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双倾斜壁缝式机匣处理对离心压气机性能的影响

滕金芳，朱铭敏，羌晓青
（上海交通大学 航空航天学院，上海２００２４０）

摘　　　要：采用数值仿真手段研究不同倾斜方向的双倾斜壁缝式机匣处理对离心压气机性能的影响．研

究结果表明：合适的机匣处理缝倾角组合有助于合理组织导叶和动叶气流角匹配关系．通过详细分析离心压

气机内部流场表明：双倾斜壁缝式机匣处理方案Ａ通过对动叶叶尖泄漏流的抽吸和重新组织，对机匣处理缝

后部的低能流体抽吸并吸除，经过背腔在机匣处理缝前部重新注入相邻的叶栅流道，从而在轴向和周向控制

了叶尖泄漏流的发展，改善了下游的堵塞情形，大幅度提高了压气机的稳定工作裕度．
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　　离心压气机在中小型航空发动机中有着广泛
的应用．由于逆压流动的存在，其与轴流压气机一
样，在非设计点工作时存在流动不稳定现象，需要
采取有效的流动控制手段以保证离心压气机有合

适的喘振裕度．采用机匣处理就是一种结构简单

且行之有效的被动防喘手段．
自２０世纪６０年代末研究人员在实验室中意

外地发现了蜂窝状机匣处理的扩稳现象［１］后，研
究人员就对各种机匣处理结构形式包括蜂窝状多

孔壁式、周向槽式、轴向缝式、倾斜壁缝式、导叶通
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道式、折线斜缝式、前置凸台的周向槽式、梯状顶
部间隙式、非轴对称的顶部间隙式等进行了大量
研究［２－１２］，使机匣处理在尽可能少地降低效率的
前提下，提升压气机稳定工作裕度，改善压气机喘
振边界，并寻求良好的结构形式．在这些结构形式
中，以倾斜壁缝式机匣处理在航空发动机型号中
应用得最为广泛，在小转子叶尖间隙下，采用方向
正确的倾斜壁缝式机匣处理，可使喘振裕度改善
约２０％；而采用周向槽式、轴向缝式和导叶通道
式机匣处理的喘振裕度改善程度相对小得多，方
向错误的倾斜壁缝式机匣处理甚至会使喘振裕度

下降１０％以上［１３］．因此，针对不同的压气机结构
和流动形式，确定关键级和危险截面，研究有无机
匣处理对该处流动结构和总体性能的影响，弄清
扩稳机理就变得非常重要．设置机匣处理后的叶
尖区域的流动是由尖部泄漏涡、端壁湍流及叶片
边界层复杂掺混组成的三维流动，机匣处理槽内
流动和主流之间耦合，并常常伴随激波畸变．在目
前的研究中，国内外研究人员从实验、理论和数值
模拟各方面对机匣处理进行了大量的工作，但主
要是针对轴流压气机，离心压气机中的研究相对
较少，结构形式也较单一［１４－１７］；对于高速离心压
气机带双倾斜壁缝式机匣处理的研究，国内外已
发表的文献中还鲜见报道．本文采用计算流体动
力学（ＣＦＤ）数值模拟方法，以某带蜗壳的高速离
心压气机为研究对象，采用双倾斜壁缝式机匣处
理来扩大压气机稳定工作裕度，通过比较分析不
同的倾斜方向对压气机特性和流场特征的影响，
分析各自的扩稳机理．

１　研究模型

本文所研究的离心压气机主体结构由进口导

流叶片、离心叶轮、径向扩压器和排气蜗壳等部分
组成．在进口导流叶片的轴向后半部及离心叶轮
的导风轮位置处设置了不同倾斜角度方向的双倾

斜壁缝式机匣处理结构．不同于只在动叶上方安
装机匣处理的常用结构，本文在导叶（ＩＧＶ）上方
设置机匣处理是考虑到该导叶对来流有较强的预

旋作用．文中研究的４种机匣处理结构简图如图

１所示，它们的主要几何尺寸数据列于表１中（顺
航向看，倾斜角度方向与顶部径向线夹角逆时针
为正，顺时针为负），各机匣处理轴向尺寸和结构
完全相同，区别仅仅为前后２排机匣处理缝与径
向的夹角．与实壁机匣一样，各机匣处理方案的动
叶叶尖径向间隙均为０．１ｍｍ．

图１　进口导叶、转子及不同结构双倾斜

壁缝式机匣处理

Ｆｉｇ．１　ＩＧＶ，ｒｏｔｏｒ　ａｎｄ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｄｏｕｂｌｅ　ｉｎｃｌｉｎｅｄ

