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摘　　　  要：    为了研究全局轮廓度误差对跨声速轴流压气机性能及稳定性的影响，基于高斯过程和主成分

分析法构建了表征叶表全局轮廓度误差的五维几何不确定性模型。同时，基于非嵌入式混沌多项式法量化

了全局轮廓度误差对压气机气动性能的影响，并采用了损失源模型对两类极端性能叶型进行了流动机理分

析。研究结果表明：在全局轮廓度误差的影响下压气机峰值效率工况下的总性能参数略微偏离正态分布，并

且转子的性能会倾向于恶化；各性能参数对叶顶前缘部位的轮廓度误差最敏感，并且将其适当减薄能够有利

于性能的提升；其中的原因是，叶顶前缘轮廓变薄有利于削弱激波强度，因而会减弱激波 -泄漏涡相互作用的

强度，从而减小流动损失。
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Abstract:   To  investigate  the  effects  of  global  profile  errors  on  the  aerodynamic  performance  of  a

transonic compressor，a five-dimensional  geometric variability model  characterizing blade surface global

profile  errors  was  established  based  on  Gaussian  process  and  principal  component  analysis.  Combined

with  the  non-intrusive  polynomial  chaos  expansion  based  on  Gaussian  distribution，a  surrogate  mode  of

compressor performance was proposed. The effects of the performance were quantified using non-intrusive

polynomial  chaos  methodology， complemented  by  loss  source  analysis  to  investigate  the  critical  flow

mechanisms  in  two  extreme-performance  blade  profiles.  Key  findings  indicated  that  the  performance

parameters  at  peak  efficiency  condition  exhibited  slight  deviations  from  normal  distributions  under  the

effects  of  random  profile  errors，with  the  performance  showing  degradation.  And  the  performance  was

most sensitive to the error at blade tip leading edges. The thinner leading edge can reduce shock intensity

and weaken shock-leakage vortex interactions，with the loss decrease.
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随着现代航空工业的发展，设计具有大推力、

