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加工误差对超声速叶栅气动性能影响的
不确定性分析
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摘　　　  要：    为了研究法向加工误差对超声速叶栅气动性能的影响，基于高斯过程和主成分分析法，构建了

由法向加工误差导致的叶表五维几何不确定性模型。采用基于高斯分布型的非嵌入式混沌多项式方法，结

合稀疏网格技术，构建了叶栅性能的代理模型，并预测了加工误差对超声速叶栅气动性能的影响。研究中，

还提出了一种量化叶栅流场各部分损失的损失源模型。结果表明：在随机加工误差影响下，超声速叶栅总压

损失系数近似于正态分布。总压损失系数对前缘部分的加工误差最为敏感，对吸力面加工误差的敏感程度

高于压力面加工误差，并且敏感性沿弦向位置向后逐渐递减。影响机理是，前缘加工误差会影响弓形激波强

度以及前缘加速过程，从而影响槽道激波结并构造成叶栅损失出现较大偏差。
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Uncertainty analysis of effects of manufacturing errors on
aerodynamic performance of supersonic cascades
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Abstract:   To study  the  effects  of  normal  manufacturing  error  on  the  aerodynamic  performance  of
supersonic  cascade， a  model  of  five-dimensional  blade  surface  geometric  variability  from  normal
manufacturing  errors  was  constructed  based  on  Gaussian  process  and  principal  component  analysis.
Combined  with  the  non-intrusive  polynomial  chaos  expansion  based  on  Gaussian  distribution  and  the
sparse  grid  technique， a  surrogate  mode  of  cascade  performance  was  proposed.  Then， the  effects  of
manufacturing  error  on  the  aerodynamic  performance  of  supersonic  cascade  were  predicted  by  the
surrogate model. A loss source model was also proposed to quantify the loss of each part of cascade flow
field. The results showed that the total pressure loss coefficient of supersonic cascade was approximately
normal  distribution  under  the  effects  of  random  manufacturing  error.  The  total  pressure  loss  coefficient
was most sensitive to the manufacturing error of the leading edge，and more sensitive to the manufacturing
error  of  the  suction  surface  than  to  the  manufacturing  error  of  the  pressure  surface， and  the  sensitivity
gradually  decreased  backward  along  the  chord.  According  to  the  mechanism， the  leading  edge
manufacturing  error  may affect  the  bow shock  wave  strength  and  the  leading  edge  acceleration  process，
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thus affecting the passage shock pattern and forming a cascade loss with a large deviation.

Keywords:   supersonic cascade；normal manufacturing error；non-intrusive polynomial chaos；
uncertainty quantification；aerodynamic performance

压气机是航空发动机的重要部件之一，其性

能的好坏会决定发动机的性能和工作效果。随着

现代航空工业的发展，叶片几何形状因为压气机

的性能要求而设计得更加复杂。在叶片实际生产

制造过程中，由于加工误差的存在，压气机叶片

会不可避免地偏离理论叶型，压气机的性能和稳

定性也会因此偏离设计要求。Goodhand等 [1] 研

究发现，真实的压气机叶片几何偏差将对三维流

动分离产生不利影响，并且这种影响与叶片载荷

增加 10%的影响相当。由此可见，加工误差会对

压气机的性能、稳定性等产生不可忽视的影响。

一般来说，通过改进加工工艺、提高加工精度来

使实际叶型与理论叶型保持一致往往需要付出更

高的成本，并且会导致加工效率降低。如果可以

提前评估当前加工工艺下叶片加工误差对性能的

影响，并为叶片设计和生产提供一定的指导，那

么就可以在控制加工成本的同时保证压气机气动

性能可控。因此，研究叶片加工误差对压气机流

场结构的影响机理以及对气动性能的影响规律具

有深远的工程意义和广阔的应用前景。

为此，国内外众多学者进行了相关研究。国

外在这方面的研究已经相当深入，并建立了完善

的研究体系。Lange等 [2-3] 建立了将压气机叶片

的光学测量坐标转化为叶片轮廓参数的几何不确

定性模型，并以此为基础基于蒙托卡洛法（Monte
Carlo，MC）对压气机性能做了不确定性量化分析。

Garzon等 [4-5] 根据压气机叶片实际测量数据基于

主成分分析法（principal component analysis，PCA）

建立了几何不确定性模型，结合蒙特卡洛法研究

了几何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 [6]

在压气机转子优化过程中考虑了型面偏差对气动

性能的影响，通过稳健性设计降低了效率对于加

工误差的敏感性；国内关于加工误差不确定性对

压气机性能影响的研究在最近几年有了快速的发

展。陈为雄等[7] 以 Rotor 67转子 70%叶高截面基

元级叶型为研究对象，通过正交试验及数值模拟

方法研究了不同误差对叶栅气动性能的敏感性，

发现激波损失是叶栅性能随轮廓度误差增加而恶

化的重要原因。高丽敏等[8] 和李萍[9] 以可控扩散

叶型为研究对象，运用数值仿真和试验，研究了

不同加工误差对平面叶栅性能的影响。于贤君等[10]

