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融合多源数据挖掘信息的非轴对称端壁/叶身联合
成型设计空间知识挖掘
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摘要:为厘清联合成型设计空间各造型方法对涡轮叶栅性能提升的贡献,将基于总变差分析的全

局敏感性分析方法与平行坐标系及直方图、散点图等可视化技术相结合,提出了将多源数据挖掘信

息进行融合的设计空间知识挖掘框架,并利用该框架对某小展弦比叶栅端壁/叶身联合成型设计空

间进行知识挖掘。结果表明:叶栅气动损失增减对基元型线微调十分敏感;非轴对称端壁所带来的

损失减少量与型线微调接近,但设计空间内不同非轴对称端壁样本性能波动较小,导致其重要性被

全局敏感性分析方法低估;虽然单独采用弯叶片难以整体降低小展弦比叶栅损失,但将弯、型线微

调和非轴对称端壁造型相结合可获得“1+1+1>3”的性能增益;在端壁/叶身联合成型设计空间

内,将基元型线朝着后加载方向微调,并采用喉部附近下凹较深的非轴对称端壁造型及反弯叶片设

计,可获得气动损失较小的叶栅设计。研究结果明晰了端壁/叶身联合成型设计空间优化解特征,
可为类似小展弦比叶栅设计优化提供借鉴。
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Abstract:Toenhanceunderstandingoftheroledifferentcascadeprofilingtechniquesplayinim-
provingturbinecascadeperformancewithinthecombineddesignspace,aknowledgemining
frameworkisproposed.Thisframeworkintegratesdatamininginformationthroughtheanalysis
ofvariance-basedglobalsensitivityanalysismethodandemploysvisualizationtechniqueslikepar-
allelaxis,histogramandscatterplot.Byusingthisframework,knowledgeminingofthenon-axi-
symmetricendwall/bladecombinedparameterizationdesignspaceofalowaspectratiocascadeis
conducted.Itrevealsthattheaerodynamiclossofthecascadeishighlyinfluencedbythesection
profiling.Thereductioninlossachievedthroughtheimplementationofanon-axisymmetricend-
walliscomparabletothatofsectionprofiling.However,itisobservedthattheperformancevari-
ationsamongdifferentsamplesofnon-axisymmetricendwallarerelativelysmall,leadingtothe
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underestimationofitssignificancebytheglobalsensitivityanalysismethod.Furthermore,itis
foundthatutilizingonlyabendingcurvedbladeisunlikelytoyieldareductionincascadeloss.
However,bycombiningbladebending,sectionprofilingandnon-axisymmetricendwall,itispos-
sibletoachieveaperformancegainthatexceedsthesumoftheindividualcontributions(“1+1+
1>3”).Withinthecombineddesignspaceofnon-axisymmetricendwall/bladeparameterization,

itisobservedthatacascadewithlowaerodynamiclosscanbeachievedbyadjustingthesection
profiletowardsanafter-loadingstyleandincorporatinganon-axisymmetricendwallwithdeep
concavenearthethroatandnegativelybendingbladeaswell.Inconclusion,thisresearchhas
successfullyelucidatedthecharacteristicsofoptimizedsolutionswithintheend-wall/bladejoint
formingdesign,offeringreferenceforthedesignoptimizationofsimilarlowaspectratiocascades.
Theabovefindingshaveeffectivelyclarifiedthecharacteristicsoftheoptimizedsolutionswithin
theendwall/bladecombineddesignspace,offeringguidanceforthedesignoptimizationofsimilar
lowaspectratiocascades.
Keywords:turbinecascadewithlowaspectratio;non-axisymmetricendwall/bladecombined

design;datamining

  伴随着航空发动机朝着高推重比低油耗率方向

发展,燃气涡轮负荷不断增加,其内部流动日趋复

杂。如何在这一情况下进一步减少涡轮叶栅内部流

动损失、提升涡轮气动效率极具挑战性。对此,非轴

对称端壁等造型方法被广泛研究[1-5],并成功应用于

Trent500、Trent1000、GENX、LEAP-X等民用航

空发动机涡轮设计中[6-7]。与此同时,为寻求新的

性能增量,研究人员提出将非轴对称端壁造型与

传统叶片基元型线调整及弯、掠等三维空间积叠

造型等方法联合起来开展涡轮设计优化,以实现

更精细的涡轮内部流动控制。例如,Poehler等[8]

