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钝头前缘加工不确定性对亚声速压气机叶型气
动性能的影响
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3.  中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘　　　  要：    为对压气机叶片前缘的精细化设计与制造提供有力参考，以某高亚声速压气机叶型为研究对

象，基于非嵌入式多项式混沌方法，定量评估了钝头前缘加工不确定性对叶型气动性能的影响。结果表明：

在全工况范围内，钝头前缘加工误差恶化了叶型的平均性能；在 7°攻角下，叶型气动性能的波动幅度最大。

在设计攻角下，钝头前缘的加工不确定性导致叶型平均损失增加 18.7%，平均静压比降低 1.2%。在 7°攻角下，

叶型总压损失系数的波动幅度是设计攻角下的 4倍。根据叶型气动参数对钝头前缘加工误差的敏感性分析

结果，发现两者呈现近线性关系。通过叶型流场的不确定分析可知，钝头前缘加工误差对前缘绕流影响显著，

进而导致叶型吸力侧损失和尾迹掺混损失增大。分析了不同前缘加工公差下钝头前缘对叶型的不确定性影

响，确定了前缘抛光的加工公差范围。
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Influence of manufacturing uncertainty of blunt leading edge on
aerodynamic performance of compressor blade

WANG Haohao1，2， GAO Limin1，2， YANG Guang1，2， HUANG Ping3， TANG Kai3

（1.  School of Power and Energy，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China；
2.  The National Key Laboratory of Aerodynamic Design and Research，

Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China；
3.  Sichuan Gas Turbine Establishment，

Aero Engine Corporation of China，Chengdu 610500，China）

Abstract:   In  order  to  provide  a  strong  reference  for  the  fine  design  and  manufacturing  of  leading
edge of the compressor blades，a high subsonic compressor blade was used as the research object. Based
on  the  non-intrusive  polynomial  chaos  method， the  uncertainty  impacts  of  the  machining  error  of  blunt
leading  edge  on  the  blade  performance  were  quantitatively  evaluated.  Results  showed  that  the  blunt
leading edge deteriorated the mean performance of the blade in the full range of working conditions. Under
incidence of 7°，the fluctuation range of the blade performance was the largest. Under the design incidence，
the  machining  uncertainty  of  the  blunt  leading  edge  caused  the  increase  of  mean loss  by  18.7% and the
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decrease of mean pressure ratio by 1.2%. Under incidence of 7°，the fluctuation range of the total pressure
loss coefficient of the blade was 4 times that of the design incidence condition. According to the results of
sensitivity  analysis， it  can  be  found  that  the  aerodynamic  parameters  and  manufacturing  error  of  blunt
leading  edge  showed  an  approximate  linear  relationship.  Through  the  uncertainty  analysis  of  the  blade
flow field， the  manufacturing  error  of  blunt  leading  edge  had  a  significant  effect  on  the  flow conditions
near leading edge，which led to the increase of suction side loss and wake mixing loss. The influence of the
blunt leading edge on the blade under different leading edge machining tolerances was analyzed，and the
machining tolerance of the leading edge polishing was determined.

Keywords:   compressor；leading edge；manufacturing error；uncertainty quantification；
non-intrusive polynomial chaos