ｓｌｏｔｔｅｄ　ｃａｓｉｎｇ　ｔｒｅａｔｍｅｎｔｓ

表１　双倾斜壁缝式机匣处理几何参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｄｏｕｂｌｅ　ｉｎｃｌｉｎｅｄ

ｓｌｏｔｔｅｄ　ｃａｓｉｎｇ　ｔｒｅａｔｍｅｎｔ

结构方案 前排缝倾角／（°） 后排缝倾角／（°）开槽数目

Ａ －４５ ＋４５　 ６０

Ｂ ＋４５ ＋４５　 ６０

Ｃ ＋４５ －４５　 ６０

Ｄ －４５° －４５　 ６０

２　计算方法

本文数值计算采用 Ｎｕｍｅｃａ　Ｆｉｎｅ／Ｔｕｒｂｏ软
件包的Ｅｕｒａｎｕｓ求解器．采用Ｊａｍｅｓｏｎ的有限体
积格式进行空间离散，并结合Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ
一方程的湍流模型对相对坐标系下的三维雷诺平

均Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程进行求解，运用显式４阶

Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ法时间推进以获得定常解，同时加
入２阶和４阶人工黏性项以消除数值计算过程中
的伪数值振荡．为提高计算效率，采用了多ＣＰＵ
分块求解、多重网格法、局部时间步长和残差光顺
等加速收敛措施．计算所用网格采用 Ｏ４Ｈ 型拓
扑结构，在叶型表面为贴体的 Ｏ型网格，保证叶
型表面和前后缘有较好的网格质量和正交性，在
进口导流叶片的进口段为 Ｈ型网格．计算采用了
分区网格技术，分别在主流通道（包括进口导流叶
片、离心叶轮、径向扩压器和排气蜗壳）、机匣处理
缝、背腔内生成各自的结构化网格，其中主流通道
网格总数约为３０６万，机匣处理缝网格数约为４６
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万，背腔网格数约为２８万，网格合计约３８０万．为
了准确描述附面层对计算流场的影响，在网格划
分时，壁面附近网格分布较密，保证ｙ＋≤３．机匣
处理缝网格块与进口导叶及转子通道网格块的交

接面采用完全非匹配（ＦＮＭＢ）连接处理，进口导
叶与转子通道的交接面采用混合平面法（ｍｉｘｉｎｇ
ｐｌａｎｅ）处理．计算用网格如图２所示．

图２　进口导叶、转子及机匣处理槽网格示意图

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄｓ　ｏｆ　ＩＧＶ，ｒｏｔｏｒ　ａｎｄ　ｃａｓｉｎｇ
ｔｒｅａｔｍｅｎｔ　ｓｌｏｔｓ

计算中，轮毂、机匣以及叶片等固壁上给定绝
热无滑移边界条件，进口导叶上游延伸段进口边
界条件取总压１０１　３２５Ｐａ，总温２８８．１５Ｋ的标准
大气条件，径向进气．出口边界条件设为蜗壳出口
平均静压，通过不断调整出口延伸段背压获得压
气机特性线．当压气机出口背压调整到一定程度
时，经过一定迭代步数后各物理量不收敛时，此时
认为压气机已进入失速工况．

３　结果分析

对４种不同结构的双倾斜壁缝式机匣处理方
案在压气机整机环境下进行了详细的数值模拟，下
面分别从总体性能及流场细节２个方面来对比分
析它们对离心压气机性能及稳定工作裕度的影响．

３．１　总性能比较

首先来分析具有这４种不同机匣处理结构的
离心压气机的总体性能．图３给出了实壁机匣及

４种机匣处理方案的流量－等熵效率和流量－总压
比特性曲线，图中流量及效率均为相对值．表２给

出了各方案总体性能参数的对比，其中ＳＷ 表示
实壁机匣，工作点效率均为相对值．

图３　不同机匣处理方案性能特性曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃａｓｉｎｇ
ｔｒｅａｔｍｅｎｔ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

表２　不同方案总体性能参数对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

结构方案 工作点效率 工作点压比 稳定裕度／％

ＳＷ　 １．０００　０　 ３．１７５　０　 ７．５２

Ａ　 １．００４　３　 ３．１７２　７　 １７．５

Ｂ　 ０．９９９　２　 ３．１７２　７　 １０．０

Ｃ　 ０．９９７　７　 ３．１７１　８　 ９．９８

Ｄ　 ０．９８７　５　 ３．２１７　７　 ７．９８

表２中数据显示：除了方案 Ａ以外，其余３
种机匣处理的引入都使得工作点效率略微降低；
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方案Ａ，Ｂ的工作点总压比接近，但都相比实壁时
有所降低，方案Ｃ下降幅度更大，唯独方案Ｄ的
工作点总压比相比实壁时有提升．变化最明显的
要数离心压气机的稳定工作裕度，没有机匣处理
结构的实壁方案，其稳定工作仅仅为７．５２％，显
然不符合航空发动机设计需求；４种机匣处理方
案都对稳定裕度的提高有所帮助，其中方案Ａ大
幅提升了压气机的稳定裕度，增加了接近１０％，
方案Ｂ，Ｃ和Ｄ在实壁基础上有小幅增加．
结合图３性能曲线来看，实壁机匣方案的有

