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摘要：叶片加工时由于公差和误差等原因其形状和尺寸往往会偏离设计状态，由此对叶片的气动性能造成严重影响。为了找

到其中的规律，发展了 1 套简便可行的误差函数，在此基础上得到考虑了加工误差后的实际叶型。通过数值模拟得到了实际叶型

的气动性能，并对其进行统计分析，验证了所采用的误差函数是可行的。计算了实际叶型的设计参数（如弦长、前尾缘半径、进出口金属

角、最大厚度及其位置等），发现最大厚度和前缘半径的变化是导致实际叶型气动性能发生变化的最重要原因。在不同公差下，计算得到

最小损失系数的概率密度函数，结合不同设计对叶型气动性能的不同要求，可用于评估设计和选取性价比最高的加工方式。
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Numerical Simulation Analysis of the Influence of Machining Error On Two
Dimensional Blade's Loss Coefficient

LI Chao-dong袁ZHU Jia-you
渊Aircraft Engine College袁 Civil Aviation Flight University of China袁 Guang han袁 618307, China)

Abstract: The actual compressor blade may has deviation because of mismachining tolerance袁which will influence strongly on
compressor aerodynamic performance. In order to find out the rule, a simple and feasible error function is developed. The actual compressor
blade considered machining error was then got. Through numerical simulation, the aerodynamic performance of the actual blade is obtained.
The adopted error function is verified feasible through statistical analysis. The design parameters of actual blade is also calculated 渊such as
chord袁radius of leading edge and trailing edge袁import metal angle and export metal angle袁maximum thickness and its position冤. We find
that the change of maximum thickness and radius of leading edge are the most important factors which leading change of aerodynamic
performance of actual blade. Probability density function of the minimum loss coefficient is got under different tolerances. Different design
have different requirements to blade aerodynamic performance, which can be used to evaluate design and select the most economic
manufacture method .
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0 引言

压气机叶片是现代喷气发动机性能好坏的关键，

经过多年的研究和设计，压气机叶片已经具有很精细

的气动几何形状。尽管加工技术方面的巨大进步使得

叶片的加工精度越来越高，然而由于加工公差和误差

的存在，实际加工出来的叶片往往会偏离原始的设计

形状和尺寸，导致压气机气动性能下降。但是由于受

加工工艺的限制，减小加工公差和误差的措施需要较

大的投入。如果在发动机叶片的设计阶段，能够考虑

到加工误差对叶型和气动性能带来的影响，将会有效

提高设计能力，缩短设计、试验、制造的周期。因此，设

计人员总是在向着可以设计出对于加工公差和误差

更不敏感的叶型这一方向努力。Garzon 等[1]发展了 1

套概率论的方法去量化几何加工误差对于压气机叶

片气动性能的影响；Garzon[2-3]还提出了 1 种从设计叶

型到实际叶型的转化方法；文献[4-5]通过数值模拟

研究了如何提高压气机叶片对加工误差的鲁棒性；在
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国内，高丽敏[6]采用单因素法数值研究了叶片扭转、轮

