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局部进气裂解油气向心涡轮气动设计与
轴向力分析
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摘　　　  要：    从涡轮结构形式的角度探究了油气涡轮轴向力平衡问题。建立了半开式、开式与闭式 3种局

部进气裂解油气向心涡轮，通过数值仿真对比分析了设计工况下 3种油气涡轮的气动性能与轴向力，并归纳

总结了非设计工况下总轴向力随压比的变化规律。仿真结果表明：半开式、开式与闭式油气涡轮的总体气

动性能相近但轴向力表现有明显的差别。当涡轮压比发生变化时，开式油气涡轮轴向力稳定性最好，半开式

油气涡轮轴向力稳定性最差，闭式油气涡轮轴向力始终是 3种油气涡轮中最小的。由结果分析可知，当涡轮

压比低于 3时，应避免选用半开式油气涡轮，而涡轮压比变化较大时，则宜采用开式油气涡轮，此外，在采用

闭式油气涡轮时需要轴承预留足够的轴向载荷裕度。
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Aerodynamic design and axial force analysis of partial admission radial
turbine with cracked fuel vapor

WANG Yongjie1， XU Guoqiang1， YU Xikui2， DONG Bensi1

（1.  College of Energy and Power Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China；
2.  Shenyang Aircraft Design and Research Institute，

Aviation Industry Corporation of China，Limited，Shenyang 110035，China）

Abstract:   Axial-force balance of the cracked fuel vapor turbine was studied from the perspective of
turbine  structure.  Partial  admission  cracked  fuel  vapor  turbines  with  unshrouded， open， and  enclosed
impellers  were  established  respectively， and  the  aerodynamic  performance  and  axial  force  of  turbines
under  the  design  condition  were  compared  and  analyzed  by  numerical  simulation.  Meanwhile， the
variation  law  of  the  total  axial  force  with  pressure  ratio  under  off-design  conditions  was  summarized，
which provided guidance and suggestions for the selection of cracked fuel vapor turbine structure forms.
The  simulation  results  showed  that  the  aerodynamic  performance  of  unshrouded， open， and  enclosed
turbines was similar，but the axial force performance was distinctive. When the pressure ratio changed，the
axial force stability of the open turbine was the best，the unshrouded one was the worst，and the enclosed
turbine  axial  force  was  the  smallest  among  the  three  kinds  of  cracked  fuel  vapor  turbines.  The  result
analysis showed that when the turbine pressure ratio was lower than 3，the unshrouded turbine should be

 
收稿日期：2023-10-02

基金项目：1912项目

作者简介：王永杰（1990−），男，博士生，研究领域为微型动力装置气动设计。

通信作者：于喜奎 (1972−)，男，研究员，硕士，研究领域为飞机机电系统综合技术。E-mail：wyj2020xq@buaa.edu.cn
 

引用格式：王永杰, 徐国强, 于喜奎, 等. 局部进气裂解油气向心涡轮气动设计与轴向力分析[J]. 航空动力学报, 2024, 39（3）：20230624. WANG

Yongjie, XU Guoqiang, YU Xikui, et al. Aerodynamic design and axial force analysis of partial admission radial turbine with cracked fuel

vapor[J]. Journal of Aerospace Power, 2024, 39（3）：20230624.

第 39 卷  第 3 期 航空动力学报 Vol. 39　No. 3
2024 年 3 月 Journal of Aerospace Power Mar. 2024

20230624-1

mailto:wyj2020xq@buaa.edu.cn


discarded;  if  the  turbine  pressure  ratio  changed greatly， the  open turbine  should  be  adopted.  In  addition，
axial load of bearings should be sufficient when enclosed cracked fuel vapor turbines were exploited.

Keywords:   partial admission；fuel vapor turbine；radial turbine；axial force；
turbine power generation

