
0 引言

航空发动机涡轮机匣传热分析一直是热分析中

的 1个难点，究其原因主要是流动换热分析难度较

大。由于机匣结构复杂，流动换热模型很难通过 1维

的典型准则经验公式来模拟，而且设计中现有的用于

机匣模型的换热经验准则仅有 3～4种，大大增加了

准确预估机匣温度的难度；且对机匣传热分析很难采

用统一的计算方法，国外现有的机匣结构流动或换热

的计算方法都是针对某具体结构建立的。国内外开展

机匣的传热研究相对较少，且多集中在基础研究上，

针对工程应用的研究更少。

本文从工程应用的角度出发，对机匣的传热分析

开展了 CFD数值计算和换热试验研究，以数值分析

和试验为基础获得了机匣的流动换热规律，总结完善

机匣的换热特性模型，开展机匣温度预估，提高了温

度分析精度，为完善机匣设计奠定基础。

1 技术环节分析

以某航空发动机高压涡轮机匣为例进行机匣传

热分析。高压涡轮机匣的流动传热分析是 1个比较复

杂的过程，其影响因素较多，而其本质属于流体动力

与热交换理论与发动机部件结构的结合。流动特性是

对发动机内部二次流空气的流动状况(包括流量压力

温度等因素)进行设计研究，而换热特性是对发动机

主要零部件的表面和气流热交换的原理进行研究。流

动换热的核心问题是对流场的求解，目前 N-S方程

的准确求解仍然是 1个世界性的难题，必须通过试验

来弥补理论解的不足。

本文研究目的在于建立涡轮机匣的传热分析方

法，其思路为：以 1维流动换热经验公式分析为基础，

局部深化开展 3维数值仿真获得流动换热规律，开展

基础试验对换热特性进行局部验证，修正传热计算方

法，总结出机匣的传热工程计算方法，最终有待发动

机整机试车的温度测试验证。
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了解高压涡轮机匣以及主动间隙控制系统的结