以髙压压气机后面级转子中间截面叶型为研究对

象，研究了不同局部几何偏差模态对叶型性能的

影响。刘佳鑫等[11] 通过对实测叶型几何进行数

值模拟，研究了加工误差对二维叶型性能的影响。

郭正涛等[12-14] 对低速高负荷叶栅分别基人工神经

网络、多项式混沌展开（polynomial  chaos expan-
sions，PCE）以及数据驱动的混沌多项式研究了法

向加工误差、端壁倒圆半径和轮廓度安装角耦合

误差对叶栅性能以及稳定性的影响，得到如下结

论：①对于法向加工误差，叶片前缘和吸力面型

线处的加工偏差对损失影响较大；②端壁倒圆半

径误差在近失速工况下会对性能产生较大影响；

③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。

从国内外各学者目前研究来看，目前的加工

误差研究对象主要为三维转子以及二维亚声速或

跨声速叶型，有关超声速平面叶型的研究较少。

根据压气机的发展趋势，压气机级压比正不断提

高，这使得研究以及设计超/跨声速压气机成为了

必然，探究超声速叶栅流动对压气机叶片设计具

有指导性作用。对于超声速叶栅而言，其激波结

构可以实现增压的目的，但激波也会使得叶栅流

动更加复杂，激波本身导致的损失以及激波-附面

层的干扰引起的流阻损失等会对流动以及效率产

生影响。由此可见，研究加工误差对超声速叶栅

性能的影响具有重要意义。

如上面所说，损失是评价超声速叶栅性能的

重要指标，目前对流动损失的研究主要是定性分

析以及对全局损失的分析。而有关叶栅流动各局

部损失量化的研究较少，目前相关的成果主要是

针对低速亚声速叶栅流动的损失源模型[12,15-16]，以

及结合经验公式的一维激波损失模型[17]。在超声

叶栅速流动中，直接使用基于低亚声速流动所搭

建的损失源模型必定会造成巨大误差。而在复杂

流动中，一维激波损失模型由于需要对激波的几

何特征有较精准的捕捉，这在小尺度变几何流场

中是不太容易实现的，并且叶栅流动中，激波损

失只是一方面，激波引发的附面层分离以及尾迹

等产生的损失也是不容忽视的。为此，本文在已
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有的研究基础上，提出了一种能够较为合理量化