廓度加工误差对叶栅气动性能的影响，表明不同位

置、不同大小的误差对性能影响不一；文献[7-9]深入

研究了叶型前缘对压气机性能的影响。

本文结合行业标准中对叶型公差的规定，在满足

公差要求的基础上，发展了 1 套简便可行的误差函数，

用以获得考虑加工误差后的压气机叶片的实际叶型，

并且对考虑加工误差后的实际叶型的性能开展研究。

1 实际叶型的生成方法

《中华人民共和国航空工业标准 - 叶片叶型的标

注、公差与叶身表面粗糙度》（HB5647）[10]对叶片的公

差等进行了详细规定。假设符合设计公差和粗糙度要

求的叶片就是实际中使用的叶片，也作为本文数值模

型的对象。

HB 5647 对平面叶栅的公差要求有 2 个：轮廓度

公差和轮廓度变化率公差。轮廓度公差主要控制叶型

增厚和减薄的程度，轮廓度变化率公差主要控制叶型

的波纹度和局部的轮廓度。

轮廓度公差是指实际叶型偏离设计叶型的尺寸，

如图 1 所示；任意 2 个相同方向的局部轮廓度误差的

差值（取绝对值）或任意 2 个不同方向的局部叶型轮廓

误差与其对应的理想叶型上 2 点间的型线长度之比，

成为轮廓度误差的变化率，简称叶型轮廓度变化率。

轮廓度公差 啄y（见表 1）根据叶型的弦长给出，叶

型的弦长为 16.86 mm，对应不同精度等级的 啄y 分别

取 0.12、0.10、0.08、0.06 mm。HB 5647 中规定轮廓度

变化率分别取为 2.0啄y /b，b 为叶型弦长。

由于缺乏实际叶型偏离设计叶型的数据，并且在

下文的研究中将主要进行统计分析，所以每种实际叶

型偏离设计叶型的具体形式并不重要。在这种情况

下，可采用 1 个简单的函数来模拟实际叶型偏离设计

叶型的情况

F（x）=Ax+B+Csin（Dx+E） （1）

A、B、C、D、E 都由随机数给出。由于在前尾缘

位置处需要满足一定条件，所以 5 个参数并不完全独

立。只要 F（x）、F'（x）分别满足轮廓度公差和轮廓度变

化率公差的要求，就认为该种实际叶型偏离设计叶型

的情况在实际工程中是可能出现的。选择其中满足公

差要求的结果作为后续输入。典型的 F（x）的分布如

图 2 所示。

将 F（x）叠加到设计叶型中，可以得到实际叶型

（如图 3 所示），用于下一步计算和分析。
图 1 轮廓度公差的定义

图 2 典型的 F（x）分布

图 3 典型的实际叶型轮廓（黑色为设计叶型）和前、尾缘放大
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0.06

0.08

0.10

0.13

压气机叶片

表 1 叶型轮廓度公差
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2 实际叶型的气动性能

在轮廓度公差为 0.12 mm 的情况下生成 100 种

实际叶型，采用 2 维 CFD 程序 MAP 计算每种实际叶

型的气动性能和流场，该程序在压气机流场的数值模

拟中具有优秀的准确性，得到广泛应用[11-12]。

计算的一部分实际叶型以及设计叶型的攻角特

性如图 4 所示。从图中可见，实际叶型中性能提高和

降低的叶型各占 50%，下文的分析也能进一步证明。

3 实际叶型的设计参数

从以上分析可知，实际叶型的气动性能发生了明

显变化，而前尾缘半径、进出口金属角、最大厚度及其

位置、最大挠度及其位置都会对叶型的气动性能产生

影响。下文将对实际叶型的设计参数开展研究，对比

加工误差对叶型的设计参数带来的变化。文献[13-15]

对叶片的 Bezier 曲线拟合进行了研究。

对 1 个轴流叶型的中弧线和最大厚度采用 4 阶

Bezier 曲线拟合（如图 5 所示）。

r（t）=（1-t）4r0+4t（1-t）3r1+6t2（1-t）2r2+4t3（1-t）+t4r4（2）

确定中弧线的参数和最大厚度的参数分别有 11

个，所以，用于拟合叶型的可变参数有 22 个，另外还

有 5 个不变参数。

具体拟合过程如下：

（1）读入原始离散叶型，确定离散叶型的前尾缘

中心点位置，如果原始离散叶型有前尾缘则将前尾缘

去掉，重新分布叶型上的离散点；

（2）计算或估计叶型的各参数化参量的值，将叶

型以弦长无量纲化，旋转叶型到零安装角；

（3）采用 DFP 寻优方法确定参数化叶型 22 个可

变参数的值；

（4）通过 22 个可变参数和 5 个固定参数给出叶

型的设计参数。

采用该方法分别计算100种实际叶型的设计参数。

4 结果分析

4.1 统计分析

通过前面的计算，得到了 100 种实际叶型的气动

性能和设计参数。对每种叶型的最小损失系数进行分

析，考虑其分布形式。最小损失系数的分布如图 6 所

示。从图中可见，最小损失系数的分布近似呈正态分

布。最小损失系数的正态 P-P 如图 7 所示。从图中可

见，空心坐标点与直线越吻合表明最小损失系数的分

布越接近正态分布。

实际叶型的最小损失系数和各设计参数的统计

图 4 部分实际叶型的攻角特性曲线

图 5 Bezier 曲线拟合方法

图 6 最小损失系数的分布

图 7 最小损失系数的正态 P-P
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量的均值和标准差见表 2，并与原始叶型进行比较。