高超声速飞行器在工作过程中面临着严峻的

“多热少电”的问题 [1-3]。由于超燃冲压发动机中

缺少旋转部件，直接使用发动机转轴带动发电机

发电的传统方案并不可行。如何将多余的热量转

化为电能以解决机载设备持续供电问题，成为了

高超声速飞行器机载能量管理中亟待解决的技术

难题[4-6]。油气涡轮发电技术作为一种利用高温

裂解油气推动涡轮部件转动输出轴功从而驱动发

电机发电的热电转换技术，能够充分利用多余废

热为飞行器机载设备提供充足电量，有望解决高

超声速飞行器持续供电问题[6-8]。其中，涡轮作为

油气涡轮发电装置中的关键部件，其气动结构设

计直接影响着整机设备的热电转换效率与运行可

靠性，有必要展开详细研究。

油气涡轮具有进气量低、功率密度高的特点。

为避免大量引气造成发动机主循环效率降低，油

气涡轮设计会根据功率输出需求对其进气量有所

限制，与此同时，油气涡轮还需在较小的整体尺

寸与质量条件下，提供足够大的输出功率，以尽

可能减小发电装置安装空间，提高飞行器有效载

荷，保证发电装置充足的电量供应。在低进气量

的条件下，轴流涡轮更容易因“尺度效应”造成涡

轮效率过低的问题，而向心涡轮则可以在离心力

与哥氏力的作用下获得比轴流涡轮更多的轮周功，

且这部分功并不会造成流动损失[9]，因此，向心涡

轮在低进气量条件下依然能够保持较高的涡轮效

率，具有单级做功能力强、结构紧凑的特点 [10-11]。

因此，油气涡轮设计中通常采用单级向心涡轮的

设计方案。

需要指出的是，轴向力平衡问题是向心式油

气涡轮设计中需要重点解决的难点。在高超声速

飞行器中，为了避免燃料在冷却通道中发生膜态

沸腾导致传热恶化，同时保证燃料在燃烧室内的

掺混效果，通常要求冷却通道中的压力高于燃料

临界压力（航空煤油临界压力约为 2.2～2.5 MPa）。
而随着燃料吸热裂解，冷却通道内的压力会进一

步升高，从而导致油气涡轮入口压力可以达到

6 MPa以上。在较大的进出口绝对压力环境下，

涡轮轴向受力面结构的些许变化都会显著改变涡

轮总轴向力大小。其次，在车载涡轮增压器中，

通常采用离心压气机与向心涡背盘靠背同轴布置

的方法抵消涡轮产生的大部分轴向力，以降低轴

承所受总轴向力。但在油气涡轮发电装置结构中，

并没有能够为涡轮提供同等量级反向轴向力的共

轴部件，油气涡轮产生的总轴向力可达到 1 000 N
以上，其中大部分轴向力都要通过轴承传递到机

匣。轴承在轴向力过载环境中长时间运行会大幅

缩短工作寿命，进而严重威胁发电装置的运行安

全。此外，由于油气涡轮的质量和体积受到严格

限制，油气涡轮需要具有较高的功率密度与设计

转速。对于轴承选型来说，极限转速和轴承承载

能力往往难以兼顾，具有较高极限转速的轴承其

承受轴向载荷的能力较差，而能够承载较大轴向

载荷轴承的极限转速一般并不高，给油气涡轮的

轴承选型工作带来了极大的挑战。由此可以看出，

高绝对压力、高轴向载荷以及高转速的设计特点

使得油气涡轮的轴向力平衡问题异常突出。

现有文献中针对油气涡轮轴向力平衡问题的

研究内容非常少，大多围绕常规涡轮轴向力平衡

问题展开的。Bozzi等人 [12] 主要分析了燃气轮机

运行工况对轴向力的影响，通过建立轴向力仿真

平台并利用实测数据对仿真结果校正，提高了仿

真平台计算的准确度。研究结果表明，燃气轮机

轴向力大小与进口压力与导叶开度有直接联系。

Tiainen等人 [13] 将比较分析法应用到轴向力预测

计算中并假设轮背迷宫密封外半径到盘心之间的

压力为线性变化，提出了一种更加简单、准确的

轴向力估算方法。通过与实验数据对比可知，该

方法能够将轴向力的计算偏差降低至 13%以下，

优于现有轴向力计算方法，能够在一定程度上提

高轴向力的计算准确度。Huo等人 [14] 探讨了平

衡孔对主流和间隙流的影响机理，并量化了平衡

孔对涡轮轴向力和整体性能的影响。结果表明，

轴向力对平衡孔的直径与周向分布间距很敏感，

但对平衡孔径向高度不太敏感。何嘉伟等人[15]

对比分析了传统计算方法与数值仿真计算结果，

并探究了密封环间隙与叶顶间隙对涡轮增压器气

动轴向力的影响。对比结果显示，涡轮转速越高，
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两种计算结果的偏差越大，传统计算方法中的假

定条件过于理想。此外，仿真结果表明密封环间

隙要比叶顶间隙对轴向力的影响更加显著。蔡毅

等人[16] 通过建立燃气轮机轴向力仿真平台，计算

得到了不同工况下的轴向力仿真数据，在与整机

试车轴向力实测数据对比分析后发现燃机运行工

况、涡轮导向器喉道面积、封严结构等是影响轴

向力大小的关键因素，为轴向力平衡与燃机结构

设计找到了优化方向。邵冬等人[17] 对闭式叶轮

与轮盖间隙耦合流场展开分析，并探讨了轮盖间

隙与泄漏流对叶轮轴向力和气动性能的影响。研

究表明，轮盖间隙泄漏流不仅使得闭式叶轮压比

及效率分别降低了 3.7%和 2.4%，还导致叶轮总

轴向力明显增大。

调研发现，现有轴向力相关文献中未见到

针对油气涡轮轴向力平衡的研究内容，且在常

规涡轮轴向力研究中大部分以密封环间隙、喉

道面积等为研究对象，很少能从涡轮基本结构

形式的角度出发尝试解决轴向力平衡问题。为

此，本文从裂解油气物性分析出发，根据油气

涡轮设计需求分别建立了半开式、开式以及闭

式油气涡轮模型，采用数值模拟的方法对比分

析了结构形式对涡轮气动性能与轴向力的影响，

并在非设计工况下探究了压比与涡轮结构形式

对涡轮轴向力的影响规律，并根据仿真结果对

油气涡轮结构形式选择提出了针对性的建议，

为解决油气涡轮轴向力平衡问题提供了新的

思路。 

1    裂解油气物性分析与油气涡轮气动
设计

 

