
学术论文 RESEARCH

70 航空制造技术·2013 年第 19 期

[ 摘要 ]   为了改善现代航空发动机整体性能和可

靠性，将热分析和结构分析耦合起来，以航空发动机从

地面启动到巡航这一过程为研究对象，对涡轮转子进

行瞬态叶尖径向运行间隙计算分析。在计算中考虑了

材料、温度和离心载荷的非线性，以及惯性力和温度的

复杂的边界条件，分别对叶片、轮盘和机匣的变形进行

计算和分析，进而得出涡轮叶尖径向运行间隙的变化

规律以及与试验相符合的计算结果。该计算分析方法

为涡轮叶尖径向运行间隙的概率分析和优化设计奠定

了基础。
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[ABSTRACT]   In order to improve the perfor-

mance and the probability of the aeroengine, coupling 
of thermal analysis and structural analysis, taking the 
process of aeroengine from the ground to cruise as re-
search object, the tip radial running clearance of turbine 
rotor is analyzed and calculated. In the calculation, the 
thermal-structure coupled displacements of the casing, 
disc and blade are analyzed taking into account the non-
linear of the material, temperature and centrifugal loads, 
and the complex boundary conditions of the transient 
inertia force and the transient temperature, and then it is 
obtained to the change regularity of blade-tip radial run-
ning clearance with time and the reasonable calculation 
result . The analysis and calculation methodology in this 
paper is basic of probability analysis and reliability op-
timization design for turbine tip radial clearance.  
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涡轮叶尖径向运行间隙严重影响了航空发动机的

性能和耗油率，并进一步影响全寿命费用 [1]。在飞机一

个起落中，发动机部件（特别是涡轮）的径向位移受到温

度、应力和振动的影响，会使叶尖径向运行间隙出现无

规则变化。若在设计时涡轮叶尖和机匣之间预留的径

向间隙过大，会降低发动机性能和增加耗油率，若过小

会使叶片与机匣都发生摩擦和碰撞 [2]。为此，寻找涡轮

叶尖径向间隙设计最优值一直是发动机设计师们努力

的方向。影响叶尖径向间隙变化的主要因素是转子与

机匣的径向伸长量 [3]。目前，国内外常采用数值模拟分

析方法，利用有限元软件对叶尖径向间隙的变化规律进

行分析，计算了发动机工作中温度场和应力分布，确定

了构件的径向位移量 [2-6]。为涡轮叶尖间隙的概率分析、

间隙优化设计以及主动控制奠定了基础。

然而，国内外的相关研究中对涡轮转子的温度场施

加的边界条件少，对离心力的分析过于简单，没有进行

完整的间隙计算。因此，本文充分考虑材料、温度和转

速的非线性变化的影响，以及考虑复杂的惯性力和温度

场边界条件，尝试对涡轮转子叶尖运行间隙进行瞬态计

算和分析。

1　叶尖径向运行间隙计算方法

涡轮叶尖径向间隙的计算方法如下：对机匣、叶片

和涡轮盘进行单独建模，并分别计算出它们在温度和离

心力载荷下的径向变形，再根据下式给出的叶尖间隙随

时间的变化函数进行计算 [5]。
δ(t) = δ + us (t) − ud (t) − ub (t)us(t)-ud(t)-ub(t)，� （1）

式中，δ(t) 表示运行中 t 时刻的叶尖间隙，δ 代表初始时

的叶尖间隙设计值；us(t)、ud(t)、ub(t) 分别表示 T 时刻的

涡轮机匣、叶片和轮盘的径向位移。

在数值模拟时，将整个飞行历程简化为若干个时间

点，对每个时间点上的 us(t)、ud(t) 和 ub(t) 分别进行计算，

并在坐标图上绘制成曲线，可得叶尖间隙 δ(t) 随时间的

变化量。

2　涡轮部件的换热条件

2.1　涡轮盘的换热

涡轮盘在无热源的轴对称稳定温度场内，温度函数

T=T(r,z) 应该满足 [7]：

∂2T
∂r2 +

1
r
∂T
∂r

+
∂2T
∂z2 = 0·

∂2T
∂r2 +

1
r
∂T
∂r

+
∂2T
∂z2 = 0 。� （2）
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本文确定涡轮盘温度场时，用到第一、三两类边界