超声速叶栅流动损失的损失源模型。

目前主要的不确定性研究方法有 PCA[18-19]、

MC[20-21]、PCE[22-24] 等，其中 PCA主要应用于构造

叶片几何偏差模型，而 PCE用于构建代理模型。

MC主要用于估算统计矩，虽然思路简单，但为了

达到一定精度水平往往需要对大量的样本进行

CFD计算，代价比较昂贵。而 PCE具有较高的精

度，能够得到随机变量的整个概率分布，同时也

可以方便地得到统计矩，其运算量相比 MC少很

多。同时，针对较高维度的研究对象，还可以将

PCE与一些技术（如稀疏网格法）结合，进一步减

少计算量。

综上所述，本文以 SL-19超声速平面叶栅为

研究对象，基于零均值高斯过程描述法向加工误

差，采用基于法向加工误差的 PCA法建立表征叶

型偏差的几何不确定性模型，基于非嵌入式混沌

多项式构建代理模型，探究叶片法向加工误差对

流场以及性能的影响，并且结合 Spearman秩相关

分析以及流动损失源分析找出加工时最敏感的误

差区域。本文所得结论将为加工误差对轴流压气

机转子气动性能的影响研究提供参考，并且本文

在研究超声速平面叶栅流动时所使用的损失源模

型以及“唯一进气角”推算方法同样也可以为今后

的相关领域的研究提供一定的参考。 

1    不确定性量化方法
 

1.1   几何不确定性模型

Pd n̂ Pm

如图 1，定义法向加工误差为设计型线上的

点 沿其外法线方向 到实际加工型线上的点

所对应的移动距离 e，用公式表述为

Pm（c）= Pd（c）+ e（c）̂n（c） （1）

|c| ∈ [0,1] c <0 Pd

c > 0 Pd

其中 ，为无量纲弦长位置。 表明

位于吸力面上， 表明 位于压力面上。 

1.1.1    高斯随机过程

e（c,ω）

叶片在加工制造时具有随机性，将法向加工

误差作为随机变量。并参照文献 [25]，采用零均

值高斯随机过程来描述法向加工误差 的

概率分布，使其更符合实际情况。几何不确定性

模型可以这样描述：

Pm（c,ω）= Pd（c）+ e（c,ω）̂n（c） （2）

ω ∈ Ω {Ω,F,P}
c ∈ Γ Γ
其中 为概率空间 中的随机变量 ；

， 为叶片几何空间变量。

e（c,ω）对于零均值高斯随机过程，随机变量

的均值、标准差以及协方差函数定义如下：

μe（c）= E
[
e（c,ω）

] ≡ 0 （3）

σe（c）=
√

E
[
e（c,ω）−μe（c）

]2
= f（c） （4）

Cov（c1,c2）= σ（c1）σ（c2）exp（−ht2） （5）

∀ω ∈ Ω ∀c ∈ Γ ∀c1,c2∈ Γ
3σ

1/3

t = s12/smax
smax

其中 ， ， 。① f （c）为关于叶

栅几何空间位置的连续函数，结合 原则，由轮

廓度误差的 给定。② h为协方差函数参数，表

征两点间相关性的衰减速度，对于距离相同的两

点，h越大则相关性越小，其取值会影响 PCA中

主成分的选取。③  ，是通过最大表面

距离（半叶型周长） 无量纲化的叶表距离。 

1.1.2    PCA

e（c,ω）

在高斯过程描述的几何不确定性模型中，随

机变量 是无限维的，并且各个维度之间是

相关的，直接对其进行研究比较复杂。因此，需

要对此进行适当简化，常见的方法有 K-L展开以

及 PCA法。本文采用 PCA法对随机过程进行近

似，以达到降维的目的。

λ1,λ2, · · · ,λN

本文选取 N=200个点，根据协方差函数得到

其协方差矩阵 C，并求解出协方差矩阵 C的特征

值 。最后，选取前 m阶主成分，并要

求累积方差贡献率满足式（6）：

m∑
i=1

λi

/ N∑
i=1

λi > 99% （6）

于是高斯过程可近似表示为式（7）：

ê（c,ω）=
m∑

i=1

√
λi piξi（ω）

∀c ∈ Γ ω ∈ Ω （7）

 

n e

Pm

Pd

Measurement

Design

ˆ

图 1    法向加工误差示意图

Fig. 1    Schematic of normal manufacturing error
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pi λi ξi（ω）

