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摘要：针对涡轮三维叶片气动优化中设计维度高、代理模型构建困难等问题，提出一种融合直接操

纵自由变形（DFFD）与主成分分析（PCA）的多自由度参数化降维方法，并结合预筛选代理模型辅助差

分进化（Pre-SADE）算法构建高效优化框架。以某小型燃气轮机为对象，通过实验设计生成快照集合，
将 36 维 DFFD 设计空间映射至 10 维基模态系数空间，在降维空间内建立简洁有效的代理模型并完成快

速优化。结果表明，所提方法在提高设计点流量（+0.46%）与等熵效率（+3.191%）的同时，显著减弱

激波强度与气动损失，优化耗时缩短 24.58%。研究结果验证了该降维方法在高维设计问题中的直观

性、有效性与优化效率提升优势，为叶片气动优化提供了更高效、低成本的解决方案。
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Efficient Aerodynamic Optimization Method for Turbine Blades Based on 
Multi-degree-of-freedom Parameterized Dimensionality Reduction
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Abstract： In view of the high design dimension and difficulty in constructing surrogate models in the 
aerodynamic optimization of three-dimensional turbine blades， a multi-degree-of-freedom parameterized di⁃
mensionality reduction method was proposed to construct an efficient optimization framework， that inte⁃
grated DFFD and PCA， and combined the pre-screened surrogate model assisted differential evolution 
（Pre-SADE） algorithm.  Taking a small gas turbine as the object， a snapshot set was generated through ex⁃
perimental design， and the 36-dimensional DFFD design space was mapped to the 10-dimensional basis 
modal coefficient space.  A concise and effective surrogate model was established in the dimensionality re⁃
duction space and rapid optimization was completed.  The results show that the proposed method signifi⁃
cantly reduces the shock wave intensity and aerodynamic loss while improving the design point flow 
（+0. 46%） and isentropic efficiency （+3. 191%）， and the optimization time is reduced by 24. 58%.  The 
study verifies the intuitiveness， effectiveness and optimization efficiency improvement advantages of this di⁃
mensionality reduction method in high-dimensional design problems， providing a more efficient and low-
cost solution for blade aerodynamic optimization.

Key words： principal component analysis（PCA）； direct manipulation free-form deformation （DFFD）
method； parameterized dimensionality reduction； turbine blade aerodynamic optimization

0 引言

燃气轮机是国家高端装备制造能力的重要体

现，其核心部件——涡轮的气动性能直接影响整

机输出功率和效率的提升［1］。提高涡轮的气动效

率关键在于开展更加科学、精准的三维气动优化

设计，核心在于参数化方法和寻优算法［2］。然而，

当前涡轮优化设计普遍面临决策变量多、仿真评

估昂贵、优化效率低等问题［3］，亟需发展兼具高效

和精准的新型优化方法。

针对叶轮机械的三维气动优化方法常通过全

局 优 化 算 法 结 合 CFD 数 值 模 拟 进 行 迭 代 。

PETROVIC 等［4］使用遗传算法对单级跨声速涡

轮进行研究，提高了设计工况气动效率。李志［5］

采用多目标遗传算法对超声速涡轮叶栅进行优化

设计，减弱了激波强度。杨伟平等［6］基于 iSIGHT
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并集成 Numeca、CFX 软件对高压涡轮动叶进行

多目标优化，有效提高了气动效率。但此类优化

方法每次迭代都需进行大量的 CFD 评估，优化成

本极高。为提高优化效率，学者们引入代理模型

方法（如 Kriging［7］、神经网络［8］、多项式响应面［9］

等）来预测部分个体的函数适应度值，减少进化类

算法在寻优过程中所需的适应度评估次数［10］。构

建可近似替代模型用于快速预测气动性能，可与

进化算法结合形成代理模型辅助进化算法（surro⁃
gate model-assisted evolutionary algorithm，
SAEA）。陈沐妍［11］集成 Kriging 代理模型和多目