低油耗的航空发动机要求压气机具备高负荷以及

宽裕度的性能属性。压气机叶片几何也变得复杂，

这对叶片加工水平提出了极高的要求。同时伴随

着加工、装配以及运行磨损等影响，压气机叶片

会不可避免地偏离理论叶型。这种几何偏差虽然

较小，但有时也会导致压气机性能偏离理想设计

状态，影响航空发动机的寿命和气动稳定性，甚

至会导致发动机故障，造成巨大的损失。

已有研究表明叶片的几何误差具有随机性并

且量级较小，但这仍会导致流动分离恶化[1]、压气

机的性能降低以及发动机油耗增加[2]。评估叶片

加工误差对压气机气动性能与流场的影响能为叶

片设计和生产提供一定指导，并能在控制加工成

本、保证加工效率的同时保证压气机的性能稳健

性。为此，欧盟[3]、美国[4] 以及德联邦[5] 等在航空

工业不确定性量化分析/稳健性设计领域推出了

一系列项目。

其中，Garzon等[6] 率先进行了研究，他们基于

据压气机叶型实测数据的主成分分析（principal
component analysis，PCA）降阶模型研究了加工误

差不确定性对压气机性能的影响，发现几何不确

定性会导致效率下降 1.2%。此后 Garzon等 [7] 开

展了考虑叶型厚度、扭转角等误差的压气机气动

性能稳健性优化，降低了效率对于加工误差的敏

感性。Lange等 [8-9] 提出了一种从光学测量点云

中提取叶型参数以捕捉叶片几何变化的方法，并

通过蒙特卡洛 （Monte Carlo，MC）不确定性分析

发现叶片厚度误差对叶型损失有较大影响。在国

内，高丽敏等[10] 和李萍[11] 结合数值仿真和实验研

究了不同类型加工误差对可控扩散叶型气动性能

的影响规律。刘佳鑫等[12] 对一批实测叶型的加

工误差特征进行了统计，并基于数值仿真手段研

究了真实加工误差对二维叶型性能的影响。陈为

雄等[13] 提炼了 Rotor 67 转子 70%叶高基元级叶

型的叶片弦长误差、前缘轮廓度误差以及几何进

气角误差，并通过气动敏感性分析发现前缘轮廓

度误差对叶栅气动性能的影响最大。郭正涛等[14-

15] 对低速高负荷叶栅展开了法向加工误差、轮廓

度安装角耦合误差对叶栅性能以及稳定性影响的

研究，发现：对于法向加工误差，叶片前缘和吸力

面型线处的加工误差对损失影响较大；对于耦合

误差，大攻角工况下应注重安装角误差的影响，

而小攻角工况下应注重轮廓度误差的影响。

压气机叶片的加工误差包括，位置度误差（积

叠点位置、安装角）、形状误差（前/尾缘半径、叶

身轮廓度、前 /尾缘角度）、尺寸误差（弦长）等。

从国内外各学者的研究可以看到，轮廓误差是影

响压气机气动性能的一个重要因素。目前，不同

学者对轮廓误差的描述方法如下：

1） 叶身轮廓整体变化 [16-17]，该方法给定叶型

某一位置的最大厚度误差，随后误差由此位置到

叶片前/尾缘线性变化，并保证叶型能在前 /尾缘

区域光滑过渡。

2） 叶身局部鼓包 [18-19]，该方法通过分别对叶

型不同位置施加局部凹凸变化以判断叶片气动性

能对轮廓度误差的敏感位置。

3） 叶身全局轮廓变化 [20-21]，该方法对全叶身

（包括前/尾缘）施加轮廓度变化，并且不同位置的

轮廓度变化有一定的自由度。

这些方法中，方法 1）会导致叶型不同位置的

误差将整体变大或变小，不利于判断叶片气动性

能对轮廓度误差最敏感的位置。方法 2）更适用

于描述磨损以及腐蚀导致的几何形变，并且很少

有研究表明这是真实有效的几何变化。方法 3）
能够评估叶片气动性能对轮廓度误差最敏感的位

置，通常会基于实测叶型数据 [21-23] 或是轮廓度误

差的高斯随机过程假设[24-26] 进行，同时还会用

PCA或 Karhunen-Loève （K-L）展开进行降维以减

少计算量。考虑到计算成本的原因，该方法目前

多用于二维叶型研究中，鲜有运用于压气机三维

流动研究中。而针对二维叶型的研究确实能为加

工误差对压气机性能影响研究提供一定指导，但

实际压气机中还包含有环壁附面层、叶顶泄漏流、

叶片附面层潜移等三维流动现象。因此，针对三

维压气机模型的全局轮廓度误差研究同样很重要，

能更加精细化地指导叶片加工。

综上所述，本文以 Wennerstrom跨声速风扇

转子为研究对象，基于零均值高斯过程假设以及

PCA法建立了表征压气机叶片全局轮廓度误差

的几何不确定性模型。随后基于非嵌入式多项式

混沌法（non-intrusive polynomial chaos，NIPC）构建
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代理模型探究了叶片全局轮廓度误差对压气机气

动性能的影响，并结合敏感性分析找出了最敏感

的轮廓度误差区域。最终对几何误差样本数据库

中的两类极端性能叶型进行了损失源分析以及流

场分析，阐述了相应的流动机理。本文研究致力

于为实际工程的加工误差对轴流压气机气动性能

及稳定性的影响研究提供参考，并为压气机转子

叶片的设计和加工提供一定指导。

 1    研究对象及方法

 1.1   研究对象

本文的研究对象为美空军推进实验室 Wen-
nerstrom等 [27-28] 设计并测试的单级高通流跨声速

风扇 （下文简称 Wennerstrom风扇）中的转子。

Wennerstrom风扇是一高负荷、高效率的跨声速

压气机，其设计采用了转/静子载荷匹配设计、静

子尖部及根部前掠以及叶片根部钝化等技术[29]，

设计参数见表 1。
 
 