ξi（ω）

其中 为各特征值 对应的特征向量， 为标

准正态分布的随机变量，且 之间是互不相

关的。最终，几何不确定性模型表示为

Pm（c,ω）= Pd（c）+
m∑

i=1

√
λi pi（c）ξi（ω）̂n（c）

（8）
 

1.2   代理模型构建方法 

1.2.1    非嵌入式多项式混沌法

PCE是一种非常有效的基于随机展开的不确

定性量化分析方法。其中，非嵌入式多项式混沌

法（non-intrusive polynomial chaos，NIPC）在进行不

确定分析时，将响应函数看作黑箱，仅仅关注输

入和输出变量之间的函数映射关系，无需涉入函

数内部对求解器进行修改，近十多年来在各个领域

得到了广泛应用。NIPC法大致可以分为以下两步：

1）  构建 PCE模型。可用一组正交多项式基

函数的加权线性组合来表示。对任意随机变量 Y，
当输入变量 ξ服从正态分布时，PCE模型表示为

Y（θ）= c0H0+

∞∑
i1=1

ci1 H1
[
ξi1（θ）

]
+

∞∑
i1=1

i1∑
i2=1

ci1i2 H2
[
ξi1（θ）, ξi2（θ）

]
+

∞∑
i1=1

i1∑
i2=1

i2∑
i3=1

ci1i2i3 H3
[
ξi1（θ）, ξi2（θ）, ξi3（θ）

]
+ · · ·

（9）

Hn（ξi1 , ξi2 , · · · , ξin） n

ξ =（ξi1 , ξi2 , · · · , ξin）
其中 表示 阶 Hermite正交多项

式，它是标准多维随机变量 的

函数。

在实际使用中，式（9）的 PCE模型会根据计

算精度的要求在 p阶被截断。相应 PCE模型表

示为

Y（θ）≈ y =
P∑

j=0

ĉ jΨ j（ξ） （10）

P其中，多项式的项数 由 PCE的展开阶数 p以及

随机变量 ξ的维数 d决定。

ĉ j

Ψ j（ξ）

2） PCE系数 求解。最常见的方法是 Garler-
kin投影法，它运用了正交多项式的正交性。对

式（10），在等式两边同时依次投影到正交多项式

上，经过化简有

ĉ j =

⟨
y,Ψ j

⟩⟨
Ψ j,Ψ j

⟩ （11）

w
Ω
yΨ jρ（ξ）dξ ρ（ξ）

其中，对于分母是存在解析解的，主要计算量在

分子的计算上，可以通过数值方法计算积分

（ 为联合概率密度函数）得到。

求得 PCE系数后，整个 PCE模型就已经确定

了，不确定性分析将直接在该模型上进行。 

1.2.2    稀疏网格数值积分 w
Ω
yΨ jρ（ξ）dξ求解 PCE系数时，需要计算 。

一般可以通过全因子数值积分法进行求解，该方

法代数精度较高并且总是稳定和收敛的，但存在

“维度灾难”问题，计算量非常大，因此产生了基于

稀疏网格的数值积分法。稀疏网格数值积分可追

溯到俄国数学家 Smolyak提出的 Smolyak算法，

相比于全因子数值积分法，可以大幅度降低样本

数、缓解“维度灾难”问题。其思想是用一维求积

公式的张量积组合构造多维求积公式。

U i j
1 wi j

1对于一维求积公式，积分节点 ，权值 ，

则 d维具有 k阶稀疏网格精度的数值积分节点和

权值分别为

Uk
d =

∪
k+1⩽|i|⩽q

U i1
1 ⊗U i2

1 ⊗ · · ·⊗U id
1 （12）

wl =（−1）q−|i|
(

d−1
q− |i|

)
（w ji1

1 · · ·w
jid
1 ） （13）

q = k+d |i| = i1+ i2+ · · ·+ id i1、i2其中 ， ，而 等表示各

维度求积节点个数。w
Ω

yΨ jρ（ξ）dξ因此高维积分 可以表示为

w
Ω

yΨ jρ（ξ）dξ ≈
Ns∑
l=1

ylΨ j（ξl）wl ξ ∈ Uk
d （14）

Ns其中 为稀疏网格数值积分节点总数。表 1展示

了不同维度和阶数下稀疏网格所需的配置点个数

（NSG）和全网格所需配置点个数（NFG）。可以看

到随着维度增加，NFG呈指数增长，而稀疏网格

能显著减少配置点数，缓解“维度灾难”。 

 

表 1    稀疏网格和全网格配置点数

Table 1    Number of collocation points of sparse grid and

full grid

d
k=2 k=3

NSG NFG NSG NFG
3 25 27 69 64
5 61 243 241 1 024
8 145 6 561 849 65 536
10 221 59 049 1 771 1 048 576

航空动力学报 第 39 卷

20220791-4



2    研究对象及方法
 

2.1   研究对象以及 CFD验证 

2.1.1    研究对象信息以及数值仿真方法

研究对象为预压缩超声速叶栅 ARL-SL19，该
叶型源于 Wennerstrom设计的跨声速压气机转子

的叶顶部分截面。文献 [26]提供了其型线坐标

以及其他主要设计参数，几何参数如表 2所示。
 
 