前缘作为压气机叶片的进气口，直接影响叶

片表面附面层的流动，是叶片精细化设计中的关

键部位[1]。由于前缘尺寸小、曲率变化大，而压气

机叶片材料又常为钛合金等难加工材料，这些因

素导致实际前缘几何轮廓不可避免地偏离初始设

计意图[2]。随着压气机负荷的不断提高，叶片气

动性能越来越依赖于初始设计几何。为了保证叶

片设计人员的初始意图，最直接的方法是提高加

工精度。然而，提高加工精度依赖于现有加工制

造能力的突破，同时也会大大提升叶片加工成本[3]。

另一种方法是探究前缘加工误差对压气机叶片气

动性能的影响规律，进而为前缘的精细化加工提

供理论支撑。

在过去十年中，很多研究学者开始关注前缘

加工误差对压气机叶片气动性能的影响[4-10]。

Lange等 [4] 采用数值模拟方法发现相比于弦长误

差、最大厚度误差，前缘半径加工误差是影响压

气机等熵效率的关键参数。Goodhand等 [5] 采用

数值模拟方法研究发现：前缘分离泡和吸力峰对

前缘加工误差十分敏感。前缘加工误差会导致压

气机叶型的正攻角范围减少 10%。高丽敏等[6] 通

过数值模拟和实验手段研究了前缘、尾缘、扭转

角、轮廓度、弦长加工误差对压气机叶片气动性

能的影响。结果表明：前缘半径误差是影响气动

性能变化的主要因素，并指出在制定前缘半径公

差范围时“宜负不宜正”。于贤君团队[8] 针对高压

压气机叶型加工误差的研究发现：前缘附近的偏

差是引起叶型气动性能出现系统性偏差的主要

原因。

上述研究仅考虑了均匀加工余量的前缘加工

误差，即前缘误差轮廓依然保持着理想的圆弧形

状或椭圆形状。由于前缘尺寸小、曲率变化大、

加工难度大，真实的前缘轮廓很难保持着理想圆

弧形状或椭圆形状。从叶片前缘实际加工的角度

出发，国内主要采用人工打磨抛光的方法来保证

前缘的最终加工质量。然而人工打磨抛光极易造

成前缘“过抛”现象的发生，导致前缘常常出现钝

头形状[11-13]。德宇航的 Giebmanns等 [14] 和 Hergt
等[15] 通过数值模拟和实验手段研究了钝头前缘

对跨声速风扇叶片气动性能的影响，发现钝头前

缘会引起激波位置和强度变化，在设计点处气动

损失增加了 25%。李乐等 [16] 采用数值模拟方法

发现钝头前缘对低速压气机叶型（来流马赫数为

0.1）的影响会随着攻角的增大而提高。

可以看出，钝头前缘对压气机叶片气动性能

的影响不可忽视。但目前关于钝头前缘的研究仅

限于特定“过抛”程度对气动性能的影响。对于成

批量加工的压气机叶片，考虑到加工工艺的不稳

定性、人工抛光的不一致性等因素，钝头前缘的

“过抛”程度势必呈现出随机变化的特征。钝头前

缘的加工不确定性对压气机叶片的平均性能、性

能变异性的影响尚不清楚。因此，本文以某高亚

声速压气机叶型为研究对象，采用高斯概率密度

函数模型来刻画“过抛”程度的随机变化特征，基

于非嵌入式混沌多项式方法定量评估钝头前缘对

叶片气动性能的不确定性影响，并对影响机理进

行分析，旨在为叶片前缘的精细化加工提供有力

参考。

 1    钝头前缘建模与不确定性量化方法

 1.1   钝头前缘加工不确定性建模

叶片前缘抛光是一个磨具与前缘表面接触并

相对运动的过程，如图 1所示。在人工打磨抛光

的过程中，叶片前缘容易发生“过抛”的现象，导致

出现钝头前缘，如图 2所示。同时存在于叶片前

缘与抛光工具之间的抛光力是人工打磨过程中的

不可控因素，会引起前缘出现不同程度的过抛。
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叶片前缘

抛光力

抛光工具

图 1    叶片前缘抛光过程

Fig. 1    Polishing process of leading edge

  

叶片前缘

σ

ξ f (ξ)

ξμ
前缘

过抛光区域

图 2    钝头前缘加工不确定性建模

Fig. 2    Machining uncertainty modeling for blade

blunt leading edge
 

ξ采用高斯概率密度函数来刻画“过抛”程度

的随机性（如图 2所示）。高斯概率密度函数如

式（1）

f（ξ）=


1
√
2πσ

exp
−（ξ−µ）2

2σ2

 ξ ∈ [0,0.13]