效流量范围较小，而经过机匣处理后，各方案绝对
流量减小，但有效流量范围均得以明显扩大，特性
线整体向左偏移．总体来说，机匣处理的介入虽然
使得离心压气机工作点部分性能参数有略微降

低，但却有效扩大了压气机稳定工作范围．

３．２　压气机叶顶与机匣处理耦合流动分析

压气机叶顶间隙泄漏流动的产生与叶顶处的

气动载荷有着直接的联系，一般认为叶顶间隙泄
漏流动主要是由叶片顶部压力面与吸力面之间的

静压差驱动产生，两侧压差越大，叶尖泄漏速度越
大，叶尖泄漏流动与叶片通道主流间的相互作用
形成了所谓的间隙泄漏涡，而间隙泄漏涡涡核的
损失与泄漏速度成正比关系．
图４和图５分别给出了近失速时动叶９９％

叶高处及叶顶间隙内５０％高度处的静压分布图．
如图４所示，同实壁机匣方案相比，在叶片中后部
（４０％轴向弦长位置开始，相当于机匣处理缝的最
右端），４种机匣处理方案都无一例外地降低了离
心叶轮叶顶处的气动负荷，这就解释了表２中数
据显示的各机匣处理方案或多或少提高了离心压

气机稳定工作裕度的原因．从机匣处理位置的静
压放大图中可以观察到，方案Ａ和Ｂ静压分布比
较接近，只在处理缝右端出口位置，方案 Ａ的气
动负荷稍低；方案Ｃ和Ｄ的静压分布曲线显示在
处理缝前部位置叶片气动负荷较低，但静压绝对
值较大，在处理缝后部，这２种方案下叶片两侧静
压大小互换，压力面侧压力反而低于吸力面侧，这
意味着此时出现了和叶顶泄漏流相反的流动，使
得顶部区域的流动进一步趋于混乱，影响了扩稳
效果．
根据以往经验，对于倾斜壁缝式机匣处理结

构来说，缝内的回流具有抽吸或吹除端部低能流
体的能力，一般来说，缝内产生的回流越强，处理
机匣的扩稳效果就越显著，产生回流的压差是由

图４　动叶９９％叶高处静压分布（近失速）

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｔ　９９％ｒｏｔｏｒ

ｓｐａｎ（ｎｅａｒ　ｓｔａｌｌ）

图５　叶顶间隙５０％高度处静压分布（近失速）

Ｆｉｇ．５　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｔ　５０％ｔｉｐ
（ｎｅａｒ　ｓｔａｌｌ）

处理缝的下游端受到的高静压与缝的上游端受到

的低静压所形成．从图５叶顶间隙５０％高度处的
压力分布情况来看，基本和之前的分析类似，具有
机匣处理的方案，前部气动负荷低，后部负荷相比
实壁机匣时有所增加．可见，机匣处理的存在在间
隙处形成了从后部指向前部的压力梯度，构成了
机匣处理缝抽吸低能流体的前提条件和驱动力．
各机匣处理方案下，间隙内的气动负荷都低于实
壁机匣，说明经过机匣处理缝的抽吸和引导作用，

叶顶泄漏流的驱动力得以减弱，在轴向和周向的发
展都有所限制，从而拓宽了压气机稳定工作范围．
图６给出了实壁机匣及扩稳效果最好的机匣

处理方案Ａ动叶９９．５％叶高处的相对马赫数分
布．从图中可以看到，实壁机匣方案时叶顶附近流
速较高，泄漏流动迹象较为明显，动叶后部区域大
面积的低速区说明这里低能流体大量堆积，极大
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地影响了压气机的稳定工作；机匣处理方案Ａ近
失速时，处理缝附近的流体马赫数分布明显呈前
低后高的状态，表明处理缝内后部流动显著强于
前部．联系之前的压力分布，可以知道此时处理缝
大量抽吸叶顶处的低能流体，通过处理缝和背腔
的逆主流流动，在叶顶前部重新注入主流，提供较
高的动能．从图中相对马赫数分布来看，轴向机匣
处理缝很好地阻隔了叶顶间隙泄漏流在轴向和周

