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钟形曲线法对低速大尺寸压气机轴向
缝机匣处理扩稳效果的研究 *

马 宁 1，南 希 2，林 峰 2

（1. 中国航空发动机研究院，北京 101304；
2. 中国科学院 工程热物理研究所，北京 100190）

摘 要：为了降低机匣处理设计过程中的海量试验和计算成本与周期，从实际角度出发，采用了一

种可快速判断不同机匣处理扩稳能力的钟形曲线法。其优势在于：不需要对机匣处理方案进行整条特性

线计算，只通过比较其在光壁机匣近失速点的对应流量下动叶端区累加轴向动量，即“钟形曲线”，就

可以快速判断出不同机匣处理的扩稳能力。以缝式机匣处理为示例，在低速大尺寸压气机上设计了三种

不同的轴向缝方案，利用钟形曲线对其扩稳能力进行了预估，并完成了实验验证。结果表明，采用钟形

曲线法预测扩稳能力与实验结果趋势一致，大幅缩减了轴向缝扩稳效果的评估周期，体现了该方法在机

匣处理设计方面具有良好的工程应用价值。
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Study of Effectiveness of Axial-Slot Casing Treatments on Large
Scale Low-Speed Compressor with Bell-Shaped Curve Method
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Abstract：A control volume method，named as bell-shaped curve method，was applied to make a quick as⁃
sessment of the effectiveness of casing treatments，in order to reduce the cost and time-consuming design process
involving enormous experiments and calculations. The advantage of this method is that the effectiveness of casing
treatments can be determined quickly simply by comparing the cumulative axial momentum curves in the rotor tip
region，i.e. the bell-shaped curves instead of computing the entire characteristic curves. The method was applied
to slot-type casing treatments. The effectiveness of three axial-slot configurations were predicted and then veri⁃
fied experimentally on a large scale low-speed compressor. The results show that the predicted effectiveness of
the casing treatments agrees well with the measured characteristic curves. Compared with the 3D unsteady CFD
simulations，which would normally be necessary to capture the stall margin with slot casing treatments correctly，
the bell-shaped curve method can significantly reduce the time for slot selection，indicating its good engineering
value in the casing treatment designs.
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1 引 言

