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一种槽道式处理机匣设计及实验验证
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摘 � � � 要: 对实壁机匣的实验转子进行了定常雷诺平均 N�S 方程( RANS)模拟, 考察了实验转子叶尖端区

流动状况, 并基于转子叶尖端区在设计状态和近失速状态下的若干主要流动特征设计了一个带气室的轴向斜槽

式处理机匣.在高速压气机试验台上对处理机匣的性能测量结果表明, 设计的处理机匣有很好的扩稳效果,效率

损失也可接受.这说明通过对实壁机匣的转子其流动结构的分析和把握、进而完成处理机匣的设计在一定程度

上有可行性.
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Design of a slot�type casing treatment and its

experimental validation
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Abstract: Steady Reynolds�aver aged Navier�Stokes ( RANS) of a test rotor with solid

casing w as simulated, and the f low f ield near the rotor tip w as investig ated. Based on several

predom inant flow features at the blade tip reg ion as the rotor is operate at design state and

near stall state respect iv ely , a back chambered ax ial skew ed�slot casing t reatment w as de�
signed. The performance of the casing w as then validated experimentally on a high speed test

rig, show ing that this casing t reatment has no table capability in impr oving the stall marg in

of the test ro to r, w hilst the loss o f eff iciency is acceptable. T his illust rates that the design o f

the casing t reatment could be feasible on the basis of the rotor t ip f low f ield w ith the solid

casing .

Key words: aero�engine; ax ial compressor; casing t reatment ; surge mar gin;

ef ficiency loss

� � 早在 1970 年左右人们就在实验中发现了处

理机匣能有效的扩展压气机的喘振裕度, 随后人

们对各种类型的处理机匣进行了研究. T akata 等

人
[ 1�2]
认为,轴向斜槽类处理机匣的扩稳效果最为

明显,但会使效率有些下降. Gr eit zer 等人[ 3] 指出

处理机匣对壁面失速( Wal l stall)的转子有较好

的扩稳效果.进一步的研究
[ 4�7]
表明, 轴向斜槽式

处理机匣与主流区之间的回流是处理机匣扩稳的

主要原因.适当的调整这个回流将增加处理机匣

的扩稳效果并减小效率损失甚至带来效率收益.

Wilke等人 [ 8] 基于对 Ro tor 37 的计算流体力学

( CFD)计算结果, 设计了多个轴向直槽类型的处
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理机匣,并通过 CFD计算进行了校检, 并提出了

处理机匣的扩稳效果和效率损失与处理机匣的搭

界量相关等若干对处理机匣设计有益的建议.

本文首先对实验转子进行了定常数值模拟,

并基于数值模拟结果设计了一个带气室的轴向斜

槽处理机匣, 通过实验校验了处理机匣对转子性

能的影响.

1 � 数值模拟

1. 1 � 数值模型

实验转子是一轴流跨声转子. 该转子的外径

为 355. 8 mm, 轮毂比为 0. 565, 设计转速为

22 000 r/ min; 设计点流量为 13. 5 kg/ s, 压比为

1. 6;效率为 0. 88.实验转子的其它具体参数详见

文献[ 9] .

计算网格如图 1所示.整个计算域的网格拓

扑结构为 H�O�H 型, 进口和出口是 H 型网格, 叶

片通道和叶尖间隙都是 O型网格. 计算网格的规

模约为 102万网格点.

图 1� 计算网格

F ig� 1 � Calculation mesh system

1. 2 � 数值方法

数值模拟所用的程序为自行开发的( Mult i�
block aerodynamic predict ion, MAP)程序

[ 10]
. 它

采用有限体积法求 解雷诺平均 N�S 方 程
( RANS) ,对流通量采用 AU SMD/ V 方法计算,

粘性通量采用常用的中心差分.湍流模型采用改

进的 S�A 模型 [ 10] .

实验转子定常 RANS 计算的边界条件设定

为:进口条件为给定的总温、总压和气流方向; 出

口利用简单径向平衡方程得到静压沿展向的分

布;进出口及叶片通道的周向边界为周期性边界;

物面取无滑移绝热条件.

