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离心叶轮背腔旋流抑制技术设计及验证
张远森，周志翔，郝旭生，赵尊盛，陈    杜，吴    楠

（中国航发湖南动力机械研究所，湖南 株洲 412002）

摘　　　  要：    基于旋转盘腔径向外流科氏力作用理论，开展了叶轮背腔旋流抑制引气方案设计，并通过数值

计算对设计方案进行了评估，结果表明：叶轮背腔径向外流引气方案由科氏力起主导作用，可抑制叶轮背腔

旋转比，提高引气出口静压系数至 0.88，较常规方案 A增加 16.6%，增大了叶轮背腔向前的轴向力，可起到调

节发动机在慢车等低状态的转子轴向力轻载、反向的作用，但由于轮背旋转壁面与气流之间的速度差增大，

导致轮盘消耗风阻功率增加，引气出口温度增加 30 K，并在旋转换热实验台上对该技术进行了验证。
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Design and validate about swirl velocity restrain on
cavity behind centrifugal impeller disk
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Abstract:   Base on the theory about Coriolis force on rotate cavity，the project to restrain swirl ratio
on the cavity behind centrifugal impeller disk was designed，and then analyzed by the numerical tool. The
result showed that: the project about radial outer flow on the cavity behind centrifugal impeller disk was
dominated  by  the  Coriolis  force， which  can  restrain  the  swirl  ratio  and  increase  the  static  pressure
coefficient to 0.88 on the cavity exit，the static pressure coefficient increased by 16.6% compared to plan A，

so it can increase the axial force on the cavity behind impeller disk and improve the light load of bearing
and  reverse  the  direction  of  axial  force  at  small  state.  But  due  to  the  great  velocity  diversity  between
rotation wall and air，the power wasting on the cavity behind impeller disk increased，the temperature of air
exit increased to 30 K. The result was validated on rotating heat exchange coefficient testing stand.

Keywords:   cavity behind impeller disk；radial outer flow；swirl ratio；axial force；
power wasting

在中小型航空燃气涡轮发动机中，采用离心

叶轮结构可实现单级叶轮较大的增压比，但同时

离心叶轮自身也存在很大的向后的气动轴向力，

离心叶轮盘背腔的轴向力起着平衡离心叶轮气动

力的重要作用，当发动机运转在慢车等低状态时，

发动机转子总轴向力很小，此时离心叶轮盘背腔

轴向力的大小会对发动机转子总轴向力产生重要

影响。因此，离心叶轮盘背腔压力调节是轴向力

平衡[1-5] 的一项重要手段，叶轮盘背腔的流动控制

呈现愈加重要的趋势。
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由于盘腔流动情况复杂，呈三维非定常特点，

国内外研究人员也开展了相关研究，于霄等 [6] 对

径向进气轴向出流旋转盘腔的压力损失特性进行

了实验研究，李夫庆等 [7] 采用实验方法对两种封

严结构的中心进气转静系盘腔冷气流动阻力特性

进行了研究，Firouzian等[8-9] 应用流体显示技术建

立了径向进气旋转腔的流动结构，并分析了盘腔

内的流动特点以及压力损失特性，Owen等 [10] 应

用积分动量法分析了径向进气旋转盘腔的速度和

压力分布。廖乃冰等[11] 研究了导流盘式减涡结

构对引气性能参数的影响，Chew等 [12] 国外学者

利用反旋喷嘴有效地降低了科氏力对气流的加速

作用，从而大幅减少引气的压力损失。Farthing
等[13] 研究了带去旋孔的旋转盘腔径向内流引气

结构，结果表明合适的去旋孔角度可以大幅降低

气流的流动阻力。

本文主要研究对象为离心叶轮盘背腔，受背

腔旋转壁面的影响，在旋转空腔内产生自由涡流，

引气存在很大的压降。国内外关于发动机引气去

旋减涡的研究主要集中在轴流压气机引气的转-
转系盘腔结构中，而关于离心叶轮盘背腔引气流

动的研究较少。常规的离心叶轮盘背腔引气方案

主要采用径向内流形式，本文首先从旋转盘腔中

科氏力的作用原理，提出了在离心叶轮盘背腔形

成径向外流实现旋流抑制的原理方案，并开展了

详细设计及研究，通过数值计算方法研究了叶轮

盘背腔径向外流增压引气技术的优缺点，以及对

发动机转子轴向力调节的意义，并在旋转换热实

验台上对该技术进行了验证。 

1    盘腔科氏力作用理论

旋转盘腔中气流主要受科氏力和离心力的影

响，如图 1所示。

 
 

