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摘 要:为研究微型冲动式部分进气涡轮机的流场及气动损

失特性进而为水下航行器微型涡轮机设计提供参考，建立了

2 kW级涡轮机的仿真模型并且通过与公开文献［2］实验结
果进行对比验证了所建模型的可靠性，通过改变叶顶间隙、
喷管出口与动叶间的轴向间隙、喷管扩张角、部分进气度的
大小以及轮盘结构，研究了涡轮气动损失。结果表明:微型
涡轮具有尺度效应，表现为喷管内声速点移至喉部下游，工

作叶片表面的压力变化较为一致; 随着上述几何参数的增

大，涡轮内效率受叶顶间隙的影响最为明显，而轴向间隙的

影响在一定范围内可以忽略，部分进气度为 0． 35 时内效率
上升趋于平稳，喷管扩张角为 8°时的涡轮内效率高于 6°和
10°;无叶顶间隙时，除叶片之外的轮盘摩擦损失约为 1%。
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模拟; 内效率

中图分类号: TK472 文献标识码: A

引 言

微型部分进气冲动式涡轮机具有小尺度、低输
出功率及高比功率等特点，适用于低航速、远航程的
水下航行器。由于水下航行器用涡轮机的耗气量
低，叶片短，因此若采用航空涡轮的全周进气方式，

喷管尺寸势必会过小，从而使喷管损失急剧增加。

为改善涡轮机的工作质量，就只能在一部分圆弧上

安装喷管。此外，冲动式涡轮机工作轮前后压差几
乎为零，这就使得短叶片涡轮机的漏气损失大为减

少，从而提高了涡轮机的经济性［1］。

文献［2］设计了用于带动发电机的纯冲动式部
分进气微型涡轮并给出了相关的实验参数，其轮盘

直径约 25 mm，输出功率 2 kW，部分进气度为 0． 32，

转速 435 kr /min。文献［3］运用数值模拟的手段分
析了膨胀比为 30 倍的部分进气涡轮机，发现动叶栅
周期性的切割喷管尾迹，引发了动叶表面气动载荷

的大范围波动。文献［4］通过仿真分析了部分进气

涡轮叶栅内流动状况、总压损失、叶片气动载荷和温
度载荷，发现受离心力和喷嘴出口形状的影响，每一

个叶片其顶部气动载荷要高于根部气动载荷。文献
［5］对鱼雷燃气涡轮机斜喷管内流场进行了数值模
拟计算，发现喷管处于膨胀过度状态时的涡轮损失

要大于膨胀不足时的涡轮损失。文献［6］采用理论
分析与经验公式相结合的方法，建立了部分进气涡

轮内效率的数学模型。文献［7］考虑了工质绝热指
数随温度的变化以及喷嘴内气流摩擦、涡旋对工质
的加热作用，建立了变工况部分进气蒸汽轮机喷嘴、

动叶栅以及涡轮级能量损失的计算模型。上述两篇
文献的损失估计模型基本是根据鱼雷用涡轮机相关

经验公式而建立的。文献［8］研究了轮盘直径为 12
mm的航空微型涡轮动叶栅叶顶间隙对流场参数分

布和气动损失的影响，指出叶顶间隙的大小对通道

内马赫数分布有重要影响。文献［9］对 Aachen 航

空涡轮的动叶顶部间隙流开展了研究，发现随着间

隙的增加，涡轮的等熵效率近似呈线性趋势减小。

综上所述，国内除少量关于微型航空涡轮的研

究外，关于部分进气涡轮的研究基本都是针对常规

鱼雷用涡轮机而开展的，这类涡轮机的轮盘直径大

于 100 mm，输出功率大于 100 kW。对于微型涡轮
而言，工质的雷诺数较低，流道表面积较大导致粘性

损失较大，进而引起喷管和动叶栅流场特性与常规

涡轮有所区别。由于微型涡轮的尺寸极小且对结构

几何参数的变化较为敏感，因而其气动损失也不能

用常规涡轮的经验公式进行估算。为此，本研究对
文献［2］所设计的微型冲动式部分进气涡轮进行了

建模仿真用以分析微型部分进气涡轮的流场特征，

并改变相关的结构几何参数来估计微型涡轮的气动

损失，为微型涡轮的设计及改进提供参考。
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1 计算模型与检验

