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对转压气机中自循环机匣处理
扩稳机理的研究
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摘 要：为拓宽自循环机匣处理的适用范围，以对转压气机为研究对象，采用数值方法研究了自循环机匣

处理的扩稳机理和轴向喷气位置对其扩稳能力的影响，详细分析了自循环机匣处理前后对转压气机的总体特

性和转子叶尖流场的变化。结果表明 :对最先失速的转子配置自循环机匣处理可以获得可观的裕度改善，但轴

向喷气位置对扩稳效果和压气机的气动性能均有显著影响；轴向喷气位置不宜距离叶片前缘太近，喷气位置距

离叶片前缘 40% 轴向弦长时失速裕度提高了 7. 73% 且峰值效率损失最小。自循环机匣处理通过降低叶尖负

荷和减弱叶顶二次泄漏流强度以及抑制叶顶泄漏流与主流相互掺混来延迟失速发生。通过自循环机匣处理可

以改变对转压气机的最先失速级，但不改变失速起始类型。
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Abstract： In order to broaden the application range of self ⁃ recirculating casing treatment
（SRCT）， a counter⁃rotating compressor was used as the research object. The stability enhance⁃
ment mechanism of SRCT and the effect of axial injection position on its stability expansion abili⁃
ty were studied by numerical method. The overall characteristics of the counter⁃rotating compres⁃
sor and the change of rotor tip flow field with/without self⁃recirculating casing treatment were ana⁃
lyzed in detail. The results showed that considerable stall margin improvement can be obtained by
configuring a self⁃recirculating casing on the rotor that stalled first，but the axial injection position
had an important effect on the stability improvement effect and the aerodynamic performance of
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the counter⁃rotating compressor. The axial injection position should not be too close to the leading
edge of the blade；when the injection position was 40% of the axial chord length from the leading
edge of the blade， the improvement of stall margin was 7. 73% and the peak efficiency loss was
minimum. Self⁃recirculating casing treatment can delay stall by reducing blade tip load，weaken⁃
ing the strength of the tip secondary leakage flow and restraining the mixing of the tip leakage
flow and main flow. The first stall stage of counter⁃rotating compressor can be changed by self⁃re⁃
circulating casing treatment，without change of the stall initiation type.

Key words：counter⁃rotating compressor；self⁃recirculating casing treatment（SRCT）；
injection position；mechanism of stability improvement；stall margin

大推质比和宽裕度是航空发动机设计人员不

断追求的目标，而失速和喘振诱发的气动不稳定

性是限制其发展的主要因素，如何提高气动负荷

并拓宽航空发动机的失速裕度已成为设计人员亟

需解决的问题。为进一步提高航空发动机的推质

比和拓宽稳定工作范围，研究人员已开展大量压

气机气动设计和流动控制方面的研究。

提高航空发动机推质比最直接的方法就是减

轻其质量，而对转压气机可能是满足该要求且具

有发展潜力的技术 [1]。与常规压气机不同，对转

压气机在结构上因取消中间静叶而大幅减少整体

质量；除此之外，旋转速度的降低和下游转子来流

均匀性的提高可使压气机具有更好的气动性

能 [2]；而反向旋转使得相对速度加倍，可有效提高

叶片气动负荷。近年来，对转压气机的研究成为

设计人员关注的热点。然而，对转压气机由于结

构上的特殊和前后叶排的动 ⁃动干涉效应使得其

内部流动机理更加复杂。Mistry等 [3]对对转风扇

的实验结果表明增加下游转子转速有利于提高整

级性能。Gao等 [4⁃6]研究了对转压气机前后排转子

的转速比和轴向间隙对压气机失速特性的影响。

Pundhir等 [7⁃8]通过实验研究了对转压气机转速比

和轴向间隙对不同形式的机匣处理扩稳效果的影

响，结果表明前后排转子的转速比和轴向间隙影

响机匣处理的扩稳效果，在非设计工况下，机匣处

理也可提高压气机失速裕度和效率。Mao等 [9⁃10]

