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叶片单一与耦合误差对轴流压气机性能的影响
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摘　　　  要：    由于加工工艺等因素的限制，在实际的加工过程中，理论叶型与实际叶型之间总会存在微小误

差。针对跨声速压气机转子 Rotor 37，采用数值模拟和 NIPC（非嵌入式多项式混沌方法）相结合的方法，研究

轴向位置度误差与安装角误差对压气机气动性能的不确定性影响。结论表明：对于轴向位置度和安装角服

从零均值标准正态分布的加工误差，两者单一变化或耦合变化时，转子气动性能对各误差敏感性基本一致，

只有个别参数有区别。轴流压气机气动性能与各个误差的相关性有强弱之分，加工时应当关注强相关性的

性能参数。叶片耦合误差对压气机的影响为叶片轴向位置度误差和安装角误差的影响的叠加。
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Abstract:   Due to the limitation of processing technology and other factors，there is always a small
error  between  the  theoretical  blade  profile  and  the  actual  blade  profile  in  the  actual  processing.  For
transonic compressor Rotor 37，the influences of axial position and stagger angle errors on the uncertainty
of  compressor  aerodynamic  performance were  studied by numerical  simulation and NIPC (non-intrusive
polynomial  chaos method).  The conclusion indicated that，for  machining errors  with zero mean standard
normal distribution of  axial  position and stagger angle， the sensitivity of  rotor  aerodynamic performance
was  approximately  the  same  when  they  changed  singly  or  in  coupling，only  individual  parameters  were
different. The correlation between the aerodynamic performance of axial flow compressor and each error
was  strong  or  weak， and  attention  shall  be  paid  to  the  performance  parameters  with  strong  correlation
during  processing.  The  influence  of  blade  coupling  error  on  compressor  lied  in  the  superposition  of  the
influences of blade axial position error and stagger angle error.
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自 20世纪 30年代末喷气发动机问世，经过

不断地发展，航空发动机以其高度的先进性和复

杂性，成为一个国家科技水平、军事实力和综合

国力的重要标志之一[1]，而压气机的性能更是对

航空发动机的性能有着最直接的影响。随着航空

发动机的不断更新换代，性能指标不断提高，对

压气机的要求也在随之变化，压气机设计逐渐由

早期研制的“宏观性”变为现在的“精细化” [2]。因

此，压气机转子叶片的微小几何误差对其性能与

稳定裕度的影响受到更多人的关注。但不可避免

的叶片加工误差使得实际叶型与理论叶型之间的

差异具有很强的随机性，进而对压气机的性能产

生影响。对叶片叶型误差问题进行数值模拟和试

验研究都需要投入大量的时间成本，试验研究还

需要额外的资金投入。因此，研究压气机叶片叶

型的不确定性对压气机性能的影响，关键在于选

择合适的不确定性研究方法。

国外关于加工误差的研究开始得较早。早

在 1950年，Klapproth[3] 以某超声速叶栅为研究对

象，发现无论相对马赫数为多少，增大叶栅前缘

半径，叶栅的损失也随之线性增加。1983年，美

国的 Roelke等[4] 发现，将转子叶片进行光滑处理，

叶片效率会提升 1%；如果将转子叶片实际叶型向

理论叶型修正，转子效率会随着叶片厚度减小而

增加，大约增加 3%。该研究表明转子叶片叶型对

压气机性能影响较大。2001年，针对 Rotor  35，
Roberts等 [5] 选择 3种弦长误差进行研究：长弦与

短弦叶片周向各占一半、长弦与短弦叶片沿周向

各占 90°交替、长短弦叶片互相交替，并对各误差

组合进行了试验测量。结果表明，叶型弦长误差

对转子性能影响较小。2003年，Garzon[6] 首先选

用概率学方法，利用主成分分析 （PCA）方法对

150个转子叶片的叶型进行分析，针对叶型的具

体参数，得出最大厚度、叶型弯角、前圆半径等因

素在加工误差中较为明显。随后，利用蒙特卡洛

方法（MCS）生成样本，进行数值模拟，分析得出

叶片前缘半径加工误差对压气机气动性能影响最

为明显。Wunsch等[7] 于 2015年针对 NASA Rotor
37开展了加工误差研究，对于前缘半径、叶顶间

隙、尾缘半径等参数的加工误差采用多项式混沌

（PC）方法进行分析。基于数值模拟结果，采用比

例敏感度导数来判断该变量的不确定性对压气机

性能参数的影响，结果表明前缘角度和叶顶间隙

对压气机性能影响最为显著。

国内关于叶片加工误差的研究起步较晚，基

本在 2000年以后，并且刚开始大多是关于加工误

差为确定值的研究，针对加工误差不确定性的研

究更晚。2009年，李宇等 [8] 针对某高压涡轮，通

过数值模拟研究了涡轮叶片安装角误差对涡轮内

热斑偏移的影响。结果表明热斑的迁移会发生明

显变化，进而改变热负荷，使得涡轮叶片的寿命

受到极大的影响。2016—2017年，郑似玉等 [9-11]