联合非轴对称端壁造型与端弯技术开展一级半涡

轮气动优化,结果表明联合成型优化所获得的最

优方案 气 动 效 率 提 升 相 对 于 单 一 造 型 更 明 显。

Schäflein等[9]进一步证实,在存在槽缝射流的情况

下,非轴对称端壁与端弯联合成型优化可使得涡轮

叶栅效率提升0.38%。
在国内,袁新课题组[10]、宋立明课题组[11]先后

开展了将非轴对称端壁与叶栅三维造型方法相结合

的端壁/叶身联合成型设计优化研究,证实联合成型

能够在单一造型方案的基础上进一步提升涡轮叶栅

气动效率。刘波课题组[12]和季路成课题组[13]将端

壁/叶身联合成型推广用于跨声速压气机叶栅设计。
通过对比分析发现,在完成叶栅弯/掠造型优化的基

础上开展非轴对称端壁优化,叶栅设计点工况等熵

效率可进一步提升0.3%,且非设计点工况性能亦

有所提升[12]。
需要指出的是,上述端壁/叶身联合成型优化虽

然能进一步提升叶栅气动性能,但空间变量维度亦

显著增加。在提升叶栅性能的同时,如何量化联合

成型设计空间各造型方法对于叶栅性能提升的实际

贡献、识别对目标性能影响最为显著的参数及其作

用机理是相关研究人员无法回避的难题[14]。
本质上,由于输入设计变量与输出目标性能之

间函数关系无法显式解析表达,因此端壁/叶身联合

成型设计优化是典型的黑盒子问题[15]。针对黑盒

子问题,Obayashi等[16]提出,利用数据挖掘技术对

设计空间进行知识提取,从而厘清目标性能之间以

及目标性能与设计变量之间交互作用关系。其核心

思路即利用数据挖掘方法[17-18]提取众多样本组成

的数据集中变量的相关关系,进而基于上述相关关

系厘清对目标性能影响显著的参数及其作用机理。

Obayashi等[19-20]提出利用自组织图方法探寻设计

空间各性能指标之间一致/冲突关系,利用总变差分

析技术探究对性能指标影响显著的设计变量,并将

其应用于支线飞机翼型气动及多学科设计。Oyama
等[21]提出,将数据挖掘得到的变量特征与设计空间

典型解流动特征结合,可用于提取气动新知识。具

体而言,以某跨声速翼型为对象,该团队利用本征正

交基分解对其优化解集进行数据挖掘,并由此解释

了高升力翼型和低阻力翼型两类典型设计的型线特

征及流动机理[21]。在内流领域,Baert等[22]联合总

变差分析与自组织图对涡桨发动机叶片设计空间的

进行知识挖掘,并将所提取的有用信息用于指导设

计空间的进一步改良。在国内,宋立明课题组[23-24]

将数据挖掘方法用于对由弯、掠、型线微调组成的跨
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声速压气机叶栅设计空间知识挖掘,厘清了各参数

化造型方法对于提升叶栅等熵效率的贡献度,并揭

示顶部掠参数是导致跨声速叶栅效率与压比提升存

在冲突的主要原因。此外,罗佳奇课题组[25]、刘正

先课题组[26]、张楚华课题组[27]、楚武利课题组[28]亦

开展了数据挖掘方法的研究,应用于离心及轴流压

气机设计空间知识挖掘,证实了数据挖掘方法对于

厘清设计空间各变量对于目标性能影响机制的有

效性。
受到上述工作的启发,本文将数据挖掘方法用

于厘清端壁/叶栅联合成型设计空间各造型方法对

于叶栅性能提升的实际贡献。特别地,注意到总变

差分析等全局敏感性分析方法难以识别对目标性能

产生同方向稳定影响的显著变量问题,将基于总变

差分析的全局敏感性分析方法与平行坐标系及直方

图、散点图等可视化技术相结合,提出了融合多源数

据挖掘信息的设计空间知识挖掘框架,以全面厘清

端壁/叶身联合成型设计空间各变量及目标性能之

间交互作用关系,归纳端壁/叶身联合成型设计空间

优化解共同特征,为类似设计提供借鉴。

1 联合成型设计空间知识挖掘框架

本节首先对基于总变差分析的全局敏感性分析

和平行坐标系等两类典型的数据挖掘方法进行介

绍,进而对提出的叶栅联合成型设计空间知识挖掘

框架进行讨论。

1.1 基于总变差分析的全局敏感性分析

总变差分析(ANOVA)是一种基于方差衡量

黑盒子设计空间各变量对目标性能影响显著程度的

全局敏感性数据挖掘技术。假定输入变量 (x)与目

标性能(y)之间函数关系可用近似函数ŷ(x)表示,
对应设计空间目标性能总的均值a0 和方差δ20 为

a0 =∫…∫ŷ(x)dx1…dxk

δ20 =∫…∫ŷ(x)-a0  2dx1…dxk

􀮠

􀮢
􀮡

􀪁􀪁
􀪁􀪁 (1)