ω

离心力

科氏力

图 1    旋转盘腔的气流受力

Fig. 1    Force of air in rotate cavity
 

旋转盘腔中科氏力[14-17] 公式如下：

F = −2mω× v （1）

ω
v

×

其中 F代表科氏力，m为质点的质量， 为旋转体

系的角速度（矢量）， 为相对于转动参考质点的

运动速度（矢量），“ ”表示两个向量的矢量乘积，

科氏力 F的方向满足右手螺旋法则。

当离心叶轮背腔引气为径向内流时，如图 2

 

离心叶轮

气流
流向

科氏力方
向向内

离心叶轮

气流
流向

科氏力方
向向外⊙

旋转轴方向

图 2    科氏力的方向

Fig. 2    Direction of Coriolis force
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所示，科氏力方向与气流切向速度方向相同，科

氏力起加速气流径向压降作用；当离心叶轮旋

转侧气流为径向外流时，科氏力方向与气流切

向速度方向相反，可削弱气流切向速度减少叶

轮背气流的径向压降，从而提高叶轮背腔的平

均压力。

基于叶轮背腔径向外流中科氏力的作用理

论，本文提出离心叶轮盘后腔旋流抑制引气结

构，利用叶轮背腔的科氏力来减小气流的离心

力，从而达到减小腔体气流径向压降的目的。

虽然离心叶轮盘背腔采用径向外流设计，可增

大背腔的平均静压，增加离心叶轮盘向前的轴

向力，但是，从发动机层面考虑，离心叶轮盘背

腔的引气必须向内流动才能达到冷却、封严的

目的，实现发动机安全可靠的工作。那么采用

何种方式在不改变离心叶轮盘背腔引气作用的

前提下，同时实现叶轮背腔径向外流增压是本

文的研究方向。 

2    旋流抑制引气方案设计

基于离心叶轮背腔径向外流科氏力削弱气流

切向速度这一理论原理，开展离心叶轮背腔旋流

抑制引气技术方案设计，以解决常规离心叶轮背

腔径向内流引气方案加速气流径向压降这一缺点。

本文设计离心叶轮盘背腔径向外流增压方案如

图 3所示，在盘后腔旋转壁面右侧添加一块环形

薄壁分流板，分流板和右侧静子件之间通过周向

均布螺栓连接，两者连接位置不节流，可供气流

通过，旋转壁面和分流板之间气流受旋转泵效应

影响，流动方向为径向外流，该技术方案同时实

现了分流板右侧为径向内流引气，分流板周围的

二次空气系统形成环绕分流板的流动。此方案既

满足了离心叶轮盘背腔的引气功能，又实现了叶

轮背腔压力调节的需求。
 
 

周向均
布小孔

隔板

图 3    旋流抑制引气方案

Fig. 3    Case of swirl velocity restrain
  

3    数值计算方法简介

本文采用数值计算方法对离心叶轮背腔旋流

抑制技术方案进行评估，为便于对比，对不带分

流板（方案 A）和带分流板（方案 B）分别进行建模，

网格如图 4所示，方案 B分流板外径与叶轮出口

根部一致，内径为 0.6倍叶轮出口半径。网格采

用 Gambit进行划分 ，近壁面第 1层网格厚度

0.01 mm，共 9层，其他区域采用四边形网格填充，

总网格节点数约为 30万。

κ ε

数值计算采用商用软件 Fluent开展，选取带

旋流的二维轴对称空间模型，湍流模型为标准 -
模型，采用增强壁面函数，流动介质为理想气体，

轮盘材料为钛合金，数值算法选取 SIMPLEC格

式。计算变化定义如图 5，计算中给定主流进口
 

图 4    叶轮背腔网格

Fig. 4    Mesh of cavity behind impeller disk

 

主流出口

主流进口

旋转璧面

分流板

静止侧

流道换热面

盘心换热面

引气出口

图 5    叶轮背腔边界划分

Fig. 5    Defined boundary of cavity behind impeller disk
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各个方向速度分量和总温，通过调节主流出口背

压的方式保证叶轮背腔引气位置静压，总温和旋

流速度达到发动机实际引气条件，引气质量流量

则通过叶轮背腔引气出口静压进行调节。数值计

算保证不同方案主流引气位置参数和引气质量流

量一致，计算边界如表 1所示。
 
 