1． 1 计算模型
纯冲动式部分进气涡轮机由斜喷管和动叶栅组

成，如图 1 所示。图中 B为叶片宽度( m) ，dcr为喷管

喉部直径( m) ，de为喷管出口直径( m) ，t 为叶栅截
距( m) ，w为叶栅流道宽度( m) ，s 为叶片边缘厚度，
β为叶片安装角，α为喷管斜切角，γ为喷管扩张角。
斜喷管将高温、高压工质的内能转化成动能，高

速工质以一定角度吹向叶轮，使叶轮高速旋转，完成

工质动能到叶轮旋转机械能的转变。

图 1 纯冲动式部分进气涡轮示意图
Fig． 1 The schematic diagram of an impulse

partial admission turbine

文献［2］设计的微型涡轮机具有图 1 相似的结
构，本研究将以文献［2］中的微型涡轮机模型作为
研究对象，探索微型涡轮机的流场及气动损失特性。
将文献［2］中的参数进行单位转换后，主要参数如
表 1 和表 2 所示。

表 1 微型涡轮设计参数
Tab． 1 Design parameters of a micro turbine

参 数 数 值

涡轮直径 /mm 25． 76

喷管数量 5

叶片数量 75

部分进气度 /% 32

叶片高度 /mm 1． 52

喷管喉部直径 /mm 0． 56

叶片弦长 /mm 1． 88

喷管出口直径 /mm 1． 27

叶片进出口角 / ( ° ) 25

喷管斜切角 / ( ° ) 15

截距 /mm 1． 08

设计速比 0． 34

气流通道 /mm 0． 38

设计内效率 /% 61 － 63

边缘厚度 /mm 0． 08

设计转速 / r·min －1 435 000

表 2 微型涡轮试验参数
Tab． 2 Experimental parameters of a micro turbine

参 数 数 值

输出功率 /kW 2

燃料流量 / g·s － 1 0． 165 9

涡轮进口压 /MPa 2． 068 4

H2O2溶液浓度 /% 60

涡轮出口压 /MPa 0． 034 5

氧气流量 / g·s － 1 0． 563 5

涡轮进口温度 /K 1 255

废气 CO2 /% 16． 0

根据表 1 中的结构参数可确定喷管的扩张角为
8°。斜喷管收缩段采用 вимощинский 公式进行设
计［10］，进口半径和收缩段长度为喉部半径的两倍，

即 r1 = l1 = 2rcr。叶栅的绘制采用纯冲动式叶轮绘制
方法［1］。斜喷管和叶形的外形尺寸如图 2 和图 3 所
示，其中 Ｒ1和 Ｒ2分别为叶片凹弧和背弧半径，其余

参数的物理意义参见图 1。

图 2 斜喷管中截面尺寸( mm)
Fig． 2 Dimensions of the canted nozzle’s

symmetry plane ( mm)

图 3 动叶栅的半截面尺寸( mm)
Fig． 3 Dimensions of a blade’s half section ( mm)

1． 2 网格划分和边界条件
为使流场出口不影响叶栅流动状态，取叶栅出

口后段流场为叶宽的 10 倍。喷管和叶栅装配的轴
向间隙为 0． 5 mm，两相邻斜喷管夹角为 25°，叶片
顶部和机匣的单边径向间隙为 0． 1 mm。考虑实际
轮盘与涡轮室结构［1］，取轮盘前端间隙为 1 mm。在
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叶栅旋转区域和静止区域之间需设置 4 处交界面
( interface) ，包括喷管与叶栅连接处，叶栅顶部与叶
顶间隙连接处，叶栅出口和流场后段连接处和叶栅