采用数值模拟的方法，对某单级轴流压气机的轮

廓度、位置度、扭转度的加工超差进行研究，分析

了其对压气机性能的影响。结果表明，效率受动

叶叶顶轮廓度超差影响较大，总压比受叶根处的

轮廓度超差影响比较明显；和周向位置度相比，

轴向位置度对压气机性能影响更大，无论是轴向

或周向位置度误差，都会使压气机性能恶化；位

于转子叶片 70%叶高的扭转度超差对性能影响

最为明显。2018年，于贤君等[12] 提出低速模拟的

方法来解决超声叶片在试验中的精确测量问题，

并将实际叶型典型参数的加工偏差叠加到低速叶

片的叶型上，以此为基础来研究加工偏差。结果

表明，各参数的加工偏差对叶型气动性能产生影

响的机理在于加工偏差影响了边界层状态。

2019年，程超等 [13] 选取 6个典型结构参数变化，

每个参数分为 3个加工精度，采用正交试验法设

计了 27个样本，以某跨声速压气机为原型对所有

样本进行数值模拟。结果表明，压气机效率受前

缘角误差、厚度误差影响较大，总压比对前后缘

形状、厚度误差更为敏感，流量对前后缘形状、前

缘角误差等参数更敏感。

目前国内外对加工偏差的研究还存在以下的

不足或者问题：①由 HB 5 647-1998给出的加工误

差中，积叠点位置度误差几乎不被关注，关于它

的不确定性研究较少；②实际叶片的误差是多因

素的综合误差，在已有的不确定性研究中，往往

只针对某一个误差因素，很少考虑多因素同时出

现时造成的不确定性影响。

针对上述存在问题，本文对非嵌入式多项式

混沌（NIPC）方法的原理进行介绍，并验证了其有

效性，旨在运用 NIPC方法来研究单一误差因素

单独出现和多误差因素同时出现时，压气机叶片

积叠点位置度误差与安装角误差对转子性能的不

确定性影响之间的区别与联系，为今后工程实际

提供有力参考。因此本文将误差分布简化为全叶

高范围同时变化，对两种单一误差和两种误差耦
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合时的情况进行探讨，并进行对比。
 

1    研究对象与数值方法
 

1.1   研究对象与方案

研究对象为跨声速压气机转子 NASA Rotor

37，该转子由 NASA Lewis中心于 1978设计。因

其作为公开算例，具有大量试验数据与数值模拟

结果，所以选择其为研究对象。表 1给出了

NASA Rotor 37的部分参数。

图 1给出了 NASA Rotor 37子午面以及试验

测点位置：Stn  1、Stn  la  2、Stn  3、Stn  4a、Stn  4。

Suder等 [14] 利用气动探针详细测量了试验测量站

1和试验测量站 4的气动参数。
 
 

Axial direction Z

95% span

90% span
70% span
50% span

30% span

Laser anemometer spanwise survey stationsAero performance
data

Aero performance
data

Shroud

Hub
NASA Rotor 37

Laser anemometer
blade-to-blade
survey planes

Stn l Stn la 2 Stn 3 Stn 4a Stn 4

Radial direction R

图 1    NASA Rotor 37子午面及试验测量位置[15]

Fig. 1    Meridian and test measurement position of NASA Rotor 37[15]
 

在实际加工中，实际叶型与理论叶型总会存

在误差，将实际叶型与理论叶型对应点的距离分

解为轴向和周向[10]，即为轴向位置度误差与周向

位置度误差。因为轴向位置度误差对转子影响更

为显著[10]，所以本文主要针对叶片轴向位置度误

差（Z）的变化进行研究。图 2给出了轴向位置度

误差的示意图，其中理论叶型为黑色，红色为负

误差，绿色为正误差。

δ图 3给出了叶片安装角（ ）误差示意图，其中

黑色实线代表原型叶片，而绿色和红色虚线分别

代表正、负安装角误差，关于误差正、负的具体定

义为：叶片前缘向转子旋转方向偏离为负，向转

子旋转反方向偏离为正，即正误差代表叶片安装

角“打开”，而负误差则代表叶片安装角“关闭”。

图 4为轴向位置度误差与安装角误差两者耦

合后的叶片示意图，每一个虚线叶型同时有轴向

 