研究了周向槽位置对对转压气机稳定性的影响，

结果显示周向槽位置靠近转子前缘时对失速裕度

改善最大。Heinrich等 [11]对低速对转风扇周向槽

机匣处理的研究中表明近失速工况下，周向槽机

匣处理可将风扇总压提高约 3.0%，并且显著降低

叶顶区域的压力的非定常波动，对后排转子进行

周向槽处理对整机性能影响更大。

机匣处理可以有效提升压气机的失速裕度，

目前机匣处理的结构形式主要有周向槽、轴向槽、

轴向缝等，研究人员针对不同形式的机匣处理结

构开展了研究 [12⁃15]。然而，研究发现机匣处理虽然

能显著提高失速裕度，但通常会伴随效率损失，

Day[16]指出失速裕度的提高和效率亏损几乎呈线

性关系。对不同类型的压气机中失速原因不完全

相同，机匣处理的扩稳作用并非具有普适性，Gre⁃
itzer[17]指出机匣处理只有在壁面堵塞造成的失速

时才能发挥提高裕度的效果。Guinet等 [18]指出叶

尖泄漏流与主流相互作用形成叶顶泄漏涡导致的

端壁堵塞能够诱发失速，Hathaway[19]和 Streit等 [20]

指出机匣处理能够延迟这种由叶尖泄漏涡导致的

失速的发生，对于叶片表面附面层分离堵塞通道

诱发的失速，机匣处理对失速裕度改善几乎无效

果。除此之外，叶顶喷气也是研究较多的有效扩

稳技术 [21⁃23]，Suder等 [21]和 Khaleghi等 [24]讨论了叶

尖平均轴向速度对旋转失速稳定性的作用，Suder
发现采用分布式喷气获得的射流速度要高于全环

式喷气，Khaleghi等 [25⁃26]基于 NASA Rotor 67对喷

嘴偏航角、俯仰角和径向高度等开展了参数化研

究。虽然通过微量叶顶喷气能够获得失速裕度改

善，但其附属设备不可避免地增加航空发动机

质量。

利用压气机内部上下游的自然压差的自循环

机匣处理（self⁃recirculating casing treatment，SRCT）
可以看作机匣处理和叶顶喷气的组合。Hatha⁃
way[27]对 SRCT的概念进行数值研究，研究结果显

示在没有效率损失的前提下显著提高失速裕度。

Wang等 [28]研究了 SRCT对跨声速压气机性能的

影响，结果表明 SRCT可将压气机的失速裕度提

高 10.96%。李继超等 [29⁃30]实验研究表明自循环喷

气显著改善压气机失速裕度并且无效率损失。

Weichert等 [31⁃32]对离散式新型 SRCT进行了实验

和 CFD研究，结果表明设计点时将循环流量降到
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最低，可实现在无效率损失情况下将失速裕度改

