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摘要：考虑到参数不确定性对转子径向变形的影响，提出了 1 种基于分布式协同响应面的涡轮转子径向变形稳健性优化方

法。首先，利用 Kriging模型建立各部件参数与径向变形响应面子模型，然后利用分布式协同响应面方法建立全局参数与转子径向

变形的系统响应面模型。其次，利用系统响应面模型建立涡轮转子径向变形稳健性优化模型，并采用果蝇优化算法来进行稳健性优

化求解。优化后涡轮转子径向变形的均值以及标准差比优化前分别降低了 7.3%和 4.97%，计算结果表明：该方法在工程应用中的可

行性和有效性。
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Abstract: Considering the influence of parameter uncertainty on the rotor radial deformation, the turbine rotor radial deformation
robustness optimization method was put forward based on distributed coordinated response. Firstly, the Kriging model was used to build the
surface model of the component parameters and the radial deformation response model. Then, the response surface model of the global
parameter and the rotor radial deformation was established by using the distributed cooperative response surface method. Secondly, the
optimization model of radial rotor stability of turbine rotor was established by using the system response surface model, and the fruit flies
optimization algorithm was used to solve the robustness optimization. The optimization results show that the mean value of the radial
deformation of the turbine rotor and the standard deviation ratio are reduced by 7.3% and 4.97% before optimization. The results show that
the method is feasible and effective in engineering application.
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0 引言

涡轮叶尖径向间隙对航空发动机的性能、安全性

都有着非常重要的影响[1]，对其进行精确的设计是研

制高性能、高可靠性航空发动机的关键技术[2]。在发动

机运转过程中，由于机械载荷和热载荷等诸多因素影

响[3-5]，涡轮部件会产生相应的径向变形，因此涡轮结

构径向变形准确计算是合理进行叶尖径向间隙设计

的基础。目前对于涡轮结构径向变形分析计算的文献

大多是基于确定性分析，而对于影响发动机径向变形

每个参数在实际中是具有不确定性的，因此考虑参数

的随机性对涡轮结构径向变形进行概率分析可以更

加合理确定叶尖间隙。学者 Fei 和 Bai[6]通过考虑参数

的随机性对涡轮叶尖间隙进行了不确定性分析，通过

基于多项式响应面的分布式协同响应面方法进行了

叶尖间隙可靠性设计。以上文献分别对涡轮径向变形

进行了确定性和不确定性分析计算，提出了各种计算

方法精确、高效地估计涡轮结构径向变形。
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稳健性优化设计思想是由日本质量专家 Taguchi[7]

最先提出的，随后稳健性思想被引入工程领域，其中

文献[8-9]对稳健性优化做了综述性概括。目前，对于

考虑参数不确定性情况下，对设计参数进行稳健性设

计来降低涡轮结构径向变形对参数波动的敏感性的

方面的研究目前还较为少见。对于不确定性计算而

言，需要进行大量抽样统计确定目标响应的分布特性

参数，因此对于复杂结构如果直接利用有限元方法进

行数千次抽样，其计算时间将十分巨大[6]。

本文提出 1种基于分布式协同响应面方法来进

行涡轮转子径向变形稳健性优化设计。考虑到涡轮结

构参数与径向变形之间非线性关系较强，因此响应面

选择 Kriging模型[10-11]来拟合参数与径向变形之间的

近似函数关系。利用 Kriging模型建立涡轮结构各子

部件响应面子模型，并进一步建立涡轮转子结构系统

响应面模型。最后得到稳健性优化模型，并采用果蝇

优化算法对优化模型进行优化求解。

1 基于 Kriging模型分布式协同响应面方法

分布式协同响应面方法的基本思路是利用响应面

来代替有限元方法进行多对象、多学科协同分析[12]。与

传统有限元分析方法相比，基于分布式协同响应面分

析方法在保证一定计算精度情况下，可以极大地提高

计算效率[6,12]。

首先，建立分布式响应面模型，根据分析对象的

结构特点，将复杂机械结构分解为若干子结构，然后

分别构造各自的子响应面模型。其次，根据各部件学

科之间的耦合特点利用协同响应面方法对子响应面

模型进行协同响应分析。这样的一分一合，就能为提

高计算精度和计算效率。基于 Kriging模型分布式协

同响应面发的流程如图 1所示。

从图中可见，首先将机械结构分为若干子结构，

然后分别对各子结构进行有限元分析计算目标响应，

然后通过抽样的方法抽取参数与响应之间的样本点，

利用 Kriging方法拟合参数与响应之间的函数关系建

立子结构响应面模型。最后利用分布式协同计算的方

法建立系统总响应面。基于 Kriging的分布式协同响

应面方法通过建立精确的近似模型替代有限元进行

分析计算，从而减少计算时间。

2 涡轮结构模型建立以及参数选取

选取某型发动机 1级高压涡轮盘，轮盘材料为

GH33。发动机运转情况下涡轮盘前后两侧均有空气

冷却。由于主要是针对优化模型及方法的研究，并不

是针对涡轮转子径向变形精细化计算，因此为了便于

对涡轮盘径向变形分析，对轮盘的榫槽进行简化[6,12]，

建立的涡轮盘几何模型如图 2（a）所示。涡轮叶片简

化叶片的冷却孔及榫头，材料为 K419，其有限元模型

如图 2（b）所示。在计算分析时忽略气动载荷影响[13]，

其叶身温度载荷采用函数插值的方式进行加载[14]。

对于影响涡轮盘径向变形参数本文选取涡轮前

温度 T，转速 着以及相关材料参数作为输入参数，具
体参数选取以及数值见表 1。

图 1 基于 Kriging的分布式协同响应面流程

图 2 涡轮转子结构和有限元模型

（a）盘 （b）叶片

参数

棕/（rad/s）

T/K

Eb /GPa

Kb /(10-5/K)