表 1    NASA Rotor 37部分参数

Table 1    Partial parameters of NASA Rotor 37

参数 数值

叶片数 36

设计转速/（r/min） 17 188

设计流量/（kg/s） 20.19

设计总压比 2.106

等熵效率 0.889

叶顶间隙/mm 0.356

轮毂比 0.70

展弦比 1.19

堵塞流量/（kg/s） 20.93±0.14

 

原型
正Z误差
负Z误差

机匣

来流

轮毂

叶顶间隙

图 2    轴向位置度误差示意图

Fig. 2    Schematic of the axial position degree error
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位置度误差和安装角误差。

假设轴向位置度误差与安装角误差的分布满

足正态分布，根据 HB 5647-1998[16] 中对位置度误

差精度的定义以及前人的研究[10,17]，本文给定轴

向位置度的极限偏差为 1 mm，安装角的极限偏差

为 0.5°。根据正态分布的 3σ原则，令 3σ=1 mm，

σ=0.333 mm，则轴向位置度误差分布在 [−1，1]区
间内的概率为 99.73%，同理可得安装角误差分布

在 [−0.5°，+0.5°]的概率为 99.73%。

针对 NASA Rotor 37，耦合误差作用时叶片叶

型构造步骤如下：

1） 利用 NIPC方法获得误差样本点。

2） 根据 Rotor 37的模型文件，对叶片绕积叠

轴旋转安装角的样本点角度，然后导出模型文件。

3）  将导出几何文件中所有截面增加所求的

轴向位置度误差样本点的值。

在对叶片进行造型时，采用先旋转，后平移的

方法，因此对叶片沿展向的积叠控制不产生影响。 

1.2   计算网格与求解方法

本文的网格划分采用 NUMECA软件包中的

Autogrid5模块进行。具体网格设置为：进、出口

通道均为 H型网格块，叶片主通道采用 O-4H网

格拓扑结构，转子叶顶间隙设置为蝶形网格。第

1层网格距离壁面 3 μm，保证 y+<10。图 5给出了

Rotor 37网格总体示意图以及部分区域的细节图。

定常计算边界条件如下：进口给定总温、总压，出

口给定平均背压，转速为设计转速 17 188 r/min。
壁面设置为绝热无滑移，叶片两侧周向设置为周

期性边界。选择 2阶迎风格式进行离散。所有的

数值计算都从堵塞点开始，取前一个工况的收敛

解为初场，通过逐步提高出口背压向近失速点逼

近，直到数值计算发散，数值模拟失速前的工况

为近失速工况，精度为 100 Pa。
  

机匣

轮毂

进口 出口

图 5    Rotor 37网格示意图

Fig. 5    Schematic of the grid of Rotor 37
  

1.3   数值验证

在进行网格无关性验证时，根据西北工业大

学叶轮机械流动控制课题组的研究，选取湍流模

型为 k-ε模型。保持网格拓扑结构不变，对网格

进行加密来改变网格的数量。以总数量为 50万、

60万、70万、80万以及 90万的网格分别进行计

算，所有网格计算除网格数量外其他计算设置均

相同。数值模拟得到 Rotor 37等熵效率流量曲线

和总压比流量曲线，并与试验值进行比对，结果

如图 6所示。同时将不同网格下压气机的性能参

数的具体值进行比对分析，结果如表 2所示。

从图 6（a）等熵效率性能曲线可以看出，各个

数目的网格所得到的效率曲线仅在大流量工况和

近失速点时有微小差异；而图 6（b）总压比曲线可

以看出，除了 50万数量的网格在 20.5 kg/s流量附

近压比偏低，其他网格的总压比曲线十分接近。

由表 2峰值效率数值可知，网格数目由 50万增加

到 80万，峰值效率变化数量级为 10−3 量级，但从

80万增加到 90万，峰值效率变化数量级为 10−5，
所以网格数大于 80万时，数值模拟的等熵效率曲

线可认为与网格数目无关；当网格总数大于 70万

时，最大总压比保持不变；比较近失速点质量流

量，网格数目大于 80万后近失速点流量保持不变，

与试验近失速点质量流量 19.23 kg/s相比，变化幅

 

原型
负误差
正误差

轴向

周向前缘

尾缘

图 3    叶片安装角误差示意图

Fig. 3    Schematic of the stagger angle error

 

原型
典型误差

前缘

尾缘

轴向

周向

图 4    耦合误差叶片示意图

Fig. 4    Schematic of the coupling errors of blade
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度很小，可认为数值模拟与试验吻合。综合考虑