善 2.0%。

综上所述，SRCT作为有效的扩稳手段，在常

规压气机的失速裕度改善方面表现出良好的特

性。然而，对转压气机中的前后排转子之间的动⁃
动干涉效应更强烈，影响对转压气机稳定性的因

素更加复杂。对转压气机中 SRCT是否能获得可

观的裕度改善和 SRCT的位置对其扩稳能力的影

响值得深入研究。将具有潜力的对转压气机与

SRCT结合，对于大推质比、宽裕度的航空发动机

的研制具有重大意义。以往 SRCT扩稳技术的研

究主要集中在常规轴流压气机，本文基于双级对

转压气机实验台，首先开展了 SRCT扩稳能力在

对转压气机上的适用性研究。影响 SRCT扩稳效

果的参数众多，本文选取重要参数之一的轴向喷

气位置开展了详细的研究。通过分析 SRCT前后

流场的变化以揭示 SRCT在对转压气机中的扩稳

机理和轴向喷气位置影响其扩稳效果的原因，为

后续研究奠定基础。

1 研究对象及数值方法

1. 1 研究对象

本论文的研究对象为双级对转压气机实验

台 ，其 结 构 如 图 1 所 示 ，主 要 包 括 进 口 导 叶

（IGV）、转 子 1（R1）、转 子 2（R2）和 出 口 导 叶

（OGV）四部分，进、出口导叶的叶片数分别是 22
和 32；其中转子 1的旋转方向为顺时针、转子 2的
旋转方向为逆时针，由两台交流电动机驱动；设计

流量为 6.4 kg/s，压比为 1.22，效率为 0.89；采用环

向进、出气方式；转子 1和转子 2的主要设计参数

如表 1所示。

1. 2 数值方法

为了降低计算成本，在数值计算时只考虑两

排转子。计算域网格由 NUMECA/AUTOGRID
5生成，采用 O4H型网格拓扑结构。进出口为 H
型网格，叶片周围采用 O型网格；叶顶间隙采用

蝶形网格拓扑结构，内层为 O型网格，外层为 H
型网格，径向网格点数为 25。近壁面网格加密处

理，第一层网格厚度为 5 μm，保证 y+小于 2.0。对

计算域网格进行的无关性验证表明，如图 2所示，

网格数量超过 146万后总压比和绝热效率对网格

数量变化不敏感，此时网格密度对计算精度的影

响可以忽略。为提高计算效率，单通道计算域网

格数选为 160万，在轴向、径向和周向的网格点数

依次是 257、81、49。图中 Δη和 Δπ分别为绝热效

率和总压比的相对变化量。

通过 NUMECA/FINE软件数值求解三维雷

诺时均 Navier⁃Stokes方程。湍流模型选择 S⁃A
（Spalart⁃Allmaras）模型，空间项采用有限体积中

心差分格式离散，时间项采用四阶 Runge⁃Kutta
方法迭代求解。采用隐式残差光顺方法以及多重

网格技术加速收敛过程。两转子间交界面数据传

递采取周向平均法。边界条件设定如下 :进口采

用轴向进气，进口给定总压（101 325 Pa）、总温

（288.15 K），出口给定平均静压。所有固壁面设

图 1 双级对转压气机

Fig.1 Two⁃stage counter⁃rotating compressor

表 1 对转压气机主要设计参数

Table 1 Main design parameters of the
counter⁃rotating compressor

设计参数

转速/（r/min）

叶顶间隙/mm

叶尖速度/（m/s）

叶尖弦长/m

叶片数

轮毂比

转子 1（R1）

8 000

0. 5

167. 6

0. 083 2

19

0. 485

转子 2（R2）

-8 000

0. 5

167. 6

0. 076 9

20

0. 641

图 2 网格无关性验证

Fig.2 Grid independence verification
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为绝热无滑移边界，单通道交界面设为周期性边

