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摘　　　要 : 利用有限元分析软件计算出了某型航空发动机高压涡轮叶顶间隙的时间历程变化.分析过程中

考虑了温度、压力和转速的影响 ,并给出了施加边界条件的新方法.通过与前人的计算方法进行对比分析 ,得

出了较为合理的结果 :转速的影响是轮盘径向尺寸变化的主要因素 ,而温度是影响机匣和叶片的主要因素 ,叶

顶间隙分别在慢车突然加速和反推力状态下出现最小值.
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Abstract : By means of finite element met hod , t he changes of t he tip clearance of an aer2
o2engine’s high pressure turbine ( HP T) were calculated , t he influences of p ressure , temper2
at ure and rotation speed were considered and a new met hod of applying t he boundary condi2
tions was presented as well . Af ter comparison wit h and analysis of former met hods , t his pa2
per has reached some reasonable conclusions : t he shaf t speed plays a major role in t he dis2
placement of t urbine disc , while t he temperat ure is a major influential factor to the blade and

shroud. Minimum tip clearance will occur during t he first acceleration of t he engine and the

re2burst p rocesses , respectively.
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　　为了提高现代航空发动机的经济性和可靠

性 ,国内外很多的研究机构都先后开展了叶顶间

隙主动控制技术方面的研究.这是因为 ,先进的涡

轮叶顶间隙主动控制技术可以显著地降低燃油消

耗率 ( S FC)和排气温度 ( EG T) [1 ] ;提高了发动机

效率的同时 ,还增大的飞机飞行半径和发动机的

寿命.因此进一步开展高压涡轮叶顶间隙主动控

制技术方面的研究具有实际的工程意义.

国外在叶顶间隙这一领域已经开展了 50 多

年的研究.其中 Halila et al . [2 ]通过试验和理论分

析提出了叶顶间隙的动态变化机制 ; Kawecki [3 ]

阐述了叶顶间隙控制技术在军用发动机 (低涵道

比)和商用发动机 (高涵道比)的应用 ;而 Wise2
man et al . [4 ]的研究表明高压涡轮叶顶间隙增加

0. 025 mm , S FC将会增加大约 0. 1 %而 EG T 将

会增加 1 ℃.文献[526 ]介绍了关于涡轮叶片气膜

冷却方面的试验和数值模拟计算的结果.为了进

行涡轮叶顶间隙主动控制的基础研究必须建立完
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善的试验台架设备[7 ] ,但是这样一套试验系统需

要大量资金和人力资源的支持.

国内在叶顶间隙领域的研究主要集中在机匣

处理、数学模型的建立等方面 ,其中 ,文献 [ 8 ]以

CFM5623民用低涵道比发动机为例 ,分析了高压

涡轮间隙的控制方法以及对发动机性能的影响情

况.文献[ 9 ]提出了一种计算涡轮叶顶间隙的有限

元方法.文献[ 10 ]在此基础上给出了加载涡轮盘

温度场的新方法.文献 [ 11 ]进行了巡航状态下的

涡轮叶顶间隙优化设计.但是他们在建立几何模

型时大多包含了附属部件 ,这些部件对叶顶间隙

的变化并不是起主导作用 ,却限制了主要部件的

网格数目.对模型进行加载时 ,没有充分地考虑发

动机工况的实时变化对温度和转速等载荷的影

响.此外 ,进行边界条件加载时 ,每个载荷步长过

大也将会影响过渡态的仿真精度.在建立几何模

型时大多把涡轮盘简化为二维模型 ,而三维有限

元分析国内还没有报道.

本文针对某型航空发动机的结构特点 ,分别

建立了机匣、叶片、轮盘的三维几何模型.并与某

型发动机整机性能的模拟程序相结合 ,利用有限

元分析软件计算出了高压涡轮叶顶间隙的时间历

程变化趋势.在分析过程中考虑了温度、转速和压

力的影响 ,并给出了进行有限元分析时施加边界

条件的新方法.