表 1    Wennerstrom跨声速风扇的几何参数

Table 1    Geometric features of Wennerstrom transonic fan

参数 数值

设计点转速/（r/min） 20 152.4

叶顶间隙/mm 0.41

转子平均展弦比 1.320

静子平均展弦比 1.255

转子叶片数 20

静子叶片数 31
 

 1.2   数值方法以及校核

由于实验未单独测试风扇单转子的性能，因

此采用商用软件 NUMECA对 Wennerstrom风扇

级进行全三维数值校核。由 NUMECA/Autogrid5
生成结构化网格，风扇级模型的计算区域及网格

模型如图 1所示，其转子和静子通道的网格拓扑

结构采用 HOH型，转子叶顶间隙处网格拓扑结

构采用 OH型 ，距壁面的第 1层网格高度设为

10−6 m以保证 y+<5。后文研究中的风扇单转子网

格模型则在所确定的风扇级网格模型上去除通道

中的静子叶片并用 H型网格匹配连接于风扇转

子通道后方，且保持转子通道的网格不变。

数值仿真在 NUMECA/FineTurbo模块中进行，

对圆柱坐标系下的三维雷诺时均 Navier-Stokes方
程采用了定常求解。空间离散采用中心差分格式，

时间离散采用显式 4阶 Runge-Kutta方法，并采用

当地时间步长及多重网格法加速收敛，湍流模型

在 SA（Spalart-Allmaras） 、 k-ε、 k-ω、 SST（shear
stress transport）中选择。由于在 100%设计转速下，

风扇级的实验遇到了振动问题[28]，在该转速的实

验并未测得失速边界，因此主要校核 95%设计转

速的性能。通道入口给定总压、总温及轴向进气，

壁面设为绝热无滑移边界，转子和静子间设有转-
静交界面（混合平面），并通过改变平均出口压力

调节质量流量（下文简称流量）以获取特性曲线。

在靠近近失速点时，平均出口压力不断增加 100
Pa直至计算发散，并将最后一个收敛工况视为近

失速工况。

通过对比不同具有网格节点数的网格进行无

关性验证（此时湍流模型暂选 SA），不同模型的网

格节点数通过改变轴向、周向和径向节点数调整，

同时网格正交性大于 30°。图 2展示了近失速流

量随网格节点数的变化，可以看出随着计算域网

格节点的增加，总性能参数的仿真结果趋于收敛

并且与实验结果相近。因此网格节点数为 233万

（转子通道为 163万，静子通道为 70万）的网格模

型足以得出稳定且收敛的计算结果，与之相应的
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图 1    计算域和网格示意图

Fig. 1    Schematic of computational domain and grid
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图 2    压气机近失速流量的网格无关性验证

Fig. 2    Grid independence verification of near-stall mass flow of

the compressor
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风扇单转子模型的网格节点数为 185万。