从表中可见，实际叶型最小损失系数的均值比设

计叶型的降低了 0.67%，与采用的设计叶型有关，该

叶型是从某 4 级压气机的第 4 级静子叶中部分取出

的，可能叶型在设计时更多考虑的是多级匹配的问

题，而不是把损失系数设计为最小。

整体上来看，各统计量的均值偏离原始叶型的程

度都不是很大，可以认为二者近似相等。

采用正态分布的“3滓 原则”对最小损失系数进行

分析得到以下结论：

（1）最小损失系数落在（1.37%，1.82%）内的概率

为 68.3%，此时最小损失系数变化最大为 11.8%；

（2）最小损失系数落在（1.15%，2.04%）内的概率

为 95.4%，此时最小损失系数变化最大为 23.6%；

（3）最小损失系数落在（0.93%，2.27%）内的概率

为 99.7%，此时最小损失系数变化最大为 35.4%。

也就是说，对于该设计叶型来说，考虑到加工误

差后，实际叶型的气动性能并没有很大恶化，可以满

足实际压气机的工作需要，从另一方面表明前文给出

的获得实际叶型的方法是可行、符合实际的。

4.2 相关性分析

实际叶型的气动性能虽没有很大恶化，但还是产

生了一些变化，而很多设计参数都会对气动性能产生

影响，因此需要知道导致气动性能变化的最主要原

因。所以，在上文基础上开展了相关性分析。

相关系数是用以反映变量之间相关关系密切程

度的统计指标

rxy=

n

i=1
移（xi-x軃）（yi-y軃）

n

i=1
移（xi-x軃）2姨 n

i=1
移（yi-y軃）2姨 （3）

通过计算可以得到最小损失系数与设计参数之

间相关系数的值，见表 3。在统计学上认为，当相关系

数超过 0.75 时，认为 2 个变量有很强的相关关系。而

最小损失系数和最大厚度以及前缘半径的相关系数

都超过了 0.82。

最小损失系数与最大厚度、前缘半径之间关系分

别如图 8、9 所示。从图中可见，最小损失系数与最大

厚度、前缘半径之间呈现比较明显的线性关系，以此

为基础进行下一步分析。

4.3 公差大小对设计参数和气动性能变化的影响

上文所有的研究和分析都是在轮廓度公差为

均值 标准差 设计叶型 变化 /%

最小损失系数 0.01597 0.002239 0.01608 -0.66542

弦长 /m 0.0163791 0.00004056 0.0163795 0.00305

进口楔角 /（毅） 0.3171066 0.00259956 0.319695 -0.18568

出口楔角 /（毅） 0.1110984 0.00374570 0.1134235 -2.04993

前缘半径 /m 0.0132841 0.00275218 0.0132910 -0.05191

尾缘半径 /m 0.0090033 0.00296080 0.0089943 0.10006

进口金属角 /（毅） 42.32183 0.092499 42.44119 -0.28125

出口金属角 /（毅） -8.65715 0.095286 -8.62601 0.36099

最大挠度位置（弦长 b） 0.4916132 0.00229328 0.4915561 0.01162

最大挠度（弦长 b） 0.1149819 0.00015018 0.1150598 -2.04993

最大厚度位置（弦长 b） 0.3704601 0.01733328 0.3729600 -0.67029

最大厚度（弦长 b） 0.0384809 0.00260442 0.0384365 0.11552

表 2 最小损失系数和部分设计参数的均值以及标准差

Pearson 相关性 最小损失系数

弦长

进口楔角

出口楔角

前缘半径

尾缘半径

进口金属角

出口金属角

最大挠度位置

最大挠度

最大厚度位置

最大厚度

最小损失系数

1.000

-0.760

0.651

0.181

0.829

0.596

-0.399

0.120

-0.135

-0.249

0.137

0.861

表 3 最小损失系数和部分设计参数的相关性分析

图 8 最小损失系数与最大厚度相关性分析
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0.020

0.015

0.010
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0.0450.0400.0350.030
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0.12 mm 的情况下进行，接下来把公差分别设定为