进口与轴向间隙的连接处。喷管用 cooper 网格类
型划分，涡轮流道用六面体网格划分。在喷管和叶
栅的近壁面添加边界层，并且基于 Spalart － Allmaras
湍流模型对 y +的要求对近壁面网格进行优化，以
便精确地模拟湍流。最后的整体网格划分及喷管与
叶栅的局部放大网格如图 4 和图 5 所示，总网格数
约为 120 万。

图 4 微型涡轮通流部分的整体
网格划分与边界条件设置

Fig． 4 The whole meshing and boundary conditions
settings of the micro turbine’s flow passage

图 5 喷管和叶栅流道的网格划分
Fig． 5 The mesh generation of the canted nozzle

and blade cascades’flow fields

由表 2 的参数可确定工质的相对分子质量为
19． 7 g /mol，定压比热容为 1 798 J / ( kg·K) 。喷管
入口设置为压力入口，且为滞止压力，流场出口为静

压出口。工质的粘性变化满足 Sutherland 法则。喷
管内壁面为无滑移、绝热壁面。计算过程采用定常
可压缩密度基三维求解器，选用对低雷诺数跨音速

涡轮流场适应性较好的 Spalart － Allmaras 湍流模型
以及隐式 ＲOE － FDS 二阶算法求解。在多重参考

系( MＲF) 模型中，叶轮和轮盘前后壁面的旋转速度
设为 45 530 rad /s。
1． 3 模型检验
为便于与文献［2］中的实验参数进行对比，以

便检查仿真模型的可靠性。内效率 ηi 为
［8］:

ηi =
pe
ΔH

= Tω

0． 5m
·
c21

( 1)

式中: pe —涡轮的输出功率，W; ΔH—涡轮的可用
焓降，W; T—涡轮的输出力矩，N·m; ω—涡轮转动
角速度，rad /s; m· —喷管实际流量，kg /s; c1 —工质
离开喷管时的理论速度，m/s。根据等熵膨胀理论
可计算出 c1 = 1 647 m /s。其余参数可由 FLUNET
的统计得出。
由表 3 可知，仿真结果与文献［2］实验参数基

本一致，误差在 5%以内，说明本研究所采用的涡轮
CFD仿真方法基本可行。差别产生的原因主要在
于仿真模型与实验模型的结构差别，如叶顶径向间

隙、喷管与叶栅间的轴向间隙以及壁面光滑度等。

表 3 仿真结果和实验参数的对比
Tab． 3 Comparisons of simulation results

and experimental parameters

对比项 输出力矩 /N·m输出功率 /kW 可用焓降 /kW 内效率

实验参数 0． 043 9 2． 000 3． 175 0． 629

仿真结果 0． 042 0 1． 912 3． 175 0． 602

2 计算结果及分析

模型中的斜喷管喉部直径为 0． 56 mm，由仿真
结果测得所对应的雷诺数约为 900。根据文献［11］
可知，流场会出现尺度效应。如图 6 所示，相对常规
喷管，微型喷管的表面积和流道体积之比更大，使得

工质流动时的粘性损失更大，造成喷管壁面的边界

层逐渐变厚，喷管出口前端点 D 处的马赫数变小。
此外，由于粘性损失的影响使得喷管内的声速点后

移至喉部 A － B截面的下游处。
半叶高处叶栅流道的相对马赫数分布如图 7 所

示。工质在斜喷管内膨胀后，继续在轴向间隙内膨
胀。工质斜切叶栅吸力面进入流道时，流道仍然为
渐扩型，使得工质进一步膨胀，马赫数上升，最终击

打在叶栅压力面上，产生激波，使得马赫数突降。同
时，激波也造成吸力面的边界层变厚。在工质流出
叶栅时，流道虽然为渐扩型流道，然而吸力面的边界

·578·
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层与靠近压力面的气流相互掺混产生压力损失，使