1. 3 � 计算结果

以往的实验表明: 实验转子在实壁机匣情况

下,首先在叶尖区产生旋转失速[ 9] . 图 2 给出了

98%和 60%设计转速下近失速点时转子尖区的

相对马赫数分布. 在 98%设计转速的近失速点,

如图 2( a)所示,叶尖泄漏涡在穿过激波后导致了

流动堵塞.并且这个流动堵塞区紧靠着叶片的压

力面,在周向上占了半个栅距的通道. 在 60%设

计转速的近失速点, 如图 2( b)所示, 叶尖前缘由

于气流攻角过大而发生流动分离,在与叶尖泄漏

流的共同作用下, 形成了横跨整个栅距,轴向长约

0. 5个叶尖轴向弦长的流动堵塞区.

图 2 � 98%叶高处的相对马赫数分布

Fig� 2 � Relative Mach number distr ibutions at 98% span

图 3给出了 98%和 60%设计转速、最大效率

点和近失速点时周向平均的机匣壁面静压和

98%叶高处周向平均的相对总压沿轴向的分布.

如图 3所示, 在不同转速下, 相对于最大效率点,

近失速点的周向平均相对总压几乎从叶尖前缘就

急剧降低.相对总压的降低,在这里是堵塞区的流

动损失造成的. 所以, 相对总压的降低量,可以反
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映堵塞的严重程度; 周向平均的相对总压沿轴向

的分布, 则反映了堵塞区的轴向相对位置. 在

98%设计转速下,主要的堵塞区从叶前缘开始到

近 2/ 5个叶尖轴向弦长处; 60%设计转速下,堵塞

区占前 1/ 3个叶尖轴向弦长.在最大效率点,相对

总压沿轴向的变化就要缓和得多,轴向位置也要

靠后得多.这种在轴向位置上的差异主要是由近

失速点时叶片通道中的流动堵塞增强、前移所致.

2 � 处理机匣设计及实验

2. 1 � 处理机匣结构的设计

本文对轴向斜槽类处理机匣的设计基于以下

认识:堵塞区的低能流动从处理机匣槽的后部进

入处理机匣槽,并在前后压力梯度的驱使下从处

理机匣槽前部再次进入主流中(这里称为流向回

流) ;另外,在通道中周向压力梯度的作用下,处理

机匣作为一排容腔, 堵塞区在经过处理槽时流体

进入槽道中, 当非堵塞区经过处理槽时,处理槽内

的流体再返回主流区(这里称为周向搬运) . 大体

而言,以上两种回流流动的流量多少决定了处理

机匣的扩稳作用和效率损失: 在处理机匣槽道与

主流之间的回流实际上是对造成堵塞的、低能的

流体进行�二次 加功, 从而提高其能量、能够抵抗

下游的反压、降低堵塞程度; 回流流量越大、对堵

塞的削减程度就越好, 但同时消耗的功就越大, 流

动损失也越高,所以转子的效率损失就越大.

为了取得扩稳效果好而在最大效率点的效率

损失小的处理机匣, 本文设计的着眼点就是要使

设计的处理机匣在近失速点时让回流流量足够

大,从而有效降低转子尖区堵塞;同时,在最大效

率点尽量降低回流流量, 减小处理机匣及相关的

流动对转子效率的不利影响.

本文主要依据 98%设计转速时的流动对处

理机匣进行设计, 同时兼顾 60%设计转速时的情

况.从最基本的角度考虑,参与流向回流的流量大

小主要取决于处理机匣前后的轴向压力梯度, 所

以依据周向平均壁面静压的轴向分布, 调整处理

机匣与转子叶片的轴向搭界量,就能有效的控制

流向回流流量. 从图 3( a)可见, 在离叶尖前缘约

1/ 4到 2/ 5叶尖轴向弦长之间, 最大效率点的周

向平均壁面静压曲线变化平缓,而近失速点的静

压却上升较快. 另外, 如前所述, 98%叶高处的周

向平均相对总压的轴向分布所反映的堵塞区也分

布在从叶尖前缘开始的前 2/ 5叶尖轴向弦长范围

内.因此, 本文取 2/ 5个叶尖轴向弦长为搭界量,

为 14 mm, 并将处理机匣槽的长度取为 28 mm,

约 0. 8个叶尖轴向弦长,如图 3所示.这样的搭界

量的设定刚好足够将叶尖流动堵塞区覆盖住, 从

而能够有效减小转子尖区的堵塞区域.从图 3( b)

