
0 引言

现代航空发动机的气动设计可使其涡轮效率达

到 90％以上，通过继续改善气动设计来提高发动机

效率已经很困难。发动机叶尖间隙的大小对涡轮效率

的影响很大，尤其对高压涡轮效率的影响更大[1]。叶尖

间隙过大会使漏气损失增加，导致发动机效率降低，

必须通过增加供油量来提供足够的推力，从而导致涡

轮进口温度升高，对发动机热端部件的寿命产生不利

影响；而叶尖间隙过小，在某些情况下会使转子叶片

与机匣碰摩，严重时导致叶片折断。因此，涡轮叶尖间

隙对发动机高效、安全和可靠工作至关重要，而发动机

过渡态条件下热端部件热响应是决定间隙变化的重要

因素[2]。国外在过渡态间隙设计方面早已具有相应的计

算分析[3]、试验和设计方法[4-6]，且持有很多工程间隙设

计专利[7-9]和实用专利[10]；而国内对此虽有认识[11-12]，但

还未具备完整的计算分析手段，尤其是在方案设计阶

段的分析方法亟待改进。在方案设计阶段，为满足涡

轮热端部件结构分析的要求，必须提供相关零件稳态

和过渡态温度数据；该阶段所能提供的原始数据有

限，为达到多方案、快速、高效等计算要求，合理地运

用 1维热分析计算[13-14]是设计中的重要环节，其中过

渡态计算尤为重要和关键。

本文应用 1维解析方法和数值方法，自主开发计
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算程序，分别对薄壁类和轴对称缘盘类热端部件进行

了过渡态热状态计算分析，得到带涂层叶片、盘及机

匣平均温度随发动机状态过程的变化，并依此对高压

涡轮叶尖间隙进行了热响应分析，为方案设计阶段涡

轮结构设计分析提供参考，同时也为实现涡轮热端部

件由稳态设计点的设计到发动机在全工作周期内过

渡过程的设计提供方法和手段。

1 过渡态热状态计算方法

1.1 1维解析方法 [15]