表 2    叶栅 ARL-SL19几何参数

Table 2    Geometric features of ARL-SL19 cascade

参数 数值

弦长/mm 85

稠度 1.53

安装角/（°） 56.93
 

ywall =

10−6 m

采用商用软件 NUMECA对该叶栅进行准二

维计算。由 NUMECA/Autogrid5生成结构化网格，

计算区域为叶高 2 mm的薄层区域，取叶中流面

做平面二维流动分析，计算域及边界类型示意图

见图 2（图中 CaZ 为叶片的轴向弦长）。网格拓扑

结构为“H-O-H”型，总节点数为 25万，其中叶高

方向的网格数为 5，距壁面的第 1层网格高度

以保证 y+ < 1。数值计算在直角坐标系下

用 NUMECA/FineTurbo完成。边界条件设置与

DFVLR[26] 试验台压比为 2.3工况下的试验条件保

持一致：选用超声速进口，其总温为 310 K、总压

为 101 325 Pa、马赫数为 1.586、进气角设置要满

足“唯一攻角”要求，所需的进口气动参数都可以

用这些通过气动函数换算出来。出口选用压力出

口，指定平均静压为 55 977 Pa。叶型表面为绝热

无滑移边界，湍流模型选用 S-A模型，空间离散

采用二阶迎风格式。需要注意的是，由于该超声

速叶栅轴向马赫数是亚声的，存在“唯一攻角”（或

“唯一进气角”）问题，因此进口气流角设置要满足

“唯一进气角”条件。

ω̃本文不确定输出变量总压损失系数 定义为

ω̃ =
p∗in− p∗out

p∗in− pin
（15）

p∗其中 和 p分别表示总压和静压，下标 in和 out
分别表示计算域进口和出口位置。 

2.1.2    “唯一进气角”及 CFD验证

在设计工况下，试验的进口气流角测量值为

57.6°。因此在推算“唯一进气角”时，以进气角

57.6°为起始工况，并不断调整进气角来逼近“唯
一进气角”，逼近的标准是抑制进口区域不守恒现

象[27]，这个过程与压气机推算近失速边界类似。

对于当前所研究的工况，图 3展示了该进气角下

的马赫数分布云图以及不同进气角下马赫数沿直

线 Y=0的分布。可以看到，在进气角调节范围被

限定在 0.01°后，进口区域波动已经被控制得很小，

此时进气角为 58.32°，可以将该进气角作为“唯一

进气角”。
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图 3    叶栅上游马赫数分布

Fig. 3    Mach number in upstream of cascade
 

图 4展示了不同数量网格（9万、12万、25万

以及 50万）模型计算的叶表等熵马赫数 Mais 的
分布与 Tweedt等 [26] 的试验数据，图中 SS为吸力

面，PS为压力面。通过不同网格模型计算结果的

对比，可知网格数大于 12万后计算结果已经收敛，

考虑到加工误差量级较小，并且为了更精细地捕

捉流场细节，本文选取 25万节点的网格模型。从

数值计算结果与试验测量结果的对比，可以发现

两者比较吻合，只是压力面前半部分略有差异。

不过国内外各学者[28-30] 的仿真结果均有类似的问

题，主要原因：①试验中叶表测点密度不足以准

确捕捉激波；②真实试验中的三维效应干扰；③实

 

4CaZ

2.5CaZ

Periodic

In

Out

2 mm

Mirror

Z
X

Y

图 2    计算域和网格示意图

Fig. 2    Schematic of computational domain and grid
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际提供的叶型坐标缺失前尾缘形状，造成数值计

算所拟合的叶型与真实叶型有差异。

为了清楚地展示波系结构，用激波函数对其

进行描述。激波函数的定义为

fshock =
V · ∇ρ
|V|ρ （16）

V ∇ρ其中 为速度矢量， 为密度梯度，该函数可以

表征气流在流动方向上的密度相对变化，大于零

表示压缩，小于零表示膨胀，激波函数值越大说

明激波强度越强。

图 5展示了叶栅的波系结构，可以看到这是

经典的双激波模式，并且结合图 3，可以看到第一

道和第二道通道激波分别引发了吸力面和压力面

的流动分离，这些现象与试验观测相符。另外，

在下游出口处本文计算的损失系数为 0.134 3，与

试验结果 0.134的相对误差为 0.2%。

由本文所研究的对象存在“唯一攻角”问题，

在考虑加工误差时，各样本的几何存在差异，因

此对于特定来流马赫数，各样本对应的“唯一进气

角”会有所区别。各个样本均要推算出“唯一进气

角”，因此需要验证该方法的准确性。在不同来流

马赫数下推算该叶栅的“唯一进气角”，并且与 Pi-

oveasan等 [31] 的数值计算结果以及试验数据作对

比（如图 6），可以看到通过该方法能够准确推算

出“唯一进气角”。 

2.1.3    损失源分析

对于超声速叶栅而言增压主要依靠激波来实

现，而由此所产生的激波损失以及激波所诱导的

附面层分离损失也是值得关注的。为了更加细致

地分析加工误差对损失的影响，需要将总压损失

源进行分类，这方面本课题组前期已经进行了一

定的研究[15-16]，同时参照文献 [17]初步划分损失

源，示意图见图 7。
ζLE CaZ1） 前缘损失 ：计算域入口至 5% 区域内

的损失，主要由前缘阻滞、脱体激波以及外伸波

系对气流的扰动造成。

ζBL

δ δ

2） 附面层损失 ：前缘损失边界至尾缘除分

离区，且壁面距离小于等于 区域内的损失（ 为

附面层厚度）。

ζSS ζPS

δ

3）  吸力面、压力面附面层分离损失 、 ：

吸力面、压力面分离区，且距壁面小于等于 域内

的损失。

4） ζ1stshock ζ2ndshock

fshock ⩾ 30 δ

第一、二道通道激波损失 、 ：

，且壁面距离大于 区域内的损失，这主

是气流经过激波所产生。

ζTE 100%Ca

Ca

5）  尾迹损失 ： 至计算域出口区域

的损失（ 为弦长方向），这主要来源于尾迹损失

以及尾迹与主流的掺混。
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图 4    不同网格数量对叶表等熵马赫数的影响

Fig. 4    Effect of different mesh schemes on isentropic Mach

number on blade surface
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图 5    叶栅波系结构

Fig. 5    Shock wave pattern of cascade
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ζother6） 其他损失 ：叶栅通道其他流动区域的