马赫数逐渐降低。通道 3 和通道 4 内的工质马赫数
有轻微的波动，原因是其靠近斜喷管前端，工质膨胀

更为充分，叶栅内的激波强度更大，使得气流更不稳

定。在叶栅出口处，吸力面边界层开始脱离，速度和
压力都达到最低值，而靠近压力面侧的工质马赫数

经膨胀后在叶栅出口有所上升。

图 6 斜喷管内部的马赫数分布
Fig． 6 Mach number distribution of the canted nozzle

图 7 半叶高处叶栅流道的相对马赫数云图
Fig． 7 Ｒelative Mach number contour of the
flow field at half of blade cascades’height

半叶宽处叶栅流道的相对马赫数分布如图 8 所

示。通道 3 和通道 4 的吸力面边界层较厚，且最高

马赫数更高，原因是此段喷管膨胀最充分，因此激波

强度更大，造成对应的叶栅内吸力面边界层更厚。

通道 1 对应斜喷管后端( C点) 处，工质膨胀不充分，

因而马赫数峰值最低，边界层相对更薄。

半叶高处叶片表面压力分布曲线如图 9 所示，

X为叶片轴向坐标，B为叶片宽度．叶片压力面的静

压波动幅度较大，而吸力面相对较小。原因为吸力

面的边界层和压力面产生的激波相互作用使压力面

静压产生波动。吸力面由于边界层的作用，波动相

对较弱。在叶栅进口处由于激波打在叶栅边缘厚度
上使得吸力面压力有所上升。此外，通道 3 的压差
最大，因此产生的力矩最大，而通道 1 的压差最小。

图 8 半叶宽处叶栅流道的相对马赫数云图
Fig． 8 Ｒelative Mach number contour of the flow

field at half of blade cascades’width

图 9 半叶高处叶片表面的压力分布曲线
Fig． 9 Pressure distribution curves on blades’
surface at half of blade cascades’height

为进一步研究微型涡轮吸压力面的压力分布，

将仿真模型放大 10 倍，同时将转速降低 10 倍以保
证放大前后的速比不变，此时的轮盘直径为 250
mm，输出功率约为 150 kW。对比图 9 和图 10 可
知，微型涡轮工作叶片吸压力面的压力变化更一致

且吸压力面的静压波动较小，因为微型涡轮流道内

的粘性损失使得边界层较厚从而抑制了压力的

波动。

3 气动损失估计

3． 1 径向间隙和轴向间隙的影响
微型涡轮的叶栅高度极低，一般在毫米和亚毫

米量级，叶顶间隙与叶栅高度的比值以及喷管与轮

盘的轴向间隙与叶宽的比值较大，叶顶处工质的泄
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漏以及摩擦损失较常规涡轮会有所不同。为研究叶
顶径向间隙对涡轮损失的影响，分别探索了 4 种不
同径向间隙下的涡轮性能。