界条件。通过改变出口静压获得压气机不同工况

下的特性线及流场参数分布，逼近失速时的出口

静压改变步长为 50 Pa，数值计算结果发散时即认

定压气机进入失速状态。

在实壁机匣（solid casing，SC）下校核本研究

所采取数值方法的准确度。图 3给出了数值计算

（Cal.）结果和实验（Exp.）结果的对比，图中的

NSP（near ⁃ stall point）、DP（design point）、CP
（choke point）分别表示近失速点、设计点和堵塞

点。由图 3可以看到数值计算结果与实验结果吻

合较好。数值计算得到的效率上比实验略低的主

要原因可能是实验测量过程中的温升效应。

1. 3 对转压气机失速分析

对 SC方案在近失速点时的流场进行分析以

确定自循环机匣的配置位置。图 4为 SC方案中

近失速点（图 3中的 NSP点）下两转子 99%叶高

的流场，由图 4（a）叶顶相对马赫数云图可以看出

转子 R1叶顶附近流动较好，而在转子 R2叶片压

力面靠近前缘位置处存在明显的低速区，在 R2前
缘与额线平行的位置处也存在低速区。从图

4（b）中可以看到 R2叶顶前缘位置的主流沿周向

运动而无法流入叶片通道。叶顶泄漏流与主流相

互掺混形成的交界面（可以通过熵云图的梯度判

断）到达 R2前缘并在叶片前缘发生溢流现象。由

图 4（c）中两转子 99%叶高处叶片表面静压系数

分 布（用 进 口 总 压 101 325 Pa 进 行 无 量 纲 化 ，

C p = p/101 325，p为当地静压），可以看出近失速

工况下，R2叶片表面压力明显高于 R1且具有更

高的气动负荷（静压线包络的面积可表征叶片气

动负荷）。Camp等 [33]的实验研究表明当压气机从

稳定状态进入失速的过程中总压比一直处于上升

状态，再结合 Vo等 [34]提出的两条失速判断准则，

可以确定在设计工况下 R2最先发生失速，且失速

类型为突尖失速。因此，本研究中只对 R2进行

SRCT。

图 3 数值和实验的总性能对比

Fig.3 Comparison of overall performance between
numerical and experimental results
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图 4 SC近失速点下 99%叶高处流场

Fig.4 Flow field at 99% blade span of SC at
the near⁃stall point

1. 4 SRCT设计

1. 4. 1 SRCT的结构与设计

SRCT由吸气段、桥路和喷气段组成，结构如

图 5所示，各参数定义见表 2。为减少气流在自循

环机匣中的流动损失，吸气段和桥路采用等截面

设计，吸气段的内、外侧型线均为圆弧；通过降压

增速提高射流速度，喷气段采用可控渐缩型设计，

为减少喷气口处的局部损失，喷气口的设计基于

Coanda效应。

表 2 自循环机匣处理主要参数

Table 2 Main parameters of the SRCT

α/（°）

Β/（°）

H/mm

h/mm

A1/mm

喷气角度

吸气角度

总高度

桥路高度

喷气口喉部面积

符号 物理含义

A2/mm

τ/mm

L

L1

L2

Tar

Ccr

吸气口喉部面积

叶顶间隙

桥路长度，L=L1+L2

喷气位置距叶片前缘距离

吸气位置距叶片前缘距离

喉部面积比，Tar=A2:A1

周向覆盖率

续表

符号 物理含义

1. 4. 2 SRCT的关键参数分析

喷嘴的作用是引导自循环机匣内的气流，使

其离开喷嘴时具有较高的轴向动量。从气动的角

度分析，喷气方向与轴向夹角越小越好，不仅在叶

顶区域提供更大的轴向动量，而且减小喷嘴射流

与主流在径向上的掺混损失。但对于相同的喉部

面积，吸/喷气角度越小，对应的吸/喷气口的轴向

尺寸越大，这显然不利于机匣结构的强度。综合

考虑喷嘴的气动性能和机匣结构强度，本研究中

自循环机匣的吸气角和喷气角均选择 10°（α=β=
10°），吸气口与喷气口的喉部面积比为 Tar为 4.0，
自循环机匣的周向覆盖率 Ccr为 80%（Ccr为自循

环机匣周向覆盖占主通道比率）。

在 SRCT配置位置和关键参数确定的情况

下，桥路的轴向尺寸 L的选择决定自循环机匣扩

稳潜力的发挥。L作为自循环机匣设计参数需要

耦合处理转子上下游的压力差，又由吸气口和喷

气口的位置决定。吸气口位置选定需要结合压气

机内部流场特征，喷气口位置的选择为本研究内

容的重点。

1）吸气口位置选取

SRCT 中 吸 气 口 位 置 的 选 取 十 分 重 要 ，

Weichert等 [32]和 Zhong等 [35]的研究表明吸气口位

于堵塞区时能够将机匣附近的低能堵塞流体抽

出。虽然压气机中堵塞大都发生在叶尖，但不同

类型的压气机转子叶尖堵塞区域所发生轴向位置

又有所不同。根据前面图 4中相对马赫数分布可

以看到转子 R2中堵塞造成的低速区主要位于叶

片 压 力 面 侧 前 30% 轴 向 弦 长 范 围 ，因 此 ，将

SRCT的吸气口位置选在距离叶片前缘 25%Ca，
即 L2=25%Ca（Ca为 R2叶尖轴向弦长）。

2）喷气口位置选取

对转压气机中，由于前后排转子之间的轴向

间隙较小，喷气口轴向位置受空间的限制，而且喷

图 5 自循环机匣处理的示意图

Fig.5 Schematic diagram of SRCT
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嘴处的高速气流可能会影响上游转子的流动稳定

