
0 引言

涡轮叶尖间隙的合理设计对发动机的效率与安

全性具有重要的影响。据估算 1台先进的双转子涡轮

发动机，其径向间隙若增加 1 mm，涡轮效率降低约

2.5%，这将引起发动机耗油率增加约 2.6％[1-2]。因此

在方案设计中，应尽量减小涡轮叶尖初始间隙的设计

值，但初始间隙过小时，机动飞行与通过临界转速以

及振动过大等状态下将引起间隙丧失，以致发生转、

静子之间的碰摩，进而改变转子的动力特性甚至引起

部件损坏，发生故障。就寿命周期费用而言，在运输机

/民航机上通过减小涡轮叶尖间隙所获得的效益又是

战斗机的 2倍[3-4] 。可见，针对大涵道比涡扇发动机开

展涡轮叶尖间隙的计算分析与设计工作具有重要工

程意义。

本文对叶尖间隙的影响因素进行详细分析，并指

出在总体结构初步设计中，涡轮叶尖间隙分析和设计

是 需 要 重 点 考 虑 的 载 荷 因 素 ； 给 出 采 用

NX-NASTRAN进行间隙计算的求解方法和详细步

骤；以某型大涵道比涡扇发动机低压涡轮的间隙分析

为例，给出详细的求解过程和计算结果，并给出地面

起飞状态等 8个工况下叶尖间隙变化范围和变化趋

势，指出间隙设计中应重点考虑的工况。

1 叶尖间隙影响因素

叶尖径向间隙的设计是一项系统而又专业的综
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合设计工作，它涉及发动机结构的多个部分，同时又