标遗传算法优化四级轴流涡轮叶片，提高其气动

性能。王天奇等［12］构建了混合代理模型辅助差分

进化算法对向心涡轮进行优化，提高了全工况效

率特性。尽管 SAEA 在一定程度上提高了效率，
但在面对高维优化问题时仍面临代理模型精度不

足、训练代价高的瓶颈，无法从根源解决优化效率

问题。
在参数化方法方面，传统的 Bezier 曲线、B 样

条等方法在复杂三维叶片建模中逐渐显露出控制

能力不足和维度激增的问题。自由变形（free-
form deformation，FFD）方法通过控制点移动进

行几何变形，具备更高的几何适应性。文献［13-
15］将 FFD 方法用于叶轮机内流参数化，优化得

到了较好的结果，但类似研究大多对单排叶片进

行参数化，并未考虑叶片排整体三维构型。直接

操纵自由变形（directly manipulated free-form de⁃
formation，DFFD）进一步发展了 FFD 方法，允许

直接控制目标表面的点位移，具备更强的可控性

与局部变形能力，尤其适合多排、复杂结构的叶片

参数化。向航［16］使用 DFFD 方法对压气机全几

何构型进行参数化优化，实现了多型面整体化气

动优化，保证了优化结果的全局性。可见，DFFD
方法在三维叶片排几何建模中具备较强的参数化

能力，可显著降低设计变量数量。然而，多排叶片

排联合优化中，参数维度会呈指数级增长，需从几

何构型层面引入新的降维策略，以进一步压缩设

计空间并提高优化效率。
为突破高维优化难题，数据驱动的降维技术

被逐步引入气动优化领域。其中，主成分分析

（principal component analysis，PCA）凭借其保留

主要信息同时压缩维度的能力，在流场降阶重构

和设计变量筛选中均显示出良好效果。 KA⁃
TO［17］采用 PCA 结合 RBF 神经网络代理模型对

超声速涡轮开展优化研究，涡轮总效率得到提

高。张立章等［18］使用 PCA 方法将涡轮优化设计

的变量从 60 个减少到 5 个，极大提高了优化设计

的效率。然而，现有 PCA 应用多数以气动性能或

设计变量为基础，与叶片几何参数化方法深度融

合的系统性研究报道较少，难以从几何构型层面

实现有效的降维与优化耦合。
综上，本文针对燃气轮机涡轮叶片气动优化

中的高维设计空间与优化效率难题，从几何构型

层面提出一种融合 DFFD 参数化与 PCA 降维的

多自由度参数化控制方法。通过将高维 DFFD
设计空间映射至低维模态空间，实现降维几何精

准重构和优化变量压缩，并结合预筛选代理模型

辅助差分进化（pre-screen surrogate model assis⁃
tant differential evolution，Pre-SADE）算法构建高

效的优化框架。在此基础上，对某小型燃机涡轮

进行三维气动优化，提高涡轮性能，验证该参数化

降维方法对多自由度气动优化和代理模型构建问

题的适用性和有效性。

1 气动优化方法

1.1　DFFD多自由度参数化方法

在空间网格参数化方法中，FFD 方法是一种

控制方程简单、适用性强的高自由度参数化方法，
其核心思想是将待变形的几何外形嵌入 FFD 控

制体中，通过移动各 FFD 控制点的位置来实现几

何外形的变形。
由于 FFD 方法建立的空间几何映射关系无

法直观显示控制点位移对目标几何形变的影响，
由此发展出的 DFFD 方法继承了 FFD 方法的强

大几何变形能力和型面光顺性，通过直接移动待

变形的几何外形上的一点到指定的位置，然后计

算出可以实现这种变形的 FFD 控制点的位移组

合［19］，最终实现复杂构型整体参数化。如图 1 所

示，叶片作为目标三维几何，与控制框架一起组成

控制体。

图 1　DFFD控制点和框架点及变形

Fig.1　DFFD control points， frame points 
and deformation
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对目标物体进行 DFFD 时，首先需要建立目

