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Abstract： An aerodynamic optimization system for axial compressor intake volute， which included 
parametric modeling， mesh division， numerical calculation and computational fluid dynamics（CFD） post-
processing， was built based on Isight optimization platform.  After the intake volute was parameterized， the 
optimal Latin hypercube sampling was used to obtain uniformly distributed sample points in space.  The total 
pressure loss coefficient and the velocity unevenness of outlet surface were taken as the objective functions.  
The objective function values of all sample points were obtained through numerical calculation， and the elliptic 
basis function （EBF） neural network proxy model was established.  Then the non-dominated sorting genetic 
algorithm-Ⅱ（NSGA-Ⅱ） with elite strategy was used to seek the optimization of the objective function. Three 
optimization results M1， M2 and M3 were selected on the Pareto front and compared with the original model.  
The calculation results show that the total pressure loss of M1， M2 and M3 and the exit velocity 
inhomogeneity of M1， M2 and M3 are reduced， and the secondary flow of M1， M2 and M3 is contained.  
After optimization of the modeling coupling deflector， the total pressure loss of the volute is further reduced， 
the outlet flow field is more uniform， and the aerodynamic performance of the volute is further improved.

摘要： 基于 Isight 优化平台搭建了针对轴流压气机进气蜗壳的气动优化系统，该系统包括

参数化建模、网格划分、数值模拟计算及后处理等过程。对进气蜗壳参数化后，采用最优拉丁超

立方抽样获得空间上均匀分布的样本点，以总压损失系数和出口面速度不均匀度为目标函数，通

过数值计算求出各样本点的目标函数值，建立椭圆基函数（elliptic basis function， EBF）神经网络

代理模型，再使用第二代带精英策略的非支配排序的遗传算法（non-dominated sorting genetic 
algorithm Ⅱ， NSGA-Ⅱ）寻求目标函数的最优化。在 Pareto 前沿上选取三个优化结果 M1、