性以及上下游转子间的匹配性。喷气口距离叶片

前缘太近使得高速射流未能与主流充分掺混，对

叶顶前缘的叶顶泄漏流吹除作用较弱。此外，吸

气口位置和喷嘴位置的前后温差较大，可能导致

喷嘴处温度畸变。自循环机匣桥路的轴向尺寸 L
作为设计参数同时又由喷气和吸气位置决定，而

喷气和吸气口位置选定需要耦合压气机前后级的

压差。L的选择尤其重要，要兼顾自循环机匣内

部沿程损失和吸气口、喷气口之间的压力差，后者

关系到喷气口射流的总动量，这直接影响到自循

环机匣扩稳能力的发挥。因此，本研究选取了 3
个不同轴向位置喷气方案，依次命名为 SRCT_1
（L1=-5.0%Ca） 、SRCT_2（L1=-20%Ca） 、

SRCT_3（L1=-40%Ca）。

1. 4. 3 SRCT的网格划分

SRCT的网格通过 NUMECA/IGG（interac⁃
tive geometry modeler and grid generator）划分，全

部均采用 H型结构网格，网格数量约为 20万，近

壁面网格进行了适当的加密。此外，为了实现

SRCT计算时数据的准确传递，在主通道的叶顶

处增添两层很薄的 H型网格块，总径向高度为叶

顶间隙的 1/20。两薄块层之间交界面设置为转 ⁃
静交界面，下层薄块底部与转子叶顶部位进行非

匹配连接，上层薄块顶部与 SRCT结构进行非匹

配连接，整体网格示意如图 6所示，数值计算的网

格总数为 180万。

2 结果分析与讨论

2. 1 总体性能分析

为了比较 SRCT前后压气机稳定工作范围和

总体气动性能的变化，选择综合失速裕度改进量

SMI（stall margin improvement，量符号记为 Ism）和

峰 值 效 率 提 升 量 PEI（peak efficiency improve⁃
ment，量符号记为 Ipe）对 SRCT的综合效果进行评

估。SMI的定义式参考文献[36]。

Ism =
é

ë
ê
ê( πNSPmDP

πDPmNSP
- 1)

SRCT

- ( πNSPmDP

πDPmNSP
- 1)

SC

ù

û
ú
ú×

100% （1）

Ipe =
é

ë
ê
( ηPEP ) SRCT
( ηPEP ) SC

- 1ù
û
ú× 100% （2）

式中下标 SRCT表示带有自循环机匣，下标 SC
表示实壁机匣，NSP表示近失速工况点，DP表示

设计点，PEP表示峰值效率点。

图 7~图 8分别为不同 SRCT方案下对转压

气机总特性曲线的对比和自循环扩稳效果和峰值

效率损失随轴向喷气位置的变化。各方案下流量

系数（ψ）均是通过压气机实壁机匣下的设计点流

量作为基准进行无量纲化处理得到。实壁机匣近

失速点（NSPSC）下对应的流量系数为 0.792，3种

图 7 实壁机匣和自循环机匣处理下压气机总特性比较

Fig.7 Comparison the overall performance of compressor
with SC and SRCT

图 6 转子叶片和自循环机匣网格示意图

Fig.6 Grid diagram of rotor blade and SRCT
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SRCT的近失速点（NSPSRCT）下对应的流量系