1　计算模型

高压涡轮叶顶间隙数学模型包括机匣、叶片

和涡轮盘三个部分.分别进行相应部件在温度和

机械负荷下的径向变形.式 1 给出了计算叶顶间

隙随时间的变化量.

δ= rshroud - [ rrotor + lblade ] (1)

这里 rshroud , rrotor和 lblade分别是机匣内侧半径 ,涡轮

盘半径和叶片长度.

1. 1　涡轮盘模型的建立

在利用有限元法进行数值分析时 ,为了提高

仿真的精度 ,本文仅对某型发动机高压涡轮的主

要部件进行了分析 ,省略了密封圈等非主要承力

部件.建立涡轮盘计算模型时 ,将叶片榫头与轮盘

榫槽合为一体 ,忽略了榫槽上的冷却孔.分别选用

热分析 SOL ID70网格和结构分析 SOL ID45网格

进行有限元分析 ,共生成了 144 232 个网格、28

551个节点 (如图 1所示) .

图 1　涡轮盘的三维网格划分

Fig. 1　Elements of 32D turbine disk

图 2　机匣的三维网格划分

Fig. 2　Elements of 32D shroud

1. 2　机匣模型的建立

涡轮机匣的变形量主要是由于在压力和温度

载荷的作用下引起的.因此本文将机匣的内环、外

环简化成一个部件 ,机匣内侧为可摩擦材料 ,同时

还起到热阻的作用 ,忽略了密封块、隔板等非结构

受力部件 (图 2 ) . 选用热 ( SOL ID70 ) 和结构

(SOL ID45)网格共生成了 65 491 个网格 ,15 991

个节点.

1. 3　叶　片

某型航空发动机涡轮叶片冷却结构复杂 ,建

模时简化了叶片内部的肋板和凸台 ,不考虑榫头

和气膜冷却孔.将多腔结构简化为单腔结构 ,如图

3所示.划分网格时 ,分别选用热分析 SOL ID70

网格和结构分析 SOL ID45网格进行有限元分析.

采用上述方法共生成了 28 305 个网格 ,9 608 个

节点.
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图 3　叶片的三维网格划分

Fig. 3　Elements of 32D blade

2　载荷和边界条件

本文利用某型发动机整机性能的模拟程序进

行了在高度 11 000 m 和速度 M a = 0. 75 的条件

下典型分行状态.该发动机计算程序是针对具体

型号开发的 ,压气机、涡轮、燃烧室等部件的特性

曲线均为试验值 ,具有足够的精度来反映发动机

的状态.发动机的转速随时间的变化见图 4 ,油门

杆的变化为 :慢车2最大2巡航2慢车2最大.图 4 还

给出了高压涡轮和从压气机引气的温度和压力 ,

这些参数都作为进行叶顶间隙有限元分析的载

荷.

图 4　涡轮的转速、温度和压力

Fig. 4　Rotational speed , temperature and pressure

of HPT

本文将发动机的一个典型工作循环历程分成

了 100步进行加载 ,和文献[9210 ]的 4 500 s典型

工况分成了 16 步相比 ,提高了过渡态的仿真精

度.本文还考虑了材料非线性和状态非线性的影

响.所有的载荷全部使用参数化的命令行格式进

行 ,利用 3 DO和 3 ENDO命令进行循环计算.在

每个循环过程中 ,都需要重新计算各段边界上的

温度和换热系数等参数.由于结构的复杂性 ,需要

分别对以上三个部件进行热分析和结构分析 ,利

用热分析的结果作为结构分析的边界条件和载

荷.虽然由于网格数量大和载荷步多造成的计算

量剧增 ,但是利用这种命令行生成的 LO G文件

却可以大大提高分析效率.