M2 和 M3 并与原始模型比较，计算结果表明：M1、M2 和 M3 的总压损失减小，出口速度不均

匀度降低，二次流得到遏制。优化造型耦合导流器后，蜗壳的总压损失进一步减小，出口流场

更加均匀，蜗壳气动性能得到进一步提升。
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0　概述

燃气轮机在国民生产中有着非常广泛的应用，

它可为飞机、船舰、坦克等提供动力，当燃气轮机应

用在飞机上时，其被称为航空燃气涡轮发动机。航

空燃气涡轮发动机主要由进气装置、压气机、燃烧

室、涡轮和尾喷管等组成［1］。航空燃气涡轮发动机

耦合在机舱的外部，而在飞机环境控制系统中需要

从发动机中引一部分气体进入机舱内部，这一部分

气体要经过空气循环机械组件中的压气机与涡轮冷

却器，气体在进入压气机时，均需要折转一定的角

度，因此在气流进口处设置进气蜗壳。进气蜗壳一

方面改变气流方向，促使气流沿着设计气流角流入

压气机及下游部件，另一方面有利于气体吸入、稳流

及稳压［2］。进气蜗壳的气动参数和流场型态将直接

影响包括轴流压气机在内的下游部件的气动性

能［3］。减小进气蜗壳内部的流动损失与提高进气蜗

壳出口流场的均匀性对提高轴流压气机性能具有重

要的现实意义。

进气蜗壳由集气室和排气道组成，对其性能的

改善主要集中在集气室的几何参数和外轮廓型线

的变化上［4– 6］。文献［7］中对风机蜗壳与叶轮进行

了数值模拟，以蜗壳外轮廓型线的一维等环量法

为基础，考虑了气体黏性的影响，对原始蜗壳的外

轮廓型线设计进行修正后与叶轮耦合进行数值计

算，结果显示其性能得到了一定提升。文献［8］中

采用三阶 Besizer 曲线参数化排气蜗壳导流板与内

弧型线，并基于 MATLAB 搭建完整的气动优化平

台，优化结果表明优化后排气蜗壳气动性能明显

提高。

近年来，随着计算机性能的不断提高，计算流体

力学（computational fluid dynamics， CFD）仿真技术

在流场分析中的应用愈加广泛［9–12］。文献［13］中使

用数值模拟与试验方法相结合的手段研究了压气机

进气蜗壳的内部流动情况，通过试验比较了典型优

化几何模型的性能，并从流动畸变和损失系数的角

度讨论了各种改进方案的相对性能，对蜗壳内部的

流动机理进行了比较深入的分析。相关学者［14–15］对

蜗壳内流场采用 CFD 计算软件模拟了蜗壳内部三

维非定常流动，并分析了蜗壳内部压力分布与速度

分布的情况，为蜗壳的优化设计提供了新思路。

目前蜗壳端壁优化的相关文献［6–7，10］表明优化

存在以下局限性：由于造型参数变化幅值小，灵活性

差，导致未充分挖掘蜗壳的最优造型；另外未考虑左

右两侧气流在蜗壳顶端交汇所引起的损失。随着优

化技术的深入发展，国内外学者将优化算法应用到

蜗壳的气动设计领域，以达到设计更优产品的目的。

文献［16］中基于改进的 Kriging 代理模型和自适应

序列优化算法对离心压气机蜗壳进行了单目标优

化，其以总压损失系数为目标函数，针对离心压气机

蜗壳椭圆截面进行气动优化设计。近年来，国内外

的研究文献大多以单个气动性能作为研究目标，不

能全面地描述蜗壳整体性能和挖掘蜗壳造型控制机

理，有必要对重要的气动参数展开多目标优化并探

讨各参数之间的关联性。

鉴于上述研究，以某轴流压气机进气蜗壳为研

究对象，基于 Isight 优化平台搭建完整的多目标优

化设计系统，以总压损失系数与出口面速度不均匀

度作为目标函数，结合优化算法展开多目标优化，最

终在 Pareto 前沿上获得一系列优化造型。在优化造

型的基础上给蜗壳顶端耦合一个导流器，以期减小

蜗壳左右两侧气流在其顶端交汇引起的损失。通过

对进气蜗壳气动参数进行多目标优化，提高了其气

动性能，对于整机的节能减排具有重要的现实意义。

1　研究对象与方法

1. 1　研究对象

以一种箱体式的进气蜗壳为研究对象，其集气

室扩压结构由其背面的背弧线和正面的内弧线组

成。该进气蜗壳的几何模型和参数如图 1 所示。图

1（a）中蜗壳三维模型由排气通道与外罩融为一体的

集气室壳体组成，蜗壳排气通道较短。图 1（b）为进

气蜗壳左侧的剖面图，气流流向为径向流入转为轴

向流出。图 1 中，H 为进气蜗壳的最大高度；B 为

进气蜗壳宽度；d 为进气蜗壳排气通道的出口直

径；α 和 β 为进气蜗壳的扩张角，即集气室扩压结构

背弧线与内弧线起点的切线方向与蜗壳轴线方向

所成的夹角；A1 和 A2 分别为背面的背弧线和正面

的内弧线。

蜗壳具体参数：出口直径 d=110 mm；扩张角

α=17. 3° ，β=16. 5° ；高 度 H=183 mm；宽 度 B=
160 mm。

1. 2　网格划分与边界条件设置

使用 ICEM CFD 软件对该进气蜗壳几何体进

行网格划分，由于该进气蜗壳结构比较复杂，故采用

适应性较好的四面体网格和三棱柱网格对其进行网

格划分。对蜗壳的进口和出口作适当的延长以得到

比较稳定的入口与出口流场。

进气蜗壳网格分为三部分，如图 2 所示，分别

为进出口延长段和扩压器部分。由于气流在进出
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口延长段流动相对比较平稳，故对其进行网格划分