网格数量对各性能参数的影响，认为选择 80万及

以上网格数量可保证网格数目不对计算结果产生

较大影响。

由于叶片耦合误差公差很小，为了保证数值

模拟能够计算得到微小加工偏差对流场的影响，

需要更高精度的网格。所以保持网格拓扑结构不

变，对网格进行加密，加密后网格数目达到 100万。

随后使用 k-ε湍流模型，其他设置均不变，对 100

万网格数目进行数值模拟并与试验对比，以此校

核数值精度。

根据文献 [15]对出口参数的验证方法，图 7
为近失速工况下，转子出口气流角和等熵效率沿

叶高的分布。由图 7（a）可知，数值模拟所得结果

与试验数据趋势大体一致，只有在 50%～90%叶

高处略微偏离试验值。由图 7（b）可知，全叶高数

值模拟计算结果与试验数据吻合较好，误差较小。

说明数值模拟对转子沿径向分布的参数有足够的

准确度。
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图 7    近失速工况等熵效率和出口气流角沿叶高分布图

Fig. 7    Distribution of isentropic efficiency and outlet flow angle

along the blade span under near stall condition
 

此外，图 8给出了近失速工况，转子 95%叶

高截面试验与数值模拟的相对马赫数分布图，图

中红色虚线为叶顶间隙泄漏涡的运动轨迹。从图

中可以看出，数值模拟所得叶顶相对马赫数的分

布和试验数据非常接近，叶顶间隙泄漏涡的运动

轨迹也与试验吻合较好。因此，数值模拟对于叶

顶流场也能较好地模拟。 

1.4   NIPC方法简介

多项式混沌展开（PCE）是一种在计算快的同

时保证了高精度的不确定性分析方法[2,18-20]，许多
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图 6    不同网格数量总性能曲线对比

Fig. 6    Comparison of total performance curves with different

grid numbers

 

表 2    不同网格下部分参数数值模拟结果

Table 2    Numerical simulation results of partial parameters

with different grids

网格数/104 峰值
效率

最大
总压比

近失速点质量
流量/（kg/s）

50 0.861 44 2.120 19.24

60 0.862 50 2.126 19.21

70 0.863 00 2.127 19.22

80 0.863 75 2.127 19.19

90 0.863 70 2.127 19.19
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研究人员都对 PCE方法做了介绍，本文不再赘述。

