形，本文仅在垂直于弦线方向对控制点

进行调整。计算时先将叶型顺时针旋转一个安装角大小，使

宣扬 等: 基于小生境遗传算法的压气机叶型局部优化 45

叶型弦线保持水平。因为首尾控制点的固定，实际可调控制

点数目为6个，其中中弧线控制点2个，厚度分布控制点4个。

对控制点坐标的调整通过将其纵坐标乘以一个系数来实

现。本文将这些系数作为遗传算法个体基因型进行编码，最

优个体基因型与原叶型控制点相乘来获得新的优化叶型。

优化流程图见图4。

3 适应度函数设计
局部优化的目标函数为叶片表面马赫数的理想分布与

实际分布之间的方差和，通过优化使该函数值达到最小，从

而使实际马赫数分布逼近于理想分布。其具体计算如式（1）

所示。

2

1
( ) ( )  

N

i i
i

f m Ma ma
=

= −∑
                                                    

                                                                                     (1)

其中，Mai为第i个位置理想马赫数分布，Mai为对应位

置的实际马赫数，N为所取比较位置数目。

每个个体的适应度按式（2）计算。

1( )
( )

F m
f m

=
                                                                                                 

                                                                                     (2)

4  计算实例及分析
本文优化对象叶型见图1，其表面马赫数分布见图5。从

图中可以看出，吸力面速度分布在约30%相对弦长处具有

X/m

X
/m

0

0.035

X /C
0

0

Meanline
Controll Point

0.03

0.025

0.02

0.015

0.01

0.005

0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06

Y
/m

0.03

0.02

0.01

-0.01
-0.2 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2

0.04

图2　中弧线参数化结果

Fig.2　Parameterize result of camber line 

 

0 1

Controll Point
Thickness

X /C
0.4 0.6 0.80.2

0

0.0005

0.001

0.0015

0.002

图3　厚度分布参数化结果

Fig.3 　Parameterize result of blade thickness 

X/m

X
/m

0

0.035

X /C
0

0

Meanline
Controll Point

0.03

0.025

0.02

0.015

0.01

0.005

0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06

Y
/m

0.03

0.02

0.01

-0.01
-0.2 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2

0.04

图1　待优化叶型图

Fig.1　Original blade profile

2 优化方法
将参数化后的叶型曲线控制点坐标作为优化变量。利

用流场数值计算方法，计算S1流面流场和叶片吸压力面马

赫数分布。将计算马赫数分布和目标马赫数分布进行对比，

并以其差异大小作为算法中适应度评估标准，反复循环，直

至所得马赫数分布逼近于目标马赫数分布，从而获得较为

理想的叶型。

由于是对叶型进行小范围的局部修形，且为了确保叶

型不会发生大的变形，本文仅在垂直于弦线方向对控制点

进行调整。计算时先将叶型顺时针旋转一个安装角大小，使

宣扬 等: 基于小生境遗传算法的压气机叶型局部优化



46  					         航空科学技术　                    May. 15  2014  Vol. 25 No.05

编码长度 种群大小 运行代数 交叉概率 变异概率 小生境距离

6 50 100 0.8 0.1 0.5

一个较大的“凸起”，同时其峰值马赫数位置也略微靠前。为

了保证气流平稳扩散，需要改变叶型将“凸起”消除。

表1给出了算法的运行参数。

每个优化变量的上下限为0.8~1.2。

图6给出了优化前后叶型的对比。从图中可以看出，叶

型的中后段发生了一定的变化，而前缘段则基本保持不变。

图7给出了优化前后及目标马赫数分布曲线。可以看出优化
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Fig.5　Mach distribution of original blade

表1　遗传算法的运行参数

Table 1　The execution parameters of genetic algorithm

图6  优化前后叶型对比图

Fig.6   Comparison of original and optimized blade profile	

叶型中后段的马赫数分布与目标分布逼近程度较好，并消

除掉了原叶型速度分布的“凸起”部分，但其前缘部分的分

布与目标分布差别较大，峰值马赫数比原叶型略有增加。由

此可以看出，对于给定的目标分布，并不一定存在完全达到

该分布的叶型，只能近似逼近。因此在进行局部优化的过程

中，最好给出目标分布的办法是对原分布进行较小程度的

修改而不是凭空给出所需要的分布，以保证获得较好的寻

优结果。

图4　优化流程图

Fig.4　Flow chart of optimization process 
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该分布的叶型，只能近似逼近。因此在进行局部优化的过程

中，最好给出目标分布的办法是对原分布进行较小程度的
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图4　优化流程图

Fig.4　Flow chart of optimization process 
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图7  优化前后及目标马赫数分布对比图

Fig.7  Comparison of Mach distribution of original, optimized
              blade and the target

宣扬 等: 基于小生境遗传算法的压气机叶型局部优化

5 结论
 本文利用NURBS技术对压气机叶型进行参数化，并使

用小生境遗传算法进行优化。优化叶型的表面马赫数分布

逼近于目标马赫数分布，消除了原分布中30%相对弦长处

的加速部分，气流扩散较为平缓，达到了优化的目的。该优

化方法需要在已有叶型基础上，对原有分布进行小幅度合

理的调整来作为寻优目标，否则难以获得较为理想的寻优

结果。                                                                               
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