时，全局网格尺寸参数设置要大于扩压器部分的网

格尺寸参数。为了捕捉蜗壳流体域内流动细节，对

蜗壳内壁面附近区域网格进行加密处理。为保证

计算精确，根据文献［17］，共设 7 层边界层网格，第

一 层 网 格 高 度 为 0. 2 mm，网 格 高 度 增 长 率 为

15%。

采用 ANASYS CFX 进行前处理与求解，湍流

模型选用 k- ε，对近壁面区域采用 Scalable 壁面函

数法进行处理。工质为理想气体，进口边界给定总

压与静温，出口边界给定质量流率，其余壁面的设

置 均 为 无 滑 移 的 绝 热 壁 面 ，数 值 计 算 采 用 稳 态

计算。

1. 3　网格无关性验证

为了排除网格数目与网格结构等因素对计算

结果的影响，须对网格进行敏感性验证，分别使用

135 万、165 万、190 万、225 万和 250 万数目的网格

求解蜗壳的内部流场，通过改变全局网格尺寸与局

部网格加密的方式来调整网格数量。图 3 为网格

无关性验证图。从图 3 中可以看出，当网格数目达

到 190 万以上时出口面马赫数基本保持不变，可认

为 190 万网格满足网格无关性要求，在后续研究中

选择该网格方案进行数值计算。

2　进气蜗壳气动优化系统

控制进气蜗壳气动性能的几何参数众多，原

则上可以通过改变这些几何参数来达到改变蜗壳

气动性能的目的，但在对进气蜗壳的几何参数优

化时要考虑到进气蜗壳进出口几何参数受到整个

轴流压气机尺寸的制约［18］。本研究在不改变进气

蜗壳进出口几何参数的前提下，通过改变其扩压

结构弧线曲率和扩张角度来进行目标函数的多目

标寻优。

2. 1　参数化方法

使用三维建模软件 NX12. 0 对该进气蜗壳进行

三维建模，通过 NX 的表达式功能实现进气蜗壳几

何模型的参数化表示。进气蜗壳的扩张角 α 和 β 对

其气动性能有着重要的影响。分别用 6 点控制的五

阶 Bezier 曲线和 4 点控制的三阶 Bezier 曲线来参数

化进气蜗壳扩压结构的背弧线与内弧线。图 4 为进

气蜗壳扩压结构背弧线与内弧线控制点的示意图。

Bezier 曲线表达式如式（1）所示。

L ( t )= ∑i= 1
N Pi Bi( t )      t∈ [0，1] （1）

式中，L（t）为曲线上的任意一点的坐标；Pi为 Bezier
曲线上各控制点的坐标，i 和 N 分别表示相应下限

和上限，i 的取值范围为［1，N］，N 为正整数；t 表示

变量；Bi 为 Bernetein 多项式基函数，其具体表达式

如式（2）所示。

Bi( t )= C i
N ( 1 - t )N- i t i，  i= 0，1，…，N （2）

对于背弧线与内弧线，分别使其首尾端点固定

不变，通过控制中间点坐标位置的变化以达到改变

图 1　进气蜗壳几何模型及相关参数

Figure 1 Geometric model and related parameters of the intake volute 图 3　网格独立性验证

Figure 3　Grid independence verification

图 2　进气蜗壳网格

Figure 2　Grid of the intake volute
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弧线曲率与扩张角的目的。通过使各控制点的横坐