条件，详见文献 [7]。而文献 [8] 给出了冷却空气对涡轮

盘侧面放热系数公式。

Ḡ =
G

ρnD3 ，� （3）

式中，G 为空气每秒流量 (kg/s) ；ρ 为冷却空气密度

(kg/m3)；n 为轮盘转速 (r/s)；D 为轮盘最大直径 (m)。

当Ḡ≥ 0.0004 时，可采用下式计算放热系数 α:

α =
Nuλc

r
，� （4）

Nu = 0.45βRe0.80 ，� （5）

Re =
V0r
ν

=
ωr2

ν
，� （6）

β = 0.1313(1 + ε2)0.30(0.08547
Va

V0
+ 0.3131ε)0.20 ，�（7）

ε =


0.0262 + 0.4399(

Va

V0
)2 − 0.009362

Va

V0

，� （8）

式中，Nu 为努塞尔数；λc 为冷却空气的导热系数；Re 为

雷诺数；ω 为轮盘旋转角速度；r 为计算半径，即计算区

域的平均半径；ν 为冷却空气的动粘性系数；Va 为有轴

向吹风冷却时，冷却空气的轴向速度；V0 为计算半径处

的圆周速度。

当Ḡ＜ 0.0004 时，其换热准则关系式为：

Nu=0.01805Re0.80。� （9）

2.2　涡轮叶片的换热

航空发动机涡轮叶片的换热环境是比较复杂的，换

热系数常根据 КАИ公式 [9] 求得 :

Nuc,2 = 0.206Re0.80

c,2
S −0.58 ，� （10）

式中，c 代表以叶片弦长 c 为特征尺寸；下角注 2 代表

以叶栅出口气流平均相对速度 ω2 为特征速度；S 为考

虑叶片几何参数影响的一个相似准则。

燃气与叶片表面间局部换热系数分 3 种情况，详见

文献 [9]。

2.3　涡轮机匣的换热

机匣的换热主要有 2 种情况，一种是机匣内壁与燃

气的换热，气体在管内受迫流动时，考虑湍流条件及 L /

D 值后 [10]，计算公式为：


Nud,f = 0.027Re0.80

d,f Pr1/3
f

 µ f
µw

0.14
εl

εl = 1 + 2d
L

。� （11）

另一种是机匣外壁与冷却气的热交换。在湍流的

情况下，环道及缝道的平均换热系数为：

NuNu = 0.018Re0.80。� （12）

环管内横向流动情况下换热可分为自然对流或强

迫对流，用下述关系式来估算换热系数。

自然对流 : h = 0.27

∆T
D

1/4

。� （13）

强迫对流 :

Nu =


0.0664Re0.50Pr1/3
f , Re  3.2 × 105

0.037

Re0.80 − 15500


Pr1/3

f , Re > 3.2 × 105 � 。

� （14）

以上式中，μw 由壁面温度 Tw 确定，其他参数由流

体平均温度 T f 确定，△T 为零件表面与横向流动气体的

平均温差。

3　计算结果与分析

叶尖径向运行间隙设计的实质是转子和静子之

间各构件的动态装配设计，叶尖径向运行间隙瞬态分

析基本思想为：首先，根据文献 [11] 选取某型航空发

动机的典型飞行剖面参数，截取从地面静止到巡航

这一段作为计算范围。取 12 个样本点作为计算点，

绘制的计算载荷谱如图 1 所示，各计算样本点的相

关参数如表 1 所示；其次，考虑热载荷和离心载荷作

时间 /s 0 10 95 100 130 140 150 160 165 200 205 215

转速 /（rad·s-1） 1100 863 863 816 882 995 1134 1198 1198 1198 1156 1156

燃气温度 /℃ 283 450 450 630 720 780 927 984 1200 1200 970 970

表1　样本点数据

图1　某型航空发动机典型飞行剖面和载荷谱示意图

Fig.1　Flight profile and load spectrum of aeroengine
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用，结合有限元软件对发动机高压涡轮热端部件（涡轮