标物体表面坐标和控制体顶点映射关系：

X= x ( s，t，u )= ∑
i= 0

l

∑
j= 0

m

∑
k= 0

n

Bi
l ( s ) Bj

m ( t ) Bk
n ( u ) Pi，j，k = BP

（1）
上式构建的控制框架确立了 l、m、n为控制框架在

三 个 坐 标 方 向 上 的 划 分 阶 数 ，共 计 形 成 ( l+
1 )(m+ 1 )( n+ 1 ) 个框架顶点，Pi，j，k 为控制顶点

坐标，Bi
l ( s )、Bj

m ( t )、Bk
n ( u )为基函数。

目标物体变形后型面上的控制点位移和控制

点改变量关系由下式确定：
∆X= ∆x ( s，t，u )=

∑
i= 0

l

∑
j= 0

m

∑
k= 0

n

Bi
l ( s ) Bj

m ( t ) Bk
n ( u ) ΔPi，j，k = BΔP （2）

其中，ΔX为目标物体型面上的控制点位移，ΔP为

框架控制点改变量。可得

ΔP= B+ΔX （3）
其中，B+ 为 B的广义逆矩阵。反求出框架控制点

改变量，最终执行 FFD 操作产生新变形几何。
相较于传统参数化方法，设计者可以通过

DFFD 方法设定控制点分布位置，实现对多自由

度形变空间的探索，由于它无需考虑叶型设计参

数，且控制点位移方向自由，故在三维叶片参数化

建模中表现出更强大的控制能力；相较于 FFD 方

法，DFFD 方法选定目标几何表面特定控制点的

位移来施加几何约束条件，而不是 FFD 方法中选

择的控制框架顶点，三维变形时用到的控制点个

数更少，更加方便且直观，DFFD 参数化流程如图

2 所示。

图 2　DFFD参数化流程

Fig.2　DFFD parameterization process

综上，DFFD 参数化方法充分发挥复杂型面

光顺的特点，可应用于叶片三维变形以获取新几

何；同时具备指定目标几何表面控制点位移的直

接简便优势，适用于多排复杂叶片构型，可实现多

自由度变形。

1.2　基于 DFFD的 PCA参数化降维方法

PCA 降维是一种在保留系统主要信息的前

提下获取高维数据低维空间的策略，通过建立高

维空间和低维空间之间的映射关系，用低维空间

描述系统特征，实现对高维设计参数变量的简

化。其本质是将数据快照集合分解为一组最优的

正交基函数，并且这组正交基函数可以用自身储

存的有限信息重构表征出分解前快照集合的大部

分完整信息。PCA 降维表征叶型数据流程如图 3
所示。

实验设计（design of experiment，DOE）通过

拉丁方采样和 DFFD 参数化产生叶型快照数据

集合 S，提取集合 S中部分几何，如图 4 所示。

图 4　实验设计中产生的部分几何

Fig.4　Some of the geometries generated in the 
experimental design

每个向量由 n个三维叶片型面组成，向量 s i
由该叶片所有截面上坐标点的笛卡儿坐标组成，
写为

图 3　PCA降维重构流程图

Fig.3　PCA dimensionality reduction and 
reconstruction flow chart
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S= ( s1，s2，⋯，sn )= s̄+ R （4）