多级轴流压气机作为航空发动机三大核心部件

之一，其性能水平在很大程度上决定了发动机的整

体性能。压气机的级负荷越高，对其稳定工作裕度

的要求也更加苛刻，追求更高级压比与提高压气机

稳定工作裕度之间存在着一定的矛盾。

高负荷多级轴流压气机的稳定性问题一直是限

制高水平航空发动机发展的一大瓶颈［1］。如何使压

气机在飞行速度和高度包络线内以及各种进气畸变

和其他不稳定来流条件下稳定工作，一直是压气机

设计中努力追求的目标。通常，对于军用航空发动

机而言，要求其风扇 /压气机留有 15%～25%的失速

裕度。目前，随着叶片三维设计技术的发展，压气机

级负荷能力得到不断提高，但却使设计点更加接近

失稳边界，导致失速裕度不足。国外设计的某高负

荷跨声速转子采用“复合后掠”技术，失速裕度仅为

0～6%［2］。

当压气机面临稳定裕度不足问题时，通常需要

采用稳定性控制技术来拓宽工作范围。俄罗斯研究

者［3］对一台三级轴流压气机分别在海平面和巡航高

度开展了多转速下的性能测试，结果表明当转速降

至 80%设计转速时，压气机的稳定裕度迅速下降；进

一步下降至 60%设计转速时，压气机稳定裕度无法

达标。巡航高度的试验测量结果更为严峻。通过实

施缝式机匣处理后，部分转速稳定裕度达到指标。

我国某型发动机曾出现高转速下停车故障，实验结

果表明停车是由多级轴流压气机后面级喘振引起

的。经过在后面级采用机匣处理大幅度提高了稳定

裕度［4］。有的发动机曾遇到在中低转速稳定裕度不

足的问题，经过对多种稳定性控制技术的筛选，最终

确定了一种机匣处理方案解决了失速裕度不足问

题［5］。可见，作为被实践检验的有效扩稳途径之一，

机匣处理具有理论和工程上的双重竞争力。

多级轴流压气机高速旋转与狭小空间给内部流

动结构研究造成了极大困难。直至今天，深入到机

匣处理内部包括定常（时均意义上）和非定常流动的

实验数据仍然匮乏。因此，失速机理尚未得到根本

统一的解释，机匣处理设计也就难以形成普适方

法。针对特定压气机设计时，往往需要大量计算和

试验来建立数据库，时间成本高昂。虽然经过几十

年的探索，研究者对于压气机失速机理的认识已经从

早期的 Emmons堵塞模型［6］发展到了非定常观点［7～9］，

同时也对机匣处理的设计积累了一定的经验，但现

阶段机匣处理的设计仍需依靠大量的实验以建立完

备的数据库，研制时间和成本相对较高。同时，利用

数值计算预测机匣处理的扩稳效果也面临压气机失

速边界准确模拟这一高难挑战［10］。

为降低机匣处理设计周期与成本，作者所在课

题组针对叶顶先失速的一类压气机主流 /泄漏流交界

面自转子叶片前缘溢出触发失速的机理［11］，提出决

定主流 /泄漏流交界面位置的动力学内因是叶顶端区

轴向动量的分布［12］。通过控制体积分，将叶顶端区

轴向动量沿轴向依次累加得到分布曲线，即钟形曲

线。此方法的特点在于，不需要计算出加入机匣处

理后的整条压气机特性线，仅通过对比光壁机匣近

失速流量下各方案叶顶端区轴向动量分布曲线，便

可以快速预测机匣处理的扩稳效果。目前，这一方

法已经成功应用到指导周向槽机匣处理设计上［13］。

实践经验表明，相对于周向槽，轴向缝类机匣处

理通常具有更强的扩稳能力［14］。因此，国际上对轴

向缝扩稳机理进行了大量研究。Takata等［15］在低速

压气机上开展详实的实验研究，发现轴向缝内流动

增强了叶顶端区流体的轴向动量。Crook 等［16］通过

数值模拟对轴向缝下的叶顶流场分析发现，泄漏流

的动量得到了提升，泄漏涡轨迹向通道下游移动。

Wilke 等［17］对轴向缝与动叶端区之间的相互作用进

行了数值模拟，结果表明主流与泄漏流交界面向通

道下游移动。可见，轴向缝通过改变叶顶端区轴向

动量分布，从而推迟主流 /泄漏流交界面从前缘溢出，

与其扩稳效果密切相关。

然而，轴向缝方案的选择和优化过程通常不可

避免地需要三维非定常 CFD程序来计算完整的压气

机特性线，以期准确捕捉采用轴向缝后的失速边界，

进而对不同方案的扩稳效果进行比较，从中筛选出

最优方案。这一过程十分耗时，并且针对如何准确

捕捉压气机失速过程这一国际性难题，对数值方案

具有很高的要求。本研究从轴向缝改变动叶端区轴

向动量分布的角度出发，以轴向动量为关键参数，采

用钟形曲线方法对缝类机匣处理的扩稳效果进行评

估与验证，对此类在工程中广泛应用的机匣处理的

初始方案选择和优化具有重要实际意义。

本研究采用低速大尺寸模型压气机为实验平台

原因有两点：一方面，对于探索高负荷多级轴流压气

机内部流动规律这一类高难度问题，采用低速大尺

寸模型以规避直接进行原型实验的风险和难度是国

际上普遍做法。另一方面，无论在高转速还是中低

转速下，多级压气机失稳位置即后面级（高转速）或
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前面级（中低转速）动叶叶尖通常处于高亚声速流动

