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采用改进减缩模型的涡轮叶尖间隙

快速分析方法

杨晓光，黄　佳
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：改进了一种预测涡轮叶尖间隙的缩减模型，此模型可模拟发动机各工况下温度、转速和压差对

间隙的影响．利用该改进模型在某发动机高压涡轮结构设计中进行叶尖间隙计算，结果显示改进的模型能较

好地揭示各工况下叶尖间隙的变化规律．此分析模型只需要输入发动机总体参数、几何参数、基本的材料参

数以及传热参数，便能快速得到各个工况下叶尖间隙的变化规律，从而找出最小和最大间隙值及发生时所在

工况，可在发动机初步方案设计阶段为叶尖间隙评估提供一种高效率的方法．
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　　从２０世纪６０年代末期开始，人们发现发动
机服役一段时间后，性能退化原因之一便是叶片
和机匣碰磨导致叶尖间隙增大而偏离设计值［１］，

高压涡轮叶尖间隙开始成为发动机设计时考察的

重要指标，因为高压涡轮叶尖间隙的改善，能显著
提高发动机安全性和经济性［２］．根据文献［３］，涡
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轮叶尖间隙每减少０．２５ｍｍ，耗油率（ＳＦＣ）降低

１％，排气温度（ＥＧＴ）降低１０℃，涡轮效率提高

１％．文献［１］指出，对叶尖间隙进行主动控制而降
低ＥＧＴ将使发动机寿命增加１　０００个循环，因此
间隙研究意义重大．
当前涡轮叶尖间隙控制方式分为两种：一是

被动间隙控制（ＰＣＣ）：根据发动机各工况下涡轮
叶尖间隙出现的最小值决定初始叶尖间隙．二是
主动间隙控制（ＡＣＣ）：根据叶尖间隙变化规律主
动控制机匣位置或衬环变形量．故ＰＣＣ和 ＡＣＣ
的实现，必须首先掌握叶尖间隙在各工况下的变
化规律．
叶尖间隙变化规律的获得一般有两种途径：

一是实时监测法［４］，但应用到热端部件时其实现
难度较大且成本较高；第二种方法是数值计算，此
方法成本低且能得到叶尖间隙的一般变化规律和

数值，可对发动机叶尖间隙进行定性分析．
目前，叶尖间隙数值计算包括二维模拟方

法［５－６］和三维模拟方法［７］．文献［５］中的二维解析
方法没有考虑机匣的热膨胀和压差变形，而文献
［６－７］中二维、三维的有限元方法，需要划分网格
并添加载荷和热边界条件．在发动机高压涡轮部
分结构的方案设计过程中，往往需要频繁更改结
构参数，因此采用二维或三维的有限元方法评估
叶尖间隙其效率往往较低，从而影响方案设计周
期．于是为了在涡轮部件的方案设计中对叶尖间
隙进行快速评估，且根据高压涡轮结构方案的特
点，本文发展了 Ｍｅｌｃｈｅｒ和Ｋｙｐｕｒｏｓ建立的叶尖
间隙分析缩减模型．

１　缩减模型框架

涡轮叶尖间隙的影响形式有：热膨胀和热变

形、离心力作用下变形、压差变形等［８］．本文只考
虑其主要影响因素：温度、转速和压差，并针对某
高压涡轮结构方案的具体特点，对 Ｍｅｌｃｈｅｒ和

Ｋｙｐｕｒｏｓ建立的缩减模型［９］中子模型及输入参数
的提取，进行了修正，具体改进之处如下：

１）原模型中的涡轮叶片只开气膜冷却孔，而
设计的涡轮叶片为空心叶片，故对叶片子模型做
相应改进．
２）原模型只对单一工况（起飞）进行模拟，修
改后模型能对整个飞行工况（地面慢车、爬升、巡
航、空中慢车、降落）进行模拟．
３）利用瞬态换热公式进行各个工况下壁温
计算时，换热公式中的初始温度随工况发生改变
（原模型中初始温度是定值）：前一个工况结束时
的壁温作为下一个工况换热计算的初始温度．
４）模型材料及其参数的选取更合理：叶片采
用ＤＤ６，轮盘采用ＦＧＨ　９６（原模型各部件均采用