0 其他
（1）

ξ

ξ = 0

ξ

µ = 0.065

σ = 0.02

其中 代表“过抛”的程度，其在 0～0.13 mm范围

内随机变化；当 时，代表无“过抛”现象发生；

=0.13 mm代表前缘加工的负极限偏差，也是“过
抛”的最大程度。前缘加工的负极限偏差依据航

空工业标准 HB5647-98[17] 给出。  mm和

 mm分别代表前缘“过抛”程度的均值和

标准差。

 1.2   不确定性量化方法

ξ

不确定性量化的目的是定量评估钝头前缘

“过抛”程度 的随机变化对压气机叶片气动性能

产生的不确定性影响。系统输出性能的统计均值

和标准差是不确定性量化的两个重要参数，分别

用以评估系统输出的平均性能和性能的波动程度。

采用自主发展的非嵌入式多项式混沌（non-
intrusive polynomial chaos, NIPC）方法进行加工误

差的不确定性量化。NIPC是基于随机谱展开理

论的一种不确定性量化方法。基于高斯积分技术，

NIPC可以仅执行少数几次 CFD模拟就可以实现

不确定性量化。本文所使用的 NIPC方法的精度

与量化效率在课题组之前的工作中[3, 9, 18-19] 进行

了多次验证与应用，在此仅对 NIPC的相关理论

进行简要描述。

ξ对于随机物理模型，假设输入参数 是随机的，

那么系统的响应 Y也是随机的。基于随机谱展开

理论[20]，随机模型的输出可以表示为一系列正交

基函数的组合，见式（2）

Y =
P−1∑
i=0

uiΨi（ξ） （2）

Ψi（ξ）

P =（d+ p）!/（d!p!）

其中 ui 为未知的混沌展开系数； 代表正交

基函数系。根据 Xiu等 [21] 所发展的 Askey方案，

当输入参数的分布形式为连续高斯概率分布时，

Hermite函数系为最佳的正交基函数。P为式（2）
的求和上限，满足 ，其中，d为

随机变量的维度，p为 NIPC阶数。

根据 Hermite基函数的正交性 ，一般采用

Galerkin正交投影法来求解未知的混沌展开系数：

ui =
1⟨

Ψi（ξ）,Ψi（ξ）
⟩ w u Ψi（ξ）w（ξ）dξ （3）

w（ξ） ξ ⟨·, ·⟩其中 为 对应的概率密度函数 ； 代表

Hilbert空间中的内积。 ui 可通过 Gauss-Hermite
数值积分得到。在得到混沌展开系数之后，系统

输出响应的均值和标准差分别为

µY = u0 （4）

σ2
Y =

P∑
i=1

u2
i

⟨
Ψi（ξ）,Ψi（ξ）

⟩
（5）

本文采用 p=3阶的 NIPC法对压气机叶片钝

头前缘的“过抛”程度进行不确定性量化分析。通

过构建式（2），即可得到叶片气动参数（如总压损

失系数）的统计规律以及相关的数字特征（如统计

均值、标准差等）。

 2    研究对象及数值模拟方法

本文的研究对象为西北工业大学翼型、叶栅

实验室的可控扩散压气机叶型（NPU-A1），其前缘

为圆弧形状，前缘半径为 0.52 mm，叶型如图 3所

示，主要的几何参数如表 1所示。

数值计算的网格采用 NUMECA商用软件中

的 AUTOGRID5模块生成的 O4H型结构化网格，

钝头前缘区域的网格如图 4所示。计算流场迭代

求解采用 NUMECA中的 FINE/Turbo模块，选择
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S-A（Spalart-Allmaras）湍流模型。二维叶型的计

算域进口给定总温、总压及进口气流角，出口给

定背压。

本文针对 NPU-A1叶型所采用的数值方法已

经在之前的工作中与叶栅风洞吹风实验结果进行

了多次对比[3, 6, 22]，验证结果表明数值计算的叶型

表面等熵马赫数分布、出口截面损失分布均与实

验结果吻合良好。在此不再对数值方法的可靠性

进行赘述。

 3    结果与讨论

 3.1   叶型总体性能的不确定性分析

ω

采用叶型总压损失系数和静压比两个参数分

析钝头前缘加工误差对气动性能的总体影响。总

压损失系数 和静压比 π）的定义如下式所示：

ω =（p∗in− p∗）/（p∗in− pin） （6）

π = pout/pin （7）

p∗in p∗ pin

pout

式中 为进口总压， 为当地总压， 为进口静

压， 为出口静压。

µ（ω） σ（ω）

在考虑钝头前缘加工不确定性的情况下，图 5
给出了来流马赫数 Ma=0.7时总压损失系数的统

计均值 与标准差 。同时图 5（a）也

给出了初始设计叶型的总压损失系数（名义值）

作为参考。可以发现，钝头前缘加工不确定性

对叶型总压损失系数有显著影响。在全工况范

围内，钝头前缘加工不确定性导致叶型的平均

损失系数高于名义值。图 5（b）为不确定性量化

结果的标准差，反映了总压损失系数的波动情

况。可以发现，在设计攻角下（攻角为 2.5°），损
失系数的标准差最小，即损失系数的波动幅度

最小；在来流攻角为 7°时，标准差最大，约为设

计攻角下的 4倍。

µ（π） σ（π）

图 6为叶型静压比的不确定性量化结果，图

中给出了静压比的均值 与标准差 。

 