表 1    数值计算边界

Table 1    Boundary of numerical calculation

参数
数值

方案 A 方案 B

转速/（r/min） 25 248 25 248

主流进口总温/K 754 754

主流进口轴向速度/（m/s） 0 0

主流进口径向速度/（m/s） 165 165

主流进口切向速度/（m/s） 445 445

主流出口静压/kPa 1 380 1 380

盘腔出口背压/kPa 980 1 144

盘腔引气质量流量/（g/s） 210 210

流道换热面传热系数/（W/（m2·K）） 1 980 1 980

流道换热面温度/K 606 606
  

4    数值研究及验证
 

4.1   速度矢量分析

从图 6叶轮背腔速度矢量图对比可知，靠近

轮背旋转侧，受旋转泵效应影响气流表现为径向

外流，右侧静止壁面则表现为径向内流引气，两

者差异主要在于，方案 B将左侧径向外流和右侧

径向内流引气相互分隔，方案 A盘腔的科氏力取

决于径向外流和径向内流科氏力的矢量和，而方

案 B旋转壁面区域主要由径向外流科氏力起主

导作用。

 
 

(a) 方案A (b) 方案B

图 6    速度矢量图

Fig. 6    Figures of velocity vector
  

4.2   背腔静压和轴向力影响分析

为便于分析，定义无量纲参数如下：

旋转比 k为旋转轮盘侧面通道内，边界层外

空气旋流的切向速度 C与当地转子表面圆周速

度之比，表达式为

k=C/（r×w） （2）

其中 r为圆周半径，w为转速（rad/s）。
静压系数为当地静压 pc 与入口静压 pin 的比

值，用于衡量叶轮背腔径向压降程度，静压系数

越小，说明径向压降越剧烈，表达式为

Cp=pc/pin （3）

图 7给出了两种方案的旋转比分布，对比可

知，方案 A背腔旋转比从引气入口外径的 0.56沿

内径逐渐增加到 0.8。方案 B主流引气位置旋转

比与方案 A一致，在旋转壁面与分流板之间的旋

转比沿内径逐渐减小至 0.4，径向外流科氏力对此

位置气流切向速度起到抑制作用，在底部无分流

板作用的区域，旋转比分布与方案 A相似，都是

沿内径逐渐增加。
  

(a) 方案A (b) 方案B
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图 7    旋转比分布

Fig. 7    Distribution of swirl ratio
 

从图 8静压系数分布可以看出，在引气质量

流量一致的条件下，方案 A由于较大的旋转比，

在叶轮背腔产生了很大的径向压降，出口静压

系数仅 0.75，而方案 B中径向外流科氏力抑制了

叶轮背腔旋转比，可提高引气出口静压系数至

0.88。
从表 2对比可以看出，方案 B降低了叶轮背

腔旋转比，提高了叶轮背腔压力水平，叶轮背腔

引气出口静压系数从 0.75增加到 0.88，增幅约为

16.6%，平均腔压增加了 5.5%。从表 3转子轴向
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力结果可知，方案 A发动机转子轴向力从慢车向

其他状态过渡时，转子轴向力存在轻载、反向问

题，应用叶轮背腔旋流抑制引气方案 B后，增大

了叶轮背腔向前的轴向力 1 137～7 507 N。因此，

叶轮背腔旋流抑制引气设计技术，可通过科氏力

抑制叶轮背腔径向压降，增加叶轮背腔向前的轴

向力，起到调节发动机在慢车等低状态的转子轴

向力轻载、反向的作用。
 

4.3   背腔温升及风阻功率影响分析

轮盘与气流之间存在相对速度差，轮盘旋转

需要消耗功率以克服气流风阻阻力，风阻功率 N

定义如下：

N =M×w （4）

其中 M为阻力力矩。

叶轮背腔旋流抑制引气设计方案，虽然降低

了叶轮背腔的径向压降，但是由于叶轮背腔旋转

比降低，轮背旋转壁面与气流之间的速度差增大，

轮盘风阻功率也相应增加，轮盘风阻功率一部分

被引气气流吸收，另一部分则被离心叶轮盘吸收。

从表 4可以看出，方案 B轮盘风阻功率较方案 A
增加约 9.7 kW，其中引气气流吸热增加约 6 kW，

气流出口温度增加 30 K。从图 9可以看出，叶轮

背腔外径局部温度高，主要是由于轮盘泵效应形

成的径向外流，沿程吸收轮盘风阻功率。
 
 