接下来选取网格总数较多（370万）的网格模

型进行湍流模型验证，如图 3所示。可以看到

SA模型对 Wennerstrom风扇级的性能有更好的

预测，并且该湍流模型也能够很好地刻画局部流

动，如图 4所示。而其他模型对总性能的预测效

果较差，并且部分湍流模型在近失速工况附近的

计算过程中存在有波动现象。基于以上考虑，在

加工误差研究中，Wennerstrom风扇单转子的数值

仿真将使用 SA湍流模型以及网格数为 185万的

网格模型。

 1.3   损失源分析

流动损失是压气机研究的重要考虑因素，一

般用相对总压或熵来评估。但由于旋转特性，压

气机数值仿真中进口边界的恒定绝对总压设置会

导致相对总压分布不均匀。即，叶尖流场的相对

总压一般大于叶根处的。因此，相对总压的大小

不一定能反映流动损失，需要另寻参数。

η

L∗ad,K LK

压气机等熵效率（下文简称效率） 定义[30] 为：

相同进口滞止温度和增压比条件下压气机等熵压

缩功 与实际加工量 之比，见式（1）。本文用

两者之差衡量损失 Lloss，见式（2）。

η =
L∗ad,K
LK

（1）

Lloss = LK−L∗ad,K （2）

L∗ad,K
LK

根据气动热力学知识，代入等熵压缩功

与实际加功量 的表达式，得

Lloss =
κ

κ−1
RT ∗0

T ∗K
T ∗0
−

(
p∗K
p∗0

) κ−1
κ

 （3）

T ∗0 p∗0 κ

T ∗K p∗K
T ∗0

p∗0

T ∗ p∗

ζ

其中 与 分别为压气机进口总温和总压， 为

绝热指数， 与 分别为压气机出口总温和总压，

R为气体常数。对于本文，进口为均匀来流（ 与

恒定为 288.15 K和 101 325 Pa）。因此实际起作

用的参数在式（3）方括号内，这代表了全局损失。

于是，可用流场中的总温 和总压 来表征气流

从进口到该位置过程中的累积损失 ，见式（4）。

ζ =
T ∗

T ∗0
−

(
p∗

p∗0

) κ−1
κ

（4）

T ∗ p∗

ζsource

事实上，对于静止部件（叶栅、静子等），流动

过程中总温 不变、总压 总体上在减小，式（4）
对流动损失的描述效果与总压损失系数的一致，

并且与熵、相对总压损失等一样，参数 ζ表征了

损失的累积。为了刻画流场中局部损失的产生，

由式（5）格林公式、式（6）定常可压缩流动微分形

式的连续方程以及各边界条件推导出对特定区

域 Ω（其边界为∂Ω）的局部损失 ，见式（7）。w
Ω
ρW · ∇ζdΩ =

w
∂Ω
ζρW · nds−

w
Ω
ζ∇ ·（ρW）dΩ

（5）

∇ ·（ρW）= 0 （6）

 

(a) 效率特性

(b) 总压比特性
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图 3    压气机性能的湍流模型验证

Fig. 3    Turbulence model validation for compressor performance
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ζsource =
w
Ω
ρW · ∇ζdΩ

/w
out
ρW · nds （7）

其中 ρ为气流密度，W为相对速度矢量，n为计算

域出口边界面（out）的法向量。最终，可得到表征

压气机流场中局部损失的损失源函数 Φ，见式（8）。
详细推导步骤可参考前期研究[31]，该研究构建了

超声速叶栅的损失源模型。而本文研究对象为旋

转部件，所用方法可视为一种推广。

Φ = ρW · ∇ζ
/w

out
ρW · nds （8）

fshock = 30

图 5展示了近失速工况下，熵、ζ和 Φ对转子

叶顶区域流动损失的刻画效果，其中红线内为激

波区域（在边界上激波函数 [31]）。可以看

到，本文提出的参数 ζ和熵对损失的刻画效果一

致，都是气流从入口到所观测位置过程中损失的

累积效果。这种效果在低速气流堆积区域（附面

层分离区以及叶顶泄漏涡等）作用很明显，在激

波区域作用不明显。而 Φ可以合理刻画激波、泄

漏涡、附面层分离、尾迹等损失。
 
 

(a) 损失源函数Φ (b) 损失ζ (c) 熵

Φ/m−3

3000
2000
1000
0

0.6
0.4
0.2
0

熵/(J/(kg·K))
600
400
200
0

ζ

图 5    不同参数对近失速工况 98%叶高截面流场损失的刻画

Fig. 5    Description of flow field losses at 98% span under near-stall conditions based on different parameters
 