标均匀分布，纵坐标在原始纵坐标的-3~3 mm 范

围内变化。

2. 2　造型优化设计

2. 2. 1　优化系统流程

图 5 为蜗壳气动优化的流程图。在 NX12. 0
中进行参数化建模，将进气蜗壳参数化后，进行

CFD 数值模拟设置与计算进而生成初始数据库

（如过程Ⅰ所示）。然后建立神经网络代理模型，

并求得遗传算法下满足目标函数最优的设计变量

组合（如图 5 中过程Ⅱ所示）。在整个优化循环过

程中至少迭代 20 步，每迭代一步产生 12 组数据。

在最新生成的 24 组数据中，如果后 12 组的目标

函 数 值 与 前 12 组 的 目 标 函 数 值 的 平 均 值 之 差
-
D ≤ 1 × 10-3，则认为优化迭代收敛，

-
D 定义如式

（3）所示。

-
D= 1

12 (∑j= k- 11

j= k F ob - ∑j= k- 23

j= k- 12F ob) （3）

式中，Fob 为目标函数值；j 表示求和上下限的取值；k
为正整数。

2. 2. 2　试验抽样方法

对进气蜗壳扩压结构的背弧线与内弧线参数化

处理后，通过对 6 个设计变量的控制来达到控制蜗

壳的扩张角与弧线曲率的目的。若采用全因子法会

使得时间成本变大，而随机抽样法会使得样本分布

不均匀，最优拉丁超立方抽样具有时间成本小、样本

空间分布均匀的优点，故本研究中采用最优拉丁超

立方方法进行样本抽样。

最优拉丁超立方设计在随机拉丁超立方设计的

基础上改进了随机拉丁超立方设计的均匀性，使样

本更加均匀地分布在设计空间，以加速优化收敛。

拉丁超立方与最优拉丁超立方样本分布示意图如图

6 所示。

2. 2. 3　椭圆基函数神经网络

当试验设计获得满足要求的样本量之后，需要用

代理模型来评估不同设计变量与目标函数之间的关

系。本研究中使用椭圆基函数（elliptic basis function， 
EBF）神经网络代理模型。图 7 为 EBF 神经网络的

拓扑结构，它由一个输入层、一个隐藏层和一个输出

层构成，图中 x1，…，xn为输入变量，y1，…，ym 为输出

量，下标 n 表示输入变量数量，下标 m 表示输出变量

数量。

图 6　拉丁超立方与最优拉丁超立方样本分布示意图

Figure 6　Schematic diagram of Latin hypercube and optimal 
Latin hypercube sample distribution

图 5　优化设计流程

Figure 5　Process of optimization design

图 4　背弧线与内弧线的几何参数

Figure 4　Geometric parameters of the back arc and the inner arc

图 7　椭圆基神经网络拓扑结构

Figure 7　Topological structure of elliptic basis function neural 
network
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2. 2. 4　第二代非支配排序遗传算法（non-dominated 
sorting genetic algorithm Ⅱ， NSGA-Ⅱ）