在此基础上,对其他变量在整个设计空间积分,可

求得变量xi 所对应的主效应函数ai(xi)及变量方

差δi(xi)为

ai(xi)=∫…∫[̂y(x)-a0]dx1…dxi-1dxi+1…dxk

δ2i(xi)=∫…∫[̂y(x)-a0]2dxi

􀮠

􀮢
􀮡

􀪁􀪁
􀪁􀪁

(2)

  变量xi/xj 两两交互效应。aij(xi,xj)及其交

互效应方差δ2ij(xi,xj)可用下式求解

aij(xi,xj)=∫…∫[̂y(x)-ai-aj-a0]·

    dx1…dxi-1dxi+1…dxj-1dxj+1…dxk

δ2ij(xi,xj)=∫…∫[̂y(x)-ai-aj-a0]
2

dxidxj

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁􀪁

(3)
与之类似,可求得3个及以上变量间高阶交互效应

aijk(xi,xj,xk)及其对应的交互效应方差δ2ijk(xi,xj,

xk)。各效应方差满足如下关系式

1=∑
n

i=1

δ2i
δ20 +∑

n

i=1

δ2ij
δ20 +∑

n

i=1

δ2ijk
δ20 +… (4)

式中:δ2i/δ20、δ2ij/δ20 及δ2ijk/δ20 称为各效应所对应的方

差贡献度。通过方差贡献度可识别对目标性能影响

显著的设计变量及其交互作用效应。
为验证总变差方法的有效性,以式(5)所示5维

函数对其进行了测试。在开展总变差分析时,假定

输入变量x与输出目标性能y 之间函数关系y(x)
未知,并且根据以往经验认为5个设计变量均能对

目标性能y产生影响。表达式为

y(x)=10sin(πx1x2)+20(x3-0.5)2+10x4+
0x5 (5)

  针对上述5维“黑盒子”问题,首先基于拉丁超立

方抽样选取50个样本,利用Kriging代理模型[23]构建

输入变量与输出性能之间近似函数ŷ(x),并进行交叉

验证,结果如图1(a)所示。可见,预测值与真实值吻合

良好,表明近似函数ŷ(x)具有较好的预测精度。
在构建近似函数ŷ(x)的基础上,采用式(1)~

(4)进行计算,求得各设计变量主效应及交互作用效

应,如图1(b)所示。可以看出,总变差分析成功识

别出x5 对于目标性能的影响为0,对应方差贡献率

为0。与此同时,图1(b)中x1 与x2 所对应的方差

贡献率相同,即x1 与x2 对于目标性能的影响显著

相同。此外,x4 所对应的方差贡献度最大,表明该

变量对目标性能的影响最为显著。上述基于总变差

分析所挖掘的显著变量信息与式(5)所示实际情况

吻合良好,由此验证了总变差分析方法的有效性。

(a)近似函数ŷ(x)精度交叉验证
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(b)各设计变量方差贡献图

图1 某5维函数总变差分析结果

Fig.1ANOVAresultsofafive-dimensionalfunction

1.2 平行坐标系

与总变差分析方法不同,平行坐标系是一种不

依赖于模型的高维可视化数据挖掘技术。图2展示

了常用的平行坐标系形式,包含一个横坐标和若干

纵坐标,并且各纵坐标平行、等距排列。图中,每一

个纵坐标代表一维数据变量,纵坐标上的点反映了

空间内该变量的值分布情况;将各纵坐标上的点

连成折线,每一条折线代表一个设计样本,由此可

以识别各变量共同相互作用对目标性能指标的影

响等。

图2 平行坐标系可视化分析[29]

Fig.2Visualizationanalysisbyusingparallelaxis[29]

借助鸢尾花分类问题,对平行坐标系分析方法

进行说明。鸢尾花主要包括Setosa,Versicolor和

Virginica共3个品种。图2所示平行坐标系清晰

展示了3个品种在萼片宽、萼片长、花瓣宽和花瓣长

等四个方面所存在的差异。其中,Setosa品种萼片

宽而短,同时花瓣较小;与之相反,Virginica品种萼

片窄而长,同时花瓣较大;而 Versicolor品种萼片

窄,同时萼片长以及花瓣大小居中。由以上算例可

见,利用平行坐标系可直观展示各类样本所对应的

变量组合特征。对于叶轮机械而言,平行坐标系将

用于厘清性能较优的设计样本所对应的变量组合特

征,由此总结优化解共同的几何特征,为类似设计提

供借鉴。本文采用开源的 Matlab工具包RAVE[30]