数分别为 0.789、0.759、0.756。从图 7中可以看出

具有不同轴向喷气位置的 SRCT方案均在一定程

度上增加了压气机的稳定工作范围，同时，总压比

特性线整体向左上方移动，即在设计工况至近失

速工况下，通过 SRCT能够提高总压比。然而，

SRCT对压气机的峰值效率产生了负面影响，峰

值点效率损失最大为 1.16%。比较三种具有不同

轴向位置喷气的 SRCT方案可以看到，随着喷嘴

轴向位置向上游的移动，其对应的最小稳定工作

流量逐渐变小，当喷嘴位置靠近叶片前缘时，对改

善压气机的稳定裕度无效果且带来的效率损失最

大。SRCT_3方案下压气机的稳定工作流量最

小，由式（1）和式（2）计算得到压气机的失速裕度

提高 7.73%，效率损失为 0.68%，SRCT_1的失速

裕 度 改 善 不 足 1.0%，而 峰 值 点 效 率 损 失 为

1.16%，这表明轴向喷气位置对自循环处理机匣

的扩稳效果和压气机的总体气动性能均有影响。

2. 2 转子叶顶间隙流场分析

压气机中的旋转不稳定流动现象大多最先在

叶尖出现，Pullan等 [37]指出失速的发生与叶尖流

场有直接的联系，杜娟等 [38]指出压气机节流过程

中叶顶泄漏流与主流的相互作用诱发失速，因此

有必要对叶尖附近的流场进行详细分析。图 9为
近失速工况（图 7中的 NSPSC点）各方案的叶顶

三维流线分布。为便于分析，将叶顶间隙附近的

流动分成 3类 :主流（MF，蓝色实线）、叶顶泄漏流

（TLF，红色实线）和叶顶二次泄漏流（DLF，紫色

实线），叶顶二次泄漏流直接诱发双泄漏流现象。

可以看到实壁机匣中 R2叶片尾缘附近的叶顶泄

漏流向上游偏转使得叶片弦中处泄漏流无法向下

游传播而向上游流动且部分泄漏流从相邻叶片前

缘溢出。叶顶泄漏流由于通道堵塞在叶片前缘附

近不断堆积使得来流无法顺利进入叶片通道并与

叶顶泄漏流相互作用，TLF/MF交界面在下游叶

顶泄漏流和二次泄漏流的驱动下向上游运动造成

前缘溢流，触发突尖失速。近失速点下 R1和 R2
由于负荷较高均可观察到明显的双泄漏流现象，

但 R2叶顶区域的叶顶二次泄漏流强度更大。叶

顶二次泄漏流加剧了压气机中的气动损失和端壁

堵塞，以往研究表明叶顶二次泄漏流对压气机的

气动性能和稳定性有重要影响 [39]。图 9中叶顶区

域的三维流动现象表明了 R2在由稳定工作进入

失速状态的过程中，叶顶二次泄漏流起到主要作

用。从图 9中的流线分布可以看出 SRCT后叶顶

双泄漏流的强度明显减弱，这得益于自循环机匣

吸气口对端壁低能流体的吸除减少了叶顶泄漏流

量，另外，上游喷嘴产生的高速射流为近端壁主流

输入新的轴向动量，对叶顶泄漏流有一定的抑制

作用，使得叶尖附近的流动更加顺畅。SRCT下

R2的叶顶堵塞得到改善，叶顶泄漏流和主流之间

的交界面被推向下游，叶顶泄漏流造成的前缘溢

流现象消失，从而延迟了失速发生。SRCT对 R1
叶顶区域的流动没有影响。

图 10为不同轴向喷气位置下 99%叶展处轴

向速度（Vz）分布，可以看出实壁机匣下压气机在

近失速点下，通道内存在大面积的回流区且靠近

转子前缘处的通道被叶顶泄漏流造成的回流区堵

塞，在进行 SRCT后，转子通道内的回流区域范围

明显减小，且叶顶泄漏流被喷嘴产生的高速射流

推向通道下游，叶顶泄漏流前缘溢流现象得到控

制，转子通道的通流能力有所改善，从而延迟失速

发生，这与图 9中叶顶区域三维流线分布一致。同

时可以观察到 SRCT主要改变 R2的流动，对 R1
的流动无影响。在 SRCT_3对应的近失速工况

（图 7中的 NSPSRCT点）下，由于喷气口的喷射

作用，R2的叶顶泄漏流向下游移动并作用于相邻

叶片通道，然而，随着工作流量的不断减小，根据

叶顶流动趋势判断 R1将有可能最先出现了叶顶

前缘溢流现象，由此可以初步判定在进行 SRCT
后，R1最先发生失速，至于自循环机匣处理是否

影响对转压气机的最先失速级还需进一步分析。

对 R2配置自循环机匣处理后，喷气轴向位置

不同，对转压气机稳定工作对应的最小工作流量

也不同。图 11为近失速下叶顶间隙区域流场分

图 8 不同轴向喷气位置下 SMI和 PEI的比较

Fig.8 Comparison of SMI and PEI at different axial
injection positions
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布，可以看出此时 R1前缘的溢流现象是由相邻叶