s̄= 1
n ∑
i= 1

n

s i

定义 R的协方差矩阵 CR = 1
n- 1 R

TR，通过

求解特征值问题来获得正交基向量：
CRV= ΛV （5）

式中：Λ由特征值所组成；V由正交基向量所组成。

  通过获得的正交基向量来表征正交基函数：
F= RV （6）

通过正交基函数与相应的基模态系数重建形

变量，从而实现原始叶片快照几何的重构：
s i = s̄+ Fαi （7）

式中：αi为基模态系数。

PCA 的优点是无需选取全部基函数来重建

快照［20］，而是引入了贡献率来表示相应特征值的

相对大小来表示基函数的重要程度：

ωi = λi/ ∑
i= 1

n

λi （8）

使用保留特定重要程度的基函数来重建快

照，则式（7）可以简化为

s i ≈ s̄+ ∑
p= 1

k

αipF p （9）

其中，k和 ip表示重要程度排在前 k个的基模态系

数，可以利用基函数的正交性来计算与每个原始

快照向量所对应的模态系数。
综上，PCA 应用于三维叶片几何参数化中，

将 DFFD 参数化中控制参数的设计位移空间转

至基模态系数空间，在实验设计约束和维持几何

光顺的前提下实现变量个数的大幅降低，既可降

低高精度代理模型的构建成本，又可提高优化算

法的寻优效率。
1.3　预筛选代理模型辅助差分进化（Pre-SADE）
算法

Pre-SADE 由 差 分 进 化（differential evolu⁃
tion，DE）算法和 Kriging 模型组成。DE 在遗传算

法的基础上被提出，主要过程包括变异、交叉和选

择，利用当前种群中的个体差异来生成变异个体，
因而具有较好的全局寻优能力，收敛速度更快。
Kriging 模型是一种简单的响应面模型，基于高斯

过程进行空间插值并预测，可在较小的计算成本

下获得良好近似估计的置信区间［14］。图 5 所示为

Pre-SADE 完整流程架构。
选用标准版本的差分进化算法，表示使用随

机变异、一个差分向量和二项式交叉，种群规模设

置为 100，最大进化代数设为 50，重组概率设为

0.7，差分变异因子设为 0.5，完成 DE 的参数设置。

Pre-SADE 针对第一代初始化种群进行真实 CFD
精确计算来构建 Kriging 模型，并对后续差分进化

后的种群按照比例进行精确评估更新代理模型，
此处选择前 25% 种群个体样本，剩余样本通过代

理模型进行估计。之后 DE 每产生一代种群，执
行判断适应度、获取目标函数值的操作，将未达到

适应度条件的样本变异、交叉、选择，直至满足

条件。

2 轴流涡轮气动优化框架

2.1　研究对象

研究对象为某自主设计的小型轴流式燃气涡

轮，其三维几何模型和流道见图 6，关键设计参数

见表 1。

2.2　数值方法

采用商用软件 NUMECA 的 IGG/Autogrid5

图 5　Pre-SADE流程图

Fig.5　Pre-SADE flow chart

图 6　涡轮几何模型

Fig.6　Turbine geometric model

表 1　涡轮设计参数

Tab.1　Turbine design parameters

设计参数

内径/mm
外径/mm

进口相对气流角/（°）
出口相对气流角/（°）

叶片数

转速/（r·min-1）

流量/（kg·s-1）

S1

72.7
85.7

0
61.3
38
0

1.9632±0.0038

R1

68.4
85.7
34.3
58.0
58

54 000
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模块进行网格划分、Fine/Turbo 模块进行数值计