进行平行坐标系分析。

1.3 叶栅联合成型设计空间知识挖掘框架

将总变差分析、平行坐标系以及直方图、散点图

等结合,提出了图3所示涡轮叶栅联合成型设计空

间知识挖掘框架。该框架分三个阶段,即首先收集

黑盒子设计空间样本数据;然后,基于样本数据厘清

各设计变量对目标性能的影响机制;最后,提取优化

解特征,从而将黑盒子问题转化为白盒子问题,累积

设计知识,为类似设计提供借鉴。

图3 涡轮叶栅联合成型设计空间知识挖掘框架

 Fig.3Knowledgeminingframeworkforthecombined

parameterizationdesignspaceofturbinecascade

具体而言,在数据收集环节,采用均匀设计等方

法对设计空间进行采样;在变量影响机制分析环节,
利用总变差分析识别对目标性能影响显著的设计变

量;在此基础上,采用直方图、散点图等进一步识别对

目标性能较稳定的产生相同方向影响的设计变量,可
视化分析弯、非轴对称端壁等不同造型方法对叶栅气

动性能的影响规律;最后,在优化解特征提取环节,采
用平行坐标系归纳气动性能优异的样本共同几何特

征。由此,将不同数据挖掘方法所获取的多源信息进

行融合,可以全面厘清非轴对称端壁等叶栅造型方法

对涡轮叶栅性能的影响机理。

2 研究对象与联合成型设计空间

以某高负荷小展弦比叶栅为例,对其非轴对称

端壁/叶身联合成型设计空间进行知识挖掘,以厘清

非轴对称端壁、截面型线光顺及弯等参数化造型方

法对叶栅气动性能的影响及其相互作用机理。本节

对该小展弦比叶栅数值计算模型与非轴对称端壁/
叶栅联合成型设计空间进行介绍。

2.1 小展弦比叶栅数值计算模型

表1给出了小展弦比叶栅基本参数。在对叶栅

33
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进行数值模拟时,采用NumecaAutogrid生成计算

网格,进而导入至CFX进行气动性能评估。其中,
湍流模型采用带γ-Reθ 转捩的SST湍流模型,并利

用有限体积法进行空间离散;时间离散采用Runge-
Kutta法。网格划分采用 H-O-H网格,并生成.trb
网格模板,方便后续生成设计空间不同样本时保证

各样本具有相同的网格拓扑结构。为了精确捕捉边

界层效应,对近壁面网格进行加密,保证y+<1,最
终网格节点总数为72万,如图4所示。与此同时,
计算边界条件根据西安交通大学叶栅风洞试验台条

件进行设定,其中进口给定总温和总压 (总压Pt0 =
109400Pa,总温Tt

0=320K),出口给定静压(P1=
96700Pa),对应叶栅出口等熵马赫数为0.4。需

要说明的是,该数值模型的计算精度在课题组以

往的试验工作进行了充分验证,相关细节可参见

文献[31]。
表1 小展弦比涡轮叶栅几何参数

Table1Geometricparametersoftheturbinecascadewitha
lowaspectratio

参数 数值

叶片数 30

展弦比 0.57

叶根半径/mm 350

弦长/mm 87.20

叶高/mm 50.00

相对栅距 0.90

进口气流角/(°) 90

出口气流角/(°) 18.4

图4 小展弦比涡轮叶栅计算模型

Fig.4Computationalmodelofturbinecascade

取距叶栅出口20mm处的总压损失系数ξ,用
于衡量涡轮叶栅气动损失,具体表达式如下

ξ= (Pt0-Ptlocal)/(Pt0-P1) (6)