为了根据设计参数预测出目标函数的最佳值，

需 要 借 助 优 化 算 法 求 解 最 优 解 。 本 研 究 采 用

NSGA-Ⅱ遗传算法对进气蜗壳的总压损失系数和

速度不均匀度进行多目标寻优。NSGA-Ⅱ遗传算

法的流程图如图 8 所示，图中 n1 表示进化到第 n1

代，nmax 表示 n1 的最大值。

3　进气蜗壳的气动优化

此优化问题中的自变量为 Bezier 曲线控制点的

纵坐标，其变化范围在-3~3 mm 之间。在优化过

程中目标函数的选择对整个蜗壳气动性能的评估影

响巨大。本研究中以总压损失系数与出口面速度不

均匀度作为评价蜗壳全局性能的评价指标即目标函

数，定义分别如式（4）、式（5）所示。

ζ loss = ( )p̄0 - p̄T

p̄0
 （4）

δ= v̄max - v̄min

v̄a
 （5）

式中，p̄0 为蜗壳进口平均总压；p̄T 为蜗壳出口平均总

压；v̄a 为蜗壳出口平面的平均速度；v̄max 为蜗壳出口

平面中速度大于等于 v̄a 的区域的平均速度；v̄min 为

蜗壳出口平面中速度小于 v̄a 的区域的平均速度。

3. 1　造型优化设计

在建立初始数据库时试验设计中初始样本数量

为 50，为设计变量的 8 倍，可加速优化收敛，同时也

满足建立 EBF 代理模型所需要的样本数量要求。

当优化迭代进行到第 54 代时，优化数据库中后 12
组的目标函数值与前 12 组的目标函数值的平均值

之差
-
D= 0. 000 715 ≤ 1 × 10-3，认为优化迭代已收

敛。图 9 给出了多目标优化进程中初始数据库创建

和优化过程中的初始样本和优化样本的散点图。以

NSGA-Ⅱ遗传算法为基础的多目标优化在起初的

优化迭代中从数据库中随机选取样本作为父代，以

此来促进优化进程的全局搜索。随着优化迭代向

Pareto 前沿的逼近，新的父代样本的选择范围缩小

至Ⅰ区域，以加速迭代收敛。根据多目标优化的最

终结果，在 Pareto 前沿上选取 3 个最优造型的进气

蜗壳进行流场分析，分别命名为 M1、M2 和 M3。其

中 M1 是 Pareto 前沿速度不均匀度最小的最优造

型，M3 是 Pareto 前沿总压损失系数最小的最优造

型，M2 是兼顾速度不均匀度最小和总压损失系数最

小的最优造型。由图 9 可知，Pareto 前沿的夹角 θ
为钝角，随着总压损失系数的降低，速度不均匀度会

上升。

图 10 为优化后的 3 个最优造型的进气蜗壳与

原始模型的对比。从图 10 中Ⅱ区域可以看出：3 个

最优造型进气蜗壳的背弧线扩张角度变化较大，并

且弧线曲率也发生较大变化；它们的内弧线扩张角

度变化较小，内弧线曲率均大于原始模型的弧线曲

率；气流从径向到轴向的扩张更明显。

图 11 为 3 个最优造型的进气蜗壳与原始模型

在不同流量下的总压损失系数和速度不均匀度的

变化曲线图，分别计算了 0. 8Q、0. 9Q、1. 0Q、1. 1Q
和 1. 2Q 下的总压损失系数与出口面速度不均匀

度，其中 Q 为设计工况下的质量流量。从图 11（a）
中可以看出，随着质量流量的增加，M1、M2、M3 和

原始模型的总压损失系数逐渐增大。相比于原始

图 9　多目标优化散点图

Figure 9　Scatter diagram of multi-objective optimization

图 8　NSGA-Ⅱ遗传算法流程图

Figure 8　Flow diagram of NSGA-Ⅱ genetic algorithm

·· 92



内 燃 机 工 程2025 年第 3 期

模型，M1、M2 和 M3 在各流量下的总压损失系数

均更小。在设计工况下，M1、M2 和 M3 的总压损

失系数相比原始模型分别降低了 0. 60%、0. 39%
和 0. 46%。从图 11（b）中可以观察到，M1、M2、M3
和原始模型的出口面速度的不均匀度随着质量流