 2    不确定性量化方法

 2.1   几何不确定性模型

Pd n̂
Pm

参照二维叶型中的定义，三维叶片的全局轮

廓度误差为设计型线上的点 沿着外法线 到实

际叶型上的点 所移动的距离 e，见式（9）。

Pm（c,ω）= Pd（c）+ e（c,ω）̂n（c） （9）

其中 c为点的空间位置，ω为随机变量。

μe（c） σe（c）

Cov（c1,c2）

基于实测叶型的研究[12, 20, 32-33] 表明，对全局

轮廓度误差 e（c, ω）采用零均值高斯随机过程假

设是合理的。其均值 、标准差 和协

方差函数 为式（10）～式（12）。本文研

究对象平均弦长约为 95 mm，因此标准差函数参

照航空工业标准 HB5647[34] 一级加工精度的轮廓

度公差带（0.1 mm）给定。

μe（c）= E
[
e（c,ω）

] ≡ 0 （10）

σe（c）=
√

E
[[

e（c,ω）
]2
]
= 0.333 （11）

Cov（c1,c2）= σe（c1）σe（c2）exp（−h · t2）（12）

t = s12/smax

s12 smax

其中 h是参数，相同距离的两点，h越大表示相关

性越小，可选择合适的值 [31, 35]，本文研究中 h=1.5，
不再赘述具体选择； 为两点间无量纲叶

表距离， 为两点间叶表距离， 为最大叶表

距离。

（λ1,λ2, · · · ,λN）

用主成分分析法降阶简化高斯随机过程变

量 e（c,ω）。本文在设计叶片上取 90个截面，各截

面包含 200个离散点。所有点依据式（12）得协方

差矩阵 C，及其特征值 。随后，依

据对累积方差贡献率的约束式（13），选取前 m阶

主成分构建高保真降阶几何不确定性模型。

m∑
i=1

λi

/ N∑
i=1

λi > 95% （13）

根据图 6，选取前 5个特征值。于是全局轮

廓度误差的截断表达式为式（14）。

e（c,ω）=
5∑

i=1

√
λi pi（c）ξi（ω）̂n（c） （14）

pi λi ξi（ω）其中 为特征值 对应的特征向量（模态），

为相互独立的标准正态分布变量。
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p1～p5图 7展示了这 5个模态 （ ，其幅值为

p1～p5）表征的几何误差分布。其中，模态 1表征

的几何误差更接近整体均匀分布。模态 2表征的

几何误差仅沿弦向呈现均匀分布，并且主要体现

了叶片近端区的几何变化。而模态 3、模态 4表

征的几何误差大体上沿展向呈现均匀分布，并且

分别体现了前/尾缘与叶片中间弦长处的几何变化。另

外，模态 5表征的几何误差也是沿弦向呈现均匀

分布，但其体现的是叶中截面与端区的几何变化。

所有的这些模态依据式（14）进行线性叠加就能得

到满足高斯随机过程假设的全局轮廓度误差。

 2.2   代理模型构建

NIPC法[36] 是有效的不确定性量化研究方法，

精度和效率较高。它较 MC法 [6, 9] 能极大减少运

算，较伴随法 [37-38] 能兼顾响应与输入映射中的线

性与非线性成分。混沌多项式理论表明，可用一组

正交多项式基函数的加权线性组表示任意随机变

量 Y，其 P阶截断的多项式混沌展开模型见式（15）。

Y ≈ y =
P∑

j=0

ĉ jΨ j（ξ） （15）

Ψ j（ξ）其中，对于正态分布 为 P阶 Hermite多项式。

多项式的项数有 Q+1个，取决于展开阶数 q以及

随机变量 ξ的维数 d，见式（16）。

Q+1 =
（d+q）!

d!q!
（16）

ĉ j求解系数 时，常用 Garlerkin投影法和回归

法。前者用到了正交多项式的正交性，有

ĉ j =

⟨
y,Ψ j（ξ）

⟩⟨
Ψ j（ξ）,Ψ j（ξ）

⟩ （17）

（q+1）d

其中，分母存在解析解[39]，分子通过高斯求积法得

到。并且高斯点处的 y由求解器（CFD计算）得到，

相应的计算量为 。

Ψ j（ξ） {ξ0, · · · , ξN}
F = {F0, · · · ,FN}

回归法中， 已知。由样本 及

其响应 组成式（18）和向量形式（式
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图 6    特征值与累计方差贡献率分布

Fig. 6    Distribution of eigenvalues and cumulative variance

contribution rate
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Fig. 7    Modal components of the global profile errors
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ĉ（19））。用最小二乘法得到最佳系数 ，见式（20）。
Ψ 0（ξ

0） · · · ΨP（ξ
0）

. . .
...

. . .

Ψ0（ξ
N） · · · ΨP（ξ

N）




ĉ0

...
ĉQ

 =


F0

...
FN

 （18）
Ψc = F （19）

ĉ =（ΨTΨ）
−1
ΨTF （20）

NR

NG

回归法的精度与选取的样本点有关，数目要

接近 2（Q+1）。而多维问题中回归法的运算量 ，

一般远小于 Garlerkin法的 ，见式（21）。基于此，

本文采用 3阶 NIPC回归法研究全局轮廓度误差

对性能参数的不确定性影响。

NR

NG
=

2
（d+q）!

d!q!