状态，此时采用低速模型可以有效反演高速原型（无

激波）内部流动特点。因此，本文将借助实验室自有

的低速大尺寸压气机试验台，开展钟形曲线法的实

验验证。本文针对一台低速大尺寸轴流压气机设计

三种轴向缝式机匣处理，并对光壁机匣和各轴向缝

方案进行数值模拟。采用控制体法量化各方案叶顶

端区轴向动量分布曲线，即钟形曲线。在对曲线物理

意义进行阐明的基础上，通过比较轴向缝方案的钟

形曲线对各自扩稳效果进行快速预测。在低速大尺

寸压气机上通过试验验证钟形曲线方法的预测结果。

2 研究示例

2.1 低速大尺寸轴流压气机

本文使用的低速大尺寸压气机实验台（LSRC，

Low-Speed Large Scale Research Compressor）是作者

在借鉴多级轴流压气机后面级低速模化方法［18］的基

础上，对模化相似准则进行修正，针对跨声速压气机

中低转速工况（无激波）自主设计的一台具有相似叶

顶流动特性的低速大尺寸模型压气机。

实验台总体结构如图 1所示，采用立式布局容易

保证叶顶间隙均匀。压气机最多可以安装三级叶

片，由一台直流电机驱动，转速从 900～1300r/min可

调，精度为±1r/min。气流先后经过进气段、试验段和

排气段最终回到室外大气。本研究选取单转子作为

研究对象，主要参数在表 1中给出，具体设计参数可

参见文献［19］。

Table 1 Primary parameters of LSRC rotor

Design rotating speed/(r/min)
Casing diameter/mm
Hub to tip radius ratio
Number of blades

1000
1200
0.75
36

Tip wheel speed/(m/s)
Tip chord length/mm
Tip stagger angle/(°)
Tip gap height/mm

62.8
119
61.2
2

2.2 轴向缝机匣处理

研究表明，机匣处理对动叶端区轴向动量分布

的改变是其扩稳的动力学内因，而开口面上的轴向

动量输运是影响端区轴向动量的主要原因［20，21］。因

此，本研究设计了三种不同开口率（即缝开口面积与

光壁机匣面积之比）的轴向缝来验证钟形曲线快速

判断轴向缝类机匣处理扩稳能力的可靠性。本文设

计均采用具有较好扩稳能力的轴向倾斜缝式结构，

所有缝向叶片旋转方向倾斜 60°，如图 2所示，三种斜

缝径向深度均为 10mm，分别命名为 CT_a，CT_b 和

CT_c。这三种轴向缝是经过对缝数、缝宽和缝深进

行参数化研究之后筛选的具有较好扩稳效果的方

案，具体结果请参见文献［19］。其中 a方案和 b方案

缝宽均为 8mm，b方案在 a方案基础上每通道缝数由

5增加为 7，而 c方案在 b方案基础上保持缝数不变，

缝宽降为 4mm，三个方案的开口率分别为 36%，50%
和 25%。

Fig. 1 Cross-section view of LSRC

Fig. 2 Geometries of axial-slots（mm）

3 数值模拟方法

本文采用单通道 URANS 数值模拟。虽然单通

道模拟在捕捉叶片失速过程中跨通道扰动的传播过

程有所缺陷，但考虑到本文的研究目的是基于在光

壁转子濒临失稳的状况下，判断在此时加入轴向缝

机匣处理的压气机是否可保持流动稳定，或不同轴

向缝处理后对压气机流动的稳定性的改善程度，不
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需要精确分析压气机的旋转失速过程。综合衡量计

