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摘要：一项减少重复成本的主要方法就是限制零件数量和简化机械结构。涡轮泵在火箭

发动机总成本中占有很大一部分，大约是30％，因此，理应对涡轮泵进行设计简化。对于可贮

存的液氧／烃或者液氧／甲烷火箭发动机，把涡轮泵设计成一轴化是有价值的。然而，对于液氧／

液氢发动机，由于两推进剂密度之间存在着巨大的差异，因此，最佳方案就是燃料泵和氧化剂

泵分别采用不同的转速驱动。在这种方案中，可以仅用一个涡轮来带动液氧和液氢泵，不过两

泵之间要通过齿轮来传递转速，例如HM7或RLl0发动机就是这样的结构。但是，齿轮在低温环

境中的工作是不可靠的，此外，成本和重量也是问题，带有齿轮的涡轮泵适用于低推力发动机，

为低功率涡轮泵。目前，低温火箭发动机推力室通常采用两个独立的涡轮泵来供应推进剂，一

个涡轮泵是供应液氢，另一个供应液氧(某些俄罗斯的发动机除外)。可以采用正反转涡轮，使

得氧化剂泵和燃料泵处于单一壳体内。该正反转涡轮设计的约束条件如下：每个转子必须按所

需转速驱动相应的泵；每个转子必须传递驱动泵的功率；必须对轴向载荷进行监测，以免轴向推

力轴承过载。设计的自由度包括转子半径和涡轮的压力叶栅。本文给出正反转涡轮一个简单的

一维理论，考虑了每个转子半径的不同，并对一组同一规格的两个轴流涡轮与正反转涡轮进行

了比较。
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1 引言

早在1913年径流正反转涡轮就被Ljungstrom

提出，然而现存文献很少涉及轴流正反转涡轮。

轴流正反转涡轮是一种轴流式涡轮(图1)，

第一级转子在第一级静子之后，它们组成了涡轮

的第一级；附加二级导叶和二级转子组成涡轮的

第二级，涡轮的第一级与第二级旋转方向相反。

参考文献【1]、【2]、【3】、【4】是对正反转涡轮的

基础性分析，但其假设条件太苛刻，要求每个转

子的平均半径相同，同样的旋转速度和不变的轴

向速度。

有关正反转涡轮在火箭发动机涡轮泵中的应

用方面如下：参考文献[5]分析了在液氧／液氢发动

机中的应用，文献[8]分析了在液氧／烃发动机中的

应用，而文献[6]和【7】则致力于试验验证。尽管在

许多方面都做了不少工作，然而还没有经过火箭

发动机的飞行验证。

有必要提及的是，正反转涡轮已在直升飞机

上使用，例如，应用于直升飞机的AR砌uS系列

发动机，该系列发动机由Turbomeca研制。
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图1轴流正反涡轮结构

按照生命周期费用标准来设计火箭发动机涡

轮泵，可以提高热动效率，同时，也能减少涡轮

泵零件的数量和重量，因此，应开展正反转涡轮

的应用研究。

2火箭发动机涡轮泵中涡轮设计的
一般原则

由于物理上的特性不同，特别是推进剂的密

度特性，导致火箭发动机涡轮泵的设计安排差别

很大。

在液氧／液氢发动机中，由于液氧与液氢的密

度比、泵转速和功率的不同，需要设计两个独立

工作的涡轮泵，例如，vulcain和Ⅵnci发动机就

采用了这样的涡轮泵。需要注意的是早期的火箭

推进，对于RLl0和HM7这样低推力的发动机，

涡轮泵装置中使用了单个涡轮来直接驱动液氢

泵，再通过齿轮把功率传给氧泵。然而，这种设

计受到功率限制，并且齿轮在低温环境下可靠性

不高，且费用高、涡轮泵的重量较大。

正反转涡轮在低温火箭发动机中应用时，每

级涡轮以所要求的转速和功率带动相应的泵，简

化了涡轮泵的结构，因为其只需一个壳体、一个

管道和附加二级导叶。

对于四氧化二氮巾DMH、液氧，烃或者液氧，

甲烷这样的可贮存推进剂，由于氧化剂与燃料的

物理特性比较接近，允许设计单根轴的涡轮泵。

一个涡轮驱动两个泵，一个是燃料泵，另一个是

氧泵，AdaIle 4上使用的Ⅵbng发动机就装有该

种结构的涡轮泵。

然而，对单轴涡轮泵是对每个泵的一种折衷

设计，结果导致效率损失。

对于物理特性有较大差别的推进剂，使用正

反转涡轮，可以使每个泵的特性参数得到优化，

比如，像决定泵总效率的比转速Ns和对NPsP有

影响的汽蚀比转速ss这样的特性参数。

3正反转涡轮的基本理论

事实上，设计轴流正反转涡轮并不需要多么

神秘和深奥的理论，设计典型的轴流涡轮的一般

理论和其损失的相关知识就能用于设计轴流正反

转涡轮。然而，对于用于火箭发动机涡轮这样的

特殊要求，在设计中会有更严格的约束条件。

考虑到涡轮的两个转子带动不同的泵——燃

料泵和氧化剂泵，对两个转子的设计提出如下要

求：

(1)给出每个转子分配到的功率(也就是，流

过涡轮两级的恒定工质流所做的功)。

(2)给定每个转轴的转速。

(3)由于受推力轴承卸荷能力的限制，必须减

小每个转子的轴向负荷(也就是压比)。

设计自由度如下：

(1)每个转子的平均半径(Ra和Rb)；Ra和

Rb可以不同。必须强调的是，这个自由度在现有

的书籍中通常遗漏，我们会在后面看到，如果Ra

和Rb不相等，涡轮的压力栅会发生弯曲。

(2)叶片平均半径处的速度ua和ub(该速度

受机械强度的限制)。

(3)反动度ra和压力分布。

下面介绍两种主要结构：

(1)最简单的结构：一个静子和一个转子，后

面跟了另一个转子。第一个转子Ra处的出口涡量

Vu2a等于第二级转子Rb处的进口涡量Vulb。

(2)为消除涡量守恒对二级转子的影响，可以

在一、二级转子之间添加一个导叶。

R二二一八
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图2是热力曲线． 角速度)的优化需要一定的技巧(图3)。
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图2工质流过叶片的焓熵图