PCE方法可分为嵌入式混沌多项式（IPC）和非嵌

入式混沌多项式（NIPC），由于 IPC方法可能会出

现求解不稳定的情况[21]，本文采用 NIPC方法来

进行轴向位置度误差不确定性研究。NIPC方法

是基于采样方法和 PCE方法的结合，利用 Galer-

kin投影法 [22-23] 通过确定性解去估算 PCE展开式

中的系数，其基本原理是基于正交多项式的正交

c j

性，将内积运算投影到正交基上，从而计算得出

展开系数 ，具体求解如下：

c j =

⟨
y（ζ）,Ψ j（ζ）

⟩⟨
Ψ j（ζ）,Ψ j（ζ）

⟩ = w +∞
−∞

dζ1
w +∞
−∞

dζ2 · · ·
w +∞
−∞

dζn×

y（ζ） Ψ j（ζ）⟨
Ψ j（ζ）,Ψ j（ζ）

⟩ n∏
k=1

exp（− ζk）√
2n

 （1）

ζ ζ =（ζ1, ζ2, ζ3, · · · , ζn）
y（ζ） ζ Ψ j（ζ） ζ j

式中 为随机变量 ，定义为 ；

为随机变量 的输出响应； 为 的 阶

Hermite多项式。

可利用 Guass-Hermite积分公式对式（1）进行

计算，其计算公式如式（2）所示

c j =

l∑
l1

· · ·
l∑
ln

y（xl1 , xl2 , · · · xln）·

Ψ j（xl1 , xl2 , · · · xln）⟨
Ψ jΨ j

⟩ n∏
k=1

wlk （2）

l x w式中 为积分节点数； 为积分点； 为积分权重[24]。

c j由式（2）求得混沌多项式系数 后，即可通过

PCE方法得到完整的包含输入与输出关系式的代

理模型，利用代理模型即可预测任意叶片轴向位

置度误差对压气机性能参数与稳定裕度造成的

影响。

为了确定 NIPC方法的阶数，选择单变量试

验函数如下式：

f（x）=

10
√

2π
×
{

exp
[
−（x+2.7）2

2

]
+ exp

[
−（x−2.7）2

8

]}
（3）

x～N（0,12）随机变量 ，图 9中则对比了各阶

NIPC方法对非线性函数的拟合效果。

选择双变量试验函数如下式：

f（x1, x2）= 2−
√

2（x1+ x2）
3
+

3
2

x1−
1
2

x2+

10
√

2π

exp
−（x1+9.4）2

8

+ exp
−（x1+1.4）2

32


（4）

（x1, x2）～N（0,0,1,1,0）式中 。

f（x1i , x2 j）

y（x1i , x2 j）

NIPC方法预测值为 ，试验函数真

实值为 ，定义平均平方差为

e2 =
1

U2

U∑
i=1

U∑
j=1

[
f（x1i , x2 j）− y（x1i , x2 j）

]2
（5）

U式中 为样本数。
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图 8    近失速工况转子 95%叶高截面相对马赫数

分布图

Fig. 8    Relative Mach number of 95% blade span of rotor

under near stall condition
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3σ x1～[−3,3] x2～

[−3,3]

根据正态分布 原则，在 和

区间内抽取样 106 个样本点，求得均值，标

准差以及平均平方差，具体结果如表 3所示。
 
 

表 3    NIPC方法试验函数统计结果

Table 3    Statistical results of NIPC method test function

NIPC阶数 均值 μ 标准差 σ e2

3 5.654 020 14.845 943 1.0×10−4

4 5.654 025 14.845 791 2.7×10−6

5 5.654 025 14.845 799 3.8×10−7

6 5.654 025 14.845 798 3.8×10−8
 

由图 9和表 3可以看出，4阶 NIPC方法得到

的统计参数的精度已经能够保证预测的准确度，

因此本文开展耦合误差不确定性研究时采用 4
阶 NIPC方法，计算速度较快的同时也保证了精

度[21,25-27]。由于采用了 4阶 NIPC方法，所以在计

算轴向位置度与安装角两个单一误差时分别构造

了 5个样本，计算耦合误差时样本个数为 25个

样本。 

2    计算结果与讨论

Cv

针对轴向位置度与安装角单变量和耦合误差

双变量 3种加工误差，先用 NIPC方法在误差区

间内求得样本点，然后获得带有误差的新转子，

最后针对不同转子进行数值模拟。由于误差区间

较小且转子各性能参数量级不同，所以各样本点

的转子性能参数不能直接进行分析。为了对转子

不同的性能参数对 3种加工误差的敏感性进行探

究，引入新的参数变异系数（coefficient of variation，
），定义如下：

Cv =
σ

μ
（6）

σ μ式中 为同一参数所有样本点标准差； 为同一参

数所有样本点均值。

Cv

Cv

变异系数 为标准差和均值的比值，可以消

除不同参数自身量级对其离散程度的影响，图 10
为不同误差下转子各性能参数的变异系数 。

从图中可得：峰值效率工况下，安装角误差对质

量流量影响程度最大，轴向位置度误差对等熵效

率和总压比的影响程度最大，耦合误差对转子 3
个性能参数影响程度介于两个单一误差之间；近

失速工况下，安装角误差等熵效率和总压比影响

程度最大，耦合误差对质量流量的影响程度大于

单一误差，对于等熵效率和总压比的影响程度介
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图 9    不同阶数 NIPC方法对试验函数的拟合效果

Fig. 9    Fitting results of NIPC methods of different orders

on test functions
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于两个单一误差之间。