图 10 放大 10 倍后的涡轮半叶高处叶片
表面压力分布曲线

Fig． 10 Pressure distribution curves at half
of blade cascades’height after

magnifging 10 times

由表 4 可知，对比 0 和 0． 05 mm 径向间隙时的

涡轮内效率可知，叶顶间隙对涡轮性能影响较大，反

映在叶顶摩擦损失上。0． 1 和 0． 2 mm 的径向间隙

下的涡轮内效率差别也较大，原因在于0． 1 mm之后

的径向泄露损失已经开始变大。然而，0． 05 和 0． 1

mm的径向间隙下的涡轮内效率相差不大，原因在

于两者的摩擦和泄漏损失相当。因此仿真所用的
0． 1 mm的单边径向间隙较为合理。

表 4 不同径向间隙下的涡轮性能

Tab． 4 Turbine performances with different

radial clearances

单边径向间隙 /mm 输出转矩 /N·m 输出功率 /kW 内效率

0 0． 045 8 2． 090 0． 657

0． 05 0． 042 8 1． 948 0． 613

0． 10 0． 042 0 1． 912 0． 602

0． 20 0． 038 9 1． 771 0． 559

由于从叶顶间隙泄漏工质的流线未经叶栅导

流，因此其流线会更加杂乱无章。如图 11 所示的流

线图可知，随着径向间隙的增大，涡轮级内部的流线

越来越紊乱，表明涡轮的泄漏损失逐渐增大，其中 0

mm间隙的流线最为整齐，0． 2 mm 间隙的涡轮流线

最为紊乱，0． 05 和 0． 1 mm的流线紊乱度相当。

为研究喷管与动叶栅之间的轴向间隙( 如图 5

所示) 对涡轮性能的影响，建立了 4 种不同轴向间
隙下了涡轮模型。为忽略轮盘前端间隙对轴向间隙
分析的影响，模型均不考虑轮盘前端 1 mm的间隙。

图 11 不同叶顶径向间隙下流线的仿真结果对比
Fig． 11 Comparisons of numerical result streamlines

with different radial clearances

由表 5 可知，随着轴向间隙的增大，涡轮的内效
率下降速率逐渐加快。原因在于轴向间隙越大，喷
管出口工质覆盖的动叶栅面积增大，从而增大了叶

顶间隙的漏气损失。在 0． 5 mm 的间隙之内，轴向
间隙的影响较小可以忽略。考虑到装配以及轮盘振
动，故认为原仿真所取的 0． 5 mm间隙较为合理。

表 5 不同轴向间隙下的涡轮性能

Tab． 5 Turbine performances with different axial clearances

轴向间隙 /mm 输出力矩 /N·m 输出功率 /kW 内效率

0． 1 0． 043 2 1． 967 0． 619

0． 3 0． 042 9 1． 953 0． 615

0． 5 0． 042 2 1． 921 0． 605

0． 7 0． 041 3 1． 880 0． 592

3． 2 喷管扩张角
水下涡轮机用斜喷管的扩张角一般为 6° －

10°［1］。为探索喷管扩张角对涡轮内效率的影响，在
保证喷管相同喉部和有效出口面积( 喷管轴线和出

口截面交点处对应的圆形截面面积) 的前提下，对

喷管扩张角为 6°、8°和 10°的涡轮模型进行仿真，结
果如表 6 所示。

由表 6 可知，8°扩张角喷管对应涡轮内效率要
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高于 6°和 10°。原因是 6°喷管更长使得粘性损失更
大，且喷管尾流欠膨胀严重，使得叶栅工作更不稳

定［13］。虽然 10°扩张角的喷管总长短，故喷管内的
摩擦损失相对小，但是气流偏角增大，导致漏气损失

更大。因此模型所选的 8°扩张角较为合理［14］。

表 6 喷管扩张角的影响

Tab． 6 Influences of the canted nozzle’s expander angles

扩张

角 / ( ° )