表 1    几何参数

Table 1    Geometric parameters

参数 数值

栅距/mm 30.43

弦长/mm 69.94

进气角/（°） 44.8

前缘半径/mm 0.52

出气角/（°） 6.22
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图 3    NPU-A1 叶型

Fig. 3    Schematic of NPU-A1 blade

 

图 4    钝头前缘计算域网格

Fig. 4    Computational grid of blunt leading edge

 

(a) 损失攻角特性

(b) 损失系数的标准差
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图 5    总压损失系数的统计评估

ωFig. 5    Statistical evaluation of 
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可以看出钝头前缘在全工况范围内造成平均静压

比低于名义静压比，表明叶型的扩压能力减弱。

静压比的标准差规律与损失系数类似，也呈现出

在大攻角工况下波动程度最大的情况。

钝头前缘在全工况范围内造成了叶型的平均

损失水平增大以及扩压能力的减弱。图 7给出了

不同攻角下，叶型平均气动性能较初始设计性能

的相对变化情况。气动参数相对变化的计算公式为

∆Y =
µ（Y）−Y0

Y0
（8）

µ（Y） Y0式中 Y代表气动参数， 和 分别代表气动

性能的统计均值与名义值。从图 7可以看出，钝

头前缘的加工不确定性对叶型的平均性能有显著

影响。在设计攻角下，叶型平均损失与名义值相

比增加 18.7%，平均静压比降低 1.2%。

在不同攻角下，图 8展示了叶型总压损失系

数的概率密度函数（probability  density  function,
PDF，量符号记为 fPDF）分布。图中虚线为由 NIPC
方法计算得到的总压损失系数的统计均值，实线

为利用正态分布对直方图进行近似拟合的曲线。

可以观察到，叶型总压损失系数基本为正态分布

形式。钝头前缘的加工不确定性以高斯概率函数

进行表征并将其作为系统的输入。系统的输出响

应，即总压损失系数的分布也近似为高斯分布，

这说明两者之间呈现出线性关系。

图 9为叶型静压比的 PDF，其中虚线代表静

压比的统计均值，实线为正态分布拟合曲线。可

以观察到，静压比分布基本为正态分布，这表明

钝头前缘加工误差与静压比也呈现出近线性关系。

同时，也可以观察到在设计攻角下，静压比的分

布最为集中。当来流攻角偏离设计角度时，静压

比的分散程度逐渐增大，即叶型气动性能的变异

性越大。
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(b) 攻角为2.5°
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(d) 攻角为7°
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图 6    静压比统计评估

πFig. 6    Statistical evaluation of 
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(a) 攻角为0°

(b) 攻角为2.5°

(c) 攻角为5°

(d) 攻角为7°
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图 8    不同工况下，总压损失系数的

概率分布

ωFig. 8    Probability distributions of   under different

operating conditions
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图 9    不同工况下，静压比的概率分布

πFig. 9    Probability distributions of   under different

operating conditions
 

 3.2   叶片流场的不确定性分析及传播机理

由前面分析可知，在设计攻角下，钝头前缘加

工不确定性对叶片的平均性能影响较大；在 7°攻
角下，钝头前缘导致叶型性能的波动幅度较大。

因此，下面着重讨论钝头前缘加工不确定性在设

计攻角及大攻角下对叶型流场的不确定性影响及

传播机理。

Mais σ（Mais）

σ（Mais）

图 10和图 11分别展示了不同攻角下叶型等

熵马赫数 及其标准差 分布。从

图 10（a）中可以看出，在设计攻角下，平均等熵马

赫数与名义等熵马赫数的差异主要体现在吸力面

前 50%轴向弦长区域以及压力面前 20%的区域。

而该弦长范围是气叶片气动负荷集中的区域，这

说明钝头前缘加工误差会诱导叶片附面层的发展

产生不确定性。图 10（b）为等熵马赫数的标准差

，其中 PS和 SS分别代表叶片的压力面

和吸力面。可以发现，在设计攻角下，钝头前缘

加工不确定性对等熵马赫数的波动影响主要集中

在前缘附近，在其余位置几乎无波动。

在大攻角工况下，平均等熵马赫数与名义值

的差异主要体现在吸力面前 20%区域，而压力面

几乎无差异。与设计攻角相比，大攻角下等熵马
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赫数在前缘的波动幅度更大，并且吸力侧的波动