式中:Ptlocal表示当地总压;Pt0和P1分别表示进口总

压和出口静压。

2.2 非轴对称端壁/叶身联合成型参数化方法

采用图5所示参数化方法对小展弦比叶栅进行

端壁/叶身联合成型。其中,叶身造型包括截面型线

微调和弯造型两部分。如图5(a)和5(b)所示,对截

面型线微调时,首先采用非均匀B样条曲线对其进

行拟合,然后选取吸力面上6个控制点对型线进微

调。其中,6个控制点只沿着非均匀B样条曲线法线

方向进行调整,最大调整幅度为吸力面弧长的1.5%,
相关设计变量编号为x1~x6(见表2)。为避免生成

畸形叶型,对前缘和尾缘进行固定,未对前缘和尾缘

型线进行调整。在进行叶片弯造型(见图5(c))时,
首先采用非均匀B样条曲线对叶片径向积叠线进

行拟合;然后保持根部截面固定,选取50%和100%
叶高处控制点沿周向进行调整,对应设计变量分别

为x7 和x8,各变量最大周向位移可达12°。
表2 联合成型设计空间各造型方法所对应变量

Table2 Thevariablesofprofilingtechniquesforbuilding
thecombineddesignspace

变量位置 变量

截面型线微调 x1~x6

弯 x7~x8

下端壁造型 x9~x13

上端壁造型 x14~x18

此外,采用双控型线法进行非轴对称端壁造型,
如图5(d)所示。其中,r表示叶高方向,PS和SS分

别表示叶栅压力面和吸力面;LE和TE分别表示叶

栅前缘和尾缘。周向控制线采用三角函数进行拟

合,起始点和终止点分别位于叶片吸力面和压力面。
轴向控制线与端壁处叶片吸力面型线重合,采用非

均匀B样条进行拟合,然后固定前尾缘处控制点。
选取5个控制点沿着径向方向对端壁造型幅度进行

调整,对应根部和顶部非轴对称端壁造型设计变量

分别为x9~x13和x14~x18,而各变量最大径向位移

幅度为4mm,相当于8%叶高,如图5(e)所示。
在课题组以往的工作中,对基元型线微调、弯、

非轴对称端壁三者结合以全面提升叶栅气动性能的

有效性已进行了验证[11,31]。然而,上述工作并未厘

清各参数化造型方法对于提升叶栅气动性能的贡献

度及各参数化造型方法之间是否存在交互作用关

系。本文将从数据挖掘的角度,对上述问题进行

探究。
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图5 涡轮叶栅非轴对称端壁/叶身联合成型参数化方法

Fig.5Combinedparameterizationmethodnon-axisymmetricendwall/bladeforturbinecascades

3 叶栅联合成型设计空间知识挖掘

基于1.3小节所提出的设计空间知识挖掘框

架,本节对小展弦比叶栅联合成型设计空间进行知

识挖掘,以厘清型线微调、弯及非轴对称端壁造型等

造型方法对叶栅损失的影响规律,总结归纳损失较

小的叶栅设计几何特征。

3.1 数据集准备

基于均匀采样技术[32],对图5所示参数化设计

空间进行采样。为厘清各造型方法对于叶栅损失函

数的影响规律,除对联合成型设计空间(x1 ~x18)
进行采样外,亦在对应的型线微调子空间(x1 ~
x6)、弯叶片子空间 (x7,x8)和非轴对称端壁造型子

空间(x9 ~x18)进行采样。例如,假定联合成型样本

为􀭹x= [􀭾x1,􀭾x2,…,􀭾x18],则􀭹x1 = [􀭾x1,…,􀭾x6]、􀭹x2 =
[􀭾x7,􀭾x8]、􀭹x3 = [􀭾x9,…,􀭾x18]将作为各子空间样本进

行采样计算。最终,在联合成型设计空间获得47个

样本,与之一一对应,在型线微调、弯叶片及非轴对

称端壁子空间各获得47个样本,即总的CFD样本

数为198个。

3.2 总变差分析与直方图、散点图分析及气动校验

基于47个联合成型设计空间样本进行总变差

分析。图6(a)中,预测值与真实值所组成的散点紧

密分布在斜率45°线上,表明所构建的总压损失近

似模型具有较高的预测精度。图6(b)中,型线微调

参数x2、x3、x4及其交互效应x2/x3所对应的方差贡

献率之和达到88.8%,表明叶栅损失增减对于型线

微调参数变化十分敏感。与此同时,非轴对称端壁

参数x15、x16 和中间截面弯参数x7 对叶栅损失亦有

所影响,对应方差贡献率分别为2.8%和1.1%。

(a)总压损失系数近似函数精度校验

(b)总压损失系数设计空间方差贡献率

图6 针对涡轮叶栅总压损失系数的总变差分析结果

Fig.6ANOVAresultsforthetotalpressurelosscoefficient
ofturbinecascade
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需要指出的是,方差贡献率作为二阶矩信息,可
有效识别设计空间对导致目标性能值产生较大波动

的变量;但当某变量对叶栅性能产生同方向稳定的

影响时,对应方差较小,则该变量的贡献会被会被基

于总变差分析的全局敏感性分析方法所低估。针对

上述问题,将采用直方图和散点图,对型线微调、弯
和非轴对称端壁的贡献做进一步分析,结果如图7
所示。

(a)不同造型方法平均总压损失变化规律

(b)型线微调样本总压损失变化规律

(c)弯造型样本总压损失变化规律

(d)非轴对称端壁造型样本总压损失变化规律

(e)联合成型样本总压损失变化规律

图7 基于直方图的各造型方法对叶栅性能影响规律

Fig.7 Analysisoftheinfluenceofthedifferentmodeling
techniquesoncascadeperformancebasedonhistogram