1.1   裂解油气物性分析

κ

裂解油气工质的特殊性在于其在高温高压条

件下会发生热裂解，且随着裂解度的不同，裂解

油气物性会有较大差异，进而影响油气涡轮的气

动性能。因此，有必要在油气涡轮设计之初充分

了解不同裂解度下油气工质的物性特点，以指导

油气涡轮气动设计。航空煤油由上千种成分组成，

主要包括 C7～C16的多种烃类混合物、烷烃、环

烃、芳香烃、不饱和烃以及少量的杂质等，随产地、

年份以及牌号的不同其组分不尽相同。为保证研

究对象的一致性和成果的可重复性，本文以常用

替代燃料正癸烷作为研究对象，分别分析了其摩

尔质量 M、密度 ρ、比热比 以及声速 c在不同裂

解下的变化规律，并与工质空气物性作了对比分

析，总结出了油气涡轮与空气涡轮在气动设计方

法上的不同之处，为油气涡轮气动设计给出了指

导建议。本文所采用的正癸烷裂解组分信息均来

自文献 [18]实验数据，不同裂解度条件下油气工

质对应的温度和压力如表 1所示，对应的油气工

质物性则是通过 NIST SUPERTRAPP计算得到，

如图 1所示。
 
 

表 1    裂解油气工质的温度与压力

Table 1    Temperature and pressure of cracked fuel vapor

裂解度/% 压力/MPa 温度/K

0 6 753

17.8 6 843

39.3 6 868

62.2 6 898

80 6 940
 

碳氢燃料的裂解反应是一个复杂的吸热反

应[19-20]，且影响裂解反应过程的因素较多，如压力、

温度、驻留时间以及管壁表面粗糙度等，其中燃

料裂解度与燃料温度的关系最为密切[7]。如表 1
所示，温度越高，对应的正癸烷裂解度就越高。

当燃料温度超过裂解起始温度后，正癸烷会首先

裂解为 C5以上的链烯烃、环烯烃以及芳香烃等

大分子烃类，完成一次热裂解反应，而随着温度

的升高，除了未裂解正癸烷会继续裂解成为大分

子烃类物质之外，正癸烷一次裂解产生的 C5以

上的大分子烃会进一步发生二次热裂解反应，生

成乙烯、丙烯、丙烷等小分子气态烃。随着正癸

烷裂解度进一步增大，裂解油气中 C4以下小分

子产物逐渐增多[21]。

c =
√
（dp）/（dρ）=

√
κp/ρ κ

如图 1中实线所示，裂解油气摩尔质量与密

度均随温度（裂解度）的增大而逐渐减小。当裂解

度为 17.8%时，裂解油气摩尔质量为 109.07 g/mol，
密度为 102.99 kg/m3；而当裂解度达到 80%时，裂

解油气的摩尔质量为 47.23 g/mol，密度减小为

35.62 kg/m3。正癸烷裂解度每提高 20%，裂解油

气摩尔质量减小近 20 g/mol，密度减小约 30%。

此外，裂解油气比热比在裂解度高于 17.8%之后

基本保持不变，但其声速是逐渐增大的，裂解油

气裂解度每提高 20%，其声速可提高 20%。从

来看，声速与比热比

和压力 p成正相关而与密度 ρ的变化呈负相关，

温度升高后裂解油气密度降低导致其可压缩性增
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大，进而使得声速增大。如图 1中虚线所示，为