幅度远高于压力侧。这说明钝头前缘对叶片前缘

绕流产生了较大的不确定性影响。

在设计攻角下，图 12对比了设计叶型前缘区

域马赫数云图及钝头前缘加工不确定影响下的平

均流场。可以发现，钝头前缘驻点附近的低速区

增大，且吸力侧加速区的面积显著减少。钝头前

缘加工不确定性造成平均流场偏离设计叶片流场，

进而导致叶片的平均气动性能与名义性能产生较

大偏差。

为了进一步探索钝头前缘加工不确定性对叶

片气动性能波动的影响，在大攻角工况下图 13比

较了钝头前缘加工不确定影响下的马赫数流场。

可以发现，钝头前缘的加工不确定性引起叶型吸

力侧前缘附近的加速区域面积的较大变化。这也

表明在大攻角下，钝头前缘加工不确定性对叶型

气动性能的波动幅度有显著影响。
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图 10    攻角为 2.5°时等熵马赫数的统计评估

Fig. 10    Statistical evaluation of Mais under

attack angle of 2.5°
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图 11    攻角为 7°时等熵马赫数的统计评估

Fig. 11    Statistical evaluation of Mais under attack angle of 7°

 

(a) 原始设计叶型的马赫数分布

(b) 考虑钝头前缘加工不确定性的均值马赫数云图
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图 12    攻角为 2.5°时马赫数分布比较

Fig. 12    Comparisons of Mach number contours under attach

angle of 2.5° 
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 3.3   钝头前缘加工误差的影响机理

ξ

ξ

ξ

ξ = 4

为了揭示钝头前缘加工误差对叶型气动性能

的影响机理，下面从确定性研究的角度进行分析。

在设计攻角及 7°攻角下，分析了 分别为 0、2%R、
3%R、4%R、10%R及 20%R（R为设计前缘半径）

钝头前缘叶型的总压损失。其中 =0代表前缘没

有出现钝头，即是理想的设计圆弧前缘。在设计

攻角下，由图 14可以观察到，当 <3%R时，钝头

前缘对叶型的气动性能基本没有影响。当 %R
时，钝头前缘造成叶片总压损失急剧增加。随着

“过抛”的程度增大，叶型的损失水平也逐渐增加，

扩压能力逐渐减弱，但是趋势都较为平缓。同时

该结果也再次证实叶型气动参数的变化与钝头前

缘加工偏差呈现近线性关系。

在大攻角工况下，图 15展示出与图 14相似

的规律。不同的是，随着钝头前缘程度的增加，

叶型的损失水平以及扩压能力的变化较为“陡峭”，
但是也呈现出与加工误差近线性的关系。
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ξ图 15    攻角为 7°, “过抛”程度 对气动参数的影响

ξFig. 15    Influence of   on aerodynamic parameters under

attack angle of 7°
 

ωSS ωPS ωmixing

为了更进一步地分析钝头前缘造成叶片总压

损失系数增大的原因，将总压损失分解为吸力侧

损失 、压力侧损失 和尾迹掺混损失 ，即

ω = ωSS+ωPS+ωmixing （9）

具体划分区域如图 16所示。
 
 

ωmixingωSS

ωPS

进口

图 16    叶型分区损失

Fig. 16    Loss in different blade zones
 

ξ = 4%R ξ = 20%R

图 17展示了设计攻角及大攻角下叶型的分

区损失，其中 B0代表原始设计叶型；B1和 B2分

别代表 和 的钝头前缘叶型。在

设计攻角下，B1、B2与 B0相比，叶型的 3项分区

损失均有所增加，B1和 B2叶型的总压损失相对

增加 18.1%和 19.3%。相比于压力侧分区损失，

尾迹掺混损失和吸力侧损失增加较为显著。同时，

随着“过抛”程度的增大，B2叶型掺混损失的增加

幅度要明显高于 B1。在大攻角工况下，叶型的吸

力侧损失和掺混损失是主要的损失源。
 

 

(a) μ (Ma)−3σ (Ma) 

(b) μ (Ma)−3σ (Ma) 

马赫数
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图 13    攻角为 7°时马赫数分布

Fig. 13    Mach contours under attack angle of 7°
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attack angle of 2.5°
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(a) 攻角为2.5°
损失

(b) 攻角为7°
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图 17    B0、B1和 B2叶型的分区损失