本文研究模型为带

热障涂层的航空发动机

涡轮叶片，如图 1所示；

流动按 1 维问题处理，

忽略叶片壁径向和弦向

热传导。

模型假设：

（１）在整个飞行循

环内（如图 2所示），涡

轮燃气温度、内部冷却

空气温度和换热系数均

采用线性化处理；在起

飞加速阶段，燃气、冷气

温度和换热系数呈台阶

状线性递增；在发动机下拉及停车阶段，呈台阶状线

性递减。

（２）在初始时刻，燃气、冷气及涂层叶片之间的

传热为稳态；忽略涂层接触热阻。

（３）初始时刻的燃气与冷气的温差相对整个循

环过程中的燃气温升可以忽略。

每个叶片单元的瞬态能量方程为

cpwMw
dTw

d子 =hA w（Tout-Tw） （1）

对带热障涂层的叶片单元，应用瞬态能量方程为

hgA g（Tg（子）-T1（子））-h cA c（T2（子）-Tc（子））=

c p1籽1啄1A g
dT1cp（子）

d子 +c p2籽2啄2A w
dT2cp（子）

d子 （2）

式中：A g、A c、A w分别为燃气侧换热面积、冷气侧换热

面积和叶片壁面平均横截面积；hg、hc分别为燃气和

冷气边换热系数；Tg（子）、Tc（子）分别为燃气和冷气温
度；T1（子）、T2（子）分别为燃气边涂层和冷气边叶片表

面温度；T1cp（子）、T2cp（子）分别为沿叶片涂层和金属壁
厚的平均温度；啄1、cp1、籽1、姿1 和 啄2、cp2、籽2、姿2 分别为热

障涂层和叶片金属的壁厚、比热、密度及导热系数。

为了便于方程求解，合并以下参数：叶片壁面当

量厚度 啄2e=
啄2A w

A g
；冷气侧当量换热系数 hce=

hcA c
A g
。

式（2）转化为

hg（Tg（子）-T1（子））-hce（T2（子）-Tc（子））=

c p1籽1啄1
dT1cp（子）

d子 + c p2籽2啄2e dT2cp（子）
d子 （3）

式（3）为耦合了叶片和热障涂层平均温度的能量

方程，接下来需要对其进行无因次化，并依据前面在

假设的基础上得到叶片和热障涂层各自的瞬态能量

方程，并求其准确的解析解，最终得到涂层和叶片壁

温度随燃气、冷气温度的瞬态变化关系。

引入无因次数值

鬃1=（Tg（子）-T1（子））/（Tg（子）-T1cp（子））；
鬃2=（Tc（子）-T2（子））/（Tc（子）-T2cp（子））；
鬃3=（Tg（子）-T1（子））/（Tg（子）-T2cp（子））；
T1cp（子）=（T1cp（子）-T1cpo）/（Tgk-Tgo）；

T2cp（子）=（T2cp（子）-T2cpo）/（Tgk-Tgo）；

Tg=（Tg（子）-Tgo）/（Tgk-Tgo）；

Tc=（Tc（子）-Tco）/（Tck-Tco）。

式中：Tgk、Tck分别为燃气和冷气在整个发动机工作过

程的最高温度（发动机中间状态）；Tgo、Tco为燃气和冷

气在整个发动机工作过程的最低温度（发动机起始状

态）。

令 m1=
h g鬃 1

c p 1籽 1啄 1 + c p 2籽 2啄 2 e 鬃 1

鬃 3

，

m2=
h c e鬃 2

c p 1籽 1啄 1 + c p 2籽 2啄 2 e 鬃 1

鬃 3

，

驻Tg=Tgk-Tgo，驻Tc=Tck-Tco。

最终得到

dT 1cp（子）d子 + m 1 + m 2
鬃 1

鬃 3
蓸 蔀T 1 c p（子）=

m 1 + m 2
鬃 1

鬃 3
- 1蓸 蔀蓘 蓡Tg（子）+m2

驻Tc驻Tg
Tc（子）+

m1
c p 2籽 2啄 2 e（鬃 1 -鬃 3）

h g鬃 1鬃 3

dT g（子）d子 （4）

式（4）为反映热障涂层温度与燃气、冷气温度关

系的 1阶线性微分方程，方程的右边全部为燃气、冷

图 1 发动机涡轮叶片
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气温度及换热系数随时间变化的函数，由发动机工作

包线得出的燃气、冷气温度随时间变化历程可以直接

得出其解析式，该部分可以视为已知量。同理可得反

映叶片壁温度与燃气、冷气温度关系的微分方程

dT 2cp（子）d子 + m1+m2
鬃1

鬃3
蓸 蔀T2cp（子）=

m1 Tg（子）+m2
鬃1

鬃3

驻Tc驻Tg
Tc（子）-

m1
c p 1籽1啄1（鬃1-鬃3）

h g鬃1鬃3

dT g（子）d子 （5）

式（4）、（5）为１阶微分方程，在每个小时间步内

系数假设为常数，则式（4）、（5）为 １ 阶线性微分方

程，存在解析解，可以得到涂层、叶片温度随时间的解

析式。

1.2 1维数值方法 [16]