2. 1　机匣的边界条件

叶顶间隙的主动控制是由发动机主调节器通

过控制引气活门来控制引气的来源和引气量而实

现的 ,从而改善高压涡轮机匣的热响应.而换热边

界条件确定的关键是如何计算各个边界上的换热

系数.由于略去了非承力部件 ,然而隔板却起着一

定的温度调节的作用.因此 ,在确定边界条件时采

用分段加载的办法来处理.机匣与压气机引气的

换热可以采用如下换热准则方程[ 12 ]

N u = 0 . 664 Re0 . 5 Pr0 . 333 (层流)

N u = 0 . 036 Re0 . 8 Pr0 . 333 (紊流)
(2)

　　处理机匣与涡轮高温燃气的换热边界条件时 ,

机匣内侧绝热层与燃气间对流的换热准则如下[9 ]

N u = 0 . 015[1 + 2 . 3 ( do - di ) /

L ( do - di )
0 . 45 Re0 . 8 Pr0 . 333 ] (3)

式中 L为叶片的轴向宽度 ; do 为绝热层的内径 ; di

为叶片顶部到涡轮轴心的高度 ; Re =ρ0 V 0 R/μ0 ,

Pr =μ0 Cp0 /λ0 分别为燃气的雷诺数和普朗特数.

2. 2　涡轮盘的边界条件

在处理涡轮盘顶部与燃气间的换热边界条件

时 ,假设涡轮盘顶部与燃气间存在一绝热层 ,绝热

层与燃气间对流的换热准则为公式 (3) .

本文为简化温度场边界条件 ,还假设 :

1) 不考虑冷气在引气管内流动过程中的温

度变化 ;

2) 轮缘温度采用平均温度 ;

3) 冷气的对流换热系数沿轮盘径向分段施

加.

轮盘与冷却气体的换热边界条件采用公式

(4)努塞尔数准则[13 ]

N u = ( Pr/ΔT) ·d[ r(ΔT) Re T ]/ d r (4)

其中 , Pr为冷气的普朗特数 ;ΔT 为轮盘表面和

冷气间的温差 ; ReT 由旋转雷诺数决定.
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而旋转盘腔中的换热条件为文献 [ 14215 ]的

湍流能量积分方程

η = 1 - θav =

5 . 6 ×10 - 4 Re0 . 47 Re0 . 07
ω G- 0 . 01 G0 . 009

s (5)

其中η涡轮盘平均冷却效率 ,无量纲过余体平均

温度θav ;旋转雷诺数 Re =ρ0ωR2 /μ,无量纲几何

参数盘罩间隙比 G和出气间隙 Gs .

2. 3　叶片的边界条件

涡轮叶片外侧、内侧的换热系数分别为公式

(6)和 (7) [10 ]

N u = 0 . 206 Re0 . 66 S - 0 . 58
r (6)

Nu = 0. 034 ( h/ De ) - 0. 1 Re0. 8 Pr0. 4 ( Tc / Tb ) 0. 55 (7)

其中 S r 是有涡轮叶型参数所确定的常数 ; h叶片

长度 ; De 为当量直径 ; Tc , Tb 分别为冷气和叶片

的平均温度.

3　结果与分析

如图 5所示 ,机匣、叶片和涡轮盘的变形量.

涡轮盘和机匣的变形大 ,而叶片的变形量相对较

小.这是由于叶片的长度远小涡轮盘的半径尺寸 ,

同时 ,叶片为单晶材料加上气膜冷却技术 ,有效地

控制了其径向的变形 ,所以叶片对叶顶间隙变化

的影响也相对较小.涡轮盘的径向尺寸变化大是

由于其半径和质量大 ,转速突然变化时离心力的

变化更加明显.因此 ,离心力是影响轮盘径向尺寸

变化的主要因素.机匣的热响应比涡轮盘的热响

应快 ,这是由于粉末合金涡轮盘的厚度大 ,而机匣

较薄 ,在机匣处进行温度控制 ,进而改善发动机的

经济性就是利用机匣比涡轮盘的热响应快这一特

点.计算结果还说明 ,涡轮盘的中心点温度过高 ,

在最大状态时涡轮盘的最大温度超过了 550 ℃,

涡轮盘的最大温度出现在轮盘的顶部 ,这可能是

由于涡轮盘轮缘处的冷却不足造成的 .在以后的

图 5　机匣、叶片和涡轮盘的变形量

Fig. 5　Displacement of subcomponent s

分析中 ,应该考虑隼槽和叶片的冷却气通道对轮

盘换热的影响.