图7以原始小展弦比叶栅为基准,求解各造型方

法所获得的新样本相对原始叶栅总压系数的减少量

Δξ,并结合直方图和散点图进行可视化。左边坐标对

应各样本二次流损失和型面损失变化所导致的Δξ变

化。具体而言,基于课题组以往工作[11]对参考设计二

次流损失和型面损失分布区间的分析,将Δξ沿叶高

进行分解,其中25%~65%叶高区域Δξ用于衡量各

样本型面损失变化,如蓝色空心柱所示;将上端区

65%~90%和下端区7%~25%叶高区域Δξ进行加

和,用于衡量端区次流损失变化,如绿色实心柱所示。
由图7(a)可以看出,不同型线微调样本Δξ在

-0.2% ~0.2% 变化,表明型线微调能显著影响

叶栅的气动损失。不同弯设计样本Δξ在±0.1% 变

化,表明单独采用正/反弯设计很难改善小展弦比

叶栅损失。上述结果与图6所示总变差分析结果吻

合良好。
需要特别注意的是,图7(a)中各非轴对称端壁

各样本Δξ在0.1%~0.2%变化,但差异较小,对应

方差较小。因此,采用总变差分析等敏感性分析方

法会低估非轴对称端壁造型对叶栅气动性能的影

响。换言之,与微小型面变化将导致叶栅气动性能

显著变化不同,非轴对称端壁造型在显著提升小展

弦比叶栅气动性能的同时,由于所构建的非轴对称

端壁具有强的鲁棒性,因此微小参数变化将不会显

著影响其造型的有效性。
进一步探究各造型方法对叶栅型面损失和端区

损失的影响。图7(b)中,空心柱所示型面损失变化

在±0.4%范围内波动,而实心柱所示端区损失变化

集中在±0.1%变化,由此证实型线微调的主要作用

在于改变叶栅通道内中叶展附近的型面损失。图7(c)
中,型面损失变化和端区损失变化最大可达到±3%,
而图7(a)中弯样本整体总压损失变化在±0.1%以内,
表明正/反弯造型对于减少型面损失和端区损失存

在严重冲突,即减少型面损失的同时必然会导致端

区损失的显著增加,反之亦然。图7(d)中,型面损

失变化和端区损失变化幅度均大于0.1%,表明非

轴对称端壁造型能同时减少小展弦比叶栅型面损失

和端区损失。而图7(e)中联合成型则综合了型线

微调、弯与非轴对称端壁造型的共同特征,对应型面

损失和端区损失变化在±3%左右波动,图7(a)整
体总压损失变化在-0.2%~0.4%之间波动。后文

将结合典型气动设计进行更加深入的分析。
进一步对型线微调、弯和非轴对称端壁之间的

交互效应进行分析,结果如图8所示。从图8可见,
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联合成型样本所对应的样本散点均分布在直接加和