受到多种因素影响。

由于发动机的叶尖间隙变化由初始装配状态以

及工作中的静子变形、转子变形共同决定 [5-6]，见式

（1），因此需要分别对可能引起静子、转子变形的力学

因素进行全面分析。

CL=R0+V Rc-V Rb-V Rd （1）

式中：R0为初始叶尖间隙设计值；V Rc、V Rb、V Rd分别为

机匣、叶片及轮盘的径向位移。

1.1 静子变形影响因素

引起静子变形的载荷主要为稳态载荷。

（1）温度载荷：在各种工作状态下，温度载荷将引

起机匣零、部件的热膨胀和变形。尤其是高压压气机

机匣和涡轮机匣，这种变形是影响径向间隙十分重要

的因素。

（2）气动载荷：某些机匣组件内外壁气动载荷压

力差较大时，将使机匣存在一定的膨胀变形。

（3）机动飞行载荷：由于机动载荷以及不对称的

安装节反作用力会使航空发动机机匣造成椭圆变形，

椭圆变形程度主要取决于静子结构的周向比刚度。椭

圆变形也会影响包括燃油、滑油和液压管路等外部附

件，这些附件必须在它们的支撑位置之间承受相对挠

度。这些机动载荷与振动载荷相比，其变化是很缓慢

的，可以作用稳态载荷处理。

（4）其他载荷：发动机自重、阵风载荷以及其他未

知因素引起的机匣变形。

1.2 转子变形影响因素

引起转子变形的载荷分为稳态载荷和振动载荷[7]。

1.2.1 稳态载荷

（1）温度载荷：在各种工作状态下，温度载荷引起

叶片和轮盘的热变形。

（2）离心载荷：叶片和轮盘在离心力作用下的径

向伸长，在高速旋转机械中变形很大，也是影响径向

间隙的重要因素。

（3）机动飞行载荷：是飞机在机动飞行过程中，由

于转子的惯性和陀螺效应，发动机内部产生的载荷。

陀螺效应使转子在支承位置承受力偶作用，进而产生

弯曲变形。

（4）其他载荷：发动机自重引起的转子弯曲变形、

气动载荷引起轴向变形带来的径向位移分量、非轴对

称热膨胀带来的转子弯曲等。

1.2.2 振动载荷

（1）不平衡载荷：转子不平衡量是指转子经动平

衡后残余的最大不平衡量，加上由于转子磨损、运行

过程中装配紧度变化造成的允许恶化量。这些不平衡

量应该由统计分析得到，并且认为不平衡量主要分布

在各叶片级上，通过稳态谐响应分析得到转子的振动

变形。

（2）喘振载荷：压气机喘振不仅产生很大的轴向

力，同时由于喘振流场的非轴对称而对转子产生横向

载荷。柔性转子系统对这些喘振载荷是特别敏感的，

将产生振动变形。

（3）冲击载荷：飞机在实际飞行中不可避免的会

遇到一些突发情况，如叶片掉角、外物打伤等，将对转

子系统产生冲击载荷。在冲击载荷作用下，转子系统

瞬态振动突然增大，可引发转静件严重碰摩 [8-9]、刮蹭

起火、“抱轴”、发动机意外停车等损毁事故，严重影响

飞机的飞行安全。在叶尖间隙的精确设计中，应当考

虑冲击载荷的影响。

1.3 转静子装配公差因素

转静子装配公差因素对叶尖间隙影响很难通过

数值计算准确获得，通常需要结合实际工艺水平通过

测试由统计分析得到。

（1）转子初始弯曲和热弯曲响应：转子由于加工

误差、装配不良、对中不好或工作中变形等原因常导

致转子有原始弯曲变形；此外，发动机在停车后，由于

热交换不均会使转子呈弯曲状态，这时起动发动机，

转子以初始热弯曲状态工作，会产生较大的激振力，

引起转子变形。

（2）轴承间隙：机加和装配造成的轴承径向游隙

和偏心等。

2 叶尖间隙计算方法

发动机一个大循环的工况主要是冷态—慢车—

加速—最大转速—减速—巡航—慢车，每个工况下上

述诸多因素都会对径向间隙有一定影响。需要注意的

是，这些影响因素和引起的变形不是简单的代数叠

加，而是应该加以协调，并且在发动机研制的不同阶

段应考虑的重点也有所不同。在总体结构初步设计

中，对于涡轮叶尖间隙的分析和设计，静子变形应当

重点考虑温度载荷和气动载荷的影响，转子变形应当

重点考虑温度载荷、离心载荷和不平衡载荷的影响，
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其中稳态载荷引起的变形可采用静力学求解获得，振