（q+1）d = 2×

q+1
1

q+1
× · · ·×

q+d
d

q+1
（21）

 3    结果与分析

 3.1   NIPC模型精度

采用回归法构建 NIPC代理模型，并根据伪

MC Halton序列采样，样本数为 110。最后额外再

随机选取 30个样本验证代理模型的预测精度（预

测值与 CFD仿真值作对比）。本文用定流量法研

究在峰值效率工况以及近失速工况下全局轮廓度

误差对 Wennerstrom风扇转子性能的影响。图 8
展示了代理模型对峰值效率工况、近失速工况总

压比的预测效果。其中近失速工况下的预测误差

略大。但总的来说该代理模型所做的性能预测效

果较为准确（最大相对方均根误差小于 0.003%）。

 3.2   气动性能不确定性分析

 3.2.1    统计分析

通过MC法随机选取 105 组样本，并用代理模

型进行性能预测并完成数据统计，各性能参数以

较基准值的相对偏移形式给出。由图 9可知，在全

ηPE πPE

ηNS

πNS

局轮廓度误差影响下，各性能参数在近失速工况

下近似服从正态分布，而在峰值效率工况下略微

偏离正态分布，并且性能参数的均值（图中虚线位

置）与原型值相差不大。另外还可以看到，在峰

值效率工况下效率（ ）和压比（ ）的相对偏移

幅值分别为 1.5%、2.5%，近失速工况下效率（ ）

和压比（ ）的相对偏移幅值都小于 0.4%。说明

在轮廓度误差主要影响峰值效率工况的性能。

 3.2.2    敏感性分析

采用 Spearman秩相关分析评估参数间的相

关性，图 10展示了不同工况下各性能参数与几何

变量间的相关性。很明显，在同一工况下各参数

之间是强正相关关系，但同一参数在不同工况间

的相关性较低。这说明叶片轮廓度误差影响下，

同工况下各性能指标（流动损失与做功）恶化的趋

势一致。另外，在峰值效率工况下，与性能参数

变化相关性最大的是模态 1对应的几何变量。而

在近失速工况下，其他模态对性能的影响不可忽

视，即便其在几何不确定性中的贡献较低。总的

来说，在公差许可范围内适当减薄叶片能带来性

能增益。

图 11展示了性能参数与叶表全局轮廓度误

差之间的 Spearman系数的分布，以表征性能参数

对不同位置轮廓度误差的敏感性。由于同工况下

各性能参数高度相关，因此这里仅展示有关压比

的分析结果。可以看到，性能参数与叶表全局轮

廓度误差呈较强的负相关关系，且前缘处的相关

性最大（尤其是叶中偏上）。其分布在不同工况有

些许差异，其中近失速工况下误差的敏感位置更

趋向叶顶压力面。不过由图 9可知近失速工况下

全局轮廓度误差对性能的影响较小。所以总的来
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图 8    NIPC模型精度测试

Fig. 8    Accuracy validation of NIPC method
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说，在叶片加工中应重点关注靠叶顶前缘位置的

轮廓度，并且适当将其减薄更有益于转子性能。

 3.3   流场不确定性分析

Mar

图 12和图 13展示了转子通道内相对马赫数

（ ）标准差和损失源函数（Φ）标准差的周向平

均分布。可以看到，在全局轮廓度误差影响下流

场的不确定性变化集中在近叶顶区域。这与叶顶

Mar

泄漏流以及激波强度较高等相关，并且峰值效率

工况下的流场变化要明显更大。其中 的不确

定性主要在通道激波、泄漏涡以及附面层分离区

附近，而 Φ还在叶顶前缘有一定的不确定性变化。

Mar图 14、图 15展示了 95%叶高 以及 Φ的

标准差云图分布。可知，主要的不确定性在激波

区域，而附面层分离和叶顶间隙泄漏流区域的不

确定性较小，这导致了性能的不确定性。其中，

峰值效率工况下流场不确定性最强烈，且主要与

激波有关。而近失速工况下，前缘激波大幅度脱

体，流场不确定性变化对轮廓度误差不敏感。

 3.4   流动机理分析

由性能参数中的不确定性分析可知，峰值效

率工况的流场会出现较大的波动，并且同工况下

的性能参数高度相关。下面基于该工况下的两类

极端性能（总压比）叶型分析叶片全局轮廓度误差

对压气机流场、性能的影响以及相关机理。

为展现极端性能叶型的特征，不能只考虑概

率分布中某个性能最优/最劣的叶型，要对比性能

最优/最劣附近的一系列叶型。在图 9（b）的概率

分布中，分析上/下 1%分位数附近 200个样本的
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图 9    性能参数相对偏移的概率密度分布