如图 6所示 ,叶顶间隙瞬态响应曲线.当发动

机从慢车到最大转速的加速过程中 ,叶顶间隙迅

速下降.在最大状态结束时 ,叶顶间隙出现一个最

小值 ,这是因为转子在机械负荷下的变形超过了

机匣在热负荷下的径向伸长量.在巡航状态时 ,随

着机匣温度的逐渐上升 ,而转速已经达到基本稳

定时 ,叶顶间隙也慢慢变大.当发动机减速时 ,叶

顶间隙曲线的变化趋势和加速时恰好相反.反推

力状态时 ,发动机再次加速使叶顶间隙达到最小.

这是非常危险的情况 ,严重时会引起叶片折断机

毁人亡.这一叶顶间隙变化的关键点是由于机匣

温度较低 ,而涡轮盘温度较高 ,转速迅速上升而共

同引起的.需要说明的是 :该型发动机的涡轮机匣

内侧涂有可摩擦材料 ,允许少量的摩擦 ,叶片刮削

摩擦材料时叶顶间隙可为负值.

图 6　涡轮叶顶间隙

Fig. 6　Tip clearance of HPT

图 6还给出了没有进行叶顶间隙主动控制的

一维计算结果.发动机采用从压气机引气的方式

来控制机匣温度后 ,叶顶间隙的变化有了明显的

改善 ,巡航状态下的涡轮叶顶间隙值减少约 0. 6

mm.与此同时 ,我们发现涡轮叶顶间隙值的最小

值也下降了约 0. 7 mm ,发动机在采用了控制机

匣温度的方法提高经济性的同时 ,发动机的安全

性有所降低.这和用于冷却涡轮机匣的冷空气流

量和温度有直接关系 ,如果采用更好的引气策略

和流量控制等手段 ,可以即提高发动机经济性又

保证其安全性.本文还分别建立了机匣和涡轮盘

的二维模型 ,而叶片还采用三维模型 ,计算结果表

明 :叶顶间隙的变化趋势和本文一致.

通过将本文的计算结果与试验数据进行比较

分析表明 :一个典型的发动机工作过程试验表明

叶顶间隙在加速阶段减少了大约 0. 76 mm 到

1127 mm , 而随着机匣温度上升叶顶间隙恢复大
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约 0. 25到 0. 51 mm[526 ] .而本文的计算结果分别

为 :0. 79 mm和 0. 21 mm ,基本上符合试验数据.

叶片在温度、机械载荷的作用下 ,不仅在径向

上尺寸发生了变化 ,叶片还会发生扭转和弯曲变

形.这种变形对叶顶间隙不造成太大的影响 ,本文

未作详细阐述 ,但它势必影响涡轮的性能和发动

机的内部流场.因此 ,本文的三维涡轮叶顶间隙数

值分析也为进一步开展高压涡轮的流 - 固耦合计

算奠定了基础.

4　结　论

本文利用有限元分析软件计算出了某型航空

发动机高压涡轮叶顶间隙的变化.计算结果和验数

据符合的较好 ,通过对比分析 ,得出了如下结论 :

1) 叶顶间隙分别在慢车突然加速和反推力

状态下出现最小值 ;

2) 涡轮盘冷却不足 ,中心点温度偏高 ;

3) 转速的影响是轮盘径向尺寸变化的主要

因素 ,而温度是影响机匣和叶片的主要因素.
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