Fig. 17    Sub-region loss of the B0, B1 and B2 blades
 

图 18在设计攻角下，对比 B0、B1、B2叶型

的尾部掺混区域的流场，可以发现钝头造成 B0
叶型吸力面附面层增厚，进而造成尾部掺混损失

的增加，这表明前缘的加工误差的影响已经传播

到叶型下游流场，并产生了不可忽视的影响。

 3.4   不同前缘加工公差的影响

ξ由文中第 3.3节的分析可知，当抛光程度 超

出 3%R时，钝头前缘叶型的气动性能开始受到不

利影响。如将前缘抛光的加工公差限定在 3%R
（约为 0.015 mm），虽然能够避免钝头前缘的不利

影响，但是会导致加工成本急剧增大。因此，本

节的主要目的是研究在不同前缘加工公差下“过
抛”程度的不确定性影响，为前缘的精细化加工提

供指导。

ξ

σ

前文已经研究了在 0～0.13 mm加工范围内

前缘过抛光的不确定性影响。结合现有加工能力

及文中第 3.3节中对不同抛光程度钝头前缘的分

析，本节主要选取了 0～0.06 mm和 0～0.08 mm
两个前缘加工公差进行分析，并假设“过抛”程度

在此范围内服从高斯分布，具体如表 2所示。其

中，高斯分布的标准差依据 6 准则[23] 给出。

ξ

图 19给出了在 3个前缘加工公差（T1、T2、T3）

范围内，“过抛”程度 随机波动的概率分布。图 20

分别给出了在攻角为 2.5°和 7°下，叶型总压损失

系数的分布。可以看到，当前缘抛光遵循 T3 公差

时，总压损失系数的分布整体偏大；当前缘抛光

遵循 T1 和 T2 公差时，总压损失系数的分布整体

偏小，这意味着过抛光的不确定性对叶型气动性

能的影响在减少。图 21给出了在攻角为 2.5°和

7°下，在 T1、T2、T3 公差范围内进行不确定性计算

 

表 2    不同前缘加工公差

Table 2    Different tolerances of leading edge

公差 范围 高斯分布

T1 0～0.06 ξ～N （0.03, 0.01）

T2 0～0.08 ξ～N （0.04, 0.013）

T3 0～0.13 ξ～N （0.065, 0.02）

 

(a) B0叶型

(b) B1叶型

(c) B2叶型

马赫数

1.00.90.80.70.60.50.40.30.20.1

掺混区

掺混区

掺混区

图 18    B0、B1和 B2叶型的掺混损失

Fig. 18    Mixing area region of the B0, B1 and

B2 blades
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所得到的叶型气动损失的均值变化。可以发现，

随着加工公差的增大，损失系数的均值也在逐渐

增大。综合考虑加工成本和“过抛”前缘的不确定

性影响，可以将前缘抛光的加工公差设定在

0～0.08 mm范围内，此时，“过抛”前缘对叶型气

动性能的影响可以接受。
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图 19    钝头前缘概率分布

Fig. 19    Probability distributions of blunt

leading edge
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Fig. 20    Frequency histogram of loss coefficient under

different attack angles
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图 21    不同攻角下损失系数的均值

Fig. 21    Mean of loss coefficient under different attack angles
 

 4    结　论

采用非嵌入式多项式混沌（NIPC）方法研究

了钝头前缘加工不确定性对高亚声速压气机叶型

气动性能的影响，主要的结论如下：

1） 在全工况范围内，钝头前缘加工不确定性

导致叶型平均气动性能恶化。与原始设计叶型的

名义气动性能相比，钝头前缘加工不确定性最高

造成叶型平均总压损失系数增加 18.7%，平均静

压比降低 1.2%。在大攻角工况下，钝头前缘加工

不确定性引起叶型气动性能大幅度波动。

2）  通过非嵌入式混沌多项式法获得了叶型

总压损失系数和静压比的概率密度函数分布，发

现两者均近似呈现高斯分布。结合钝头前缘的加

工不确定性采用高斯分布进行建模，说明钝头前

缘加工误差与总压损失系数、静压比呈现近似线

性关系。

3）  钝头前缘加工不确定性对前缘绕流有较

大影响。叶型的吸力侧损失和尾迹掺混损失对钝

头前缘加工误差较为敏感，是导致叶型平均性能
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下降的主要因素。不确定性分析结果表明：钝头

前缘加工不确定性会恶化叶型的气动性能。综合

考虑加工成本和“过抛”前缘的不确定性影响，建

议将前缘抛光的加工公差设定在 0～0.08 mm范

围内。
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