Fig. 9    Probability density distribution of the performance relative deviation
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全局轮廓度误差，得到图 16极端性能叶型全局轮

廓度误差的均值分布，以表征性能最优（S1）/最劣

（S2）的两类极端性能叶型全局轮廓度误差的总

体特征。同理有图 17全局轮廓度误差的相对标

准差（标准差/均值）分布，以明确两类极端性能叶

型中全局轮廓度误差的特征。由图 16可知，叶顶

（尤其是前端）的厚薄对压气机性能有重大影响。

 

(a) 峰值效率工况下的压比

(b) 近失速工况下的压比
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图 11    总性能参数对全局轮廓度误差的敏感性分布

Fig. 11    Sensitivity analysis of performance parameters to global

profile errors
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公差带中（±0.1 mm）叶片的减薄能提升压气机性

能，尤其是在叶顶前端。而图 17中轮廓度误差的

相对标准差也在此处最小，说明在极端性能附近

的 200个样本叶片的叶顶前端轮廓度误差基本相

同。而在其他位置（如叶根、尾缘等），各叶片的

轮廓度误差会在均值附近有较大差异。综合以上

分析，对压气机性能产生决定影响的轮廓度误差

在叶顶前端部分。

将图 16中两类极端性能叶型的全局轮廓度

误差均值叠加到原始叶型上，得到极端性能叶型。

表 2为峰值效率工况下两类极端性能叶型较原型

的性能偏移。其中，两者总温比差异不大，主要

差异在总压比、损失和效率。这说明全局轮廓度

误差对压气机实际加功量的影响不大，主要影响

在损失或等熵压缩功的转换。

图 18展示了两类极端性能叶型从叶根（0%
叶高）至 S%叶高的累积损失分布（S%叶高表示

叶片的某一个展向位置），图 19则以 10%叶高为

间隔依次展示了从叶根（I1）至叶顶（I10）各区间

内的累积损失。累积损失通过式（7）对损失源函

数 Φ的积分计算得到，积分区域涵盖不同的叶高

范围。从图中可知，两类极端性能叶型的气动损

失集中在 80%叶高以上的区域（占总损失的约

2/3），并且两者损失的差异主要体现在其中（占总

差异的约 2/3）。

fshock > 30

fshock < 30

以下对各类损失进行分析。其中，激波损失

区域为激波函数 的流场区域 [31]。而在

90%叶高以上 的区域中，定义叶片前缘

至吸力面通道激波所处轴向位置之间的区域为叶

顶泄漏流损失区域，吸力面通道激波所处轴向位
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图 16    极端性能叶型全局轮廓度误差的均值分布

Fig. 16    Average of the global profile errors on

extreme-performance blades
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图 17    极端性能叶型全局轮廓度误差的相对标准差分布

Fig. 17    Relative standard deviation of the global profile errors

on extreme-performance blades
 

表 2    两类极端性能叶型性能较原型的相对偏移

Table 2    Relative deviation of the performance based on

nominal blade for two extreme-performance blades %

叶型 效率 总压比 总温比 熵增

S1 0.42 1.04 0.18 −2.71

S2 −0.74 −1.56 −0.26 5.14
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图 18    两类极端性能叶型中 0%～S%叶高范围的

累积损失分布

Fig. 18    Cumulative loss distribution in the zone from 0% to S%

span-wise for two extreme-performance blades
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置至叶片尾缘之间的区域为叶顶附面层大分离损