δ Z

δ Z

为了探究 误差与 误差耦合作用时两者各

自对转子性能参数的贡献度，本文采用 Spearman

相关系数分析转子性能与耦合误差下气动性能参

数对 和 误差的敏感性[28]。

rg（x） rg（y）

Spearman相关系数也被称为斯皮尔曼秩相关

系数，是一种相关性分析方法，优点在于与变量

的分布无关。其实质为对样本空间内的输入和输

出按一定的次序排列，分别得到输入和输出的秩

次数列 和 ，经过排序后，如果所有变

量的秩是独立的，相关系数 ρ（x,  y）可用式 （7）

求解。

ρ（x,y）= 1−
6

n∑
k=1

[rg（xk）− rg（yk）]2

n（n2−1）
（7）

n rg（xk）、rg（yk） xk

yk rg（x） rg（y）

式中 为样本总量； 为每个元素

和 在秩次数列 和 中的位置。

ρ（x,y）

|ρ| = 1

Spearman相关系数 反应了两个变量

之间的单调相关关系， 时，两者的单调性最

ρ > 0 ρ < 0

ρ = 0

强； 时，两者单调正相关； 时，两者单调

负相关； 时，两者不满足单调相关关系。

利用蒙特卡洛方法在输入变量区间内随机抽

取 1×105 个样本，运用 NIPC方法预测了峰值效

率工况和近失速工况下，不同耦合误差变化时各

性能参数的值，并对预测的性能值与误差进行了

相关性分析。

δ Z

δ Z

δ Z

δ

Z

图 11给出了峰值效率工况下，耦合误差作用

时转子各性能参数对 和 误差的 Spearman相关

系数。从图中可以看出，峰值效率工况下，质量

流量与总压比对 误差更敏感，而等熵效率对 误

差更敏感。与图 10单一误差敏感性相比，耦合误

差下质量流量和等熵效率对 和 误差的敏感性

一致，但总压比对 误差更敏感，单一误差作用时

总压比对 误差更为敏感。
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图 11    峰值效率工况耦合误差作用时转子各性能参数对

和 Z误差的 Spearman相关系数

δ

Fig. 11    Spearman correlation coefficient of rotor performance

parameters to   error and Z error with the action of

coupling error under peak efficiency condition
 

δ Z

Z δ

δ Z

图 12给出了近失速工况下，耦合误差作用时

转子各性能参数对 和 误差的 Spearman相关系

数。从图中可以看出，近失速工况下，质量流量

对 误差更敏感，而等熵效率和总压比对 误差更

敏感。与图 10单一误差敏感性相比，耦合误差下

转子各性能参数对 和 误差的敏感性一致。

δ

σ（Cp）

Z

图 13给出了峰值效率工况与近失速工况下，

和 Z误差单一变化时转子 99%叶高处叶片表面

静压系数的标准差 。由图 13可知，在峰值

效率和近失速工况下，吸力面（SS）静压系数受误

差影响程度均大于压力面（PS）。由图 13（a）可知，

峰值效率工况单一误差变化时，静压系数在激波

位置变化比较明显，且 误差造成的影响更大。

图 13（b）表明，近失速工况单一误差变化时，静压
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图 10    不同误差下转子各性能参数的变异系数

Fig. 10    Coefficient of variation of rotor performance parameters

with different errors

航空动力学报 第 39 卷

20220941-8



δ

系数同样在激波位置变化比较明显。但在 80%
轴向弦长处， 误差对吸力面静压系数也会产生

较大影响，这是因为安装角改变后，叶片尾缘附

面层发生改变，进而影响静压系数。

σ（Cp）

图 14给出了耦合误差作用时，转子 99%叶

高处叶片表面静压系数的标准差 。由

图 14可以看出，峰值效率与近失速工况下，压力

面静压系数波动很小，不作比较。峰值效率工况

下，吸力面 30%轴向弦长处以及激波位置处的静

压所受影响较大，等于图 13（a）吸力面静压系数

波动的叠加；近失速工况下，吸力面激波位置处

与 80%轴向弦长处的静压波动也等于单一误差

下吸力面静压波动的叠加。
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图 14    耦合误差下转子 99%叶高处叶片表面静压系数的
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Fig. 14    Standard deviation of blade surface static pressure

coefficient at 99% blade span of rotor with

coupling error
 

δ Z

Z

δ

图 15和图 16分别给出了单一误差下，峰值

效率和近失速工况 99%叶高截面相对马赫数变

异系数云图，由图 15可知， 和 误差变化均会对

激波位置处相对马赫数造成影响，但 误差变化

时，叶片吸力面激波处（图中红色圆圈）的变异系

数值明显高于 误差，与图 13（a）吸力面激波处的

静压系数变化一致。此外，在两种误差单独变化

时，激波后通道中的相对马赫数变异系数波动也

较强，这也对图 13（a）中压力面静压系数局部小

范围波动做出解释。

δ Z

δ

由图 16可以看出， 和 误差变化产生的影

响在前缘（LE）激波位置处差异不大，与图 13（b）
中的激波处静压系数标准差变化相同；激波之后

的通道中以及吸力面尾缘（TE）的附面层处， 误

差变化时，激波之后的通道区域所受影响范围

明显更大，而且在吸力面尾缘的附面层处，影响

也更为剧烈。两者在附面层处的区别也验证了

图 13（b）在 80%轴向弦长附近，静压系数的波动，

这是由于安装角的变化，尾缘附面层的受到影响

导致叶片表面的静压系数发生波动。

图 17给出了耦合误差下，峰值效率和近失速
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coefficient at 99% blade span of rotor with