算精度和计算时间仍选定单通道数值模拟方法，并

将通过详细的网格独立性和湍流模型的验证获得最

佳数值计算方案。

计算采用 EURANUS 求解器对相对坐标系下的

雷诺时均 N-S 方程进行全三维求解。选用 Spalart-
Allmaras湍流模型封闭控制方程，该湍流模型被证实

在低速大尺寸压气机环境下具有良好的湍流模拟表

现［22］。通过控制壁面第一层网格厚度 Ywall 保证壁面

无量纲雷诺数 Y+～1。因实验特性线均折合至标准

大气状况，进口条件设定为总温总压，出口边界给定

平均静压，壁面采用无滑移无传热边界条件。

为合理捕捉转子扫略过轴向缝的固有非定常流

动现象，在机匣壁面与轴向缝之间引入了滑移面网

格，即设置一个薄层衔接在相对系下的转子通道和

绝对系下的轴向缝，如图 3所示。该方法被证实对压

气机特性线的失速点影响较小［19，23］。非定常计算采

用隐式双时间法，每个通道内设置 40个物理时间步

长，每一物理时间步下的虚拟时间步数为 20，此时间

步长的设置被证明可达到合理捕捉叶顶泄漏流非定

常波动的要求［11］。

对于光壁机匣，经过网格独立性验证后，最终确

定网格点总数为 150万，周向、轴向和径向网格数分

别为 41、209 和 113，其中叶顶间隙内径向网格数为

25。对于机匣处理方案，选取 CT_a作为示例开展了

缝内网格数的独立性验证。最终，所有缝内轴向和

径向网格数均设置为 61 和 33，CT_a 和 CT_b 方案的

周向网格数为 17，CT_c方案周向网格数为 9。

Fig. 3 Treatment for the sliding interface

图 4给出了光壁机匣特性线的计算与实验结果，

图中横坐标为流量系数，纵坐标分别为静压升系数

和等熵滞止效率，各参数具体定义见式（1）～（3）。

Φ = Vz

Um
（1）

Ψ = p2 - p*
112 ρU 2
m

（2）

η = ( )π* k - 1
k - 1

T *
2

T *
1
- 1

（3）

式中 Vz 为进口平均轴向速度，Um 为叶中线速

度，p2 和 p*
1 分别为出口静压和进口总压的平均值，ρ

为进口平均密度，π* 是压气机转子总压比，k是气体

绝热指数，T *
1 和 T *

2 分别为进出口总温。

从图中可以看出，整个流量范围内，计算特性点

与实验测试得到的特性吻合良好。实验测得光壁的

近失速点流量系数Φ=0.395，而数值模拟预测的近失

速点流量系数为Φ=0.393，相对误差为 0.5%。考虑到

实验中流量系数的测量误差为 0.8%，认为本文采用

的数值手段可以合理地反映出该低速转子的特性。

Fig. 4 Calculated and experimental characteristic curves

of smooth casing

图 5进一步给出了流量系数为 0.47工况下，转子

进出口的轴向速度和相对气流角沿径向的分布情

况。出于安全因素的考虑，实验测量的径向范围取

为 35%～100%叶高。计算数据点位置与实验测点实

际位置相同，详细测量方法及探针标定过程见文献

［19］。可以看出，计算结果较好地预测了转子叶片

进出口流动参数的径向分布规律。在 90%叶高以上

的区域，计算偏差略高可能受两方面因素影响：一方

面，计算域进气段相对实验台实际情况选取较短，造

成叶顶边界层厚度略低，因此计算的叶顶轴向速度

更大；另一方面，实验时探针沿径向动作，其与机匣

开孔处之间的缝隙存在轻微漏气现象，也可能会对

叶顶附近测量造成一定影响。不过总体来看，本文

采用的数值模拟手段可以认为合理可信。

为了验证轴向缝数值方案的可靠性，图 6给出了

CT_b方案下转子出口绝对总压径向分布的数值与实

验结果，绝对总压采用了无量纲形式，定义见公式

（4）。可以看出，计算结果对 90%叶高以上范围的总

压略微高估，这也与上述两点因素有关。沿整个叶
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高来看，数值模拟结果与测量结果总体趋势吻合较

好，表明轴向缝数值方案的确定是合理的。

p͂* = p* - pm
*

12 ρU 2
m

（4）

Fig. 5 Comparison between the calculated and measured
axial velocity and relative flow angle for smooth casing

Fig. 6 Comparison between the calculated and measured
absolute total pressure for CT_b case