量的增加逐渐降低，且 M1、M2 和 M3 在各流量下

出口面速度不均匀度均小于原始模型。在设计工

况下，M1、M2 和 M3 的出口面速度不均匀度与原

始模型相比分别下降了 3. 14%、3. 70% 和 3. 65%。

优化后，总压损失系数与出口面速度不均匀度都有

明显改善。

观察优化前后进气蜗壳的背弧线与内弧线可以

发现，对于优化后的进气蜗壳，在区域Ⅱ（图 10）处其

背弧线与内弧线曲率都有不同程度的增大，但背弧

线曲线的弯曲方向与原始模型背弧线的曲线弯曲方

向相反，而内弧线曲线的弯曲方向与原始模型的一

致。在背弧线起始段，弧线曲率增大后，气流可以更

加光滑地由径向流往轴向；而在内弧线的末端，弧线

曲率的增大可以使得气流更加平缓地由径向过渡到

轴向，也削弱了蜗壳扩压结构内部因为气流没有完

全偏转而产生的旋流结构。

3. 2　优化造型及原型流场分析

图 12 给出了优化造型及原型进气蜗壳出口面

的速度云图，其中区域Ⅲ为出口面的高速区域。从

图 12 中可以看出，与原始模型相比，M1、M2、M3 的

出口面高速区域面积减少了 1/2 左右，而出口面下

方框内低速区域的面积也减少，这就使得 3 个优化

模型的出口面速度梯度降低，出口面速度更加均匀，

由高速流体与低速流体造成的掺混损失也降低，优

化后的进气蜗壳气动性能得到了提升。

图 13 为进气蜗壳原始模型的流线图与进气蜗

壳的子午面示意图。由图 13 可知气流从蜗壳径向

流入轴向流出，进入蜗壳的气流在扩压结构内相互

掺混干扰。整个流线可以看作由子午面分割成对称

的 A 和 B 区域组成，蜗壳 A、B 区域壁面附近的流

线由进口贴壁流动到蜗壳的顶端后汇合，在内弧面

与背弧面的导流作用下轴向流出。从三维流线图可

得，气体蜗壳顶端汇合后出现了旋流流动，旋流流动

会导致流动损失。

图 14 是进气蜗壳出口面速度的二维流线图。

从图 14（d）可以看到蜗壳原始模型出口面的下方

即框内区域出现了两个低速旋涡，旋涡的产生直接

导致流阻损失。一般将与主流方向不一致的流动

统称为二次流动，由二次流动造成的损失称为二次

损失，图中这种旋涡结构也属于二次流动。观察

图 10　最优造型与原始模型的弧线对比

Figure 10　Curve comparison between the optimal models and 
the original model

图 11　不同工况下的总压损失系数和速度不均匀度

Figure  11　The  total pressure loss coefficients and velocity non-
uniformity under different operating conditions

图 12　优化造型及原型进气蜗壳出口速度云图

Figure 12　Velocity contours of the intake volute outlets of 
optimized models and the original model
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M1、M2 和 M3 的出口面速度流线的下半部分，可

以发现，与原始模型相比，其出口面下半部分线框

内的旋涡结构均消失，二次流动现象减弱，降低了气

流在蜗壳内的二次损失。出口面的旋涡主要是蜗壳

两侧气流在顶端汇合引起的，两股气流汇合后产生

旋流流动，经过蜗壳扩压段后，旋流流动传递到下游

出口面。

图 15 和图 16 分别给出了 M1、M2、M3 与原

始模型的子午面与出口面的总压损失系数云图。

由图 15 可知，与原始模型的对应区域相比，M1、
M2 和 M3 子午面的Ⅳ区域总压损失系数高的区域

面积减小，即 M1、M2 和 M3 的Ⅳ区域的总压损失

系数相比原始模型降低。M1、M2 和 M3 的Ⅴ区域

总压系数低的区域面积相比原始模型增大，而总压

系数高的区域面积减小，即 M1、M2 和 M3 的Ⅴ区

域的总压损失系数也比原始模型更小。由图 16 可

知，在蜗壳出口面也可以得到 M1、M2 和 M3 的Ⅵ
区域的总压损失系数减小的结论。当气体在优化

后的进气蜗壳流动时，由于旋流流动减少，出口面

下部旋涡结构消失，二次损失减小，故在总压损失

系数云图上表现出局部区域的总压损失减小的

现象。

4　优化模型与导流器的耦合

通过对上述三种优化造型的流场分析，挖掘

其流动现象及流动控制机理，发现仍然没有解决

左右两侧气流在其顶端交汇造成损失的问题。为

此，在之前优化造型的基础上再耦合导流器以期

获得更优的蜗壳造型。图 17 为进气蜗壳耦合导

流器的三维图，导流器布置在蜗壳顶端靠近背弧

面的一侧并且关于子午面对称。耦合导流器后避

免了气流在蜗壳顶端汇合时的直接冲击，使气流沿

着导流器的引导更加顺畅地流向出口。图 18 为导

流器几何结构示意图，其中半径 R1、R2 与 R3 分别为

2. 5 mm、12. 0 mm 和 80. 5 mm，长度 L1、L2 与 L3 分

别为 50. 3 mm、15. 0 mm 和 34. 0 mm。

4. 1　造型优化设计

将 M1、M2、M3 耦合导流器后的三个优化模型

命名为 D1、D2 和 D3，原型耦合导流器后命名为

OA。图 19 给出了设计工况下不同进气蜗壳的总压

损失系数和速度不均匀度的柱状图。从图 19 中可

以得到，M1、M2、M3 和原型耦合导流器后，进气蜗壳

图 16　M1、M2、M3和原型进气蜗壳出口总压损失系数云图

Figure 16　Contours of total pressure loss coefficients of inlet 
volute outlet planes of M1，M2，M3 and the original 
model