6 MPa压力条件下空气摩尔质量、密度、声速与

比热比随温度的变化曲线。与裂解油气相比，空

气物性变化相对较小。温度由 753 K提高到 940 K
时，空气密度由 26.46 kg/m3 减小为 21.81 kg/m3，

减小了17.6%，其声速由562.46 m/s增大到614.5 m/s，
仅提高了 9%。

可以看出，裂解油气与空气相比的主要区别

在于：①摩尔质量变化大。由于油气工质热稳定

性较差，油气工质裂解度会随着温度的增加不断

增大，裂解油气组分中大分子产物逐渐减少，小

分子气态烃类产物逐渐增多，导致摩尔质量不断

减小，而空气热稳定性较好，其摩尔质量始终保

持不变。②密度大且随温度变化显著。裂解油气

各组分摩尔质量高于空气，其密度大于空气密度，

且随温度的改变其组分摩尔质量与密度变化较大。

③声速低且随温度变化大。密度大，可压缩性小，

声速低，随着裂解度增大，裂解油气密度增加，其

可压缩性增强，声速逐渐增大，但始终低于相同

条件下的空气声速。

根据物性分析结果可知，油气工质与空气的

物性差异使得油气涡轮的气动设计有别于常规

空气涡轮设计，具体体现在以下两点：①油气涡

轮结构尺寸更加紧凑。结构紧凑既有助于降低

对安装空间的要求、提高酬载，但也会因此受

“尺寸效应”的影响容易导致涡轮雷诺数偏低、

叶顶间隙损失加剧等流动损失问题。优化子午

流道形状与涡轮叶型结构提高涡轮效率是油气

涡轮设计中的重点和难点。②由于裂解油气声

速较低，油气涡轮中更易产生超声现象。在高

反力度设计中，转子通道产生的激波易与转子

入口分离流、叶顶间隙流等相互影响造成更大

范围的动能损失，且在非设计工况下更易受转

速、压比的影响，使得涡轮效率急剧下降；而低

反力度设计中，激波主要影响导叶喉口下游，喉

口上游通常只起到导流的作用，对喉口下游导

叶叶型设计提出了更高的要求。但导叶中气流

不受哥氏力的影响，不存在间隙泄漏的问题且

导叶入口流速较低不易产生流动分离现象，因

此，油气涡轮宜采用低反力度设计。 

1.2   局部进气裂解油气向心涡轮气动设计

根据涡轮导叶出口面积与转子入口面积的相

对大小，向心涡轮可以分为全环进气向心涡轮与

局部进气向心涡轮。全环进气设计方案中导叶出

口面积与转子入口面积相同，转子叶片通道全部

为进气流道。结合裂解油气物性分析可知，若在

低进气量条件下采用全环进气设计方案容易造成

涡轮叶片高度过小，不仅会使涡轮边界层损失与

叶顶间隙损失量占比增大，还会导致涡轮加工工

艺性变差。而局部进气设计方案则是只允许部分

导叶通道与转子流道相通。在保持导叶出口面积

不变的条件下，通过减少全环进气方案中导叶数

量，将导叶提高至合理高度，从而提高涡轮工艺

性与气动性能[22-23]。为此，本文中油气涡轮采用

局部进气式设计方案。

本文所设计油气涡轮设计工况如表 2所示，

涡轮设计中以裂解度为 80%油气作为涡轮工

质，基于其物性特点先完成了半开式油气涡轮

气动结构设计，然后在半开式油气涡轮的基础

上，通过降低转子入口轮盘位置和增加轮盖的

方式分别完成了开式油气涡轮与闭式油气涡轮

设计。
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图 1    裂解油气物性分析

Fig. 1    Physical property analysis of cracked fuel vapor
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所设计半开式油气涡轮主要包括蜗壳、导

叶和转子 3个关键部件。其中，蜗壳主要起到了

引导气流的作用，是采用等环量法完成的 [24]。

鉴于蜗壳出口速度过大容易造成较大的导叶入

口分离损失，本文通过控制蜗壳入口径向高度，

将蜗壳入口速度控制在 100 m/s左右，以削弱蜗

壳对气流加速作用。对于涡轮转子，本文根据

裂解油气物性分析结论选择了低反力度（约为

0.3）的设计方案，并通过优化叶片厚度分布、叶

片包角以及子午流道形状实现了对转子内部分

离流动的有效控制，以尽可能减小 “尺度效应 ”

对油气涡轮气动性能的影响。此外，转子设计

中还保证了转子出口相对速度 w2 始终大于涡轮

进口相对速度 w1，以避免转子通道产生扩压流

动。低反力度油气涡轮设计中，导叶承担着主

要的膨胀加速任务，超声导叶设计是油气涡轮

设计的关键。考虑到所设计涡轮导叶出口马赫

数仍为亚声速，本文采用渐缩式超声导叶叶型[25-26]，

在保证导叶较好的膨胀加速能力的同时尽可能

降低激波损失。导叶压力面只起到引导气流的

作用，并不需要采用复杂的导叶叶型设计，本文

中导叶压力面曲率近似为零，安装角度与蜗壳

出口气流角一致。导叶吸力面主要起到加速气

流与控制出口气流方向的作用。吸力面前缘曲

率较大有助于气流在喉口位置迅速膨胀加速，

而喉口下游叶型则要沿超声气流方向尽可能平

直，避免造成流动分离。图 2中展示了 3种油气

涡轮结构的三维结构图，表 3中主要展示了油气

涡轮的主要结构尺寸。 

2    数值计算方法与验证

本文数值计算采用 ANSYS CFX软件求解三

维定常雷诺平均 Navier-Stokes（N-S）方程组，空间

离散格式为基于有限元的有限体积法，湍流模型

采用雷诺时均模拟方法常用的 shear stress trans-

port（SST）k-ω模型封闭方程组 [27]，并采用耦合隐

式法求解离散方程。由于裂解油气组分较为复杂

且 ANSYS CFX软件材料库汇总并不包含全部裂

解油气组分的混合工质，为此，本文自行创建了

对应不同裂解度条件的多种虚拟单一介质真实气

体材料库以代替复杂的裂解油气工质[28]。材料属

 

表 2    油气涡轮设计工况

Table 2    Design conditions of fuel vapor turbine

参数 数值

入口压力/MPa 6

入口温度/K 940

出口压力/MPa 3

转速/（r/min） 60 000

 

半开式油气涡轮

(b) 开式油气涡轮

(c) 闭式油气涡轮

图 2    局部进气裂解油气向心涡轮结构图

Fig. 2    Configuration of partial admission radial turbine with

cracked fuel vapor

 

(a) 半开式油气涡轮

开式油气涡轮

闭式油气涡轮

 