损失。

对于估算特定区域的总压损失，前期的研究

建立在低速不可压假设下，因此需要进行一定的

修改。参照式（15）定义局部总压损失系数：

ζ =
p∗in− p∗

p∗in− pin
（17）

∇ζ

通过数值计算可以得到流场内局部总压损失

系数的分布，不过局部总压损失系数反映的是从

上游到观测位置损失的累积效果，不便于直接反

映产生损失的快慢，而梯度 在某一方向的投影

可以反映其在某一方向的变化快慢。基于这个想

法，有下面的做法：

∇ζ ρV

Ω ∂Ω

将局部总压损失系数梯度 与 做点积，并

在指定的区域 （其边界为 ）内积分。由格林

公式有

w
Ω
ρV · ∇ζdΩ =

w
∂Ω
ζρV · nds−

w
Ω
ζ∇ ·（ρV）dΩ

（18）

其中 n为积分区域边界的外法线方向。根据微分

形式的连续方程，对定常可压缩流动有

∇ ·（ρV）= 0 （19）

因此式（18）可以变为w
Ω
ρV · ∇ζdΩ =

w
∂Ω
ζρV · nds （20）

式（20）中方程右边沿边界的积分可以看作局

部总压损失系数通过边界的净流出率，即w
∂Ω
ζρV · nds =（ζ ∂Ωout− ζ ∂Ωin）

w
∂Ωin
ρV · nds（21）

带入局部损失系数的表达式（17），有
w
∂Ω
ζρV · nds =

∆p∗

p∗in− pin

w
∂Ωin
ρV · nds （22）

这可以作为气流流经该区域总压变化的一种

度量。如果将计算域中所有的区域累加在一起，

这相当于以整个计算域作为控制体进行积分，结

合式（20）有∑w
Ωi
ρV · ∇ζdΩ =

w
cs
ζρV · nds （23）

cs其中下标 为控制体的边界，包含固体壁面边界

（solid）、周期性边界（periodic）以及进出口边界

（inlet，outlet）。在式（23）右端项计算时，壁面边界

上速度为 0，因此积分为 0；周期性边界上，速度在

外法线方向分量相反，因此两个边界的积分结果

会相互抵消；均匀进气条件下，计算域进口的局

部总压损失系数恒为 0，因此积分为 0；计算域出

口气流充分掺混。因此式（23）等价于

ω̃ =
∑ w

Ωi
ρV · ∇ζdΩw

out
ρV · nds

（24）

Ωi

ρV · ∇ζ
Ω ζsource

这表示计算域的总压损失可以分解为各分区

的局部总压损失，而各分区的局部总压损失可

以通过计算该区域 的积分得到。于是可以

通过式（25）估算特定区域 的总压损失 。理

论上，该方法可以应用于任何叶栅模型，并且也

可以选用其他的状态参数（比如熵、静压等）搭建

对应的局部流动模型。

ζsource =

w
Ω
（ρV）· ∇ζdΩw

out
ρV · nds

（25）
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图 6    ARL-SL19叶栅“唯一攻角”曲线

Fig. 6    Unique incidence curves of ARL-SL19 cascade
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图 7    损失源划分模型

Fig. 7    Loss divided for loss sources analysis model
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ζall

ω̃

ζLE ζ1stshock ζ2ndshock

ζother

通过式（25）所得的全局总压损失系数 为

0.130 1，与总压损失系数 的相对误差为 3%，误

差主要取决于网格精细程度以及数值积分精度。

表 3展示了叶栅各损失源的损失占比，由激波引

起的损失（ + + ）约占总损失的 40%。

Tweedt等 [26] 基于试验测量预估过在来流马赫数

为 1.7时激波损失大概会占总损失的一半，考虑

到 中有相当一部分分布在靠近激波的区域，

因此在目前所研究工况下计算也基本符合 Tweedt
等的试验预估。因此，在能够精准划分各损失源

区域的前提下，可以通过该方法合理量化各个损

失源的损失。
  

表 3    不同损失源的占比

Table 3    Loss source of different schemes

损失源 占比/% 损失源 占比/%
ζLE 14.8 ζ1stshock 15.4
ζBL 11.4 ζ2ndshock 9.1
ζSS 9.4 ζTE 14.8
ζPS 2.3

  

2.2   加工误差不确定性量化 

2.2.1    几何不确定性模型构建

h

首先，构建几何不确定性模型。按照文中第

1.1.1节所说，给定法向加工误差的标准差函数，

以及协方差函数参数 h。这里，考虑均匀分布的

标准差函数。参照航空工业标准 HB5647[32] 中 1
级精度等级的轮廓度误差公差带来给定法向加工

误差标准差函数，取轮廓度误差公差带为 0.1 mm。

对于协方差函数参数 ，会决定主成分的选取 [33]，

选取的主成分不宜过多或过少，由图 8，取 h=5比

较合适。求解协方差矩阵，要求所选取的特征值

累积贡献率大于 99%，根据图 9，选取前 5个特征

值。于是法向加工误差的截断表达式为

ê（c,ω）=
5∑

i=1

√
λi piξi（ω） （26）

ξ =（ξ1, ξ2, ξ3, ξ4, ξ5）
T随机变量 对应的联合概

率分布为

f̃（ξ）=
1

（
√

2π）
5 exp

(
−1

2
ξTξ

)
（27）

106

σe（c） μe（c）

构建好几何偏差模型后，验证一下其合理性。

随机生成 组样本，并统计其法向加工误差的标

准差函数 以及均值函数 的分布，如

图 10，标准差函数基本恒定在 0.033处，均值基本

恒定在 0处，因此选取 5个主成分的 PCA法可以

保证简化后的几何偏差模型对随机过程做出准确

描述。图 11展示的是其中 80个样本的叶表法向

加工误差分布，误差基本被限定在 0.1 mm以内。

通过验证可以看到，该几何不确定性模型可以准

确描述给定的随机过程。
 

2.2.2    代理模型构建

在构建加工误差代理模型时，将总压损失系
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ω̃数 作为不确定性输出变量，做 3阶 NIPC展开。