盘、叶片和机匣）分别进行有限元建模，并进行热分析和

结构分析，得到各个部件的径向位移随时间变化规律；

最后，计算出在典型载荷下叶尖径向间隙的变化规律。

3.1　涡轮盘温度场及径向位移的计算

本研究选取的航空发动机一级高压涡轮盘，轮缘装

有工作叶片，前端与涡轮轴以圆柱表面定心，用径向销

钉联接。轮盘材料为 GH4133。工作时前后均有冷却空

气对轮盘侧面进行冷却。认为涡轮盘的几何形状是的

轴对称体，考虑离心载荷以及热载荷，可认为涡轮盘仅

承受轴对称的外载荷。该涡轮盘前部与涡轮轴相连，涡

轮轴前端支撑在向心推力轴承上，以消除其轴向刚体位

移，因此涡轮盘的约束情况也是轴对称的。首先简化了

榫槽、销钉孔等结构，建立了涡轮盘的轴对称几何模型 ,

如图 2（a）所示。根据对该发动机冷却系统的分析，并

结合发动机试验实测温度对轮盘外缘 A1、轮盘前侧与

封严圈环结合处 A2、轮盘中心 A3 处等可以确定温度的

边界作为第一类边界条件处理；涡轮盘前、后侧面边界

B1、B2、B3 均作为热交换的第三类边界，由式（4）~ 式

（8）计算各换热边界的放热系数。该涡轮盘材料不同

温度下的导热系数和线性膨胀系数如表 2 所示。

通过热分析得到涡轮盘温度场分布如图 2（b）所

示，沿径向温度梯度最大的地方是轮盘外缘区域，其他

区域温度梯度较小。之后，将计算得到的涡轮盘温度场

作为温度载荷加入到结构分析模型中进行涡轮盘位移

量的计算。对涡轮盘模型加上全局转速以模拟涡轮盘

在运行时的旋转，在盘缘加上均布载荷以模拟叶片转动

产生的离心力进行计算 , 计算结果如图 2（c）所示。可

见，盘的径向位移量在销钉固定处是最小的，盘缘处最

大。将盘缘中部的位移量作为计算叶尖间隙的 ud(t)，可

得 ud(t) 随时间变化位移曲线，如图 3 所示。

3.2　叶片温度场及径向位移的计算

对叶片模型进行冷却孔以及榫头简化，进行有限

元计算，其模型如图 4（a）所示。其中叶片材料牌号为

K417。在计算中考虑了涡轮叶片本身质量产生的离心

载荷以及由于叶片温度分布不均匀而引起的热载荷和

燃气对叶片的对流换热，计算所需的随温度变化的导热

系数和膨胀系数如表 3 所示。通过热分析得到 t=200s

时叶片温度场分布如图 4（b）所示。由于直接受高温

T/℃ 100 200 300 400 500 600 700 800 900

λ / （W·m-1·℃ -1） 10.5 14.2 17.2 18.8 20.5 22.6 24.3 26.0 27.6

ap/（10-5℃） 1.16 1.23 1.24 1.33 1.38 1.44 1.51 1.57 1.65

表2　不同温度下GH4133导热系数和线膨胀系数(T=20℃，比例E-5)

（a）涡轮盘有限元模型 

（b）t=200s 时涡轮盘温度分布云图

（c）t=200s 时涡轮盘径向位移分布云图

 图2　涡轮盘结构冷却及计算结果

Fig.2　Cooling and calculation results of turbine disc
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燃气冲击，叶片的温度在叶片前缘最高，在叶片底部靠