表 3    3种油气涡轮的几何尺寸

Table 3    Geometric dimensions of three fuel vapor turbines

参数 数值

蜗壳入口半径/mm 12

导叶入口半径/mm 47.8

导叶出口半径/mm 42

导叶喉口面积/mm2 9.3

导叶通道数 5

转子入口半径/mm 41.3

转子入口叶高/mm 2.7

转子叶顶间隙/mm 0.5

转子出口叶尖半径/mm 22.9

转子出口叶根半径/mm 14.3

转子叶片数 14

开式涡轮盘缘半径/mm 33.6

闭式涡轮轮盖间隙/mm 0.5

轮盖篦齿数 5
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性中主要包括密度、黏度、比定压热容和导热系

数 4种关键物性参数，构建过程中采用真实气体

状态方程与 4阶零压比定压热容多项式计算裂解

油气工质密度与等压比定压热容，并利用数值插

值列表描述了动力黏度与导热系数两种输运参数

的变化趋势[29]。

本文计算所用网格采用 Workbench  Mesh-
ing模块生成，全局网格大小为 2 mm。网格边界

层第 1层网格高度设定为 0.01 mm，边界层层数

为 10层，膨胀率为 1.2。大部分区域网格的 y+小
于 2，最大值不超过 5，基本能够满足 SST k-ω湍

流模型的要求[30]。本文所采用的收敛标准中要求

全局残差至少降低至 10−4 量级且涡轮进出口质

量流量保持稳定，所设置监测点相邻数据点之间

的误差不超过 0.5%。本文所采用的数值计算方

法的有效性已在文献 [31]中得到验证，本文不再

赘述。

为降低计算成本并保证 CFD计算结果的准

确性，本文选择了 8种不同方案的网格数，分别计

算了半开式油气涡轮不同网格数下对应的涡轮效

率，为验证网格数对仿真计算准确性的影响，计

算结果见图 3。可以看到，当网格数不少于 1 063
万时，涡轮效率基本保持不变。为此，本文中算

例的网格数均要求大于 1 100 万，以保证仿真结

果的有效性和准确性。
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图 3    网格无关解分析

Fig. 3    Grid independent analysis
  

3    结果分析

本文采用数值模拟的方法探究了半开式、开

式与闭式油气涡轮在设计工况下的气动性能与轴

向力，并对非设计工况下油气涡轮轴向力随压比

的变化规律做了详细分析，从轴向力平衡的角度

为油气涡轮结构形式选择提出了指导性的建议。 

3.1   设计工况下油气涡轮轴向力分析

表 4对比了半开式、开式以及闭式 3种油气

涡轮的关键气动性能参数。从总体气动性能参数

上看，开式油气涡轮与半开式油气涡轮在质量流

量、功率以及等熵效率上的偏差分别为 0.59%、

0.69%和 0.1%，均在 1%以内，而闭式油气涡轮与

半开式油气涡轮在质量流量、功率与等熵效率上

的偏差分别为 0.4%、3.4%和 3.8%，均在 4%以内。

从转子进出口截面参数来看，开式油气涡轮与半

开式油气涡轮关键气动参数之间的偏差均在 5%
以内，而闭式油气涡轮与半开式油气涡轮关键气

动参数之间的偏差均在 4%以内。通过对比 3种

油气涡轮总体气动性能参数与关键截面气动参数，

本文认为结构形式对油气涡轮气动性能的影响并

不大。

表 5列出了半开式、开式以及闭式油气涡轮

各受力面轴向力的计算结果。由于涡轮背盘与轮

盖内侧轴向力均指向涡轮出口，与主流流动方向

相同，轴向力为正值，而涡轮前盘、叶片、轮毂以

及闭式涡轮轮盖外侧所受轴向力均指向涡轮背盘，

与主流流动方向相反，轴向力为负值。可以看到，

半开式、开式以及闭式油气涡轮总轴向力的方向

均指向涡轮出口，其中，半开式油气涡轮总轴向

力最大，达到了 1 300 N左右，开式油气涡轮总轴

向力为 824 N，约为半开式油气涡轮总轴向力的

2/3，而闭式油气涡轮总轴向力为 535 N，只有半开

式油气涡轮总轴向力的 1/2。对比 3种油气涡轮

各受力面轴向力可以发现，开式油气涡轮总轴向

力与半开式油气涡轮总轴向力相差较大主要是与

轮毂面与背盘面有关，而闭式油气涡轮总轴向力

与半开式油气涡轮总轴向力的差距主要体现在轮

盖两侧面轴向力上。

需要指出的是，油气涡轮发电装置中宜采用

悬臂式的支撑结构。一方面，由于油气涡轮转子

质量较小，悬臂力矩较小，对涡轮转子稳定性的

影响并不大，采用悬臂结构能够缩短转轴长度，

有利于发电装置的紧凑式设计；另一方面，采用

悬臂式支撑结构只需要布置支撑端冷却油路，在

简化结构的同时可以使轴承处于低温环境中，避

免轴承同时承受较大轴向力载荷与热负荷。而轴

承型号则需要综合考虑油路轴向力、弹簧预紧轴

向力等轴承受力大小才可以做出合理的选择。

为便于分析结构形式对油气涡轮轴向力的影

响，下文中将前盘、叶片、轮毂统称为主流道面。
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图 4中展示了半开式、开式与闭式油气涡轮转子