Ｉｎｃｏｎｅｌ　７１８）；涡轮叶片内外表面以及轮盘表面传
热系数随工况发生变化（原模型中传热系数为常
值）．发动机性能评价点是高温高原起飞，高压涡
轮载荷参数根据总体参数确定．
５）叶片简化为变截面直叶片（原模型简化为
等截面直叶片），其在离心力作用下的径向变形公
式进行相应修正．
改进后模型框架如图１所示，下面简要进行

阐述（具体公式及推导见文献［９］）．
图２为某高压涡轮结构方案，而右侧三个子

图分别为影响叶尖间隙的子模型：简化后的衬环、
变截面直叶片、等厚空心轮盘．
对衬环模型：如图３所示，涡轮叶片叶尖间隙

中，进口压力为ｐｉｎ，出口压力为ｐｏｕｔ，叶尖间隙中

图１　叶尖间隙预测模型框架

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌ　ｆｒａｍｅ　ｆｏｒ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｎｇ　ｔｉｐ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ
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的压力变化近似为线性递减［１０］．衬环表面温度

Ｔｗ 利用半无限大平面瞬态换热公式［９］计算得到．

图２　某高压涡轮结构及子模型

Ｆｉｇ．２　Ｈｉｇｈ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ　ｏｆ　ａｎ　ｅｎｇｉｎｅ

ａｎｄ　ｓｕｂ－ｍｏｄｅｌｓ

图３　衬环结构以及压力分布［１０］

Ｆｉｇ．３　Ｓｈｒｏｕｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ［１０］

　　利用多层圆筒壁的导热计算公式，可得耐磨
层和耐热不锈钢层间的壁温Ｔｃ，综合热膨胀以及
热应力作用，可以得到衬环径向变形量ｕｓ１．
利用Ｔｉｍｏｓｈｅｎｋｏ关于空心圆柱不同压差下应

力应变分析［１１］，得压差作用而产生的径向变形ｕｓ２．
对轮盘模型只考虑主要受力部件，而忽略其

他非承力的密封部件，为简化分析将叶片榫头和
轮盘视为整体．按照轮盘径向尺寸不变、等质量原
则将轮盘简化为子模型所示等厚盘，并假设轮盘
与叶片接触处为绝热．轮盘大部分面积处于冷却
气中，轮盘厚度方向温度可近似认为是常值．利用
换热公式可得轮盘壁温的动态变化规律，则轮盘
热膨胀变形ｕｒ１以及空心等厚盘在离心力作用下

轮缘变形ｕｒ２均可知．
对叶片模型如图４、图５所示，按照叶片径向

图４　某涡轮空心叶片

Ｆｉｇ．４　Ｈｏｌｌｏｗ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｌａｄｅ

图５　叶片受力分析

Ｆｉｇ．５　Ｆｏｒｃｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ

０５０２
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尺寸不变、等质量的原则将多腔结构简化为单腔
结构的变截面直叶片．此处计算叶片壁温仍用瞬
态换热公式．而此处换热流体跟涡轮流道中高温
燃气以及冷却气均相关，因此叶片表面换热流体
的温度可利用气膜冷却效率η来进行简化，而η
一般可以通过实验或者数值计算获得．
由于空心叶片在计算叶片热应力响应时，叶