构形式和特点，掌握其影响流动传热的关键因素，为

流动和传热分析模型的建立奠定基础。结合整个二次

流空气系统设计开展 1维分析获得机匣的初步气体

流动环境。根据发动机实际结构及流动情况，针对每

个流动单元进行适当的准则模化处理，形成由各不同

种类的节流单元串联和并联组成的复杂空气系统 1

维流体计算网络，进行计算分析，获得高压涡轮机匣

的流动特征和气体分布。在 1维分析的基础上开展机

匣局部深化的 CFD数值仿真分析，研究获得机匣的

流动换热分布规律，通过数值仿真达到换热特性的概

念验证。经过多年的基础研究, CFD技术已经被应

用到实际工程设计中，能够对发动机结构的流动传热

特性进行较好地仿真分析。

显然，数值仿真可以获得规律，但还不能完全准

确地分析机匣的流动换热特性，其换热特性的建立必

须开展试验验证。本文对涡轮机匣的流动传热结构开

展了基础试验验证，在将来具备条件后再开展发动机

试车传热试验验证，以提高技术成熟度。

根据建立的热物理模型和计算得到的边界条件，

通过有限元计算得到发动机工作历程下机匣的瞬态

温度，为涡轮叶尖间隙分析以及机匣强度设计奠定了

良好的传热分析基础。

综上所述，为了获得高压涡轮机匣的温度，需要逐

一解决上述问题，其关键技术为对换热边界条件的计

算分析。机匣组件是 1个结构相对比较复杂的零部件，

其周围的流动换热环境相对难以准确预估。常规换热

计算都是根据已有的经验准则公式进行，而机匣的复

杂结构导致很难有比较吻合的模型准则公式，而换热

边界的准确度直接决定了机匣温度分析的精度，这就

使得对换热边界条件的分析成为整个机匣温度分析中

最关键的环节。需要完善原有的计算方法，通过数值仿

真和试验研究来获得更准确的换热边界条件。

2 高压涡轮机匣换热特性研究

在流动分析结束后，获得了机匣内外表面的工作

环境，结合部件性能的分析结果，具备了换热分析的

边界条件。通过分析机匣的流动结构形式可知，机匣

的前段和中段上表面为冲击换热，下表面为对流换

热，机匣后段均为对流换热。整个机匣的换热环境具

有一定的特殊性，很难直接用已有的经验准则公式来

分析计算。引入 CFD的数值分析来研究机匣复杂结

构的换热情况，将 CFD的结果转化为工程可用的分

析方法，从而提高换热计算的准确度。同时，对机匣开

展换热试验研究，以对数值仿真获得的换热特性进行

修正完善，最终根据试验和计算的验证分析获得较完

善的换热计算方法，提高分析结果的精度，为准确预

估机匣的温度奠定良好的基础。

2.1 高压涡轮机匣的数值分析

高压涡轮机匣的内部为 1个构造比较特殊的腔

体，其内发生的复杂换热形式包括冲击换热、圆管换

热、涡流换热和封闭腔换热等，其换热情况主要受气

流在腔体内的流动影响，由于其结构的复杂性很难通

过准则经验公式来准确计算。本文以 1维空气系统流

动计算结果的进口压力和

质量流量为边界条件，利

用商用 CFD 软件 CFX 进

行数值分析计算，其计算

模型如图 1所示。

涡轮机匣腔内的流场结构主要受其几何结构的

影响，复杂的机匣腔结构迫使其内部气流方向不断发

生改变，形成气流涡，作用于壁面，影响气流与壁面的

换热。由进气孔进入涡轮机匣的气流速度很快，对壁

面产生很强的冲击作用，沿冲击区边缘四周流动，同

时气流速度迅速减慢。其速度分布如图 2所示，受其

影响得到的复杂换热分布如图 3所示。

图 1 涡轮机匣腔 CFD

计算模型

图 2 机匣外腔速度分布

图 3 机匣外壁换热分布
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从图 3中可见，在冲击孔正对冲击的机匣外壁面