主流道面与轮背面压力分布与剖面流场。可以看

到，随着涡轮半径的降低，主流道面与轮背面压

力逐渐减小。在半开式油气涡轮转子流道中，气

流不仅会因入口分离流动[32]、叶顶间隙泄漏等造

成一定的压力损失，还会在膨胀加速过程中伴随

流动速度的提高产生压降，而背盘腔内则并不存

在膨胀加速过程，轮背面压力降低主要是背盘腔

内“泵吸效应”产生掺混损失导致的。因此，转子

主流道面压力梯度变化大，轮背面压力梯度变化

相对较小，轮背面轴向力始终大于主流道面轴向

力。如图 4（a）所示，转子入口平均压力为 3.84 MPa，
主流道面平均压力为 3.25 MPa，轮背面平均压力

为 3.52 MPa。较大的涡轮转子入口绝对压力导致

涡轮主流道面与轮背面压力均较高，由此在主流

道面与轮背面产生的较大压差是导致半开式油气

涡轮总轴向力偏大的直接原因。

由于开式油气涡轮轮盘位置较低，一方面，气

流到达轮盘位置之前已膨胀加速，轮盘盘缘压力

明显低于转子入口压力，如图 4（b）所示，另一方

面，膨胀加速后的气流会直接进入背盘腔导致背

盘腔内气流流速增加而压力降低。对比图 4（a）
与图 4（b）可以看出，在相同半径高度上，开式油

气涡轮主流道面压力分布与半开式油气涡轮主流

道面压力分布基本一致，但其轮背面压力却明显

比半开式油气涡轮轮背面压力低。开式油气涡轮

主流道面与轮背面平均压力分别为 3.14 MPa和

3.34 MPa，平均压差为 0.2 MPa，小于开式油气涡

轮主流道面与轮背明平均压差。与此同时，轮盘

位置的降低也使得开式油气涡轮轴向受力面积减

小。由此可见，开式油气涡轮总轴向力小于半开

式油气涡轮总轴向力的主要原因在于轮盘面积的

减小和主流道面与轮背面压差的降低。

如图 4（c）所示，闭式油气涡轮与半开式油气

涡轮的主流道面和轮背面压力分布并没有太大区

别。结合表 5也可发现，闭式油气涡轮与半开式

油气涡轮在前盘、轮毂以及背盘上的轴向力是基

本相等的，区别主要体现在轮盖内侧和轮盖外侧

轴向力上。因此，图 5中详细展示了闭式油气涡

轮轮盖间隙流场以及轮盖两侧压力分布，重点分

析了闭式油气涡轮轮盖两侧压力分布情况。可以

看到，气流经过齿缝时会受到流道压缩导致其速

度增大而压力减小，在经过齿腔时则会由于流道

突然扩张而产生强烈旋涡。气流每经过一级齿缝

和齿腔都会造成一定的动能损失，气流速度不断

降低，篦齿封严效果逐级增加。篦齿结构对轮盖

 

表 4    3种油气涡轮关键气动参数对比

Table 4    Comparison of key aerodynamic parameters of three fuel vapor turbines

参数
半开式涡轮 开式涡轮 闭式涡轮

数值 数值 偏差/% 数值 偏差/%

质量流量/（kg/s） 0.505 0.502 −0.594 0.503 −0.396

功率/kW 39.749 39.473 −0.694 41.113 3.433

等熵效率/% 69.098 69.029 −0.100 71.755 3.844

转子入口压力/kPa 395.025 405.273 2.594 394.718 −0.078

转子入口绝对速度/（m/s） 333.664 327.868 −1.737 338.078 1.323

转子入口绝对气流角/（°） 15.931 16.057 0.788 15.826 −0.657

转子入口相对速度/（m/s） 108.519 104.755 −3.469 111.459 2.709

转子入口相对气流角/（°） 57.560 59.960 4.170 55.815 −3.031

转子出口绝对速度/（m/s） 96.478 93.388 −3.203 86.744 −0.101

转子出口绝对气流角/（°） 73.101 76.679 4.895 88.799 0.215

转子出口相对气流角/（°） 134.298 136.751 1.826 143.289 0.067

 

表 5    3种油气涡轮各受力面轴向力对比

Table 5    Comparison of axial force on each surface of three

fuel vapor turbines

受力面
轴向力/N

半开式 开式 闭式

前盘 −1 375.2 −1 374.3 −1 378
叶片 −2 089.3 −2 089.4 −550.2

轮毂 −13 895.8 −8 155.3 −13 872.3

背盘 18 649.7 12 443.2 18 588.9

轮盖内侧 11 174.2

轮盖外侧 −13 428

总计 1 289.4 824.2 534.6

第 3 期 王永杰等： 局部进气裂解油气向心涡轮气动设计与轴向力分析

20230624-7



间隙气流的有效节流，提高了轮盖顶面压力并在

轮盖上产生了指向涡轮背盘的轴向力。因此，闭

式涡轮总轴向力低于半开式油气涡轮总轴向力，

主要归因于篦齿节流产生能够抵消轮背面轴向力

的轮盖轴向力。 

3.2   非设计工况下油气涡轮轴向力分析

在实际运行过程中，油气涡轮并不总是在设

计点工作，运行工况变化时可能会引起涡轮轴向

力发生显著改变。掌握非设计工况下半开式、开

式与闭式油气涡轮的轴向力变化规律，可以为油

气涡轮设计中结构形式的选择给出理论指导和建

议，有助于解决油气涡轮轴向力平衡困难的问题。

为此，本文以半开式油气涡轮为基准模型探讨了

开式与闭式油气涡轮总轴向力随压比的变化规律，

如图 6所示，并选取了压比为 1.3、2.4和 4条件下

的 9种典型工况（见图 6中的Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ、Ⅰ′、Ⅱ′、
Ⅲ′、Ⅰ″、Ⅱ″、Ⅲ″），详细分析了半开式、开式与