片壁厚比较薄，欲得到叶片径向热膨胀变形ｕｂ１，
需将外壁温度和内壁温度平均处理．

Ｔｂｌａｄｅ，ｍｉｎ＝Ｔｂｌａｄｅ，ｉｎ＋Ｔｂｌａｄｅ，ｏｕｔ２
（１）

　　叶片截面积沿叶高变化规律用公式（２）近似
表示

Ａ（ｘ）＝Ａ０ １－ａ（ ）ｘｌ
２

（２）

则离心力作用下叶片伸长ｕｂ２可用公式 （３）
表示［１２］

ｕｂ２ ＝ρ０ｗ
２

Ｅ０
１
２４

ｌ－ｌ（ ）ａ
６

－ ｌ（ ）ａ［ ］
６

＋

１
１５
Ｒ１＋ｌ（ ）ａ ｌ－ｌ（ ）ａ

５

＋ ｌ（ ）ａ［ ］
５

＋

ｌ２（４ａＲ１＋ｌ－１２ａ２　Ｒ１－６ａ２ｌ＋８ａ３ｌ－３ａ４ｌ）
１２ａ２（ａ－１）

（３）
式（２）和式（３）中，ｘ为距离叶片根部截面的距离；

Ａ０ 为叶片根部截面积；ｌ为叶片长度；Ｒ１ 为叶片
根部截面半径；ａ为叶片造型和结构参数．
综上所述整个模型简化为３个子模型：衬环、

叶片、轮盘（简化如图６所示），则叶尖间隙计算
公式

δ（ｔ）＝Δ＋ｕｓｈｒｏｕｄ（ｔ）－［ｕｒｏｔｏｒ（ｔ）＋ｕｂｌａｄｅ（ｔ）］＝
Δ＋（ｕｓ１＋ｕｓ２）－

［（ｕｒ１＋ｕｒ２）＋（ｕｂ１＋ｕｂ２）］ （４）

２　模型参数以及计算结果
２．１　模型中所涉及参数

　　１）工况参数
在一个飞行周期中，转速和温度随时间变化，

因而必须确定变化关系才能进行间隙计算．而在
发动机方案初步设计阶段，总体参数（如表１所
示）可以根据设计要求给出，但各个工况下的温度
变化规律无法得知，为了能在设计阶段便能对间
隙进行评价，涡轮叶片处燃气以及压气机引气的
温度、压力规律需根据发动机工作中涡轮各参数
典型变化规律［６］进行简化处理，各工况点参数如

表２所示．

表１　高温高原起飞总体参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｇｅｎｅｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｄｕｒｉｎｇ　ｈｉｇｈ　ａｌｔｉｔｕｄｅ

ｔａｋｅ－ｏｆｆ

参数 数值

转速／（ｒ／ｍｉｎ） １６　７２０

高压涡轮进口燃气总温／Ｋ　 １　９４２

高压涡轮进口燃气总压／ｋＰａ　 ２　７４５

高压涡轮出口燃气总温／Ｋ　 １　２３２

高压涡轮出口燃气总压／ｋＰａ　 ５１３

高压压气机出口总温／Ｋ　 ９０７

高压压气机出口总压／ｋＰａ　 ２　９０５

表２　各工况下燃气温度和冷却气温度

Ｔａｂｌｅ　２　Ｇａｓ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ａｉｒ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

工况
叶片表面燃气温度／℃

一级 二级

从压气机末级

引气温度／℃

慢车 ７５０　 ５４０　 ２２０

巡航状态 １　１５０　 ８２０　 ４７５

最大状态 １　４００　 １　０００　 ５００

　　２）几何参数
在涡轮部件设计中欲评价叶尖间隙，涡轮部

件传热参数同样需要预估，根据文献［１３－１４］中传
热系数计算的经验公式，及文献［６］中不同工况
下叶片和涡轮盘表面传热系数变化规律，再比较

ＦＧＨ　９６粉末高温合金涡轮盘在强迫气流冷却中
的传热系数分布规律［１５］，可近似得到各工况点下
叶片外表面、内表面以及轮盘表面的传热系数的
平均值．涡轮叶片气膜冷却效率非均匀值，与径向
位置、吸力面压力面有关［１６］，此处取其平均值．压
气机末级引气压力约为２５个大气压．如图７采用
高温高原起飞状态下典型转速谱．
各子模型中参数具体如下：