径向间

隙 /mm

转矩

/N·m

输出功

率 /kW
内效率

6°
0． 1 0． 040 5 1 843 0． 581

0． 2 0． 033 2 1 511 0． 476

8°
0． 1 0． 042 0 1． 912 0． 602

0． 2 0． 038 9 1． 771 0． 559

10°
0． 1 0． 040 3 1． 841 0． 586

0． 2 0． 033 2 1． 510 0． 476

3． 3 部分进气度
相对于改变涡轮机各种不易改变的参数( 如初

温、初压) 而言，部分进气度对功率的调节作用较为
方便实用。为探索涡轮的部分进气度和功率及内效
率的关系，建立了喷管个数为 1 － 10 的涡轮模型。

由图 12 可知，随着部分进气度的提高，涡轮输
出功率成线性上升，这与常规燃气轮机的变化基本

一致。然而，随着喷管数目的增多，常规涡轮的内效
率基本不变［14］，微型涡轮的内效率会有超过 10%

的增幅，且其上升速率逐渐变缓。喷管数为 5 个
( 部分进气度约为 0． 35) 时，内效率上升速率达到临
界值，此时的输出功率约为 2 kW。

图 12 部分进气度与涡轮内效率及输出
功率的关系

Fig． 12 Ｒelations of the partial degree of
admission and the inner efficiency

and output power of turbine

3． 4 轮盘的影响
为探索轮盘摩擦损失的影响，建立了在 0 mm

径向间隙下的带轮盘和不带轮盘模型，如图 13 所
示。对于无轮盘模型，可将轮盘前后的流场去掉。

由表 7 仿真结果可知，对微型涡轮而言( 除动叶栅
侧壁面之外) ，轮盘摩擦对涡轮内效率的影响并不

大，约为 1%。虽然涡轮的转速很高，然而轮盘的尺
寸较小，使得圆周速度很小。根据轮盘摩擦损失的
经验公式可知［1］，微型涡轮的轮盘损失与圆周速度

三次方关系。因此，在仿真模型中可以将轮盘部分
忽略，简化模型，提高计算效率。在工程上进行内效
率估计时也可忽略轮盘损失的影响。

图 13 有轮盘和无轮盘的计算模型
Fig． 13 Calculated models of two turbines

with disk and without disk

表 7 轮盘对涡轮性能的影响
Tab． 7 Influences of the turbine disk on turbine performances

结构 输出力矩 /N·m 输出功率 /kW 内效率

无轮盘 0． 046 4 2． 112 0． 665

有轮盘 0． 045 8 2． 090 0． 657

4 结 论

( 1) 微型涡轮具有尺度效应，表现为喷管内音
速点移至喉部下游，微型涡轮工作叶片吸压力面的

压力变化更一致且吸压力面的静压波动较小; 斜喷

管出口前端对应的工作叶栅所提供的力矩大于

后端。
( 2) 叶顶间隙对涡轮内效率影响较大，增大

0． 1 mm叶顶间隙内效率降低约 5%，在 0． 5 mm 的
范围之内轴向间隙的影响可以忽略; 部分进气度为

0． 35时内效率上升趋于平稳; 8°扩张角的喷管对应
的内效率要高于 6°和 10°喷管; 无叶顶间隙时，除动
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叶栅侧壁面之外的轮盘摩擦损失约为 1%，在仿真
时可以忽略以提高计算效率。
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新技术、新工艺

使用液化天然气作为商船的燃料

据《Diesel ＆ Gas Turbine Worldwide》2015 年 6 月刊报道，挪威船级社和劳氏船级社等机构讨论了使用

LNG( 液化天然气) 作为商船燃料的前景及其面临的一些问题。使用 LNG 作为商船燃料在环境保护方面具

有无可比拟的优点，LNG技术很可能是满足对主要排放类型的现有的和即将到来的需求的唯一的选择。

劳氏船级社预测 653 艘使用 LNG作为燃料的新造的商船( 4． 2%全球商船交付量) 将从 2012 年到 2025

年交付使用。

(吉桂明 摘译 )
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tion was verified． It has been found that compared with the setting of the initial atomization characteristics being uni-

formly distributed，the variation tendency of the temperature and flow field inside the combustor calculated by using

the function model under discussion is roughly identical． The high temperature zone at a temperature of 1800 K be-

comes small by 20% along the radial direction and shifts by 0． 01 m to the downstream of the combustor． In the

meantime，the return flow zone moves by 0． 025 m to the downstream of the combustor． Key words: phase Doppler

anemometer ( PDA) ，atomization model，Gauss distribution，exponential attenuation function，dual swirling fuel oil

combustion，numerical calculation

新型燃气轮机再热联合循环系统分析与优化 =Analysis and Optimization of a Ｒeheat Combined Cycle Sys-

tem for New Type Gas Turbines［刊，汉］FU Zhong-guang，LU Ke ( National Engineering Technology Ｒesearch

Center for Thermal Power Generation，North China University of Electric Power，Beijing，China，Post Code:

102206) ，GUO Hua，YANG Tian-liang ( New Energy Source Technology Ｒesearch Institute，China National Power