single error
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δ

工况 99%叶高截面相对马赫数变异系数云图。

由图可知，峰值效率工况下，耦合误差对相对马

赫数影响位置主要在激波位置及激波后通道内；

近失速工况下，耦合误差对相对马赫数影响位置

除了在激波位置及激波后通道内，还对吸力面附

面层产生了影响。与图 15和图 16对比，图 17耦

合误差的影响为图 15和图 16单一误差的叠加，

再次验证耦合误差的影响趋势是 和 Z两个单一

误差影响趋势的结合。

在以往的叶片误差对压气机性能影响研究中，

大部分都是针对压气机压比及效率展开确定性研

究，探究其机理 [10,11,17]。本文在此基础上，对叶片

误差如何影响压气机稳定裕度开展不确定性研究

并探究其机理。

δ Z

δ Z

δ Z

图 18给出了 和 误差变化时，99%叶高相

对马赫数均值云图和标准螺旋度 Hn 的均值云图。

由云图的整体分布可知，在 和 误差变化时，两

者流场的平均性能比较接近。由图 18（a）中相对

马赫数的均值（μ（Mar））可知， 和 误差变化时，

转子的失速类型和原型一样，叶顶的低速流体堵

塞了通道，影响主流的流动。由图 18（b）中标准

 

(a) δ误差变化 (b) Z误差变化

LE LE

TE TE

σ/μ 0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.10

图 15    单一误差下峰值效率工况 99%叶高相对马赫数

变异系数

Fig. 15    Coefficient of variation of 99% blade span relative

Mach number under peak efficiency condition with single error

 

σ/μ 0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.10

LE LE

TE TE

(a) δ误差变化 (b) Z误差变化

图 16    单一误差时近失速工况 99%叶高相对马赫数

变异系数

Fig. 16    Coefficient of variation of 99% blade span relative

Mach number under near stall condition with

single error

 

(a) 峰值效率工况 (b) 近失速工况

σ/μ 0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05

LE

TE

LE

TE

图 17    耦合误差时 99%叶高相对马赫数变异系数

Fig. 17    Coefficient of variation of relative Mach number of

99% blade span with coupling error

 

Z误差δ误差

误差δ误差

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6

μ(Mar)

(a) 相对马赫数

−1.0μ −0.6 −0.2

标准螺旋度

LE

TE

LE

TE

航空动力学报 第 39 卷

20220941-10



δ Z螺旋度的均值（μ（Hn））可知， 和 误差变化时，在

通道前缘处发生涡破碎现象，低能流体是由涡破

碎产生，进而导致失速。

δ Z

δ

图 19给出了 和 误差变化时，99%叶高标

准螺旋度标准差（σ（Hn））云图，图中红色圆圈标

出了涡破碎区域，在此区域 Hn 值接近−1，代表泄

漏涡破碎。当 Hn 的波动比较大的时候，说明 Hn

数值离−1较远，涡破碎程度将会减弱。由图 19

可知， 误差变化时，涡破碎区域的 Hn 波动更明显，

δ

Z

说明 误差变化时泄漏涡破碎程度要弱一点，即

稳定裕度对 误差更敏感。

图 20给出了耦合误差时，99%叶高截面相对

马赫数均值云图和标准螺旋度均值云图，从中可

以看出耦合误差下的转子失速原因与原型转子以

及单一误差作用时转子的失速原因相一致。图 21

给出了耦合误差时，99%叶高截面标准螺旋度标

准差云图。由图 21可得，耦合误差是通过影响涡

破碎程度来影响稳定裕度的变化，与单一误差时

 

误差δ误差

Z误差δ误差

μ

相对马赫数

−1.0μ(Hn) −0.6 −0.2 0.2 0.6 1.0

(b) 标准螺旋度

LE

TE

LE

TE

图 18    单一误差时近失速工况 99%叶高部分参数均值云图

Fig. 18    Mean value of partial parameters of 99% blade span

under near stall condition with single error

 

(b) Z误差变化(a) δ误差变化

0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07 0.08 0.09σ(Hn)

LE

TE

LE

TE

图 19    单一误差时近失速工况 99%叶高标准螺旋度

标准差云图

Fig. 19    Standard deviation of helicity of 99% blade span section

under near stall condition with single error

 

(b) 标准螺旋度(a) 相对马赫数

0 0.5 1.0 1.5 2.0

μ(Mar)

−1.0 −0.6 −0.2 0.2 0.6 1.0

μ(Hn)

LE

TE

LE

TE

图 20    耦合误差时近失速工况 99%叶高截面部分参数

均值云图

Fig. 20    Mean value of partial parameters of 99% blade span

under near stall condition with coupling error

 

0.01 0.03 0.05 0.07 0.09σ(Hn)