图 14　M1、M2、M3 和原型蜗壳出口速度流线

  Figure 14　Velocity streamlines of the inlet volute outlets of 
M1，M2，M3 and the original model

图 13　进气蜗壳原始模型的流线图与进气蜗壳的子午面示

意图

Figure 13　The streamline diagram of the intake volute and 
the meridian plane schematic diagram of the original 
intake volute

图 15　M1、M2、M3和原型进气蜗壳子午面总压损失系数云图

  Figure 15　Contours of total pressure loss coefficients of the 
inlet volute meridian planes of M1，M2，M3 and 
the original model
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的总压损失系数和速度不均匀度减小，总压损失系数

分别减小了 0. 25%、0. 30%、0. 33% 和 0. 33%，速度

不 均 匀 度 分 别 下 降 了 1. 34%、1. 52%、1. 29% 和

1. 94%，说明耦合导流器后的气动性能得到提升。导

流器的存在减小了两侧气流冲击带来的损失，同时提

高了蜗壳出口速度的均匀性。当蜗壳造型优化达到

收敛要求时再进行多次优化迭代，目标函数已无明显

变化，此时目标函数达到优化边界，通过合理改变蜗

壳内部结构的方法可以进一步提升蜗壳的气动性能。

以上结果表明在蜗壳内部耦合导流器的方法是奏

效的。

4. 2　流场分析

为了获得优化模型、原型及其耦合导流器后蜗

壳的控制机理，先对其流场作进一步分析。图 20
给出了优化模型 M2、原型、D2、OA 出口的速度分

布云图。优化模型之所以选取 M2，是因为其位于

Pareto 前沿上并且同时兼顾总压损失系数与速度

不均匀度这两个目标函数。从图 20 中可知，M2
和原型的出口速度云图分布呈非对称，而 D2 与

OA 的出口速度云图分布趋于左右对称。这是由

于耦合导流器后，导流器阻断了蜗壳顶端左右两侧

气流的直接冲击，使得气流在蜗壳顶端沿着导流器

流往背弧面，在背弧面的引导下气流顺利流向蜗壳

出口。观察 M2 和 D2 可以发现，D2 的出口面的速

度云图分布对称性要明显优于 M2，并且 D2 出口

面的高速区域面积相较 M2 减少，这使趋于平均速

度的面积增大，速度分布更加均匀，出口面速度的

均匀性得到提升。

图 21 给出了 M2、原型、D2 和 OA 出口速度流

线图。从图 21 中可以看到 M2 和原型的出口速度

流线为非轴对称并且区域Ⅶ内存在一个较大的旋涡

结构，而耦合导流器后蜗壳 D2 和 OA 的出口速度

流线分布趋于对称且区域Ⅶ内的旋涡消失。这表明

导流器的存在一定程度上遏制了二次流，降低了二

图 17　进气蜗壳耦合导流器三维图

Figure 17　3D view of intake volute coupled deflector

图 19　各进气蜗壳的总压损失系数和速度不均匀度

Figure 19　Total pressure loss coefficients and velocity non-
uniformity of all intake volutes图 18　导流器几何参数

Figure 18　Geometric parameters of the deflector

图 20　M2、原型、D2、OA 的进气蜗壳出口速度云图

   Figure 20　Velocity contours of the inlet volute outlets of 
M2， the original model， D2 and OA
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次流损失。观察原型和 OA 的出口速度流线分布发