4 钟形曲线法评估轴向缝扩稳效果及实验验证

4.1 钟形曲线的物理意义

大量研究表明，绝大多数现代轴流压气机的失

速先兆率先发生在叶顶区域。Vo等［24］提出了突尖型

失速先兆的两个必要条件，其一就是来流与叶顶泄

漏流的交界面自转子前缘溢出。林峰等［11］在低速压

气机的实验和数值计算中观察到了这一现象，并提

出了突尖形失速先兆的形成过程。Bennington 等［25］

观测了跨声速压气机中该界面在机匣壁面的投影，

发现该界面在节流过程中不断前移，直至与转子前

缘平齐时失速发生。进一步，他建立了叶顶间隙内

流动的一维简化模型，得出该交界面的位置由主流

和泄漏流的轴向动量比决定。本团队杜娟［26］在数值

模拟中提取出了主流和泄漏流的轴向动量，验证了

该结论。可见，叶顶区域的流动稳定性与端区轴向

动量平衡有着密切联系。因此，合理评估主流与泄

漏流交界面的位置对准确预测压气机流动稳定性至

关重要。对于主流 /泄漏流交界面位置评估最常见的

方法就是根据叶顶某展向截面上的二维流场信息进

行判断，如静压云图、熵云图等。然而，由于主流 /泄
漏流交界面本质上是空间中一个复杂的三维流面，

难以量化其位置，因此采用二维流场信息往往不能

较为精确的预测压气机的流动稳定性［27］。

基于此，本文将采用钟形曲线法，在叶顶沿轴向

建立一系列离散的控制体单元，用以获取主流 /泄漏

流动量抗衡在动叶端区的时空平均效果。为合理得

到主流 /叶顶泄漏流的轴向动量分布，动叶端区控制

体的设置应满足：（1）描述轴向动量沿轴向的变化；

（2）包含泄漏流的主要流动结构。图 7给出了低速大

尺寸压气机转子的动叶端区控制体划分示意图，图

中 SC代表光壁机匣（Smooth Casing）。在叶顶沿轴向

从前缘至尾缘划分了 21个控制体单元，周向延伸一

个叶片通道。径向需要涵盖光壁机匣和机匣处理下

泄漏流影响的叶顶区域范围，这里拟取为机匣面至

80%叶高范围，下一节展开分析。

Fig. 7 Sketch of the control volumes in the tip region

由于控制体的两个周向面满足周期性边界条

件，因此在每一个控制体单元上应用动量方程可得

到如下公式

ΣMZ = ∫Z - ρVZ( )V∙n dAZ - + ∫Z + ρVZ( )V∙n dAZ + +
∫BT ρVZ( )V∙n dABT + ∫CS ρVZ( )V∙n dACS