３）衬环参数
耐磨层是含氧化锆的稳定剂材料，外环采用

５３８℃时Ｉｎｃｏｎｅｌ　７１８物理参数，衬环内表面所用
传热系数来自文献［１７］中实验所得，而外表面假
定与内表面数量级相同［９］．
４）轮盘参数
涡轮轮盘材料为ＦＧＨ　９６，为简化计算，两级

１５０２
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图６　两级涡轮转子几何简化（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．６　Ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｓｉｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｗｏ　ｓｔａｇｅ　ｒｏｔｏｒｓ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图７　高压涡轮转速

Ｆｉｇ．７　Ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ　ｓｐｅｅｄ　ｏｆ　ＨＰＴ

轮盘折中取４５０℃时参数，各参数如表３所示．

表３　轮盘参数（ＦＧＨ９６）

Ｔａｂｌｅ　３　Ｄｉｓｋ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（ＦＧＨ９６）

参数 数值

弹性模量Ｅｒ／ＧＰａ　 １９３．７

泊松比νｒ ０．３５

导热系数κｒ／（Ｗ／（ｍ·℃）） １４．８７

比热容ｃｒ／（Ｊ／（ｋｇ·℃）） ４６２

热膨胀系数αｒ／１０－６（１／℃） １３．２

　　５）叶片参数
叶片材料采用ＤＤ６．为简化计算，第１级动

叶参数采用８７０℃时取值，第２级动叶７５０℃时取
值，具体如表４所示．

２．２　计算结果分析

以上模型的实现，通过 Ｍａｔｌａｂ编程计算得
到，其中第１级、第２级规律基本相同，故只对一
级叶尖间隙的计算结果进行分析．

表４　叶片参数（ＤＤ６）

Ｔａｂｌｅ　４　Ｂｌａｄｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（ＤＤ６）

参数 一级 二级

弹性模量Ｅ／ＧＰａ　 １０６　 １１１

泊松比ν ０．３８１　８　 ０．４２

导热系数κ／（Ｗ／（ｍ·℃）） ２３．９　 ２１．２

比热容ｃ／（Ｊ／（ｋｇ·℃）） ６２４．５　 ５８３

热膨胀系数α／１０－６（１／℃） １４．３　 １３．８６

气膜效率η ０．５１　 ０．５１

由图８可知，衬环变形由热变形和压差变形
组成，其中热变形占主导，最大值为２．５ｍｍ．叶片
变形由热变形和离心力作用下变形构成，其中热
变形占主导，最大值为０．４ｍｍ．轮盘变形同样由

２５０２
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热变形和离心力作用下变形构成，其中占主导的
是热变形，最大值达１．６ｍｍ．

图８　衬环、叶片、轮盘径向变形

Ｆｉｇ．８　Ｒａｄｉａｌ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓ　ｏｆ　ｓｕｂｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

由图９可知各部件径向变形中各因素导致的
变形量所占比重：衬环变形主要部分是热变形，比
重达９５％，同时机匣厚度小，相比轮盘的较大厚
度，机匣热响应更快；叶片变形主要部分是热变
形，比重在７０％～９０％之间，其原因在于叶片径
向尺寸和质量均较小，因此离心力导致变形量小；
轮盘变形主要部分是热变形，比重在６８％～９１％

图９　衬环、叶片、轮盘各因素下径向变形所占比重

Ｆｉｇ．９　Ｒａｄｉａｌ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓ　ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅ　ｏｆ

ｓｕｂｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆａｃｔｏｒｓ
之间，因此温度场是轮盘径向膨胀的主要因素，以

上规律与文献［５］中相同．
由图１０知，衬环在热应力和压差作用下的径

向变形量占主要部分，而轮盘变形量所占比重同
于衬环，最大值在２．０ｍｍ左右．相比衬环、轮盘
径向变形量而言，叶片变形量相对较小，最大值为

０．５ｍｍ左右，其原因是叶片的径向尺寸远小于轮
盘，且叶片采用ＤＤ６单晶材料及表面有气膜进行
冷却［８］．

图１０　衬环、叶片、轮盘各自径向变形以及总变形

Ｆｉｇ．１０　Ｒａｄｉａｌ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓ　ｏｆ　ｓｕｂｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