在使用 Galerkin投影法求 PCE系数时，采用 3阶

稀疏网格数值积分法，因此需要对 241个偏差叶

片样本的 CFD计算结果进行训练。图 12（a）展示

了训练效果，其相对方均根误差为 0.08%。在构

建好代理模型后，随机选取 50个样本进行预测，

并与 CFD计算结果作对比，用以验证代理模型的

精度。预测效果如图 12（b），其相对方均根误差

为 0.22%，可以看到用该代理模型所做的性能预

测效果较为准确。 

3    结果与分析
 

3.1   不确定性分析

105通过 MC法随机采取 组样本，用构建好的

代理模型预测其性能并对数据进行统计。图 13
展示了总压损失系数的概率密度函数（PDF），表 4
展示了其统计矩。可以看到，在加工误差影响下，

叶栅的平均总压损失系数较原型偏差不大。总压

损失系数近似服从正态分布，但总压损失系数的

概率分布较相应的正态分布略微向右偏移，说明

总压损失系数总体上略有增大的倾向。
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图 13    总压损失系数统计直方图

Fig. 13    Histogram of total pressure loss coefficient

  
表 4    总压损失系数不确定性量化统计结果

Table 4    Statistical outputs of uncertainty quantification of

total pressure loss coefficient

参数 数值

均值 0.134 262

标准差 0.005 722
 

采用 Spearman秩相关分析对总压损失系数

与法向加工误差之间的单调相关性进行敏感性分

析。图 14展示了 Spearman相关系数沿叶表的分

布，可以看到，总压损失系数对前缘以及预压缩

段区域的法线加工误差最为敏感，并且呈现完全

单调正相关。另外，在相同位置上吸力面侧的

Spearman相关系数较压力面侧的大，这说明损失

对于吸力面的敏感性更强。而叶片后端区域的法

向加工误差与总体损失不存在相关性。以上分析
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图 11    叶表法向加工误差分布

Fig. 11    Distribution of normal manufacturing

error of blade profile
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(a) 训练效果
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(b) 预测效果

图 12    总压损失系数计算值与预测值对比

Fig. 12    Comparison of calculation and prediction results of total

pressure loss coefficient
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说明在对该叶片进行加工时，需更加注意前缘以

及吸力面前段部位的误差，并且在保证强度的情

况下可以尽量将其减薄。 

3.2   损失及流动分析

选取理论叶型（S0）以及蒙特卡洛采样中总压

损失系数最小的叶型（S1）以及最大的叶型（S2）
进行分析。图 15是 3个叶型型线示意图，从型线

对比中可以看到在前缘处叶型 S1较薄，叶型 S2
较厚；在尾缘处叶型 S1与 S2差别不大；叶身部分，

叶型 S1与 S2在吸力面的加工差异普遍大于压力

面的差异。
 
 