失区域。此外，定义尾迹损失区域位于叶片 95%
轴向弦长之后，其他损失区域则主要为包含叶片

附面层以及通道流动中的黏性损失。图 20展示

了两类极端性能叶型中各类损失的分布。考虑到

图 18、图 19中损失参数量级较小（10−3），为方便

比较，此处各类损失以原型的总损失为基准进行

了无量纲化。对于两类极端性能叶型，激波损失

占总损失的 40%，是跨声速压气机流动最主要的

损失来源。而叶顶泄漏流损失和附面层大分离损

失也有一定的占比，约为 1/4。从损失变化量来看，

两类极端性能叶型的损失差异主要源于叶顶泄漏

流损失以及激波损失。
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图 20    两类极端性能叶型中各类损失的分布

Fig. 20    Different kinds of loss distribution for two extreme-

performance blades
 

图 21展示了两类极端性能叶型 99%叶高的

相对马赫数分布。可以明显看到 S2的叶顶前缘

激波较强，并且激波-泄漏涡和激波-附面层干涉

作用也较强。图 22进一步展示了两类极端性能

叶型 99%叶高的损失源函数 Φ分布，图中黑线为

fshock = 30激波区域边界（ ）。可以佐证 S2的前缘

激波损失明显较 S1叶型的大，并且 S2的泄漏流

损失以及激波-附面层干涉引起的分离损失也更

大。图 23展示了两类极端性能叶型 90%叶高的

Φ分布。明显可以发现在远离叶顶泄漏流的区域，

流动损失主要差异源于激波。其中，S2的前缘激

波强度较大，来流会因此出现更大的减速，进一

步会导致通道激波强度较小。但结合图 21中的

分析可知，综合下来 S2的激波损失更大。

综合两类极端性能叶型的损失分析以及流场

分析，跨声速风扇流动损失中最主要的损失集中
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图 19    两类极端性能叶型中不同叶高区间内的损失分布

Fig. 19    Loss distribution in different span-wise intervals for two

extreme-performance blades
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图 22    两类极端性能叶型 99%叶高损 Φ分布

Fig. 22    Φ distribution at 99% span for two

extreme-performance blades
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Fig. 23    Φ distribution at 90% span for two

extreme-performance blades
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于叶顶部位，并且激波损失为主要损失来源。而

S1更薄的叶顶前缘有利于削弱激波强度，以减少

激波损失以及激波-泄漏涡干涉损失。从而减少

总损失、提升等熵压缩功的转换效率，进而提升

总压比。

 4    结　论

本文采用 PCA法和 NIPC法研究了全局轮廓

度误差对跨声速风扇转子气动性能的不确定性影

响，并且比较了气动性能参数对叶表不同位置全

局轮廓度误差的敏感性。最后对两类极端性能叶

型进行了损失源分析以及流场分析，阐释了轮廓

度误差对性能参数的影响机理。得出了以下结论：

1） 在全局轮廓度误差影响下，风扇转子的性

能参数在近失速工况下近似服从正态分布，而在

峰值效率工况下略微偏离正态分布，并且从分布

特征来看性能参数均有一定的恶化趋势。

2）  轮廓度误差对风扇转子性能均值的影响

不大（较原型基准值的相对偏移小于 0.1%），但会

导致峰值效率工况下的性能出现一定的分散度。

其中峰值效率工况下效率和压比的相对偏移幅值

分别为 1.5%、2.5%，而近失速工况下性能参数的

相对偏移幅值都小于 0.4%。

3）  轮廓度误差对跨声速风扇转子的实际加

功量的影响不大，主要会影响损失增量或等熵压

缩功的转换。经过损失源分析表明 2/3的气动损

失又集中在 80%叶高以上的区域，因此全局轮廓

度误差导致的损失差异也主要体现在其中（总差

异贡献量的约 2/3）。
4） 相同加工精度水平下，性能参数均对叶顶

前缘附近轮廓度误差的敏感性最强并且是单调负

相关的，对其他部位轮廓度的敏感性较低。因此，

在强度以及公差的允许范围内可尽量减薄动叶叶

顶前缘以减小流动损失。

5） 将动叶叶顶前缘减薄的原因在于，激波损

失是跨声速压气机流动最主要的损失来源（约为

总损失的 40%），此外激波-泄漏涡干涉和激波-附
面层干涉损失也有一定占比（约为总损失的 25%）。

而动叶叶顶前缘的变薄会有利于减弱激波的强度，

这能够减小激波损失以及激波-泄漏流干扰产生

的损失。
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