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跨声压气机周向槽处理机匣非设计工况研究
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摘 � � � 要: 设计了某单级跨声压气机周向槽处理机匣, 利用全三维定常数值模拟方法研究了三种典型转速

下的机匣扩稳机理;对比分析得出处理机匣扩稳性能与压气机工况、处理槽位置的关系: 转速越高, 处理槽扩

稳效果越好,而且位于叶尖弦长中部的处理槽更有效.当转速降低时, 扩稳效果减弱, 靠近尾沿的处理槽更为

明显.研究表明, 该压气机在降转速过程中存在一个扩稳机理的转变: 在高转速下扩稳以抑制间隙涡破裂为

主,而低转速下则以抑制叶尖吸力面附面层分离为主.
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Investigation of off design performance of a transonic

compressor with circumferential grooves
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Abstract: A case w ith circum ferent ial gro oves w as designed for a tr ansonic compr essor .

And 3�D numerical simulations w ere carr ied out for stall mechanism in three operat ive modes

at representat iv e speed. Comparison study betw een compresso rs w ith and w ithout casing

tr eatment show s that: w ith the rotat ion speed rising, stal l margin gain increases dr amat ically

under the help o f casing t reatments; and the case w ith middle g rooves has bet ter compromise

betw een stall marg in and eff iciency. U nder low speed, the gain reduces, and the last g rooves

on the chord of blade t ip have gr eater influence on the stall boundary. Further investig at ion

show s that there is a t ranslat ion in the mechanism of compr essor stall w hen its speed re�
duces: the stal l marg in gain mainly r esults f rom suppr ession of t ip leakage vo rtex by casing

tr eatments under high ro tat ion speed; w hereas under low rotat ion speed, the gain benef its

more from r educt ion of the boundary layer separat ion on suct ion side of blade t ip.

Key words: aero space propulsion sy stem; compr essor ; case t reatment ; numerical sim�
ulat ion; stall

� � 自从 Hartmann等人在一次实验中偶然发现

蜂窝机匣能在无放气量的情况下提高压气机裕度

以来
[ 1]

,各国对处理机匣展开了广泛的应用研究,

到上世纪 80年代初期,该装置就已经广泛地应用

于各类轴流式压缩机械上. 现役的 CF�56 系列,

���31 , !∀�33/ !∀�93, F100 等发动机都无一

例外地采用了处理机匣.但自从处理机匣被发现

以来,大量研究都是基于实验的,实际工程应用超

前于理论研究,并且主要凭借设计人员的经验来

实现.

随着计算流体力学 CFD技术的发展,国内外

都以此为工具开展处理机匣的定常和非定常流动
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研究,由于种种原因,这些研究大都集中在设计工

况下的扩稳机理,而对于非设计工况则关注较少.

然而对于实际型号的发动机, 其起动、停车或者过

渡工况等过程中往往存在裕度不足的问题,本文

正是针对这种情况研究了在 NASA r otor37 在

100% N , 80% N 和 60% N 等典型工况下的机匣

扩稳性能,并归纳出处理机匣设计的一些基本原

则.

1 � 压气机与处理机匣结构

NASA ro to r 37是上世纪 70年代由 NASA

Glenn research center 设计的 4个高压压气机进

口级之一,其基本设计参数可见于表 1, 详细设计

参数和性能实验结果可见文献[ 2�3] . 1993 年美

国机械工程学会( ASME)将其作为 CFD代码的

盲题算例,以评估数值计算程序对叶轮机械性能

和流场细节模拟的能力.其实验数据和测试于次

年 ASME 年会发布,之后该压气机就成为叶轮机

械领域的标准测试案例之一[ 4] .