该研究模型为高压涡轮盘，如图 3所示。流动按

1维问题处理，考虑盘体径向热传导，忽略厚度方向

热传导。模型假设：在起飞加速阶段，盘前后冷气温

度、换热系数按发动机工作历程呈台阶状线性递增；

在发动机下拉、停车阶段，呈台阶状线性递减。

对盘径向任意单元，直接应用瞬态能量守恒定律

及傅里叶定律，导出其差分方程；联立求解各节点差

分方程，最终得到各节点平均温度。相邻单元间考虑

导热热阻及对流换热边界的变化，且该方法不受网格

是否均匀及物性是否为常数等的限制，是更为通用的

方法。任意单元差分方程为

姿n
（i）Fn-1

tn-1
（i）-tn

（i）

驻x +姿n（i）Fn tn-1
（i）-tn

（i）

驻x +hn1
（i）A n1（tfn1

（i）-tn
（i）
）+

hn2
（i）A n2（tfn2

（i）-tn
（i）
）=cp

（i）籽驻V n
tn
（i+1）-tn

（i）

驻子 （n=2,3，…，n-1）（6）

姿n
（i）Fn

tn-1
（i）-tn

（i）

驻x +hn1
（i）A n1（tfn1

（i）-tn
（i）
）+hn2

（i）A n2（tfn2
（i）-tn

（i）
）+

hn3
（i）A n3（tfn3

（i）-tn
（i）
）=cp

（i）籽驻V n
tn
（i+1）-tn

（i）

驻子 ，（n=1） （7）

tn=t
n

（i）
，（i=1,2，…，I） （8）

tn
（1）

=t0 ，（n=1,2，…，N） （9）

令 a=c p
(i)籽驻V n/驻子，则式（6）、（7）变形为

tn
（i+1）

=
姿n
（i）Fn-1
a驻x tn-1

（i）
+
姿n
（i）Fn

a驻x tn+1
（i）

+
姿n1
（i）A n1

a t(i)
fn1+

hn2
（i）A n2

a tfn2
（i）

+

（1-
姿n
（i）Fn-1
a驻x -

姿n
（i）Fn

a驻x -
hn1
（i）A n1

a -
hn2
（i）A n2

a ）tn
（i）
，

（n=2，3,…，n-1） （10）

tn
（i+1）

=
姿n
（i）Fn

a驻x tn+1
（i）

+
hn1
（i）A n1

a tfn1
（i）

+
hn2
（i）A n2

a tfn2
（i）

+
hn3
（i）A n3

a tfn3
（i）

+

（1-
姿n
（i）Fn

a驻x -
hn1
（i）A n1

a -
hn2
（i）A n2

a -
hn3
（i）A n3

a ）tn
（i）
（11）

为了保证显式格式数值解的稳定性，要求式

（10）、（11）中 tn
（i）
前的系数大于等于 0，即时间步长不

能超过一定限制值。

驻子|max=
cp
（i）籽驻V n

姿n
（i）Fn-1
驻x +hn1

（i）A n1+hn2
（i）A n2

,（n=2,3,…，n-1）（12）

驻子|max=
cp
（i）籽驻V n

姿n
（i）Fn驻x +hn1

（i）A n1+hn2
（i）A n2+hn3

（i）A n3

,（n=1）（13）

2 计算结果及分析

（1）应用上述解析方法对涂层叶片、高压涡轮机

匣进行过渡态热状态计算；

（2）应用上述数值计算方法对高压涡轮盘进行过

渡态热状态计算。

计算过程如图 2所示，计算边界条件按照初始、

地面慢车、最大连续及中间状态的边界条件线性差

值，各计算状态均为典型发动机实际工作状态。

2.1 与 ANSYS 软件计算结果的比较

为了验证本文 1维计算方法的合理性和计算结

果的准确性，按照同样的边界条件，采用已在工程上

应用的 ANSYS软件对带涂层叶片、盘进行过渡态平

均温度的计算分析，二者计算结果的比较如图 4、5所

图 3 高压涡轮盘模型
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图 8 高压涡轮机匣过渡态温度变化
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示。从图中可见，本文的计算结果与采用 ANSYS软件