闭式油气涡轮内部压力随压比的变化情况，如

图 7、图 8和图 9所示。

从图 6中可以看到，半开式、开式与闭式油

气涡轮总轴向力均随涡轮压比的降低呈现出逐渐

增长的趋势，且增长速度越来越快。当压比为

4时，半开式、开式与闭式油气涡轮总轴向力分别

为 496.3、730.2 N和 220.2 N，半开式油气涡轮总

轴向力为开式油气涡轮总轴向力的 1/2，而闭式油

气涡轮总轴向力仅为开式油气涡轮总轴向力的

1/4。当压比减小为 2.4时，半开式、开式与闭式

油气涡轮总轴向力分别增大为 1 073.7、804.9 N
和 465.6 N。当压比继续降低为 1.3时，半开式、

开式与闭式油气涡轮总轴向力分别为 1 967.9、
900.6 N和 837.5 N。此时，开式与闭式油气涡轮

总轴向力基本相等，而半开式油气涡轮总轴向力

则增大为开式与闭式油气涡轮总轴向力的 2倍左

右。可见，开式油气涡轮总轴向力则能够在压比
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图 4    3种油气涡轮压力云图与剖面流场

Fig. 4    Pressure contour and profile flow field of three

fuel vapor turbines
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图 5    轮盖间隙流场与压力分布

Fig. 5    Flow field and pressure distribution of

impeller cover clearance
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图 6    3种油气涡轮总轴向力随压比的变化曲线

Fig. 6    Variation curves of total axial force with pressure ratio of

three fuel vapor turbines
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变化时保持良好的稳定性，而半开式与闭式油气

涡轮总轴向力均会随压比改变而发生较大变化，

其中半开式油气涡轮总轴向力稳定性最差。

为分析导致油气涡轮总轴向力随压比变化的

内在原因，图 7、图 8和图 9分别展示了典型工况

下导叶与转子压力变化情况。从图 7中可以看到，

气流在导叶通道中加速降压过程随着压比变化时

存在较大区别。压比为 4时，气流在导叶喉口位

置达到声速后继续沿吸力面膨胀加速，在 50%流

线方向处达到最高马赫数并伴随有正激波产生，

此时气流压力值最小。由于背压较低，涡轮导叶

中气流得以充分加速，导叶出口压力约为 2.21 MPa。
当压比减小为 2.4时，背压提高使得导叶内气流

速度明显降低，压力明显增大，50%流线方向处

激波强度也有所减弱，此时导叶出口压力增大为

3.3 MPa。当压比继续减小到 1.3时，较大的涡轮

背压阻碍了导叶中气流膨胀加速过程，气流流速

降低而压力升高，此时导叶出口压力提高到了

5.31 MPa。可以看出，导叶出口压力增长速度随

着压比减小而逐渐增大。主要原因在于，涡轮压

比较大时，导叶中会产生高强度激波引起较大的

激波损失以及附面层损失，使得导叶中压力势能

与动能的转化率较低，导叶出口压力变化率较小。

随着压比减小，导叶中激波损失等降低，导叶中

压力势能与动能的转化率逐渐提高，导叶出口压

力变化率随之增大。

图 8和图 9为典型工况下半开式、开式以及

闭式油气涡轮转子压力分布与平均压差随压比的

变化情况。如图 8（a）所示，当压比为 4时，半开

式油气涡轮转子入口气流速度大而压力小，只在

主流道面与轮背面进气扇区产生了一定的梯度变

化，而其余大部分非进气扇区内的压力均较低，

此时主流道面与轮背面平均压差只有 0.08 MPa
（如图 9所示）。随着压比降低为 2.4，转子入口压
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图 7    导叶出口压力分布云图与导叶出口压力随压比的变化

曲线

Fig. 7    Pressure distribution of guide vane outlet and variation

curves of guide vane outlet pressure with pressure ratio
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力增加而速度降低，主流道面与轮背面压力明显