（5）
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式中下标 Z-和 Z+分别为控制体的上游和下游

轴向控制面，CS和 BT分别代表径向的上、下控制面。

根据式（5），图 8 给出了光壁 SC 近失速工况 NS
点（Near Stall Point at Φ=0.39）的叶顶端区当地轴向

动量沿轴向的分布曲线。图中横坐标为无量纲轴向

坐标，0和 1分别代表转子叶顶前缘和尾缘。纵坐标

由式（5）可知，积分是单位时间通过控制面的动量，

因此单位是力的量纲 N。从图中可以看出，叶顶区域

根据轴向动量正负可以分为两部分 A和 B，叶顶轴向

动量从前缘开始首先为正，说明流体具有从上游流

向下游的趋势，可认为当地控制体位于主流主导

区。此后，轴向动量在大约 20%轴向弦长处变为负

值，说明流体具有逆主流流动的趋势，此时认为其位

于叶顶泄漏流占据主导的区域。可见，轴向动量为 0
的点，可以视为叶顶端区主流主导区（A区）和泄漏流

主导区（B区）空间平均后的分界点，表征了主流与泄

漏流之间的空间作用效果。

Fig. 8 Local axial momentum distribution（Φ=0.39）

进一步，将每一个控制体上的轴向动量依次累

加，得到一条累加轴向动量（Cumulative axial momen⁃
tum）曲线，如图 9所示。该曲线形似钟形，简称钟形

曲线。钟形曲线上每一点的值代表从叶顶前缘至当

地轴向范围内的总轴向动量。这样观察的优点是，

累加轴向动量曲线不受控制体单元轴向宽度选取引

起的误差所影响，曲线上每一点都可看作是基于第

一个控制体轴向动量的相对变化。以钟形曲线顶点

为分界（对应图 8 动量为 0 的点），左半支斜率为正，

说明这一范围内的每个控制体单元上的轴向动量均

为正值（对应区域 A），累加动量不断增加；右半支斜

率为负，说明控制体上的轴向动量为负（对应区域

B），累加动量不断降低。图 10给出低速大尺寸压气

机流量系数为 0.47和 0.39（NS Point）时，叶顶 98%截

面轴向速度云图。结合图 9 和 10 可以看出，随着流

量系数减小，主流 /泄漏流交界面（图 10黑色虚线）不

断前移，相对应的钟形曲线的顶点也向上游移动。

由此可见，在压气机节流过程中，钟形曲线顶点

的轴向位置不断前移，揭示了这一过程中叶顶负载

不断增加导致主流正向轴向动量降低、泄漏流负向

轴向动量增加的物理机制。因此，钟形曲线顶点位

置代表了主流主导区和泄漏流主导区分界面的空间

平均效果，可以当作判断压气机流动稳定程度的关

键参数。

Fig. 9 Bell-shaped curves

Fig. 10 Axial velocity contours at 98% span

4.2 控制体径向深度对钟形曲线的影响

钟形曲线法是基于控制体方法对叶顶区域的轴

向动量进行量化的，因此控制体范围的合理选取对

量化结果显得尤为重要。对控制体轴向和周向范围

选取比较直观、容易理解，下文将着重对控制体径向

范围的选取进行探讨。

控制体径向范围选取的原则是保证控制体涵盖

叶顶端区主流与泄漏流相互作用的主要区域，准确

反映二者相互作用的空间平均效果，因此针对不同

控制体径向范围对钟形曲线顶点位置的影响进行了

分析。图 11为在光壁机匣近失速流量下（Φ=0.39），

控制体上边界取为机匣面，下边界分别选取在不同

径向位置时钟形曲线对比情况。结果表明：（1）随着
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控制体径向范围扩大，钟形曲线顶点位置总体呈现