表 1 � NASA rotor37基本参数

Table 1 � NASA rotor37 parameters

压气机参数 参数值

堵塞点流量/ ( kg/ s) 20. 93

压比 2. 106

转速/ ( r/ min) 17 188. 7

顶部间隙/ mm 0. 356

进口轮毂比 0. 7

叶顶稠度 1. 29

叶尖切向速度/ ( m/ s) 454. 14

根据文献[ 5]提供的数据设计了一个 5槽环

形机匣, 其中齿宽大致与叶尖最大厚度相当为

1� 8 mm,槽宽为齿宽的两倍 3� 6 mm,开槽深度约

为槽宽三倍 12 mm , 开槽范围从叶尖前沿始约

0� 7%到 92%弦长, 如图 1 所示. 从叶尖前沿开

始,编号分别为 2~ 5号槽(图 1) , 由于在前期研

究中发现 1号处理槽不利于扩稳, 其复杂的作用

机理另文阐述.

2 � 数值方法

数值计算采用 Euranus求解相对坐标系下的

三维雷诺平均 N�S 方程, Spalart�A llmaras 一方

程湍流模型, Jameson 的有限体积中心差分格式

和显式四阶 Runge�Kutta法时间推进,辅以重网

格法、局部时间步长和残差光顺手段等加速收敛.

图 1给出了计算区域的网格结构示意图, 采

用分区网格技术,主流路用贴体 HOH 网格, 叶顶

间隙分成两部分,下层采用蝶形网格和 H 网格的

组合,上层采用与主流路合在一起的 H 形网格,

中间用完全非匹配连接, 处理机匣槽用 H 型网

格,与上层间隙顶面用完全非匹配连接.由于周向

处理机匣为轴对称结构,所以进行单通道计算即

可.采用不同处理槽的组合来实现不同的机匣处

理, 这里计算了光壁 ( Smooth�case )、后 4 槽

( Case�back4)和中间 23 槽( Case�mid23)三种处

理机匣,并与光壁机匣的实验数据作了对比[ 6] .

图 1 � ro tor37 机匣处理网格结构示意图

F ig. 1� Grids of r oto r37 w ith casing tr eat ment

边界条件:进口为平均分布的总温总压,轴向

进气;出口给定毂轮处静压,其余压力按简单径向

平衡方程给定;轮毂和叶片给定固壁绝热转速条

件,主通道和处理槽左右均为周期性边界,机匣为

绝热、固壁、无滑移条件,其余各个网格块间的搭

接处均为连接条件.

3 � 计算结果与分析

计算首先从压气机堵塞点开始,逐步提高背

压,步进值从最初的 0. 5 � 10
5
Pa 到最后接近失

稳点的 200 Pa,失稳判断准则为: 随着迭代次数

的增加,压气机的流量和效率不断减小[ 7�8] , 在最

高效率附近增加计算工况点以准确定位峰值效率

工况.

3. 1 � 转子性能

图 2给出了计算得到的压气机在各种机匣壁

下的压比效率特性, 并与光壁机匣的实验结果进

行了对比,以各处理机匣 100% N 下的堵塞点流

量进行归一化处理, 其中光壁试验堵塞点流量

20. 93 kg/ s,光壁机匣计算堵塞点流量 20. 95 kg/

s,后 4槽机匣堵点流量 20. 86 kg/ s,中间 23槽机
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匣堵点流量 20. 86 kg/ s,其中压比特性与实验吻

合得较好, 而绝热效率最高偏差约 4% ,从 ASME

公布的多个 CFD程序测试结果来看,这也是大部

分计算程序存在的问题.

图 2 � Roto r37转子特性

F ig . 2� Roto r 37 ro tor per formance

从特性图上可见周向机匣处理后的压气机效

率略有下降,并且在低转速下降得更多.同时在相

同背压下的流量减小了,说明机匣处理将导致发

动机整机运行工况的重新调整. 此外机匣处理后

的压气机最高压比并没有像最低流量那样出现明

显的变化,说明处理机匣的扩稳作用主要来源于

最低流量的降低.