表 4    不同方案的温度和功耗

Table 4    Temperature and power wasting about

different projects

项目 方案 A 方案 B

引气温度/K 754 754

排气温度/K 784 814

轮盘功耗/kW 17.6 27.3

气流吸热/kJ 6.33 12.66

轮盘吸热/kJ 11.31 14.66
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图 9    盘腔总温分布

Fig. 9    Total temperature on cavity
  

4.4   部件实验验证

在高速旋转盘腔测试实验台对设计进行实

验验证，整个实验系统一共被分为 4个部分，分

别为供气部分、实验段部分、动力部分和测量部

分，如图 10所示。通过粒子图像测速仪（particle
image velocimetry，PIV）开展叶轮背腔旋流比的测

量，PIV测量系统布置如图 11所示，选用癸二酸

二异辛酯为示踪粒子，利用气泵将该有机试剂雾

化并混入主流，高速 CCD相机垂直于盘腔布置，

透过静盘上的有机玻璃视窗摄录测量平面示踪

粒子瞬时分布情况，激光发生器平行于盘腔布置，
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图 8    静压系数分布

Fig. 8    Distribution of static pressure coefficient

 

表 2    叶轮背腔的压力

Table 2    Pressure of cavity behind impeller disk

项目 方案 A 方案 B 增幅/%

调压板底部内径比 0.6r

出口静压系数 0.752 0.877 16.6

平均静压系数 0.891 0.94 5.5

 

表 3    转子轴向力计算结果

Table 3    Calculation result of axial force on rotor N

工况
方案 A 方案 B

叶轮背腔 总和 叶轮背腔 总和

地面慢车 −27 342 588 −28 479 −549

最大起飞 −137 043 −2 862 −144 550 −10 368
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片状激光透过盘罩上的有机玻璃窗口照亮测量

平面上的示踪粒子，整个测量过程在遮光、黑暗

的环境中进行。

实验对最大起飞状态下的方案 A和方案 B

背腔旋转比进行了测量，如图 12所示，方案 A旋

转比从外径沿内径逐渐增加，方案 B旋转比从外

径沿内径先减小后增大，与 CFD计算结果趋势变

化一致，叶轮背腔旋流抑制引气方案 B，可降低叶

轮背腔旋转比，起到减小径向压降，增加叶轮背

腔向前轴向力的作用，通过该实验验证了理论和

CFD分析结果。

 

(a) 结构示意图

(b) 实物图
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图 10    旋转盘腔实验台

Fig. 10    Testing bench of rotate cavity
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图 11    PIV测量系统布置图

Fig. 11    Sketch map of PIV measure project
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图 12    旋转比计算和测试数据对比

Fig. 12    Comparison of swirl ratio data for calculation

and testing
  

5    结　论

本文基于旋转盘腔科氏力作用理论提出了离

心叶轮背腔径向外流旋流抑制技术，并开展了具

体引气方案设计，使其同时满足了叶轮背腔引气

功能和腔压调节需求，并通过数值计算和实验对

该技术进行验证，得出如下结论：

1）  方案 B叶轮背腔旋流抑制引气方案实现

了左侧径向外流和右侧径向内流引气相互分隔，

轮盘背腔主要由径向外流科氏力起主导作用。

2）  常规方案 A叶轮背腔旋转比沿内径从

0.56增加到 0.8，径向压降大，出口静压系数仅为

0.75，而方案 B通过径向外流科氏力抑制了叶轮

背腔旋转比，旋转比沿内径逐渐减小至 0.4，可提

高引气出口静压系数至 0.88，较常规方案 A增加

了 16.6%，增大叶轮背腔向前的轴向力，起到调节

发动机在慢车等低状态转子轴向力轻载、反向的

作用。

3）  方案 B由于轮背旋转壁面与气流之间的

速度差增大，轮盘风阻功率较方案A增加约 9.7 kW，

气流出口温度增加 30 K。

4） 高速旋转盘腔测试实验台测试数据表明，

叶轮背腔旋流抑制引气方案 B，可降低叶轮背腔

旋转比，减小径向压降，增加叶轮背腔向前轴向力。

离心叶轮背腔旋流抑制技术，可以提高叶轮

背腔腔压起到增大发动机转子向前轴向力的作用，

对于改善发动机在慢车等低状态下转子轴向力的

轻载、反向起到积极的效果，但是由于叶轮背腔

旋转比减小，也会带来叶轮背腔轮盘风阻功率的

增加。
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