向２个方向的发展，泄漏流涡核在经过动叶叶顶
的处理缝之后迅速破裂，和主流融为一体，这也使
得叶片后部的相对马赫数相比实壁机匣大大提

高，减少了该处低能流体的堆积效应，从而提高了
压气机的稳定工作能力．

图６　９９．５％叶高处相对马赫数分布（近失速）

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｔ

９９．５％ｒｏｔｏｒ　ｓｐａｎ（ｎｅａｒ　ｓｔａｌｌ）

以往的研究表明，叶顶泄漏流动是导致压气
机失速的一个重要原因．为了更好地说明叶顶泄
漏流动和压气机稳定工作裕度的关系，图７进一
步给出了近失速状态时实壁机匣及方案 Ａ动叶
叶顶处泄漏流的对比．图中空间流线显示，在没有
机匣处理时，动叶进口尖部的泄漏流迅速绕过动
叶前缘，在向下游发展过程中，周向受到了较大阻
碍，从而导致泄漏流核心流体和叶栅上通道涡流

体强烈掺混，在整个发展过程中，涡核始终保持原
有形态，没有出现破裂，显示着泄漏流能量较强，
对主流的干扰和影响因此较大．机匣处理方案 Ａ
时，动叶叶尖的泄漏流在向下游的发展过程中，受
到处理缝的强烈抽吸作用，有别于实壁机匣情形，
泄漏流核心流体进入处理缝，通过背腔流道返回
处理缝前段重新注入相邻的叶栅流道，避免了和
主流较强的掺混，这是方案Ａ大幅提高压气机稳
定工作裕度的主因．

图７　动叶叶顶泄漏流对比（近失速）

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｉｐ　ｌｅａｋａｇｅ　ｆｌｏｗ
（ｎｅａｒ　ｓｔａｌｌ）

３．３　进口导叶与动叶匹配关系的分析

通过上文的分析，发现动叶尖部合适的机匣
处理（本文方案Ａ）使得动叶尖部泄漏流动在轴向
和周向的发展受到极大阻碍和重新组织，从而有
效提高了离心压气机的稳定工作裕度．这里进一
步探讨各方案之间的优劣．
图８给出了实壁机匣及４种不同机匣处理方
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图８　进口导叶出口、动叶进口气流角（近失速）

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ａｔ　ＩＧＶ　ｅｘｉｔ　ａｎｄ　ｒｏｔｏｒ

ｉｎｌｅｔ（ｎｅａｒ　ｓｔａｌｌ）

案进口导叶出口和动叶进口气流角的对比．
图８（ａ）的导叶出口气流角分布曲线显示，在

６０％叶高以下位置，各方案之间相差不大；最大的
差别在８０％叶高以上位置，可以看到，方案Ａ的
导叶出口角度总体分布趋势和实壁机匣类似，但
量值上更接近于轴向，而其余几组方案叶顶区域
的气流角出现了较为明显的负角度分布，越靠近
顶部出口气流角距轴向越远．这个现象说明不合
适的处理缝倾角不但没有改善导叶出口的流场品

质，反而使得流动更混乱．
图８（ｂ）显示，经过机匣处理，各方案相比实

壁机匣，动叶进口气流角整体都有所增大，尤其是
中上部区域．在叶顶间隙区域，方案 Ａ的进口角
度明显更接近于轴向，方案Ｂ～方案Ｄ相比原型
的实壁机匣气流角也有所减小，但降低幅度明显
小于方案Ａ．间隙处气流角的减小意味着泄漏流

趋势的减弱，这也印证了方案Ａ大幅提高压气机
稳定工作裕度的原因是对动叶尖部泄漏流的合理

组织和控制．

４　结　论

采用数值方法，详细研究了实壁机匣和４种
不同倾角方向的双倾斜缝式机匣处理对离心压气

机总体性能、局部流场及稳定工作裕度的影响，结
果表明：合理的处理缝倾角组合有助于恰当地控
制导叶及动叶叶尖处的流动，合理匹配导叶和动
叶的共同工作关系；轴向缝式机匣处理改善压气
机稳定工作范围的实质是对叶尖泄漏流动的抽吸

和重新组织作用，通过对处理缝后部的低能流体
的抽吸和吸除，经过背腔在处理缝前部重新注入
相邻的叶栅流道，从而在轴向和周向控制了叶尖
泄漏流的发展，改善了下游的堵塞情形，提高了压
气机的稳定裕度．
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