3. 2 � 高转速下扩稳机理

研究表明, 跨声压气机在高转速工况下失速

的主重要原因是叶尖泄漏涡的破裂[ 9�11] . 图 3给

出了压气机在额定转速下的叶尖流线, ( a)是光壁

机匣在近失速点附近的叶尖流线图, 可见叶尖泄

漏涡起源于从压力面到吸力面的叶尖绕流气体与

主通道流的相互作用,随着背压得提高,泄漏涡中

心向邻近叶片压力面移动,部分流体被邻近叶片

间隙流吸入,涡强开始减弱直至压力面的 30%弦

长后消失,相应涡破裂位置出现的低速区在周向

和径向迅速增大, 从而造成叶栅通道堵塞. 图 3

( b)给出了 Case�mid23周向槽处理后的叶尖流

线,尽管此时流量低于光壁机匣的 ( a )图工况流

量,但由于泄漏涡在高压区被吸入槽内通过周向

输运越过叶尖, 在低压区重新注入主流路,使得主

流路流体能顺利流出,流线在叶尖弯折旋转减弱,

流速升高,从而缓解了泄漏涡造成的堵塞,推迟了

失速的发生.

图 3 � 光壁和 Cas�mid23 机匣 100%转速, 90%

流量附近叶尖流线分布

F ig . 3 � T ip streamlines under 100% N with 90% mass

flow of smoo th and Case�mid23 casing tr eat ments

如图 4给出了对应上述工况下 99%叶高截

面相对马赫数分布, 机匣处理后低速区面积小于

光壁机匣, 并且核心流速也从 0. 055 Ma 增加到

了 0. 45 Ma.另外从图( a)还可看出, 即使在近失

速工况,叶片吸力面分离区周向尺寸也远小于泄

漏涡破裂区,所以认为当前失速并不是由于叶型

分离造成的,而是泄漏涡破裂形成了低能流动区,

阻碍了流体从主流路通过逆压力梯度流出,从而

形成叶尖堵塞造成压气机失速.

如图 5 示出叶尖弦长 79. 5%截面处的相对

总压损失系数 Cp分布,处理机匣降低了总压损失

系数,缓解了主通道堵塞.但在左边近吸力面附近

的损失增加,区域也有所扩大,这是由于处理槽内

气体周向输运后从径向重新进入主流造成掺混损

失,引起通道堵塞区域的重新分布,并且低了压气

机效率.

3. 3 � 低转速扩稳机理

跨声压气机在低转速低工况时流量减小, 轴

向速度降低, 导致叶型攻角增大, 叶背分离,进而

导致失速的发生,这与高转速工况下的失稳有明
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显区别.图 6( a)给出了光壁机匣 60%额定转速的

近失稳点 99%叶高处相对马赫数分布, 此时吸力

面分离形成的低速区几乎覆盖了 2/ 3 的叶栅通

道,速度三角形分析显示这是由于叶尖攻角过大

造成了叶背分离. 图 6( b)显示经过后四槽机匣

( case�back4)处理后,叶尖流动有了明显改善, 减

小了叶背分离区.

图 6 � 光壁和 Case�back4 在 50%流量附近相对马赫数分布

Fig. 6� Relativ e M ach number o f smooth and Case�back4

casing treatments under 50% mass flow

图 7 给出了 60%额定转速下光壁和 back4

机匣下 50. 9%流量附近在 79. 5%弦长截面的总

压损失系数分布, 可见整个叶高流道的主要损失

分布在叶尖附近, 这说明压气机失速主要是由叶

尖失速造成的.经过机匣处理后,高损失区面积沿

流道径向减小了, 核心总压损失从 0. 243 降低到

0. 229. 由此可见, 周向处理槽通过吸除吸力面分

离区内的低速流体, 改善了叶栅通道的流动条件,

从而扩大了稳定边界.

3. 4 � 处理槽位置

数值模拟发现处于叶尖前沿的 1号槽由于重

新注入主流发生强烈参混,导致通道激波前移,叶

展方向过多地堵塞了主流,使得稳定裕度反而下

降,这里未予示出.图 2给出了 Case�mid23, Case�
back4和光壁机匣计算及实验的压气机转子特

性,表 2给出了相应的失稳裕度和效率,这里的裕
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图 7 � 光壁和 Case�back4机匣 60%转速时 79. 5%弦长

截面总压损失系数分布

Fig . 7 � To tal pressure lo ss coeff icient at 79. 5% cho rd

section under 60% N o f smooth and

Case�back4 casing tr eatments

度按照( 1)式等换算转速稳定裕度定义.一般情况

下,压气机稳定裕度定义的参考点选择工作线与

等转速线的交点, 在此只是研究各种处理槽带来

的相对裕度增量, 所以把各转速下光壁机匣计算

效率曲线的峰值点作为参考点.