样本上方,表明联合型线微调、弯和非轴对称端壁进

行叶身/端壁一体化成型设计产生了“1+1+1>3”
的正向效应,三者联合有助于进一步改善小展弦比

叶栅通道内流动组织情况,从而更有效地提升叶栅

的气动性能。

图8 不同造型叠加效应分析

  Fig.8Analysisofsuperpositioneffectofdifferent
modelingmethods

为证实上述总变差分析与直方图、散点图可视

化分析结果的正确性,对课题组以往工作中所获得

的联合成型最优设计进行分解造型与气动分析,结
果如图9所示,对应各典型设计总压损失系数如表

3所示。其中,ΔξP和ΔξE分别表示各类设计相对参

考设计型面损失和二次流损失的变化,ΔξE 计算的

是各类设计相对参考设计在近叶顶区域65% ~
90% 叶高区域和近叶根区域7% ~25% 叶高区域

的总压损失变化,而ΔξP 计算的是各类设计相对参

考设计在25% ~65% 叶高区域的总压损失变化。
表3 各典型叶栅样本相对参考设计不同损失对比

Table3Comparisonofthelossesofthetypicalcascade

sampleswithrespecttothereferencedesign

叶栅样本 ξ/% Δξ/% ΔξP/% ΔξE/%
参考设计样本 5.060

联合成型最优样本 4.580 0.480 0.322 0.158
型线微调样本 4.800 0.260 0.166 0.094

弯样本 4.970 -0.006 0.166 -0.172
非轴对称端壁样本 4.850 0.210 0.107 0.103

相较于参考设计图9(a),型线微调设计喉部以

后扩压区逆压梯度减小,叶栅表面分离区域减少(见
图9(d)),因而型面损失明显减少,而端区附近流场

则与参考设计基本保持一致,这与图7(a)分析结果

一致。
在弯造型的作用下,图9(c)所示弯造型样本喉部

附近静压分布发生显著变化,径向压力梯度变为从中

间截面指向上、下端区,即相对参考设计中截面附近

载荷减少而根部截面附近载荷增加,因而图9(f)中弯

样本型面损失增加,但根部附近端区损失减少,而在

二者的共同作用下,弯样本整体总压损失系数相对参

考设计变化较小,这与图7(b)所示结果一致。
在非轴对称端壁的作用下,图9(e)所示样本中

截面附近分离区减小,对应叶栅型面损失减少;而叶

栅出口通道涡涡核所在位置更加靠近上、下端壁,表
明二次流影响区域减少,对应端区损失减少。由此

表明,非轴对称端壁能同时减少型面损失和端区损

失,这与图7(c)分析结果一致。
在型线微调、弯及非轴对称端壁造型的共同作

用下,图9(b)中叶栅分离区域显著减少,径向压力

梯度变为从中间截面指向上、下端区,而叶栅出口通

道涡涡核所在位置更加靠近上、下端壁。与之对应,
联合成型最优设计型面损失和端区损失均明显减

少,对应整体总压损失提高最为明显。以上结果与

图7(d)分析结果吻合良好,由此验证了数据挖掘分

析结果的正确性和有效性。

(a)参考设计样本 (b)联合成型最优样本 (c)弯样本

(d)型线微调

 
(e)非轴对称端壁

(f)各设计总压损失系数分布

图9 典型叶栅设计表面静压与极限流线分布及出口截面

周向平均总压系数沿叶高分布

Fig.9Thedistributionsofstaticpressureandlimitingstre-
amlinesatbladesurfaceandpitch-averagedtotalpres-
surecoefficientalongthespanaswelloftypicalcas-
cadedesigns
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综上,型线微调、弯及非轴对称端壁对于提升叶