算。网格拓扑选用默认的 O4H 结构，其网格结构

和前尾缘处网格如图 7 所示，近壁面第一层网格

厚度为 2 μm，以保证 y+<5，同时动叶前尾缘叶尖

间隙均设为 0.15 mm。湍流模型为 Spalart-All⁃
maras 一方程模型，采取四阶显式 Runge-Kutta 时

间离散格式、有限体积中心差分空间离散格式，使
用多重网格和隐式残差光顺来加速收敛。燃气涡

轮设计状态进口总压 833 253 Pa，进口总温 1380 
K，出口平均静压 160 MPa。进行数值模拟计算

的网格无关性验证，结果见表 2，当划分网格数量

达到 209 万之后，流量和效率变化很小，满足数值

计算的无关性要求。

2.3　气动优化流程

采取“粗网格优化，细网格验证”的优化策略，
在优化过程中使用稀疏网格求解流场，优化结束

时使用满足网格无关性的细密网格进行性能优化

验证。气动优化框架选取等熵效率为目标函数，
基模态系数为决策变量，优化过程对流量和落压

比设置约束罚函数，超过约束时对目标函数施加

效率惩罚，约束条件如下：
|

|
|
||
| m 2 - m 1

m 1

|

|
|
||
|≤ 5% （10）

|

|
|
||
| π2 - π1

π1

|

|
|
||
|≤ 5% （11）

基于多自由度参数化降维方法的高效气动优

化设计框架流程如图 8 所示。优化流程如下：
①输入原始几何，产生初代种群，进行真实 CFD
数值计算，构建代理模型；②精确评估时使用基模

态系数与正交基函数进行重构以获取优化过程中

的目标几何，依次进行网格划分、流场求解、性能

评估并返回目标函数；③由 DE 优化器产生的新一

代种群采取前 25% 精确评估、后 75% 模型预测，
精确评估结果返回更新代理模型；④当达到最大

进化代数时气动优化终止，获取优化后几何。

2.4　多自由度参数化降维控制与分析

轴流式燃气涡轮的单个叶片由 11 个径向积

叠的截面定义，使用 DFFD 多自由度参数化表征

涡轮叶片时，选取的控制点是叶根、叶中和叶尖三

个截面上前尾缘以及吸力面 33% 和压力面 66%
相对轴向弦长处的点，如图 9中红色点所示。前尾

缘上的控制点产生轴向位移，吸压力面上的控制点

产生周向位移，单个叶片共计 18 个位移变量。

涡轮导叶和动叶的几何数据集合中每个元素

由变形后 11 个截面展高上均匀分布的 S1 流面准

三维坐标组成， 样本容量设定为 1000 时，导叶特

征值大小排在前五所对应的贡献率共计 98.74%，
动叶特征值大小排在前 5 所对应的贡献率共计

98.16%，选用前 5 阶基模态函数即可表征叶片。
前 5 阶基模态函数对导叶和动叶叶片整体及叶尖

（S=0.9）、叶中（S=0.5）和叶根（S=0.1）的影响

如图 10 所示。

图 7　网格拓扑结构

Fig.7　Grid topology

表 2　网格无关性验证

Tab.2　Grid independence verification

网格数量/104

137.1212
167.8328
209.5852
238.2220
270.6436

落压比

2.8837
2.8866
2.8743
2.8713
2.8711

流量/（kg·s-1）

1.9646
1.9636
1.9644
1.9665
1.9665

等熵效率/%
84.710
84.808
85.190
85.192
85.190

图 8　气动优化框架

Fig.8　Aerodynamic optimization framework

图 9　叶片控制点位移方向

Fig.9　Displacement direction of blade control point

·· 259



中国机械工程  第  37 卷  第  2 期  2026 年  2 月

多自由度参数化降维得到的基模态呈现出明

确的物理特征：导叶和动叶的第一阶模态与原叶

片展向相匹配，继承了叶片整体特征；导叶的第二

与第四阶模态表现出叶片前后两部分的周向偏折，

并呈现反向扰动特征，而动叶的第二与第四阶模态

只呈现出单方向扰动；导叶的第三阶模态在前尾缘

拉伸延展，而动叶的第三阶模态表现为叶片上下两

部分的展向偏折，并呈现出反向扰动；导叶的第五

阶模态表现为尾缘处展向弯折与周向扰动，而动

叶的第五阶模态仅在前缘处表现出展向弯折。
选取相互正交的五组基函数重构表征快照集

合，得到数据库中每个叶片几何的基模态系数，其
中 α1 ~α5 和 α6 ~α10 分别是导叶和动叶的基模态

系数，根据这些系数范围确定决策变量的上下边

界，见表 3。

3 优化结果与分析

3.1　气动性能对比分析

优 化 过 程 在 本 地 计 算 机（AMD Ryzen 
Threadripper 3960X 3.79 GHz/24 核 48 线程，64 
GB 内存）进行 5000 次评估。图 11 所示为 DFFD
参数化和 DFFD-PCA 参数化降维的寻优历程对

比，参数化降维优化的最优样本个体效率始终优

于单一参数化方法优化，参数化降维优化总计耗

时 56.38 h，相比单一参数化优化用时 74.75 h 降低

了 24.58%，最优种群样本等熵效率提高 0.67%。
优化结果表明，参数化降维方法继承了 DFFD 参

数化方法的精细化控制能力和 PCA 降维方法的

分解映射特性，走出了高维多自由度设计参数变

图 10　各阶基模态

Fig.10　Fundamental modes of each order

图 11　不同参数化方法寻优对比

Fig.11　Comparison of optimization results using 
different parameterization methods

表 3　决策变量边界

Tab.3　Decision variable boundaries

决策变量

α1

α2

α3

α4

α5

α6

α7

α8

α9

α10

下边界

0.03
-0.08
-0.10
-0.08
-0.10

0.02
-0.09
-0.10
-0.08
-0.10

上边界

0.04
0.10
0.10
0.09
0.14
0.04
0.10
0.10
0.09
0.10
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量造成的优化困境，实现快速估计目标函数值，减