SW =
#c

W a, c 1
-

#c
W a, c 0

#c
W a, c 0

� 100%

(1)

其中 SW 为稳定裕度, #c 为压比, W a, c为换算流

量.

图 2所示光壁机匣在各转速下计算得到的失

稳点流量均比试验失稳点流量低, 可能是因为数

值模拟是在一种理想状态下进行的, 而试验中存

在叶型加工误差、安装角误差、流道误差等内部降

稳因子和进口流场畸变等外部降稳因子的作用,

使得试验失稳裕度的减小.此外,对于利用数值

表 2� 各种机匣的计算裕度

Table 2 � Compute stall margin under various cases

机匣
参考

流量

参考流量

下的效率

参考流量

下的压比

裕度/

%

增量/

%

光壁 100% N 0� 996 0� 861 3 2� 02 17� 73 0

Mid23�100% N 0� 996 0� 852 9 1� 95 25� 88 8� 15

Back4�100%N 0� 996 0� 850 5 1� 93 28� 42 10� 59
光壁 80% N 0� 850 0� 905 8 1� 55 31� 70 0

M id23�80% N 0� 850 0� 902 1 1� 54 33� 70 2� 00
Back4�80% N 0� 850 0� 899 8 1� 54 35� 95 4� 25

光壁 60% N 0� 685 0� 901 3 1� 22 41� 93 0

M id23�80% N 0� 685 0� 897 7 1� 22 42� 33 0� 40

Back4�60% N 0� 685 0� 891 1 1� 22 47� 60 5� 67

方法来计算压气机失稳这种方法本身也存在一定

的争议, 但有一点是可以肯定的:在相同的网格、

相同的湍流模型以及相同的边界条件下,通过计

算来判断相对稳定性的大小是可信的.

从效率栏可见带处机匣的压气机效率与处理

槽的数目成反比,槽越少效率越高,这是由于处理

槽将已压缩气体周向输运并且膨胀重新注入主流

的过程是个熵增过程.

从表 2中的裕度增量可以看出一个基本趋

势:无论是 mid23 还是 back4处理机匣, 转速越

高,扩稳效果越明显.而且对于槽处于中间位置的

mid23而言, 低转速下扩稳效果几乎消失, 失稳裕

度增量才 0. 4% , 这是由于降转速后压气机的失

稳机理已由叶尖泄漏涡破裂转变为叶形攻角过大

的失稳,而后者造成的叶背分离区随着轴向弦长

的增加而增厚,对比图 8和图 6( a) , mid23处理槽

有效吸除了叶背分离区的气体, 改善了叶片弦长

前半部分流动,但在其后沿没有槽的位置吸力面

分离区迅速增大, 几乎堵塞整个叶尖流路,使得整

个压气机的稳定裕度并没有得到改善.从图 6( b)

图 8� mid23 机匣 51% 流量下相对马赫数分布

F ig . 8� Relative Mach number under 51%

mass f low of mid23 casing t reatments
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的后四槽处理机匣可见在增加了 4, 5号槽后整个

叶尖流动变得更加顺畅, 从表 2看其裕度也增长

了 5. 67%, 这说明低转速扩稳主要靠后沿处理

槽.

4 � 结 � 论

( 1) 跨声压气机在额定转速附近的高工况下

失稳主要是由于叶尖泄漏涡破裂造成叶尖堵塞,

进而发展成叶尖失速, 此时的周向处理槽应该覆

盖叶形中部为宜;

( 2) 低转速下压气机流量较小,进气攻角增

大,造成吸力面附面层分离后堵塞通道,最后导致

压气机失速;

( 3) 处理槽的数目与压气机效率成反比, 所

以在多级压气机设计时应该首先明确机匣处理的

应用工况,尽量减少槽数,如果是在起动过程中扩

稳则主要考虑攻角失稳,处理槽应覆盖叶型弦长

的后沿为宜.
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