的偏差最大为 6％，普遍在 3％之内，能保证一定的计

算精度；在过渡态条件下，二者结果趋势相同，说明

了该方法的合理性；但应用本文计算方法，其计算速

度和计算前处理明显优于商用 ANSYS软件。从方案

设计阶段的多方案、快速、高效等计算要求考虑，本方

法更适用于方案阶段过渡态热端部件热状态计算。

2.2 叶片、盘和机匣过渡态热状态分析

带涂层叶片各区域的过渡态温度变化如图 6所

示。由于叶片属于薄壁类零件，其“热容”较小，因此其

在过渡态下表现出的“热容效应”不是很明显，即温度

变化的剧烈程度主要依赖于外部燃气和内部冷气换

热情况；无论在发动机起飞加速阶段还是下拉停车阶

段，温度随边界条件变化的滞后现象都不明显。

高压涡轮盘各径向位置处过渡态温度变化如图

7所示。高压涡轮盘有一定的轴向厚度，其“热容”较

大，因此其在过渡态下表现出的“热容效应”明显，即

温度相对两侧冷气边界条件的变化有一定滞后。在发

动机上升阶段和中间状态前期，涡轮盘各部分温度都

逐渐升高；在发动机中间状态后期，涡轮盘各部分温

度趋向稳定，达到稳态；在发动机下拉阶段，盘的温度

逐渐下降，但出现了与上升阶段相反的径向温度梯

度，盘心温度高于盘缘温度。高压涡轮盘过渡态热状

态变化情况相对涡轮叶片更为复杂，但其整体温度水

平和温度变化水平相对于涡轮叶片的要低，即热响应

相对缓慢。

高压涡轮机匣过渡态温度变化如图 8所示。由于

机匣内外分别为燃烧室 2股冷气与压气机冷气，换热

水平较低；但是，机匣属于大半径的圆筒类薄壁零件，

受热变形能力较大。在整体上，机匣质量较大而具有一

定的热容，因此机匣在过渡态下温度变化较为缓慢。

图 4 带涂层叶片计算结果对比
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图 5 高压涡轮盘计算结果对比

图 6 带涂层叶片过渡态温度变化
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2.3 高压涡轮叶尖间隙分析

在发动机实际工作中，在热应力和离心力的作用

下，涡轮转子和机匣的径向变形会出现相对差异。在

方案设计阶段，在未采取间隙控制技术的条件下，需

要确定冷态叶尖间隙，保证在整个工作过程内各状态

下的叶尖间隙尽量小，且不发生转子与静子碰摩。此

工作首要任务就是对热端部件过渡态热响应进行分

析，得出各零部件的热变形。由以上对叶片、盘和机匣

过渡态热状态的分析，根据材料的热膨胀系数及参考

尺寸，得到高压涡轮转子和机匣的热伸长量，如图 9

所示。发动机工作过程中“中间状态”假设稳定时间足

够长，达到稳态。

在发动机的起动和上升阶段，主流道燃气温度上

升很快，由于高压涡轮工作叶片表面与燃气换热系数

大且叶片较薄，高压涡轮工作叶片温升很快，因此，叶

片的热伸长速度很快；高压涡轮机匣和高压涡轮盘的

温度相对叶片温度水平较低，热变形较小；此时高压

涡轮机匣基本上没有伸长，而高压涡轮转子（含叶片）

却具有较大的伸长量，如果高压涡轮工作叶片叶尖的

旋转半径超过高压涡轮机匣的内径，则会发生磨损。

在中间状态的初始阶段，高压涡轮工作叶片受热

迅速达到最大伸长量，造成高压涡轮转子的伸长量迅

速增大；而高压涡轮机匣的温度响应相对较慢，且温

度水平较低，热伸长量较小，因此，该阶段的叶尖间隙

较小；当高压涡轮工作叶片的伸长速度降低到与高压

涡轮机匣的伸长速度相同时，叶尖间隙值达到初始阶

段的最小值。在初始阶段之后，由于整个高压涡轮转子

的伸长速度低于高压涡轮机匣的，因此叶尖间隙会逐

步增大，当高压涡轮机匣的受热伸长速度降低到与高

压涡轮盘的相同时，叶尖间隙出现较大值。在稳定工作

阶段，各热端部件热状态达到稳态，间隙相对较小。

在下拉过程的初始阶段，高压涡轮工作叶片迅速

冷却收缩，引起高压涡轮转子外径突然减小，此时的

叶尖间隙比较大。在初始阶段过后，由于高压涡轮机

匣属于薄壁类零件，冷却相对收缩，速度较快，而高压

涡轮盘冷却收缩速度相对较慢，造成叶尖间隙逐渐减

小。当高压涡轮机匣的冷却收缩速度降低到与高压涡

轮盘的相同时，叶尖间隙达到最小值，随后叶尖间隙

又不断加大。因此，在下拉过程后期应延长下拉时间，

以防止转静子碰摩。

3 结论

（1）航空发动机过渡态热端部件热状态关系到涡

轮性能、部件疲劳循环寿命及瞬时热应力水平，所以

在方案设计中应着重考虑。

（2）采用本文开发的计算方法能迅速获知热端部

件过渡态温度，以及由此引起的热响应问题，且能保

证计算的速度和一定的计算精度，适用于方案设计阶

段的结构分析。

（3）本文建立的过渡态叶尖间隙分析方法和结论

可为工程设计提供参考。
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