片中部弦长处的泄漏流引起的，而在 R2中则观察

不到此现象，叶顶泄漏流的主流部分在通道内向

下游发展，无法到达相邻叶片的吸力面前缘。因

此在 SRCT下，对转压气机的失速类型仍然是突

尖失速，最先失速级发生改变。

图 10 近失速点下 R2转子 99%叶高轴向速度分布（ψ=0.792）
Fig.10 Axial velocity distribution at 99% blade span of rotor R2 at the near⁃stall point（ψ=0.792）

图 9 近失速点下各方案的叶顶三维流线分布（ψ=0.792）
Fig.9 Three⁃dimensional streamlines distribution of the blade tip of different schemes at the near⁃stall point（ψ=0.792）

198



郭彦超等：对转压气机中自循环机匣处理扩稳机理的研究第 1 期

图 12显示了实壁机匣和 SRCT方案中 R1和
R2在 99%叶高处叶片表面静压分布，可以看到

SRCT对 R1的叶尖负荷没有影响，而对 R2的叶

尖负荷有显著影响。在 A区域，SRCT使得叶尖

负荷减小；在 10%~25%轴向弦长范围由于吸气

口的抽吸作用使得叶片两侧静压下降，在 SRCT
吸气口下游叶片两侧静压增加、压力差减小。由

于叶片两侧压力差为叶顶泄漏流提供驱动力，因

此 SRCT可以降低叶顶泄漏流的强度。叶顶泄漏

流不仅由叶片两侧压力差驱动还受到自循环处理

抽吸作用和上游喷嘴高速射流的影响，因此叶顶

泄漏流强度没有增强反而受到抑制。

图 13为实壁机匣和自循环处理机匣中叶顶

间隙 50%高度处轴向速度沿弦长的分布。实壁

机匣间隙内流动的轴向速度几乎全部为负值，而

通过自循环处理对近端壁低能流体的抽吸作用

和在 R2上游的重新注入，为叶顶间隙内部流体

增加轴向动量，整个叶顶区域的回流区域和回流

强度明显减小，然而，在 50%~70%弦长范围内

轴向速度值出现了很强的波动，对比图 9可以发

现自循环处理使得叶顶泄漏流被推向通道下游，

主泄漏流（红色实线）到达相邻叶片的位置恰好

在 50%轴向弦长后，叶顶泄漏流对于间隙区域

的 回 流 具 有 抑 制 作 用 ，从 而 降 低 该 区 域 回 流

速度。

图 14为实壁机匣和自循环处理机匣方案在

近失速（NSSC）工况下 R2进口进气角沿叶高的

分布，可以看到实壁机匣在 95%~100%叶高范

围内由于叶顶泄漏流在相邻叶片通道发生前缘溢

流堵塞转子通道，流量减小从而使得该区域内来

流入射角急剧增大。SRCT明显改善了叶顶区域

的流动，进气角度减小，特别是当喷气口远离 R2
叶片前缘时。图 14中的速度矢量图也可以明显

观察到实壁机匣中 R2前缘出现明显的溢流现象，

进气角增大，自循环机匣处理减小了叶尖区域的

进气角，降低了叶尖负荷。图 15中 R2进口处轴

图 11 自循环处理机匣近失速点下 99%叶高处流场

Fig.11 Flow field at 99% blade span at the near⁃stall point of SRCT

图 12 近失速点下转子 99%叶高处叶 Cp分布（ψ=0.792）
Fig.12 Cp distribution on the blade surface of the rotor
99% blade span at the near⁃stall point（ψ=0.792）
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向速度的展向分布可以看出实壁机匣时叶顶间隙