现，其出口下方区域Ⅷ内各有一对低速旋涡结构，而

M2 与 D2 的出口下方区域Ⅷ内的低速旋涡消失，这

表明优化后的蜗壳壁面造型也同样能抑制二次流，

起到了降低二次流损失的作用。从速度云图中也可

以得到 D2 的出口流场型态是最好的，与 M2、原型

和 OA 相比，D2 的出口速度流线对称性良好且旋涡

结构少，在提高蜗壳出口速度均匀性的同时降低了

二次流损失。

图 22 给出了 M2、原型、D2 和 OA 子午面总压

损失系数云图。对比 M2 与 D2 可以发现，D2 子午

面的Ⅸ区域的总压损失系数低的区域面积大于 M2，
即 D2 子午面的Ⅸ区域的总压损失相比 M2 减小。

D2 子午面的Ⅺ区域的云图颜色在云图色带上的位

置相比 M2 的靠前，即  D2 子午面的Ⅺ区域的总压损

失减小。观察原型与 OA 同样可以发现，OA 子午

面的Ⅸ、Ⅹ区域的总压损失相较原型降低。这表明耦

合导流器后，导流器的导流作用抑制了气流在蜗壳顶

端的相互冲击，减小了气流在蜗壳顶端相互冲击所带

来的损失。

4. 3　试验验证

优化结束后，选择 D2 对应的蜗壳进行试验验

证。进气蜗壳性能参数的试验值与数值计算值对

比如表 1 所示。由表 1 可知，D2 数值计算的总压

损失系数与出口速度不均匀度分别为 4. 85% 和

32. 82%，试验值分别为 4. 68% 和 33. 24%。总压

损失系数与出口速度不均匀度的数值计算值与试

验值的相对误差分别为 3. 63% 和 1. 26%，均小于

5%，数值计算的结果与试验结果的吻合度比较高，

表 明 本 研 究 中 所 采 用 的 计 算 方 法 是 可 靠 且 可

行的。

5　结论

（1） 利 用 NX、MATLAB 和 ANSYS 等 商 业

软件在 Isight 平台中构建了进气蜗壳的气动优化

系统，在该优化系统中以进气蜗壳的总压损失系

数和出口面速度的平均不均匀度为目标函数，对

扩压结构的背弧线与内弧线进行气动优化。结果

表明总压损失系数降低，出口面速度不均匀度降

低。该优化系统提高了进气蜗壳的气动性能。

（2） 在 Pareto 前沿上选取了 3 个优化结果，采

用 ANSYS CFX 对优化前后的进气蜗壳进行了不

同工况下的数值计算，计算结果表明随着流量的

增加，3 个优化模型及原始模型的总压损失系数

增大，而出口面速度的不均匀度减小。在设计工

况下，3 个优化模型的总压损失系数与原始模型

相比分别降低了 0. 60%、0. 39% 和 0. 46%；3 个优

化模型的出口面速度的不均匀度与原始模型相比

分别下降了 3. 14%、3. 70% 和 3. 65%。优化后的

进气蜗壳内流场二次流减弱，出口流场更加均匀。

（3） 对优化造型 M2 和原型耦合导流器后进行

的数值计算结果表明：耦合导流器后的蜗壳的总压

损失减小，出口速度不均匀度降低，二次流得到抑

制。其中 M2 耦合导流器的 D2 造型的气动性能最

佳，这表明优化加耦合的方法可以提升进气蜗壳的

气动性能。

图 21　M2、原型、D2 和 OA 进气蜗壳出口速度流线

   Figure 21　Velocity streamlines of the inlet volute outlets of 
M2， the original model， D2 and OA

图 22　M2、原型、D2和OA进气蜗壳子午面总压损失系数云图

Figure 22　Contours of total pressure loss coefficients of meridian 
planes of the inlet volutes of M2， the original model， 
D2 and OA

表 1　进气蜗壳性能参数的试验值与计算值对比

Table 1　Comparison between experimental values and calculated 
values of performance parameters of the intake volutes

项目

计算值/%
试验值/%
相对误差/%

总压损失系数

4. 85
4. 68
3. 63

出口速度不均匀度

32. 82
33. 24
1. 26
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