S2
S1
S0

图 15    叶型型线对比

Fig. 15    Comparison of cascade profile
  

3.2.1    损失源分析

由于文中第 2.1.3节中提出的损失源的种类

较多，为了方便分析，将部分损失源进行合并。

在叶栅流动中，吸力面的附面层分离是由第一通

道激波造成的，且两者的变化规律是一致的，因

ζS1

ζS2

此将两者的损失源合并为第一通道激波所造成的

损失 。同理，可以将压力面分离损失与第二通

道激波合并为第二通道激波所造成的损失 。

图 16展示了各损失源的损失占比。可以看到加

工偏差对附面层损失的影响是较小的，主要的影

响在激波以及尾迹部分。相比于叶型 S0、S1的

前缘损失、第一通道激波造成的损失以及尾迹损

失均显著减小，第二通道激波所造成的损失显著

增加，而 S2则呈现出相反的变化。另外，从第一

通道激波以及第二通道激波造成的损失可以看到，

两者呈现出此消彼长的趋势，并且两者的总和差

异不大。
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图 16    损失源分布对比

Fig. 16    Comparison of loss sources
  

3.2.2    流场分析

图 17展示了 3种叶型的波系分布，局部放大

部分展示的是前缘部分的外伸波系以及脱体激波。

图 18展示了叶表摩擦因数（其中虚线代表在压力

面侧，实线代表在吸力面侧），用以评价附面层分

离。由波系图可以得知，在加工偏差影响下叶栅

通道的波系有明显变化。其中，S1叶型中第一通

道激波较原型明显减弱，并且原本的 λ激波已经

退化为反射波，这使得在吸力面的激波-附面层干

扰强度明显减弱，由此引发的附面层的分离范围

减小。对于第二通道激波而言，它与第一通道激

波是密切相关的，如果第一通道激波增强，那么

气流流经它后马赫数衰减也增大，第二通道激波

就会减弱，反之第二通道激波会增强。因此，S1
叶型的第二通道激波较原型明显增强，由此引发

的压力面附面层分离也增强。同理可以得，S2叶

型中第一通道激波明显增强，其诱导的吸力面附

面层分离也因此增强，伴随而来的是第二通道激

波的减弱与压力面附面层分离的减弱。对于前缘

部分，可以看到，在 S1叶型前缘激波接近附体，
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图 14    法向加工误差与总压损失系数敏感性分析

Fig. 14    Sensitivity of normal manufacturing error to total

pressure loss coefficient
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并且外伸激波也较弱。另外，其膨胀波部分的加

速能力相对于原型更弱，因此前缘部分产生的损

失也较弱。而 S2叶型前缘激波脱体程度相比于

原型更大，膨胀波部分的加速能力也更强，因此

前缘部分产生的损失也较大。这些关系与文中

第 3.2.1节损失源的分析结果是一致的。

2%Ca～ 20%Ca

图 19展示了叶表等熵马赫数的分布，图中等

熵马赫数突降的地方预示着激波的作用，并且前

缘部分的加速效应也很明显，这些与之前的分析

是对应的。不过同样值得注意的是吸力面前半部

分（ ），即预压缩段。在原型中，气

流流经预压缩段时会产生一系列预压缩波，预压

缩波对气流有减速增压的作用，这会降低气流的

马赫数，并达到减弱激波所引发的损失的目的，

而且这个过程可以视为等熵过程。在加工误差影

响下，S1叶型预压缩段的减速增压能力较原型有

所减弱，同时前缘的加速也会导致预压缩段无法

完成减速任务，从而导致第一通道激波位置提前，

进而会加强第一通道激波所引发的损失。

总的来说，通过以上对原始叶型和两个极端

性能叶型的损失源及流场对比，可知前缘位置的

加工偏差将会影响前缘脱体激波以及前缘加速过

程造成前缘损失增大，吸力面预压缩段的加工误

差会影响气流的减速过程，造成波前马赫数出现

偏差从而导致激波位置以及强度的变化。另外前

缘变厚偏差所造成的加速结果会使得预压缩段对

气流的减速任务无法完成，导致第一通道激波位

置提前并且强度更大，随之产生的吸力面附面层

分离损失也会增大，这也间接增强了尾迹，最终

导致总压损失增加。因此，要格外注意叶片前缘

以及吸力面预压缩部分的加工。 

4    结　论

本文采用 PCA法以及基于稀疏网格的 3阶

NIPC法研究了几何偏差对超声速平面叶栅性能

的影响，并且比较了总压损失对叶表不同位置法

向加工误差的敏感性，最后通过对比具有极端性

能的叶型与原始叶型流场，阐释了加工误差对总

压损失的影响机理。得出了以下结论：

1） 在加工误差影响下，相同增压能力所对应

的总压损失系数的概率分布近似于正态分布，并

且相较原型均值变化不大，总压损失系数略有增

大的倾向。

2）  相同增压能力、相同加工误差水平下，总

压损失系数对前缘以及预压缩段部分的加工最为

敏感并呈现单调正相关关系，其次对吸力面法向
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图 17    波系结构对比

Fig. 17    Comparison of shock wave patterns
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图 18    叶表摩擦系因对比

Fig. 18    Comparison of wall friction factor on blade surface
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图 19    叶表等熵马赫数对比

Fig. 19    Comparison of isentropic Mach number on

blade surface
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加工误差相较压力面的更敏感，而对尾缘部分法

向加工误差不敏感。所以，应该在保证强度的情

况下尽量减小前缘以及预压缩段的厚度以减小损

失，同时要尽量避免吸力面变厚。

3）  预压缩段的变薄也会有利于对气流的减

速作用。前缘厚度的减薄有利于降低前缘脱体激

波的强度以及前缘的加速效应，这能够降低前缘

损失。还能保证预压缩段的减速任务顺利完成，

进而减弱第一通道激波强度、减弱附面层分离，

并在一定程度上减弱尾迹损失。

4）  本文在研究超声速叶栅流动中所采用的

“唯一进气角”推算以及损失源估算方法均能够很

好地刻画出相应的流动现象，它们也适用于其他

超声速叶栅模型。
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