Group，Beijing，China，Post Code: 102209) / / Journal of Engineering for Thermal Energy ＆ Power． － 2015，30( 6) ．

－ 865 － 872

A new type high pressure reheat gas-steam combined cycle system was proposed and a model for high pressure re-

heat gas-steam combined cycle systems was established by using the software Aspen Plus． A thermodynamic calcula-

tion and analysis，and off-design condition simulation of the system in question were performed． On this basis，the in-

fluence of the highest pressure of the system on the efficiency of the cycle was studied and analyzed in depth． It has

been found that the thermal efficiency of the system in question reaches 61． 22%，about 3． 6 percentage points high-

er than that of a combined cycle system with a currently prevailing F class gas turbine unit serving as the main e-

quipment item and also 1． 2 percentage points higher than that of a combined cycle system with a GT26 reheat type

gas turbine serving as the main equipment item． The output power of the system in question can hit 816． 8MW，73%

higher than the capacity of a current F class gas turbine combined cycle system． Key words: gas turbine，combined

cycle，thermal system，parameter optimization

微型冲动式部分进气涡轮机的流场特性及气动损失 = Flow Field Characteristics and Aerodynamic Losses

of a Miniature Impulse Type Partial Admission Turbine［刊，汉］JIANG Bin，LUO Kai ( College of Marine Nav-
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igation，Northwest Polytechnic University，Xi＇an，China，Post Code: 710072) ，ZHENG Tao ( CSIC No． 703 Ｒesearch

Institute，Harbin，China，Post Code: 150078 ) / / Journal of Engineering for Thermal Energy ＆ Power． － 2015，30

( 6) ． － 873 － 879

To study the flow field and aerodynamic loss characteristics of a miniature impulse type partial admission turbine

and then offer guidance for design of a miniature turbine for use in a underwater navigation vehicle，a simulation

model for 2 kW class turbines was established and the reliability of the model was verified through a contrast with

the results obtained from the literatures． Through changes in the blade tip clearance，axial clearance between the

outlet of the nozzles and the rotating blades，divergence angle of the nozzles，partial admission degree and wheel disk

structure，the aerodynamic loss of the turbine was studied． It has been found that the miniature turbine has a dimen-

sional effect，which reflected by the fact that the acoustic velocity point in the nozzle shifts to the downstream of the

throat of the nozzle and changes in the pressure on the surfaces of the working blades are relatively identical． With

an increase of the geometrical parameters above-mentioned，the influence of the blade tip clearance on the inner effi-

ciency of the turbine will be most conspicuous and the influence of the axial clearance，however，can be ignored．

When the partial admission degree is 0． 35，the rise in the inner efficiency will tend to be stable and smooth． When

the divergence angle of the nozzle is 8 degrees，the inner efficiency of the turbine is higher than that when the partial

admission degree is 6 and 10 degrees respectively． When no blade tip clearance is present，the friction loss of the

wheel disks not including the blades is about 1% ． Key words: miniature impulse type turbine，partial admission，

aerodynamic loss，numerical simulation，inner efficiency

火电锅炉烟气余热利用研究 = Study of Flue Gas Waste Heat Utilization of a Utility Boiler［刊，汉］XU Min，

XIANG Wen-guo ( Education Ministry Key Laboratory on Energy Source Heat Conversion and Its Process Measure-

ment and Control，Southeast University，Nanjing，China，Post Code: 210096) ，ZHAO Ming，LIANG Jun-yu ( Electric

Power Academy，Yunnan Electric Power Experiment Ｒesearch Institute ( Group) Co． Ltd．，Kunming，China，Post

Code: 650000) / / Journal of Engineering for Thermal Energy ＆ Power． － 2015，30( 6) ． － 880 － 884

A high temperature of the flue gases from a boiler can seriously affect the economic operation of a whole coal-fired

power plant． To lower the temperature of the flue gases and enhance the power generation efficiency of a power

plant，two waste heat staged utilization design versions were proposed，including a flue gas splitting flow waste heat
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