ａｎｄ　ｔｈｅ　ｔｏｔａｌ　ｒａｄｉａｌ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

图１１中可见改进后模型所揭示的叶尖间隙

变化规律：发动机从慢车进入最大转速过程中，叶
尖间隙迅速下降，最大转速结束时，叶尖间隙将达
到最小值０．１８ｍｍ；地面慢车时叶尖间隙较大其
值为０．８２ｍｍ．巡航时叶尖间隙长时间保持稳定
值０．３５ｍｍ．
用原模型和改进后模型对当前涡轮方案进行

间隙评估，所得叶尖间隙结果如图１１所示：两种
模型得到的变化规律大致相同，但改进后模型在
慢车状态计算所得到的间隙值相比较大，其原因
在于改进后模型在瞬态传热计算中对初始温度的

处理更合理，导致改进后模型各部件在慢车时温
度相比较大，即热变形大；同时改进后模型中，传
热系数随工况发生变化，故慢车时轮盘表面传热
系数相比原模型较小，导致轮盘被加热速度变慢
则轮盘的热变形减小，叶片热变形亦如此．根据公
式（４）可知叶尖间隙将偏大．
同时注意到，改进后模型在刚进入空中慢车

３５０２
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图１１　原模型和改进后模型所得叶尖间隙变化规律

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｉｐ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ　ｉｎ　ｏｒｉｇｉｎａｌ

ｍｏｄｅｌ　ａｎｄ　ｍｏｄｉｆｉｅｄ　ｍｏｄｅｌ

时，跟原模型结构相比，其间隙迅速下降，并逐步
回升，这同图１２中ＣＦ６－５０发动机实测变化规律
相同［１］，因此，改进后模型比原模型更能模拟叶尖
间隙的变化规律．

图１２　ＣＦ６－５０发动机实测间隙规律

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｉｐ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ　ｉｎ　ＣＦ－５０ｅｎｇｉｎｅ

３　结　论

１）根据涡轮叶尖间隙转速、温度、压差的影
响机制，并针对某高压涡轮结构方案的具体特点，
在 Ｍｅｌｃｈｅｒ和 Ｋｙｐｕｒｏｓ建立的叶尖间隙缩减分
析模型基础上，对子模型几何简化、输入参数的提
取及壁温计算方法进行修正．虽然在设计阶段，难
以获得涡轮在各工况下的温度分布、传热参数等，
但结果显示此模型能较好地揭示叶尖间隙的变化

规律，故此模型可作为发动机设计人员快速评估
涡轮叶尖间隙的简化方法，利于缩短设计周期．
２）结果显示两种模型分析出的叶尖间隙的
变化规律大致相同，同ＣＦ６－５０发动机实测间隙
规律相比，改进后模型所得叶尖间隙更贴近实际．
３）衬环、叶片和轮盘在各工况下径向变形情
况为：衬环变形取决于温度和压差，其中温度作用
占主导，比重达９５％，而压差变形为负值．叶片变
形取决于温度和转速，占主导作用的是热作用，比
重在７０％～９０％之间．轮盘变形的影响规律同叶
片相同，其比重在６８％～９１％之间．
４）各工况下，衬环、叶片和轮盘径向变形对
叶尖间隙的影响是：衬环径向变形量占主要部分，
而轮盘变形量所占比重同于衬环，最大值在２．０
ｍｍ左右．相对于轮盘的径向变形量，叶片变形量
相对较小，最大值为０．５ｍｍ左右．发动机从慢车
进入到最大转速过程中，叶尖间隙迅速下降，最大
转速结束时，叶尖间隙将达到最小值；巡航状态
时，长时间叶尖间隙保持稳定．
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