0.06、0.08、0.10 mm，重复上文的研究。只是此时不再

进行气动性能的 2 维 CFD 计算，根据上文的研究结

论，同样可以给出每种公差下实际叶型气动性能的正

态分布曲线，也就是求出每种情况下的均值和标准差。

由于不需要进行 2 维 CFD 计算，可以把样本数

取得更多，在每种公差下均生成 400 种实际叶型用于

设计参数计算和分析。

采用上文 4 阶 Bezier 曲线拟合方法的实际叶型

的设计参数进行计算，可找到最大厚度的变化。不同

公差下最大厚度的分布和直方图分别如图 10、11 所

示。从图中可见，当公差变小时，最大厚度的变化仍然

符合正态分布，并且均值不变，但是最大厚度的离散

程度明显变小，也就是标准差变小。

由于最大厚度的均值不变，可以认为公差变小

时，最小损失系数分布的均值保持不变。

上述研究表明最小损失系数与最大厚度之间有

很强的线性关系。统计学上的分析可以证明：当 2 个

统计量 x 和 y 呈线性关系 y=kx+b 时，二者之间的标

准差满足 滓y∶滓x=k2。

但是考虑到最小损失系数与最大厚度之间并不

是完全的线性关系，加上修正之后可以认为在每种公

差下最小损失系数分布的标准差与最大厚度分布的

标准差之比等于某定值，据此可以计算出轮廓度公差

为 0.06、0.08、0.10 mm 时最小损失系数分布标准差，

见表 4。

其中，轮廓度公差为 0.12 mm 下，最小损失系数

的标准差由 2 维 CFD 计算后经过统计学分析得出，

在此处作为基准，其他 3 种公差下的最小损失系数是

未经 2 维 CFD 计算预估出的。

此时可以做出每种轮廓度公差下最小损失系数

的概率密度函数（如图 12 所示），对于叶型的设计和

评估具有重要意义。

图 9 最小损失系数与前缘半径相关性分析

图 10 不同公差下最大厚度的分布

图 11 不同公差下最大厚度分布

轮廓度公差 /mm

0.12

0.10

0.08

0.06

最大厚度的标准差

0.00279

0.00236

0.00165

0.00135

最小损失系数的标准差

0.002239

0.001894

0.001324

0.001084

表 4 不同公差下的最大厚度和最小损失系数的标准差

图 12 不同公差下最小损失系数的概率密度函数 f（x）
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公差 10
公差 6

400

300

200

100

0
0.01 0.02

最小损失系数

轮廓度公差 0.06 mm
轮廓度公差 0.08 mm
轮廓度公差 0.10 mm
轮廓度公差 0.12 mm
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概率密度函数 f（x）具有如下性质

P（a<x≤b）=
b

a乙 f（x）dx （4）

进而通过概率密度函数 f（x）可以很容易地求出

最小损失系数在每个区间内出现的概率。根据对叶型

气动性能的要求，在设计叶型以及进行加工工艺设计

时可以在气动性能和加工成本之间找到平衡，确定最

合适的轮廓度公差，从而确定最具性价比的设计和加

工工艺。

5 结论

（1）给出了 1 种简单可行的从设计叶型到实际叶

型转化的方法，研究表明该方法简单可行且符合实际；

（2）对于该设计叶型来说，最大厚度与前缘半径

的变化是导致实际叶型气动性能变化的最重要原因；

（3）给出了 1 种在较小工作量所有轮廓度公差下

气动性能变化的概率密度函数的方法，对于叶型设计

和评估具有重要意义。
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