栅气动性能的有效性可总结如下。
(1)型线微调可有效减少型面损失,且叶栅损失

对型线微调十分敏感,在设计时需进行精细调整。
(2)弯造型在减少型面损失的同时会导致端区

损失显著增加,反之亦然。因而单独采用弯设计很

难改善小展弦比叶栅整体气动性能。
(3)非轴对称端壁造型可同时减少叶栅型面损失

和端区损失。与型线微调不同,基于双控型线的非轴

对称端壁造型能稳定减少叶栅损失,且所构建的设计

空间参数变化将不会显著影响其造型有效性。这一

健壮的造型效果难以采用全局敏感性分析方法识别,
需结合直方图等对原数据进行可视化分析。

(4)叶栅联合成型设计空间中型线微调、弯和非

轴对称端壁造型之间存在交互作用,三者结合可获

得“1+1+1>3”的气动性能收益。

3.3 基于平行坐标系的优化解特征提取

在厘清联合成型设计空间各造型方法对叶栅损

失影响机理的基础上,采用平行坐标系对性能较优

的样本的共同几何特征进行归纳分析,结果如图10
所示。考虑到叶栅设计时不能偏离设计工况,除总

压系数相对参考设计的提高量Δξ外,图10给出了

各样本质量流量m 和出口气流角α1。此外,基于各

样本Δξ对图中各折线进行颜色编码,以便于将性

能优异的样本与性能较差的样本进行区分。
结合图6(b)总变差分析结果,x2 和x4 对叶栅

出口总压系数的影响显著高于其他变量。因此,为凸

显性能较优的叶基型线特征,图10(a)以x2和x4作

为参数代表对优化解特征进行分析。可以看出,较小

(a)型线微调

(b)下端壁非轴对称端壁设计

(c)上端壁非轴对称端壁设计

(d)弯造型

图10 基于平行坐标系的优化解几何特征分析

Fig.10Geometricfeatureanalysisoftheoptimizedsolutions
basedonparallelaxis

的x2 和较大的x4 所对应的样本Δξ较大,而较大的

x2和较小的x4所对应样本Δξ较小。对照图11虚线所

示样本(与表3所示样本对应),较小的x2和较大的x4
对应截面型线前缘更扁平,而喉部以后扩压区型线相

对参考设计略微外凸。进一步对比图9(a)和图9(d)
静压分布可知,上述型线特征将提高吸力面喉部附

近静压,减少喉部附近气流速度,使得基元载荷后移,
从而减少摩擦损失等型面损失。换言之,沿着后加载

方向进行截面型线设计有助于减少叶栅型面损失。

图11 截面型线几何特征分析

Fig.11Geometricfeatureanalysisofsectionalprofiling

为分析非轴对称端壁造型特征,对图7(c)所示

非轴对称端壁参数化设计空间进行分解,分别构建

下端壁造型样本空间(x9~x13)和上端壁造型样本

空间(x14 ~x18),如图10(b)和(c)所示。可以看

出,由于上、下端壁均为吸力面附近下凹式非轴对称

端壁造型,因此,上、下端壁设计变量变化范围正好
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相反。较小的x10 联合较大的x11 和较大的x15 联合

较小的x16所对应的Δξ相对较大。对照图12所示上

下端壁非轴对称端壁造型易见,较大的x15 和较小

的x16 对应吸力面侧喉部下凹较深的非轴对称端壁

造型。上述特征有助于降低吸力面侧气流速度,减少

横向压力梯度,从而降低型面损失,减少二次流影响

范围(见图9(e))。换言之,吸力面侧喉部附近下凹

造型是非轴对称端壁的关键,而斜坡较大的下凹造

型有助于减少叶栅损失。此外,对比上端壁造型样本

和下端壁造型样本Δξ幅值可见,顶部截面非轴对称

端壁造型对于减少叶栅损失的作用更为明显,上、下
端壁造型联合所能产生的Δξ增益在0.1% ~0.2%
之间,与图7(c)一致。

图10(d)中,弯造型参数变化所导致的总压系

数变化Δξ大多在0.05% 以下,即单独使用弯难以

减少叶栅气动损失。注意到中截面弯参数x7 决定了

叶栅正/反弯形式,图10(d)中x7和Δξ变化成正相

关关系,Δξ最大的样本对应x7<0;而Δξ最小的样

本(Δξ<0)对应x7>0,表明反弯设计设更有利于

减少叶栅损失,而正弯设计则可能恶化叶栅气动

性能。

(a)下端壁

(b)上端壁

图12 非轴对称端壁几何特征分析

Fig.12Featureanalysisofnon-axisymmetricendwall

综上,小展弦比叶栅联合成型设计空间性能优

异的样本通常具有以下特征:叶片基元型线倾向于

后加载设计;喉部附近采用斜坡较大的下凹式非轴

对称端壁造型;与此同时,叶栅采用反弯造型。上述

特征与课题组以往工作所获得的最优联合成型设计

(见图9(b))造型特征吻合良好。

4 结 论

联合基于总变差分析的全局敏感性分析方法、
平行坐标系与散点图及直方图,提出了融合多源数

据挖掘信息的叶栅设计空间知识挖掘框架。利用该

框架,完成了由型线微调、弯及非轴对称端壁组成的

小展弦比叶栅联合成型设计空间知识挖掘。主要获

得以下结论。
(1)基于总变差分析的全局敏感性分析方法可

有效识别设计空间中导致目标性能产生较大波动的

显著变量,但会忽略对目标性能较稳定的产生相同

方向影响的设计变量。将全局敏感性分析方法与直

方图、散点图等可视化方法结合,可更全面地厘清对

叶栅气动性能影响显著的设计变量及其影响机制。
(2)联合总变差分析与散点图、直方图等多源

数据挖掘信息表明,小展弦比叶栅损失增减对叶片

基元型线微调十分敏感;基于双控型线的非轴对称

端壁造型则能较稳定地减少叶栅损失,且所构建的

端壁造型设计空间参数变化对非轴对称端壁所产生

的性能收益影响较小;由于弯造型在减少叶栅型面

损失的同时将导致端区损失增加,因此单独使用弯

造型难以整体减少叶栅损失。
(3)对型线微调、弯和非轴对称端壁造型联合

产生的叠加效应进行数据挖掘表明,三者联合将产

生“1+1+1>3”的气动性能收益。其中,型线微调

将主要减少叶栅型面损失;弯将改变通道内压力梯

度沿径向的分布;而非轴对称端壁面将同时减少叶

栅型面损失和端区损失。
(4)利用平行坐标系对损失较小的叶栅个体几

何特征进行分析表明,具有后加载特征的叶基型线、
喉部下凹较深的非轴对称端壁造型与反弯设计相结

合,将获得气动损失较小的叶栅。
需要说明的是,本文所提出的融合多源数据挖

掘信息的叶栅设计空间知识挖掘框架具有较强的普

适性,可拓展用于各类叶轮机械多学科设计空间知

识挖掘,为类似设计提供借鉴。
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