增大，且主流道面高压区域的面积比轮背面上的

小，主流道面与轮背面平均压差增大为 0.21 MPa。
当涡轮压比降低为 1.3时，转子入口压力显著增

大，主流道面与轮背面压力随之增大，流动速度

降低，进气扇区内压力梯度变得更小。主流道内

低雷诺数流体膨胀加速能力较差，进气扇区与非

进气扇区流体均产生了较大的鼓风损失，导致主

流道面上产生了大范围的低压区域，主流道面与

轮背面平均压差增大为 0.42 MPa。结合图 7分析

可知，当涡轮压比降低时，导叶出口压力（即转子

入口压力）随之增大，轮背面与主流道面压力均

随之增加。由于背盘腔内流动性较差，轮背面高

速旋转产生附面层摩擦损失与掺混损失导致了轮

背面压力略有下降，而主流道气流流动过程中不

仅会发生膨胀加速，还会伴随着较大流动损失的

产生，因此，轮背面压力会随转子入口压力迅速

增长，而主流道面压力增长速度则相对较低。从

图 9中也可以看到，随着压比的降低，主流道面与

轮背面平均压差逐渐增加，从而使得半开式油气

涡轮总轴向力不断增大。由此可见，半开式油气

涡轮总轴向力随压比降低而增长迅速主要与转子

入口压力有关。

对于开式油气涡轮来说，如图 8（b）所示，压

比为 4时，主流道面与轮背面平均压差为 0.2 MPa，
当压比降低为 2.4时，主流道面与轮背面平均压

差为 0.22 MPa，而当压比降低为 1.3时，主流道面

与轮背面平均压差增大为 0.29 MPa。可见，在较

宽的压比范围内，开式油气涡轮主流道面与轮背

面压差始终保持较低水平。主要原因在于，开式

油气涡轮入口轮盘缺失，使得气流加速之后流入

轮背盘腔，导致背盘腔内气流流速增大而压力降

低，从而很大程度上减小了主流道与背盘腔之间

的压差。因此，虽然导叶出口压力不断提高，但

开式油气涡轮主流道面与轮背面压差变化较小，

开式油气涡轮总轴向力因此表现出良好的稳

定性。

结合文中第 3.1节中分析可知，闭式油气涡

轮总轴向力小于半开式油气涡轮总轴向力主要与

轮盖两侧压差有关，所以图 8（c）只关注了闭式油

气涡轮轮盖外侧与轮盖内侧压力分布随压比的变

化情况。压比为 4时，闭式油气涡轮轮盖顶面与

轮盖底面产生的压差为 0.1 MPa，如图 9所示，当

压比为 2.4时，轮盖外侧与轮盖内侧的压差增大

为 0.2 MPa，而当压比为 1.3时，轮盖外侧与轮盖

内侧的压差提高到了 0.37 MPa。可见，轮盖外侧

与轮盖内侧压力也是随着压比的降低而不断增大

的，从而能够抵消一部分轮背压力，降低了闭式

油气涡轮总轴向力的增长趋势。

结合以上分析，本文从轴向力平衡的角度对

油气涡轮结构形式选择提出以下几点建议：①涡

轮压比变化时，半开式油气涡轮总轴向力稳定性

最差，且当设计压比小于 3时，半开式油气涡轮总

轴向力是 3种涡轮结构中最大的。为降低轴向力

平衡与轴承选型工作的难度，当涡轮压比小于

3时，不建议采用半开式涡轮结构。②若油气涡

轮工作过程中压比变化较大，建议采用开式涡轮

结构，避免总轴向力大范围波动导致破坏性事故

发生。③闭式油气涡轮总轴向力最小，采用闭式

涡轮结构有利于降低油气涡轮轴向力平衡的难度，

但随压比变化时闭式油气涡轮总轴向力稳定性较

差，当涡轮压比变化较大时也需要轴承预留足够

的轴向承载裕度。 

4    结　论

本文首先基于裂解油气物性分析，分别建立

了半开式、开式与闭式 3种结构形式的局部进气

裂解油气向心涡轮，然后通过数值仿真验证了 3
种涡轮结构形式对油气涡轮总体气动性能与轴向

力的影响，总结分析 3种油气涡轮总轴向力随压

比的变化规律并深入探究了总轴向力发生变化的

内在原因，根据分析结果对油气涡轮结构形式的

选择给出了相应的建议。本文研究所得结论总结

如下：

1） 设计工况下仿真分析表明：涡轮结构形式
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对油气涡轮总体气动性能的影响并不大，但对涡

轮轴向力影响显著。半开式油气涡轮总轴向力较

大是主流道面与轮背面压差较大导致的，开式油

气涡轮总轴向力较小是因为轮盘面积小且其主流

道面与轮背面压差较低，而闭式油气涡轮总轴向

力低与轮盖轴向力有关。

2） 非设计工况下仿真分析表明：涡轮压比变

化时，半开式油气涡轮总轴向力稳定性最差，开

式油气涡轮总轴向力稳定性最好，闭式油气涡轮

总轴向力始终是 3种油气涡轮中最小的。其中，

半开式油气涡轮总轴向力快速增长与导叶出口压

力关系密切，开式油气涡轮总轴向力能够保持良

好稳定性与轮盘位置轮背面流速增大有关，而闭

式油气涡轮总轴向力增长速度小于半开式油气涡

轮的原因在于轮盖轴向力增长速度也是随压比降

低而逐渐增大的。

3） 当油气涡轮设计压比小于 3时，应尽量避

免选用半开式油气涡轮；若涡轮压比变化较大，

则尽量选择开式油气涡轮；采用闭式油气涡轮能

够减小涡轮轴向力平衡难度，但需要同时考虑增

大轴承轴向承载裕度。
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