向下游移动的趋势；（2）在某些控制体径向深度区间

内，钟形曲线顶点位置保持不变。由此可见，控制体

径向范围的选取并不是任意的，要尽量准确反映叶

顶泄漏流产生的影响，则控制体下边界需要选取在

合理的叶高范围内。

为了获得合理的控制体径向范围，准确量化叶

顶端区的钟形曲线，进而预测不同轴向缝的扩稳效

果，结合数值流场参数来确定控制体下边界位置。

图 12给出了光壁机匣和轴向缝方案下，叶片出口熵

增沿径向分布情况。结果表明，在采用机匣处理后

叶顶区域熵增变化主要集中在 80%叶高以上，说明

在轴向缝作用下主流与泄漏流的相互作用主要在这

一区域内发生了变化。因此，将选取 80%叶高截面

作为控制体径向下边界来量化钟形曲线，以评估不

同轴向缝的扩稳效果。

Fig. 11 Effects of radial depth of control volume on bell-

shaped curves（Φ=0.39）

Fig. 12 Entropy increase distributions at outlet for smooth

casing and casing treatments（Φ=0.39）

4.3 轴向缝扩稳效果的预测与实验验证

在对钟形曲线的物理本质和控制体范围进行分

析后，将采用控制体方法获得三个轴向缝方案的叶

顶端区轴向动量曲线，并对它们的扩稳效果进行预

测与验证。

采用前述的控制体划分方法，图 13给出了光壁

机匣和三种轴向缝方案下Φ=0.39时，即光壁机匣对

应的近失速流量系数下，叶顶端区的钟形曲线。需

要说明的是，图中所有曲线均为非定常计算的时间

平均结果，并且为所有通道求和后的全圆周动量分

布。根据钟形曲线的物理意义判断，设计的这三种

轴向缝结构均具有扩稳能力。其中，CT_b方案的扩

稳效果最佳，其顶点位置最靠下游，约为 32%轴向弦

长；CT_a的扩稳效果次之，其顶点位置约为 26%轴向

弦长；CT_c方案的扩稳效果最弱，其顶点位置最靠近

上游，约为 21%轴向弦长。

Fig. 13 Bell-shaped curves of smooth casing and three

axial-slot casing treatments

为验证钟形曲线对评估缝式机匣处理扩稳能力

的可靠性，在低速大尺寸压气机上开展了实验验

证。在实验过程中，通过间隙调节机构保证每组实

验中转子的叶顶间隙相同。实验中特性线的采集方

法是通过控制出口阀门关闭进行连续节流，直到压

气机失速为止。保证每一机匣处理下的压气机进口

条件和出口节流过程相同，特性点均折合至标准大

气条件，得到的实验特性线如图 14，其中黑色曲线为

光壁机匣特性线。

由于本文采用低速压气机开展研究，出口总压

比非常低，因此对轴向缝扩稳效果的评估方法是通

过对比特性线失速点流量系数相对光壁机匣的减少

量，定义为 SMI（Stall Margin Improvement），其具体公

式如下，式中 SC和 CT分别代表光壁机匣和轴向缝机

匣处理。

SMI = ṁSC,NS - ṁCT,NS
ṁCT,NS

（6）
按照上述定义，CT_a，CT_b 和 CT_c 三种方案的

SMI分别为 6.33%，9.11%和 1.77%，表明通过实验测
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得的三种轴向缝扩稳能力强弱与采用控制体方法进