少了优化耗时、提高了寻优效率。

燃气涡轮气动优化前后设计点性能对比结果

见表 4，其中，流量、落压比的变化是相对值，效率的

变化是绝对值。参数化降维优化后流量提高

0.46%，落压比降低 1.58%，等熵效率提高 3.191%，

相较于单一参数化优化，效率提高 0.616%，优化

效果更加显著，同时流量和落压比维持在设计原

型较小的变化范围内，整体优化性能更好。

燃气涡轮原型、单一参数化优化以及参数化

降维优化的设计转速全工况特性线如图 12 所示。

图 12a 是流量-落压比特性线，两次优化后的涡轮

特性曲线整体趋势没有发生变化；图 12b 是效率-

落压比特性线，两次优化的涡轮全工况下效率均

有提升，堵点效率分别提高 2.728%、3.327%。综

上，单一参数化优化后的涡轮叶片在承受更大流

量负荷、膨胀更加充分的前提下，对等熵效率的提

升不如参数化降维的提升效果明显，验证了参数

化降维在寻优过程中实现了更精准的全局约束限

制，是面向涡轮气动优化设计工程实际问题的高

效解决方案。
3.2　几何变化对比分析

优化前后导叶和动叶三维几何对比如图 13
所示，图中灰色叶片为原型，红色叶片为优化叶

型。导叶几何形变发生在叶中下半部分，集中体

现在前尾缘区域的改型；动叶几何整体形变较大，
叶片反弯特征加剧，优化后的叶型弦长有明显增

大，有利于加强涡轮的结构强度。

图 14 所示为优化前后涡轮叶片尖、中、根型

线对比。导叶几何各截面型线前缘均有延伸，叶
尖和叶中在靠近尾缘部分更加平缓，导叶气动弯

角减小，最大厚度有所减小，喉道面积增大；动叶

几何叶尖和叶中截面型线改变较大，叶尖厚度减

小，最大厚度位置前移，叶中厚度增大，最大厚度

位置后移，动叶气动弯角减小。优化后叶型气动

弯角的改变使气流在流道内的膨胀加速占比相对

减少，设计点落压比有所降低，但流动匹配更好，
涡轮性能反而有较大提升。
3.3　设计点流场对比分析

图 15 为涡轮设计点优化前后 S1 流面相对马

赫数分布云图，左边为原始叶型，右边为优化叶

型。原始导叶通道的流动在亚声速范围内，没有

明显激波结构，原始动叶通道的流动存在显著膨

胀加速，形成高能马赫数流体团，导致尾缘处出现

斜激波结构，尾迹由动叶尾缘上脱落的边界层形

成，激波损失和激波-尾迹耦合诱导损失成为气动

损失的主要来源。优化后，导叶通道流动与原型

流动近似，主要变化体现在动叶通道内的流动膨

胀加速过程较为平稳，高能马赫流体团区域大大

减小且全展高内分布均匀，使尾缘处的斜激波结

图 12　涡轮设计转速全工况特性线

Fig.12　Turbine design speed full operating condition 
characteristic line

表 4　涡轮气动优化前后性能对比

Tab.4　Performance comparison of turbine before and 
after aerodynamic optimization

设计原型

单一参数化优化

参数化降维优化

流量/（kg·s-1）

1.9644
1.9859
1.9734

落压比

2.8743
2.9931
2.8289

等熵效率/%
85.190
87.765
88.381

图 13　优化前后叶片几何变化

Fig.13　Optimized front and rear blade geometry
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构在全展高范围内显著削弱，但由于弦长增大，斜
激波作用在叶中和叶根区域的吸力面边界层时诱