LE

TE

图 21    耦合误差时 99%叶高标准螺旋度标准差云图

Fig. 21    Standard deviation of helicity of 99% blade span

under near stall condition with coupling error
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的影响对比图 19可发现，耦合误差下，在涡破碎

区域的 σ（Hn）的值更小，代表在此区域 Hn 的数值

波动较小，说明涡破碎程度更强，对稳定裕度的

影响也更强。

为了对叶片误差对压气机性能的影响有更直

观的认识，从输入区间内随机抽取 1×105 个样本，

利用 NIPC方法预测性能参数值，并进行统计分

析。图 22和图 23分别为耦合误差时峰值效率工

况与近失速工况下压气机性能参数概率分布，黑

色线条为原型名义尺寸下的性能参数值。由图 22

可知，当耦合误差作用时，峰值效率工况下压气

机各性能参数概率分布均满足正态分布，均值与

原型名义尺寸下的性能参数值一致。相对于原型

性能参数值，流量最大变化为 1.08%，等熵效率最

大变化为 0.23%，总压比最大变化为 0.51%。由

图 23可得当耦合误差作用时，近失速工况下压气

机各性能参数也满足正态分布，流量和总压比均

值与原型名义尺寸下的性能参数值一致，但等熵

效率的均值与原型名义尺寸下的性能参数值不同，

约减小 0.12%。相对于原型性能参数值，流量最
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总压比

2.050 2.055

(c) 总压比

(b) 等熵效率

(a) 质量流量

图 22    耦合误差时峰值效率工况性能参数概率分布

Fig. 22    Probability distribution of performance parameters

under peak efficiency condition with coupling error
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图 23    耦合误差时近失速工况压气机性能参数概率分布

Fig. 23    Probability distribution of performance parameter under

near stall condition with coupling error
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大变化为 1.8%，等熵效率最大变化为 0.58%，总压

比最大变化为 0.4%。 

3    结　论

本文主要研究了转子叶片单一误差和耦合误

差对转子性能的影响，并分析了其流场变化。对

比了单一误差和耦合误差的区别与联系，揭示了

转子误差影响轴流压气机性能的机理，得到了如

下结论：

1） 通过气动性能的敏感性分析发现：单一误

差时，峰值效率工况，质量流量对安装角误差更

敏感，而等熵效率和总压比对轴向位置度误差更

敏感；近失速工况，等熵效率和总压比对安装角

误差更敏感，而质量流量对轴向位置度误差更敏

感。耦合误差时，两个工况，都是质量流量对耦

合误差更敏感。而且，除了近失速工况质量流量

的敏感性为耦合误差强于单一误差，在大多情况

下，各性能参数对耦合误差的敏感性介于两个单

一误差影响程度之间。两种误差耦合时，峰值效

率工况，安装角误差对质量流量和总压比变化的

贡献度更强，轴向位置度误差对等熵效率变化的

贡献度更强；近失速工况，安装角误差对等熵效

率和总压比变化的贡献度更强，轴向位置度误差

对质量流量变化的贡献度更强。

2） 通过性能与误差的关联性分析发现：峰值

效率工况时，各性能参数与安装角误差为强单调

正相关；等熵效率与轴向位置度误差为强单调正

相关，而质量流量和总压比与轴向位置度误差为

强单调负相关。近失速工况时，质量流量和总压

比与安装角误差为强单调正相关，等熵效率与安

装角误差为强单调负相关；质量流量和总压比与

轴向位置度误差为强单调负相关，而等熵效率与

轴向位置度误差为弱单调负相关。

3）  单一误差和耦合误差均对叶顶的流场影

响较大。峰值效率工况下，单一误差对压气机的

叶顶流场影响均在激波位置及波后通道中最明显。

近失速工况下，安装角误差和轴向位置度误差在

激波位置处影响差异不大，不同点在于安装角误

差时，激波之后的通道中和吸力面尾缘的附面层

处影响明显更大。耦合误差对流场的影响则同时

包括了两个单一误差单独作用时的特征。

Z

4） 单一误差作用时，压气机失速机理均为叶

顶泄漏涡破碎导致失速,且压气机稳定裕度对 误

差更为敏感。耦合误差作用时，压气机失速机理

与单一误差一致，但耦合误差叶顶泄漏涡破碎程

度更强，对压气机稳定裕度影响更大。

5） 耦合误差作用时，压气机各性能参数改变

量最大不超过 2%。耦合误差作用下，压气机各性

能参数均服从正态分布，均值与原型名义尺寸下

的性能参数值基本一致只有近失速工况下等熵效

率的均值与原型名义尺寸下的性能参数值不同，

约减小 0.12%。
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