行预测的结果是一致的，即 CT_b > CT_a > CT_c，验证

了钟形曲线法快速判断轴向缝扩稳效果的可靠性。

为了进一步分析轴向缝对叶顶端区流动产生的

影响，图 15给出了光壁机匣近失速工况（Φ=0.39）以

及对应流量下三种轴向缝机匣处理下的出口轴向速

度和相对气流角沿径向分布情况。由图中信息可

知：（1）在三种轴向缝作用下，出口轴向速度和气流

角均在约 80%叶高以上的叶顶端区发生了变化，表

明控制体径向范围的选取是比较合理的；（2）采用轴

向缝后，出口轴向速度均得到了提高，相对气流角相

应降低，即流动方向更加靠近吸力面；（3）结合图 13，
轴向缝对叶顶区域轴向速度和相对气流角的影响程

度与钟形曲线顶点位置向下游推移的程度是一致

的。可见，轴向缝的扩稳效果与其对叶顶端区轴向

动量的改善程度密不可分，这进一步证明了采用钟

形曲线法对扩稳效果进行快速评估是可靠的。

Fig. 14 Characteristic curves of smooth casing and three

axial-slot casing treatments

Fig. 15 Outlet velocities and flow angles of smooth casing

and three axial-slot casing treatments（Φ=0.39）

4.4 钟形曲线法的优势讨论

4.4.1 精度优势

前文已述，主流 /泄漏流交界面可表征叶尖敏感

型压气机濒临失速的程度。多种文献中曾通过观察

熵或静压云图来界定主流 /泄漏流交界面在通道中的

位置。然而，主流与泄漏流是在叶顶端区的三维空

间内相互作用，基于二维流场信息可能无法准确反

映主流 /泄漏流作用的空间效果，导致此方法有时不

具备分辨不同机匣处理扩稳能力的精度要求［27］。如

图 16，给出了三种轴向缝在光壁近失速流量下 98%
叶高截面上的静压云图。根据图中黑色虚线所代表

的泄漏涡涡核轨迹，发现难以判断三种方案下泄漏

流轨迹的差别，也就无法准确评估三种轴向缝的扩

稳能力。

相比之下，钟形曲线法在评估扩稳效果上则具

有较好的精度优势。首先，通过合理选取控制体范

围来涵盖主流 /泄漏流主要作用区域，更接近真实地

反映了叶顶端区三维流动特征；其次，采用控制体积

分法量化得到的钟形曲线代表了控制范围内所有二

维截面上主流 /泄漏流抗衡的综合效果，提高了叶顶

端区主流 /泄漏流交界面的空间辨识率。由此可见，

与传统的二维流场参数云图相比，钟形曲线法可以

更精确地反映叶顶端区主流 /泄漏流交界面的变化，

因此对判断机匣处理扩稳效果更具精度优势。

（a）CT_a （c）CT_c（b）CT_b

Fig. 16 Static pressure contours of 98% span of three axial-

slot configurations at Φ=0.39

4.4.2 时间优势

轴向缝与叶顶端区之间存在固有的非定常效

应，对于这类机匣处理问题需要开展非定常数值模

拟。在本研究的网格量级和数值方案下，采用课题

组自行搭建的并行计算服务器，单节点 6核并行收敛

一个非定常工况点需要物理步长 12000步，CPU时间

约 40h。当工况点接近失速时，所需收敛的物理步数

更多，CPU 时间更长。对于本研究采用的轴向缝方

案 而 言 ，计 算 一 条 完 整 的 特 性 线 一 般 至 少 需 要

240h。采用钟形曲线预测方法，只需要对各轴向缝

方案在光壁近失速流量下的单一工况进行求解即

可，CPU时间将缩短为 60h左右。
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可见，采用钟形曲线方法对轴向缝扩稳效果进

行预测，相对于获取完整特性线计算的时间成本大

幅度降低。这很好地体现了钟形曲线方法快速的特

点，对于需要海量前期筛选工作的机匣处理设计具

有很好的工程应用前景。

需要指出的是，钟形曲线方法并不仅局限于低

速亚音环境或轴向缝机匣处理，文献［12］曾在以

NASA Rotor 67为代表的三台跨声速压气机（叶顶相

对马赫数分别为 1.38，0.85 和 1.27）上针对周向槽类

机匣处理开展了钟形曲线研究。结果表明，这三台

跨声速压气机都是叶尖敏感型压气机，失速都起始

于动叶叶顶端区。虽然叶顶都出现激波，但其主流 /
泄漏流交界面仍会随流量降低而最终从前缘溢出，

相应钟形曲线顶点位置也随着压气机节流过程而向

上游移动。在此基础上，针对三台跨声速压气机采

用了不同周向槽方案进行了扩稳效果判断并获得试

验验证。因此，只要压气机失速过程是由主流 /泄漏

流交界面自叶顶前缘溢出这一流动机理主导，这一

方法即可广泛用于快速评估高速和低速压气机稳定

程度以及预测机匣处理、叶顶喷气、自循环引气-喷
气等扩稳策略的扩稳能力。

5 结 论

本文提出以轴向动量为关键参数，采用一种快

速评估机匣处理扩稳能力的钟形曲线法预测了三种

轴向缝的扩稳能力并完成实验验证，得到结论如下：

（1）基于动叶叶顶先失速的一类压气机主流 /泄
漏流交界面自转子前缘溢出的触发机制，提出在叶

顶端区沿轴向建立一系列离散控制体单元，通过在

控制面积分量化各控制体的轴向动量并逐次累加，

获得叶顶端区内的钟形曲线。钟形曲线代表了叶顶

主流与泄漏流之间轴向动量相抗衡的结果。曲线顶

点的轴向位置即为主流与泄漏流交界面的空间平均

位置，可用于表征压气机内部流动稳定程度。

（2）采用钟形曲线法，建立的控制体需要涵盖叶

顶端区主流与泄漏流相互作用的主要区域。钟形曲

线顶点位置依赖于控制体的径向范围，因此需要结

合流场对控制体下边界进行确定。

（3）设计了三种轴向缝机匣处理，通过对比它们

在光壁近失速流量工况下的钟形曲线顶点位置，预

测了三种方案的扩稳效果并进行了实验验证，结果

证明了控制体径向范围选取的合理性和钟形曲线法

用于评估轴向缝扩稳能力的可靠性。

（4）钟形曲线法用于预测扩稳效果的优点表现

为对于叶顶端区主流 /泄漏流交界面空间位置捕捉的

精度优势和对扩稳效果预测的时间优势，对于需要

海量前期筛选工作的机匣处理设计具有很好的工程

应用前景。

本研究后续还需要开展以下工作：

（1）在低速大尺寸压气机实验台上充分利用其

测量优势，探究轴向缝内部流动机理。

（2）验证钟形曲线法预测低速模型压气机轴向

缝的扩稳效果在高速原型机上的相似性。

（3）开展多通道或全圆周数值计算，以考虑压气

机临近失速时旋转不稳定现象的影响。

（4）对网格自动生成、控制体范围及钟形曲线参

数化进行研究，构建机匣处理自动寻优设计平台。
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