可以看出,这也很好的兼顾了 60%设计转速时的

流动.这样即能保证最大效率点的参于回流的流

量不致过大以带较大效率损失,而在近失速点又

有足够的回流流量来产生扩稳效果.

图 3 � 周向平均壁面静压与 98%叶高周向平均相对

总压的轴向分布

( n. s. 表示近失速点; p. e. 表示最大效率点)

Fig� 3� Ax ial distr ibution of cir cumfer ential aver aged wall

static pressur e and relativ e t otal pr essure at

98% blade span height

( n. s. st and for near sta ll operation point; p. e.

stand fo r peak efficiency operation po int )

周向的搬运流动取决于叶尖区流动的周向压

力梯度和处理机匣槽的容积. 处理槽的容积主要

由槽深决定,其次与开口大小相关.本文选择了一

个较大的槽深, 并将处理槽的开口率设定为 0. 8,

另外还设计了一个较大的气室, 如图 4( a)所示,以

保证其容积足够大.在 98%设计转速时,转子叶尖

两侧的压力梯度较大,处理槽的周向搬运效应会较

强;在 60%设计转速时, 转子叶尖为亚声流动状

态,负荷较低,处理槽的周向搬运效应会较弱.

处理机匣的其它几何结构参数基本上是经验

性地确定的,见图 4( a) .加工的处理机匣实物如

图 4( b)所示.
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2. 2 � 实验结果

实验是在北京航空航天大学能源与动力工程

学院的高速跨声压气机台[ 9] 上进行的. 实验分别

获得了 98%和 60%设计转速下,实验转子分别在

带处理机匣与实壁机匣情况下的性能曲线.

处理机匣的扩稳效果有多种表述方式, 本文

用扩稳裕度来衡量.扩稳裕度定义如下:

�SM =
SM CT - SM SC

SM SC
! 100%

其中 SMCT为处理机匣情形下实验转子的失速裕

度, SMSC为实壁机匣情形下实验转子的失速裕度.

如图 5所示, 本文所设计的处理机匣的扩稳

裕度在 60% 和 98% 设计转速下分别达到了

113� 7%和 169. 4% . 另外, 如果在实壁情形下最

大效率点所在流量位置进行比较,它的效率损失

在 60%设计转速时为 3. 6% , 98%设计转速时也

有 2. 0%. 如以各自等转速线上的最大效率点相

比,效率损失在 60%设计转速时为 3. 4%, 98%设

计转速时为 0. 7%. 总体而言, 尽管在 60%设计转

速时处理机匣的效率损失比较大,但总的结果还

是较好的.

3 � 结 � 论

对一跨声转子进行了实壁机匣下的定常

RANS模拟,并通过模拟结果针对该转子设计了

一种槽道式处理机匣. 实验结果表明,该处理机匣

在高低转速下都具有很好的扩稳效果. 而由处理

机匣所带来的效率损失,在高转速下时较小、在低

转速下时较大.虽然本文所涉及工作的初衷并不

是要验证通过对实壁机匣的转子叶尖端区流动的

分析结果来进行处理机匣设计这种方法的可行

性,但结果表明,所设计的处理机匣基本上达到了

设计意图,处理机匣所带来的效率损失也与实验

前的估计一致.

关于处理机匣的更理性的设计方法仍在研究和

验证之中.同时,也需要开展更深入的实验研究.

致谢:在本文所涉及的实验测量工作中,得到

了陆亚钧教授、袁巍副教授、李志平博士后, 李绍

斌博士后和脱伟博士等人的大力协助, 在此表示

衷心的感谢.
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