姿b /（w/m·K）

琢b /（w/（m2·K））

rb /（kg/m3）

均值

1168

1323

179

1.549

26.4

11590

8500

标准差

15

285

5

0.0871

0.8336

352.5

125

均值

1168

1323

184

1.507

19.5

1405

8200

标准差

5

285

6.4

0.0871

0.832

44.9

123

涡轮叶片 涡轮盘

表 1 涡轮部件参数均值及标准差
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从表 1中 E和 r为材料的弹性模量，K，姿，琢分别
为热膨胀系数，热导率以及表面换热系数。下标 b 和
d分别代表涡轮盘以及涡轮叶片。

3 涡轮结构子响应面模型建立

对 2个部件进行确定性有限元求解后，考虑参数

的不确定性，利用拉丁方抽样方法对有限元模型进行

150次抽样，其中 130组样本用于拟合参数与径向变

形Ｋriging响应面近似模型，20组样本用来验证拟合

效果。涡轮盘、涡轮叶片的 Kriging近似模型预测效果

分别如图 3、4所示，其预测值的均方根误差见表 2。

从表中可知，Kriging 方法拟合的随机参数与各

部件之间的近似函数精度满足工程计算需求。

4 基于分布式协同响应面涡轮结构径向变形

稳健性优化

首先，利用分布式协同响应面方法建立涡轮转子

参数与径向变形系统响应面模型

F(x,z)=F[f1(x1,z1),f2(x2,z2)] （1）

式中：F、fi（i=1,2）分别为涡轮结构径向变形总响应面

函数、涡轮盘径向变形子响应函数；涡轮叶片径向变

形子响应函数 x，z 为涡轮结构的设计参数以及随机
参数向量；xi（i=1，2），z j（j=1，2） 分别为涡轮盘、涡轮

叶片的设计参数以及随机变量。

根据影响涡轮结构径向变形参数灵敏度分析结

果以及参数的特点[15-16]，选取的设计参数见表 3，其余

的参数为随机参数。从表 3中设计参数的优化上限和

下限可看出，设计参数设计点的取值范围。

4.1 建立涡轮转子径向变形稳健性优化模型

稳健性优化目的通过寻找合适的设计参数设计

点，使涡轮结构径向变形对所有参数变化的敏感性降

低，取涡轮结构径向变形标准差为优化目标函数。建

立好的稳健性优化模型

Find x=[w,t]
Minimizing （1-a）m（F（x,z））+a撞（F（x,z））（2）

Subject to xL<x<xU

式中：xL,xU分别为设计参数的优化区间下限和上限；

滓和 m为涡轮转子结构径向变形标准差和均值；a为
加权系数，对于均值以及标准差的权重要求设定为同

一水平，因此 a取 0.5。

4.2 优化过程和结果分析

采用果蝇优化算 [17]法对涡轮转子结构径向变形

进行稳健性优化，优化前后的概率密度函数分布如图

5所示。优化后的数据结果见表 4。

图 3 涡轮盘 Kriging模型验证

图 4 涡轮叶片 Kriging模型验证

部件

涡轮盘

涡轮叶片

验证版本

20

20

均方根误差

1.3802×10-4

5.5784×10-4

表 2 涡轮部件 Kriging响应面预测值均方根误差

设计参数

棕/（rad/s）

T/℃

优化下限

1100

1000

优化上限

1200

1100

表 3 设计参数优化区间

图 10 优化前、后概率密度函数分布

1.60

1.55

1.50

1.45

1.40

1.35

1.30

1.25

20151050

1.60

1.55
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从表中可知，优化后的径向变形均值和标准差比

优化前分别减少了 7.3%和 4.97%，优化结果表明：优

化后涡轮结构径向变形对参数的变化敏感性比优化

前有所降低，有利于更加合理的进行叶尖径向间隙的

设计。

5 结论

提出了 1种基于分布式协同响应面方法的涡轮

结构径向变形稳健性优化方法，即通过采用 Kriging

方法建立各个部件响应函数，然后再利用分布式协同

响应面方法建立涡轮结构整体径向变形响应面函数。

一方面，利用响应面函数代替有限元法对涡轮结

构进行优化分析，可以在保证精度前提下减少优化迭

代时间；另一方面，通过对涡轮结构径向变形进行稳

健性优化，其径向变形标准差降低了 4.97%，也就是

说可以更加精确地评估涡轮结构在运转状态下整体

径向变形情况，对合理设置径向间隙提供参考。此方

法也适用于其他复杂机械结构稳健性优化。
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设计参数

棕/（rad/s）

T/℃

滓/mm

m/mm

优化前

1168

1050

0.0784

2.7138

优化后

1105.9

1000.4

0.0745

2.5157

表 4 涡轮转子结构径向变形稳健性优化结果
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