图4示出了这种优化曲线
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图4不同反力度下的R抓b与效率的关系曲线

画出效率与半径比的曲线图，上面的点满足

功率比的分配。可能得到ra(该图中)与p的很

多取值。

甜例晰搠删二晰舭韶嚣转涡轮在低温火箭发动机中焓降。 口．J肚厂口

考虑到Ra与Rb可能不相等，因此必须强调

二级转子的进口静压p3b不同于一级转子的出口

静压p2a。

图3涡轮叶片的速度三角形

对参数U们、R积b、m、p和wl(静子出口

正反转涡轮已设想使用在带燃气发生器的火

箭发动机中。

在论文中，叙述了在上面级低温膨胀火箭发

动机中的应用，比较了两独立涡轮泵结构与正反

转涡轮结构。

从效率的观点出发，正反转涡轮与双涡轮系

列相比而言，前者避免了能量损失。

设置要求如下：

燃料泵 氧化剂泵

功率 2500kW 390kW

转速 91000mm 18800rpm

工质为气氢， 涡轮进口温度

Rdet=245K(440R) 、P0=190ba“2760psia) 、

氏f=77b砥1120pisa)。
分析上面的数据可知，燃料泵与氧化剂泵在

功率和转速方面的比值差别很大，功率之比大约

是6．4，转速比为4．8(文献【5】中的转速比为2．13)。
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左塞!!苤旦璺壁遇整的匝独童遇捡丞 经过设计分析，认为最好的方案是第三种，

液氢涡轮 液氧涡轮

类型 反力式 反力式

平均直径 106mm 164．2mm

叶高 5．6mm 9．2mm

叶片中径处的速度 503 rIl，s 162m，s

压 比 2．16 1．125

流量 4．7k∥s

友塞2；笪皇的垂厦整遇笙
结构简单的正反转涡轮由一个一级静子和转

子和另一个转子构成。

约束条件取决于因压比产生的作用在转子上

的最大轴向载荷。

液氢泵转子 液氧泵转子

平均直径 66 mm 94．4mm

叶高 9．7mm 5．2 mm

叶片中径速度 314m／s 一92．8 111，s

流量 5．2 kg，s

如果不考虑轴向载荷的限制，涡轮中的最佳

压力栅可以产生所需的质量流量4．66 k∥s。

方案3：带二级静子的正反转涡轮

为改进性能，也就是降低涡轮的质量流量和

拥有低轴向推力，需要增加一个二级静子。

设计有关数据如下：

液氢泵转子 液氧泵转子

平均直径 106mm 176I啪

叶高
· 95．5mm 59．1mm

叶片中径速度 504m，s ．173m／s

流量 4．56k∥s

方案如图5所示：

图5正反转涡轮泵结构方案

涡轮泵的总体布局较好，且有较高的效率。

5 正反转涡轮在液氧／甲烷火箭发
动机中的应用

液氧／甲烷高推力发动机目前在欧洲和俄罗斯

正处于研究之中。比较了单轴涡轮泵和正反转涡

轮泵之间的差别，它们都用于带有燃气发生器的

火箭发动机，发动机的推力为4000 kN，燃烧室压

力为10MPa。

例1：单轴涡轮泵

液氧泵 甲烷泵

功率 14．44MW 19．9MW

转速 7875 rpm

比转速(Ns) 31．2 12

汽蚀比转速(Ss) 800 343

叶轮直径 0．405m 0．642m

涡轮

类型 单级涡轮

直径 1．2 m

压比 17．8

质量流量 48kg／s

对于二级涡轮，燃气发生器的质量流量能降

到42 k∥s，涡轮平均直径降到0．98 m。

例2：正反转涡轮泵

液氧泵 甲烷泵

功率 14．44MW 16．20MW

转速 7875 rpm 11479mm

比转速(Ns) 31．2 17．5

汽蚀比转速(Ss) 800 500

叶轮直径 0．405m 0．457m

涡轮

类型 正反转涡轮

直径 0．802m

压比 17．8

质量流量 38 k∥s
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从上面的数据可以清楚地看到使用正反转涡

轮的好处：

(1)叶轮的直径较小，因此，可以减轻涡轮

泵的质量。

(2)甲烷泵的优化比转速和正反转涡轮的高

效率减少了涡轮的流量，因此，发动机IsP(比冲)

增加了1．7秒。

6结论

对正反转涡轮进行了简单的一维设计。正反

转涡轮已在低温发动机和液氧／甲烷发动机上得以

初步应用。

可能不会得到总的结论，然而，对于液氧，甲

烷发动机，采用正反转涡轮能减小涡轮泵的尺寸

和重量。发动机比冲的提高使得人们把正反转涡

轮作为未来发展的一种好的方案。
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