处的轴向速度为负，SRCT下 R2的进口轴向速度

为正值，与 R2相对进气角的变化趋势一致。

图 13 转子 R2叶顶间隙的轴向速度分布（ψ=0.792）

Fig.13 Axial velocity distribution of rotor R2 at

tip clearance（ψ=0.792）

图 14 转子 R2相对进气角沿叶高分布（ψ=0.792）

Fig.14 Relative inlet angle of rotor R2 is distributed along

the blade span（ψ=0.792）

图 15 转子 R2进口轴向速度沿叶高分布（ψ=0.792）
Fig.15 Axial velocity at the inlet of rotor R2 is distributed

along the blade span（ψ=0.792）

2. 3 SRCT的流场分析

图 16为实壁机匣设计点（图 7中的DPSC点）

下三种自循环机匣内部的流场，从三维流线分布

可以看到在自循环机匣内部流动发生复杂的掺

混，在前后压差的驱动下，部分低能流体进入吸气

口并通过桥路的引导在叶片前缘上游重新注入叶

顶区域，然而由于转子旋转产生的势流作用使得

进入吸气口的流体具有周向速度，加之吸气口几

乎覆盖整个通道，转子叶片压力面和吸力面两侧

的横向压力差又使得自循环机匣内的流体发生周

向运动，与流向上游的流体相互作用形成漩涡，从

自循环机匣周向中间截面的二次流线可以观察到

明显漩涡结构。值得注意的是，随着喷气口轴向

位置的前移，自循环机匣内部的掺混强度逐渐加

剧，这也是 SRCT_1效率损失最大的主要原因。

三种自循环机匣下的总压恢复系数分别是 0.967、
0.970和 0.972。

图 16 设计点时不同轴向喷气位置下自循环机匣内部流场

Fig.16 Internal flow field of the SRCT at different axial injection positions
at the design point
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SRCT的扩稳主要在压气机进入失速边界时

发挥作用。因此，最佳的吸、喷气位置应该能够满

足 SRCT在设计点时循环流量最小而近失速工况

下循环流量最大。图 17为不同轴向喷气位置下

分别在设计点、峰值效率点和近失速点下通过自

循环机匣的流量占总流量的百分比（m recirculation 为

流经自循环机匣的流量，m total为压气机进口总流

量）。SRCT造成的效率亏损一部分来自自循环

机匣内部的损失，这部分损失可以通过控制流经

自循环机匣的流量来减少。从图 17中可以看到

随着喷气位置远离叶片前缘，设计工况和近失速

工况下的循环流量先减小再增加，且循环流量差

在设计点和近失速点下逐渐增加，喷气位置距离

前缘 40%时通过自循环机匣的循环流量差最大，

两者几乎是两倍的关系。这也证实了在设计点附

近喷嘴位置靠近叶片前缘时效率损失最大。

3 结 论

本文基于数值方法将 SRCT应用于对转压气

机，研究了 SRCT扩稳的适用性以及 SRCT中轴

向喷气位置对其扩稳能力和压气机气动性能的影

响，通过对流场的详细分析可得到以下结论:
1）SRCT可通过推迟失速发生提高压气机

的稳定裕度，而轴向喷气位置的选取影响其扩稳

的效果；喷嘴位置远离转子前缘时扩稳效果最佳，

SRCT_3的失速裕度增加 7.73%，峰值点效率损

失为 0.68%；喷嘴靠近叶片前缘时无明显效果且

因自循环机匣内部掺混严重使得效率亏损较大。

2）SRCT适用于具有新型气动布局的对转

压气机的裕度提升，其扩稳机理可分两方面 :一是

喷嘴产生的高速射流降低叶尖负荷使得压气机可

以在更小的工作流量下运行；二是通过减弱叶顶

二次泄漏流强度以及抑制叶顶泄漏流与主流之间

的交界面向上游移动延迟失速发生。

3）SRCT主要改善了 R2叶顶间隙内的流场，

对 R1的流动几乎无影响。在节流过程中，SRCT
改变对转压气机的最先失速级 R1最先进入失速

状态，但失速起始类型没有改变。

本文主要分析了 SRCT的扩稳机理和轴向喷

气位置对其扩稳能力的影响，后续将开展自循环

机匣结构的优化，力图在获得理想失速裕度改善

的同时兼顾降低效率损失。
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