动载荷引起的变形可采用谐响应求解获得。

2.1 计算步骤

采用有限元法进行静力学求解的具体步骤如下：

（1）建立有限元模型。机匣、轮盘可采用轴对称模

型；叶片需按 3维问题处理，且仅分析叶片根部截面

以上的部分，将榫槽与榫头简化并一同放入轮盘的结

构中。

（2）根据流场数值分析或测试结果，施加载荷和

位移边界条件。对于机匣，主要考虑温度载荷和气动

载荷的分布；对于叶片、轮盘主要考虑温度载荷和离

心载荷。

（3）静力学求解获得各零、部件变形分布。

采用有限元法进行振动响应求解的具体步骤如下：

（1）可采用梁单元或 3维实体单元建立转子有限

元模型。

（2）根据动平衡要求和统计分析结果，确定转子

的不平衡量。

（3）谐响应分析求解获得转子各位置的横向振动

变形。

在上述求解结果的基础上，可叠加求得叶尖间隙

在某一工况的变化量，见式（2），改变工况重复上述步

骤，即可以获得叶尖间隙在各工况的变化曲线。

V CL=V Rc-V Rb-V Rd+V Rvib （2）

式中：V Rvib为转子横向振动变形。

2.2 基于 NX-NASTRAN的有限元求解

对于结构设计而言，上述步骤可采用

NX-NASTRAN 充分实现 CAD 与 CAE 的一体化流

程 [10]，NX-NASTRAN最大的优势是将有限元分析集

成于 NX-UG平台，使得结构设计人员在熟悉的 CAD

软件环境下进行 CAE分析。

（1）具备简单易学的应力分析向导，适合结构设

计工程师使用，缩短学习周期，减少培训支出。

（2）基于 NX-UG平台，实体模型与有限元模型

可以无缝连接，实现 CAE模型与 CAD参数关联更

新，可以快速方便的反馈给设计师有限元计算结果，

从而指导结构优化。

3 计算与分析

以某型大涵道比发动机低压涡轮的间隙分析为

例，首先建立有限元计算模型，采用 NX-NASTRAN

求出在设计点状态时的变形和间隙计算结果，最后给

出地面起飞状态等 8个工况下叶尖间隙变化范围和

变化趋势，并指出间隙设计中应重点考虑的工况。

3.1 计算模型

某型大涵道比发动机采用 4级低压涡轮结构，在

间隙分析中分别建立机匣、盘轴、叶片（仅给出第 1级

叶片模型）以及转子系统的有限元模型，如图 1所示。

3.2 设计点状态间隙分析结果

采用图 1计算模型，根据设计点状态的温度场分

布、气动载荷分布、转速和不平衡量值等初始条件，分

别代入后进行有限元计算。

求得机匣在稳态温度场和气动载荷作用下的径

向位移，如图 2所示；求得轮盘在稳态温度场和离心

载荷作用下的径向位移，如图 3所示。

以第 1级叶片为例，给出在稳态温度场和离心载

荷作用下的径向位移，如图 4所示。

图 2 机匣径向位移分布 图 3 轮盘径向位移分布

0.92721.232
1.894MX1.862

（a）机匣轴对称模型 （b）盘轴轴对称模型

（c）叶片 3维模型 （d）转子 3维模型

图 1 有限元模型
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以第 1 级涡轮盘为

例，给出在风扇和涡轮处

存在同相位 10 g·cm的不

平衡量作用时，第 1级涡

轮盘径向振动位移随转速

频率的变化曲线，如图 5

所示。

综上，可求得在设计

点状态时低压涡轮各位置

的径向变形值，见表 1。

由表 1计算结果，并根据式（2）可进一步求得低

压涡轮间隙变化值，见表 2。表中第 1行为仅考虑稳

态载荷时各级径向间隙的变化值；第 2、3行为考虑振

动载荷影响时的计算结果，可见，在考虑振动引起的

变形后，径向间隙变化值将变为 1个区间范围，因此

在初始间隙的精细设计中应当考虑振动变形的影响，

以避免严重的碰摩问题。

3.3 各状态结果对比

进一步对地面起飞状态等七个工况下的转静子

变形进行计算分析，在仅考虑稳态载荷影响时，求得

低压涡轮各级径向间隙随工作状态的变化值，如图 6

所示。图中间隙变化值负值代表间隙减小，正值代表

间隙增大。图中横坐标各状态分别为：（1）发动机设计

点；（2）地面起飞状态；（3）高温起飞状态；（4）起飞状

态；（5）最大连续状态；（6）最大爬升状态 1；（7）最大

爬升状态 2；（8）地面慢车状态。

从图 6中可见，在地面慢车状态，各级涡轮的叶

尖间隙均为增大趋势，并且与其他 7个状态相比，增

大幅值更为明显，因此地面慢车状态应当是效率偏低

的状态，应该是间隙设计的重点控制状态之一；而在

起飞状态，第 1、2级涡轮间隙为减小趋势，并且是减

小幅值最大的状态，因此是最容易出现碰摩的状态，

也是间隙设计的重点控制状态之一。

总体而言，间隙初始值的确定应当重点考虑设计

点状态、起飞状态和地面慢车状态。仅考虑稳态载荷

影响时，在各状态下间隙变化值为 -0.4~1.1 mm。

4 结论

（1）在总体结构初步设计中，对于涡轮叶尖间隙

的分析和设计，静子变形应当重点考虑温度载荷和气

动载荷的影响，转子变形应当重点考虑温度载荷、离

心载荷和不平衡载荷的影响。

（2）给出采用 NX-NASTRAN进行间隙计算的求

解方法和步骤，使得结构设计人员可以在熟悉的

CAD软件环境下进行 CAE分析，缩短学习周期，并

且可以实现 CAE模型与 CAD参数关联和自动更新，

方便的反馈给设计师结构优化设计的方向。

（3）仅考虑稳态载荷影响时，某低压涡轮在各工

况下间隙变化值为 -0.4~1.1 mm，间隙初始值的确

定应当重点考虑设计点状态、起飞状态和地面慢车

状态。

图 5 第 1级涡轮盘径向位移频响曲线

表 1 设计点低压涡轮各位置变形值

位置

机匣稳态

涡轮盘稳态

涡轮叶片稳态

涡轮振动变形

第 1级

2.558

1.862

0.699

0.131

第 2级

2.098

1.894

0.452

0.098

第 3级

1.920

1.232

0.657

0.117

第 4级

2.197

0.927

0.561

0.128

表 2 设计点低压涡轮间隙变化

位置

径向间隙变化值

间隙变化值下限

间隙变化值上限

第 1级

-0.003

-0.134

0.128

第 2级

-0.248

-0.346

-0.150

第 3级

0.031

-0.086

0.148

第 4级

0.709

0.581

0.837

注：表中间隙变化值，负号代表间隙减小，正号代表间隙增大。

图 4 第 1级叶片径向位移

分布

图 6 各状态低压涡轮各级径向间隙变化值

张 清等：大涵道比发动机低压涡轮间隙分析与设计 59



航 空 发 动 机 第 40卷

LI Feng, GUO Ruiqing, LI Longxian, et al. Numerical simu-

lation of characteristics for afterburner with integrated flow-

plate and flameholder [J]. Aeroengine, 2012，38（5）：6-9.（in

Chinese）

[12] Burrus D L, Johnson A W, Roquemore W M, et al. Perfor-

mance assessment of a prototype trapped vortex combustor

concept for gas turbine application[R]. AIAA-1997-261.

[13] Ravichandran M , Ganesan V. A study on 3-D velocity dis-

tribution of isothermal flow behind an afterburner flame stabi-

lizer[R]. ISABE-93-7039.

[14] Olovsson S. Combustion calculations on a premixed system

with a bluff body flameholder[R]. AIAA-92-3470.

[15] Davoudzaden F, Buehrle R, Liu N. Numerical simulation of

the RTA combustion rig[R]. NASA-TM-2005-213899.

[16] 徐兴平，张孝春，游庆江，等. 加力燃烧室热射流点火的燃

油自燃规律研究[J]. 航空发动机，2014,40（1）：39-41,74.

XU Xingping, ZHANG Xiaochun, YOU Qingjiang, et al. In-

vestingation on fuel autoignition law of hot-jet ignition for af-

terburner [J]. Aeroengine, 2014, 40（1）：39-41, 74.（in Chi-

nese）

（4）本文计算仅给出了在各稳态工况的间隙变化

区间，初始间隙的设计还应当考虑过渡态以及振动变

形的影响，并留有一定的安全裕度。
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