近榫头部分最低。沿径向温度梯度变化最大的地方是

叶片底部，其次是叶盆和叶背附近，其他区域温度梯度

较小。之后，将计算得到的叶片温度场作为温度载荷加

入到结构分析模型中进行叶片位移量的计算，对叶片模

型加全局转速进行计算，结果如图 4（c）所示。根据载

荷谱计算 ub(t) 随时间变化曲线如图 3 所示。

3.3　机匣温度场及径向位移的计算

机匣结构中的高压涡轮衬环是一个敏感元件，膨胀

和收缩带动高压涡轮衬环膨胀和收缩，从而改变叶尖间

隙，故仅对内层的涡轮衬环进行分析即可。该机匣的材

料牌号是 GH30，密度为 8.4t/m3，衬环可简化为圆筒结

构，有限元模型如图 5（a）所示。按照文献 [12] 中所介

绍的方法，将机匣衬环的下表面分为 4 段，采用式（16）

分别计算出每段的对流换热计算，所涉及到的材料为

GH30，导热系数和线膨胀系数如表 4 所示，计算结果如

图 5（b）和图 5（c）所示。us(t) 随时间变化曲线如图 3

所示。

3.4　叶尖径向运行间隙的计算

通过上面的计算，已经得到 us(t)、ud(t) 和 ub(t) 随时

间的变化规律，如图 3（红、绿和粉色曲线）所示。假设

装配完毕的静态叶尖径向运行间隙 δ=2mm，可根据式

（1）和 us(t)、ud(t) 和 ub(t) 随时间的变化规律求得叶尖径

向运行间隙随时间的变化情况，如图 3（蓝色曲线）所示。

由图 3 中的叶尖径向运行间隙变化规律可以看出：叶尖

径向运行间隙的最小值在 160~200s 之间，即起飞爬升

阶段阶段，其值大约为 0.18mm，没有发生碰磨现象；而

其最大值为 1.18mm，发生在启动阶段。这既符合设计

要求，也符合实际情况。

由图 3 也可以看出：温度和转速的升高，使得轮盘

和叶片所承受的热应力和离心力随之增加，转子的直径

也随之增大，同时机匣直径也随着燃气温度提高而增

大。在“发动机启动—慢车—起飞爬升”这一阶段中，

叶尖径向间隙呈减小趋势，在加速爬升时叶尖间隙达到

了最小，在由起飞进入巡航状态时，叶尖间隙又有所增

加。因此，叶尖间隙的危险点可以认为是在起飞爬升阶

段，即燃气温度最高，转速最大的时候发生。

4　结论

（1）本文融合了热分析和结构分析，拟合了随时间

变化温度场和离心载荷的复杂温度边界条件对涡轮叶

尖径向运行间隙的影响，考虑了材料的非线性，对某型

航空发动机工作过程下高压涡轮转子的瞬态叶尖径向

运行间隙进行了计算分析，得出合理的结果。

（2）在计算过程中考虑更多冷气对温度载荷的影
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图3　载荷谱下ud(t)、ub(t)、us(t)及叶尖间隙变化曲线

Fig.3　Change curve of ud(t)、ub(t)、us(t) and blade clearance 

under load spectrum

图4　涡轮叶片模型及计算结果

Fig.3　Model and calculation results of turbine blade

（a）涡轮叶片的有限元模型

（b）t=200s 时涡轮叶片温度分布云图

（c）t=200s 时涡轮叶片径向位移分布云图
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响，更全面地考虑了热载荷和离心载荷对涡轮叶尖径向

运行间隙的影响，并分别对轮盘、叶片和机匣的瞬态变

形做了详细的计算和分析，得出了涡轮叶尖径向运行间

隙的变化规律；又结合实例验证了计算和分析的有效

性，为对涡轮叶尖径向运行间隙下一步进行更有效的概

率分析和可靠性优化设计奠定了基础。

（3）影响涡轮叶尖径向运行间隙的因素很多，本文

只较全面考虑了温度和转速的影响，其实发动机振动也

对叶尖间隙有重要影响。因此，下一步工作应该进一步

考虑多个因素，特别是振动，对叶尖径向运行间隙的影

响。
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T/℃ 100 200 300 400 500 600 700 800

λ/（W·m-1·℃ -1） 12.2 14.3 17.2 18.9 21.6 23.9 26.2 27.8

ap/(10-5℃ ) 1.16 1.23 1.24 1.35 1.33 1.44 1.51 1.57

表3　不同温度下K417导热系数和线膨胀系数(T=20℃，比例E-5)

T/℃ 100 200 300 400 500 600 700 800 900

λ/（W·m-1·℃ -1） 14.6 16.6 18.0 19.4 20.8 22.4 23.8 25.0 26.6

αp/(10-5℃ ) 1.28 1.35 1.43 1.5 1.55 1.61 1.7 1.75 1.8

表4　不同温度下GH30导热系数线膨胀系数(参考温度20℃，比例E-5)

图 5　机匣结构及其计算结果

Fig.5　Turbine case structure and its calculation results

（a）涡轮机匣有限元模型

（b）t=200s 时涡轮机匣温度分布云图

（c）t=200s 时涡轮机匣径向位移分布云图