区域，有明显的斑状冲击强换热区域，其换热区域的

特点与冲击孔特点一致，是由很明显的冲击换热造成

的，也是空气冷却机匣作用的体现。从图中还可见机

匣 2条肋的壁面是直接感受冲击的区域，换热较强；

机匣外表面的小腔空间较小，有 2排冲击孔冲击，腔

内流动较剧烈，使得机匣表面的换热也较强；机匣外

表面大腔几何空间较大，流动较缓慢，换热较弱，但在

接近冲击换热区处的换热要强一些，换热强度基本上

随着离冲击区的距离增加而减弱。

在机匣内壁前段，在入流孔冲击的作用下，在冲

击处的换热系数很大，而在冲击区外，换热系数逐渐

减小，但减小的趋势渐弱；在机匣内壁中段，气流与壁

面的作用较均匀，因此壁面的换热系数分布也较均

匀，换热系数较小；在机匣内壁后段，在壁面气流冲击

处气流与壁面作用较强，换热剧烈，换热系数较大，而

在冲击区周围，气流与壁面的作用减弱，因此换热系

数也减小。在发动机不同工作状态下针对封闭腔下进

行模拟发现，其内的流动状态基本相似。数值分析结

果显示，腔内气流速度均匀，壁面换热也较均匀，略强

于自然对流条件下的情况。

综上所述，由数值分析可知：

（1）孔出流对壁面形成很强的冲击作用，冲击区

气流与壁面换热很强，局部换热系数很大；

（2）机匣腔结构复杂，导致气流方向不断改变，形

成多而复杂的旋涡结构；

（3）在气流涡存在的位置，气流与壁面的作用较

强，壁面局部换热系数较大。

2.2 高压涡轮机匣换热试验

在换热特性研究中，重点分析了冲击射流冲击机

匣表面后机匣表面的局部 Nu和平均 Nu，通过试验
测量了机匣表面温度和冷却空气流量。在换热特性试

验中采用了常规的热膜法，即利用恒定的直流电流加

热机匣表面，提供 1个热流密度均匀的加热表面，通

过测量机匣表面的温度和参考温度间的差值，获得机

匣表面的局部换热系数。

对机匣的局部冲击壁面区域进行了换热试验研

究。机匣冲击壁面局部 Nu随着机匣进口 Re 的变化
规律如图 4所示。从图 4中可见，机匣冲击壁面局部

的 Nu随着机匣进口 Re 的增大而逐步增大。这是由
于试验中机匣进口 Re 的增大是通过提高冷却空气

的进口流量来实现的，显然参与换热的冷却空气质量

流量越大，其换热效果必然越突出，体现在换热系数

Nu上即随着 Re 的增大而增大。

在冲击换热的换热准则下，对试验结果和数值分

析结果进行了比较，见表 1。从表中可见，在机匣的

B、C处，试验与计算结果吻合较好，而在 A处二者的

差异较大。这是因为机匣在 A处的腔体较大，其流动

相对平缓，因此其换热强度略小于机匣 B、C处的。试

验分析结果可修正完善机匣表面的换热计算方法，最

终形成经过试验验证后的换热特性分析方法。

2.3 工程应用

通过对机匣进行 CFD数值分析和试验研究，获得

了机匣的换热边界分布规律和计算方法，但由于计算

网格和湍流模型的原因，特别是换热系数的计算与壁

面边界层流动之间的关系很大，CFD数值计算还需要

通过试验验证，并在工程使用时进行一定的修正。

针对机匣的换热边界研究，通过经验公式计算、

CFD分析以及试验验证对比可以总结归纳出工程计

算方法。对于机匣冲击换热这类典型模型，可以在

CFD 计算和试验研究基础上归纳冲击换热经验公

式。而其他一些流动区域的换热，通常不是简单的管

内典型流动，含有复杂的涡类紊流，使得局部流动换

图 4 机匣冲击换热壁面 Nu分布

位置

A

A

B

B

C

C

Nu计算值

38.7

15.0

38.6

12.7

39.9

13.2

Nu试验值

28

12

39

13

38

13

相对比较

26%

22%

0.7%

2%

4.7%

1.5%

表 1 换热特性 Nu比较
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热情况比较复杂，很难用经验公式进行 1维计算，而

需要参考 CFD 的数值计算和试验验证结果进行修

正。通过对高压涡轮机匣的数值模拟和试验研究，形

成了涡轮机匣的换热分析方法，能够获得较准确的边

界条件，为温度分析奠定了良好的基础。

3 机匣温度分析

3.1 计算模型

为保证传热模型分析对象合理，高压涡轮机匣组

件的分析对象包括了高压涡轮机匣及附近的机匣、外

环、叶片缘板等传热零件。因整个模型比较复杂，适当

简化了计算对象，叶片离计算对象较远，只取了叶片

的下缘板,考虑导热影响，忽略了螺栓、销子、引气嘴

等局部 3维特征的影响，简化了一些局部几何特征，

完成了整个复杂模型的建模、分网以及温度计算。

3.2 温度计算

利用有限元软件完成了某发动机工作历程的过

渡态温度计算。以机匣典型位置———肋的根部为特征

点绘制了过渡态的温度变化曲线，如图 5所示。从图

5中可见机匣在发动机工作过程中的温度变化情况，

根据其温度分布可以进行涡轮叶尖的间隙分析以及

机匣强度寿命预估。

高压涡轮机匣某个历程点的温度云图如图 6所

示。从图 6中可见，机匣的高温区集中在与高压涡轮

外环和第 1级低压导向叶片接触的位置，低温区在机

匣肋上。机匣中前段温度较低，接近高压压气机级间

气的温度，这是因为机匣上表面为换热很强的压气机

级间气，下表面为压气机出口，机匣壁很薄向前的导

热量很少。机匣中后段与高压涡轮外环、第 1级低压

导向叶片直接接触导热，而且第 1级低压导向叶片集

气腔的冷气换热较弱，以及中后段的壁较厚导热量

大，使得整个机匣的中后部温度较高。从温度梯度分

布来看，机匣前段分布均匀，中段径向温差较大，而且

距离较短，后段的径向和轴向温差都很小。

4 总结

通过高压涡轮机匣的流动换热研究以及过渡态

温度分析，掌握了机匣的流动换热规律，基本建立了

涡轮机匣的传热分析方法。

通过对高压涡轮机匣的流动换热进行 CFD仿真

分析和换热试验验证，获得了机匣换热分布特性。

（1）冲击孔出流对壁面造成很强的冲击作用，冲

击区换热很强，局部换热系数很大。

（2）机匣腔结构复杂，导致气流方向不断改变，形

成多而复杂的旋涡结构；在气流涡存在的位置，气流

与壁面的作用较强，壁面局部换热系数较大。

（3）机匣的流道结构对换热系数有影响，在突阔

段（凹槽）换热系数减小，在突缩段（窄缝）换热系数增

大，在死区附近换热很弱。

（4）随着雷诺数的增大，整个壁面的平均换热系

数依次增大。

通过将 CFD数值分析和试验研究的结果应用到

工程计算中，建立了高压涡轮机匣传热工程分析方法，

能够更准确地分析机匣的温度，完善机匣传热设计。

5 结束语

本文的温度分析借助了 CFD仿真分析和基础试

验验证结果，为改进发动机部件的传热分析方法进行

了较好的尝试。CFD分析作为 1种代替试验的数值

仿真手段，能够很好地为一些缺乏试验数据的计算模

型提供计算分析的依据和指导，也是将来在传热分析

中可以使用的 1种手段。但是，需要认识到 CFD数值

仿真计算必须结合一定的试验验证才能更好地应用

到工程分析计算中。

另外，整个机匣部件的温度分析结果还应在发动

机试验、试车中开展壁温测试，通过整机级的试验验

证完善机匣的传热分析方法，以进一步提高其传热分
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图 5 高压涡轮机匣温度过渡态变化曲线

图 6 高压涡轮机匣温度

温度 /K

MN

MX

592.755 613.168 633.581 653.994 674.406 694.819 715.232 735.645 756.058 776.471
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析方法的技术成熟度。
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