导产生了流动分离，低速分离区域范围较小，带来

的气动损失较小，对激波结构的削弱成为气动优

化提高效率的主要因素。整体来看，气动优化减

弱了流动中存在的激波强度与诱导损失，改善了

负荷分布与流动均匀性，从而有效提高了级间匹

配效率与气动性能。
图 16 所示为涡轮优化前后叶片吸力面的极

限流线。图 16a 所示为导叶吸力面上极限流线分

布，优化前叶尖和叶根区域存在明显的径向二次

流结构，流体团从叶尖、叶根向中部迁移，表明存

在较强烈的径向压力梯度梯度驱动的横向流动，
这些迁移流团进入主流区域后发生掺混，形成端

区干扰区，增加了边界层厚度和动能损失；优化后

喉道面积的增大和气动弯角的减小抑制了端区的

径向压力梯度，径向迁移流显著减弱，叶根和叶尖

的径向流基本消失，主流附着性增强，主流区域更

加完整均匀。图 16b 所示为动叶吸力面上极限流

线分布，优化前叶根区域附近的横向流受整个流

场的径向压力分布的影响，从前缘开始产生展向

分速度，一直维持到尾缘，产生了较大的二次流损

失；优化后叶根区域二次流减弱，叶型弦长的增加

使吸力面超声速区所产生的斜激波位置提前至近

尾缘 10% 位置处，激波在叶型吸力面中部偏下的

表面边界层上诱导产生流动分离，但整体激波强

度的减弱降低了流动分离对气动损失的影响。

图 17 为优化前后叶片出口熵分布云图。图

17a 所示为导叶出口熵分布，优化前后主流区域

均维持较好的流动质量，整体熵值较低，高熵区主

要集中在叶尖和叶根区域，说明端区的流动损失

是影响导叶性能提升的关键因素。图 17b 所示为

动叶出口熵分布，优化前高熵区域较大，表现为流

动产生的激波结构强，流场的非均匀性强，叶根区

域产生最大熵，表面径向二次流带来的损失较大；
优化后低熵区范围明显变大，表明激波强度减弱，

图 14　优化前后涡轮叶尖、叶中和叶根型线

Fig.14　Turbine blade tip， blade center and blade root 
profiles before and after optimization

图 15　优化前后涡轮各 S1流面相对马赫数分布云图

Fig.15　Relative Mach number distribution cloud 
diagram of each S1 flow surface of the turbine before 

and after optimization

图 16　优化前后涡轮吸力面极限流线分布

Fig.16　Extreme streamline distribution of turbine 
suction surface before and after optimization
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叶根区域最大熵值区域向叶中移动，表明叶型弯

度的增大导致负荷往叶中过渡，优化可更加合理

地分配气动负荷。优化前后熵云图的对比表明，
三维流动特征改善主要是通过对激波强度和二次

流的抑制实现的，端区与中展高的流动匹配是涡

轮叶型几何变化的成果，也是级间匹配效率提升

和高等熵效率的实现基础。

4 结论

1）PCA 降维方法可显著降低设计变量维度，
将单个叶片的 18 个控制变量压缩为 5 个基模态系

数，在维持涡轮叶片几何特征的基础上提高了优

化效率与搜索空间质量；DFFD 方法可实现对三

维叶型的精细可控参数化，为降维提供了可靠数

据支撑。
2）降维后的各阶模态可直观呈现出叶片不

同形变特征，从而真实准确地重构表征叶型；不同

于单一参数化方法的高维设计参数空间，基于参

数化降维方法的气动优化框架在降维参数化设计

空间构建了简便有效的 Kriging 代理模型，预筛选

策略通过设定 25% 的真实评估比例有效降低了

计算成本，算法的优化效率和收敛能力显著增强。
3）参数化降维优化的结果显示，涡轮设计点

流量提高 0.46%，等熵效率提高 3.191%，不合理

的激波结构和二次流流动得到明显改善，全工况

下的气动性能提高；优化用时相比单一参数化方

法优化降低 24.58%，且继承了设计原型在设计空

间中主导模态的形变特征，在更好地满足全局流

量和压比约束的前提下对效率的提升明显，验证

了所提参数化降维优化方法在提高涡轮气动性能

方面的高效性和工程应用前景。
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图 17　优化前后涡轮导叶和动叶出口熵分布云图

Fig.17　Entropy distribution cloud diagram of turbine 
guide vane and moving blade outlet before and

after optimization
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