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基于过渡态测试数据的高压涡轮盘瞬态
热分析模型优化方法

徐晓娟，李宗超，邓明春，周建军
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳110015）

摘要：为了提高发动机高压涡轮盘瞬态温度场的分析精度，提出利用试车过程中旋转部件过渡态壁温测试数据的高压涡轮盘

瞬态热分析模型优化方法。引入自适应模拟退火（ASA）优化算法，将典型位置处温度计算值与测试数据之间的均方根误差最小

为优化目标，建立了过渡态热分析计算模型优化方法，实现了高压涡轮盘瞬态热分析模型的自动优化。以高压涡轮盘实际历程下

壁温测点数据为基准，开展瞬态热分析模型优化及验证。结果表明：优化后热分析模型的节点温度计算值随时间的变化曲线与实测

温度变化趋势吻合良好，且在全时间域内高压涡轮盘典型位置处瞬态计算壁温与测试值的平均偏差为11 K，最大偏差为15 K，满足

工程计算的精度要求。算例表明高压涡轮盘瞬态热分析模型优化方法在提升温度场修正计算效率的同时具备较高的计算精度。
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Optimization Method of Transient Thermal Analysis Model for High-Pressure Turbine Disk Based on 
Transient Test Data

XU Xiao-juan， LI Zong-chao， DENG Ming-chun， ZHOU Jian-jun
（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract： To improve the analysis accuracy of the transient temperature field of the high-pressure turbine disk of aeroengines， an 
optimization method of transient thermal analysis model for the high-pressure turbine disk using the transient surface temperature data of 
the rotating components during test was proposed. By introducing the adaptive simulated annealing （ASA） optimization algorithm and tak⁃
ing the minimization of RMSE of the difference between the calculated temperature value and the test data at typical positions as the 
optimization objective， the optimization method of transient thermal analysis model was established and automatic optimization of the 
transient thermal analysis model for high-pressure turbine disk was achieved. Based on the actual surface temperature data of the high-
pressure turbine disk， the optimization and verification of the transient thermal analysis model was conducted. The results show that the 
temperatures and their variation derived using the optimized transient thermal analysis model agree well with those from the experiment. In 
the entire time domain， the average deviation between the calculated transient surface temperatures and those from the experiment at typi⁃
cal locations is 11 K， with a maximum deviation of 15 K， meeting engineering calculation accuracy requirements. The case demonstrates 
that the optimized transient thermal analysis model of the high-pressure turbine disk can improve the calculation efficiency of the 
temperature field correction while maintaining high calculation accuracy.

Key words： transient thermal analysis； high-pressure turbine disk； temperature field calculation； test correction； optimization； 
aeroengine

0　引言

作为航空发动机高速旋转部件之一的高压涡轮

盘，在高温、高压的工作环境下需要承受气动载荷、离

心载荷及温度载荷。在实际工作过程中，高压涡轮盘

的温度载荷随发动机工作状态的变化而改变，因此高

压涡轮盘瞬态温度场的分析精度对涡轮转子强度及

寿命分析、预测转子结构变形及叶尖间隙控制具有至
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关重要的意义。由于高速旋转的工作特性使得高压

涡轮盘瞬态温度场分布测试的代价较大，通常采用数

值模拟方法求解过渡态温度变化规律。

国内外学者在旋转盘流动与换热领域开展了大

量的理论分析、数值计算及试验研究。Karabay 等[1-3]

在对旋转盘腔进行大量换热特性试验的基础上开展

数值研究；孙纪宁等[4]、于霄等[5]对旋转盘腔内流动与

换热进行了分析；王蕾等[6-7]研究了高压涡轮盘腔流阻

特性并开展瞬态换热试验。在现有工程设计中，高压

涡轮盘瞬态热分析通常采用以经验关系式为主的换

热模型分析与通用有限元程序相结合的方式进行[8]。

Abdul-Aziz 等[9]根据发动机涡轮进口的燃气温度，利

用边界层数值模型程序 STAN5 计算对流换热系数，

再应用通用有限元程序计算发动机起动过程中的瞬

态温度；汪好等[10]利用ANSYS软件开展了高压压气机

转子瞬态温度场和低压涡轮转子 3 维稳态温度场计

算研究；李朝阳等[11]利用通用有限元分析计算程序

ANSYS，建立了燃气轮机转子 3维轴对称模型并开展

温度及应力场的计算；杨军等[12]利用 ANSYS/Thermal
瞬态热分析功能对压气机盘进行瞬态温度场模拟，并

结合试验数据进行了校核；曹文利等[13]以发动机高压

压气机进出口气流参数的实测数据结合理论计算的

换热系数为边界条件，应用 ANSYS 软件进行了瞬态

历程下的温度场计算。由于半经验半理论的特点，工

程热分析模型原则上需要开展流动换热试验以总结

掌握零部件表面的换热关系式来提高计算精度，然而

上述开展的旋转盘换热特性试验大多数需要在专用

试验台上针对简化结构进行，与发动机真实工作环境

及结构均存在一定差距。

本文结合热分析软件瞬态计算功能，提出一种采

用自适应模拟退火优化算法，完善高压涡轮盘瞬态热

分析模型，并利用高压涡轮盘真实历程下壁温测点数

据开展瞬态热分析模型的优化及验证。

1　温度场计算数学模型

在工程实际中，发动机工作历程往往是连续的瞬

态过程，部件的温度变化（典型的非稳态导热过程，例

如：物体的温度、热流率、热边界条件以及系统内能）

随时间都有明显变化。

对于发动机部件温度场求解问题，从实体中任意

取出微元体进行分析，根据能量守恒定律，通过任一

时间间隔内的热平衡关系可以建立圆柱坐标系下的

3维瞬态导热微分方程[14]
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式中：ρ为微元体的密度；c为比热容；T为温度；∅̇和 τ

为单位时间内单位体积中内热源的生产热及时间； r
为高压涡轮盘结构体的径向方向；kr 为径向导热系

数； φ 为高压涡轮盘结构体的周向方向；kφ 为周向导

热系数；z为高压涡轮盘结构体的轴向方向；kz 为轴向

导热系数。

发动机高压涡轮盘瞬态温度场分析可以认为是

各向同性、无内热源的导热问题，瞬态导热微分方程

在圆柱坐标下可以表示为
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发动机高压涡轮盘结构体与周围空气系统冷却

气体之间的换热按照第 3 类边界条件考虑。在已知

边界上高压涡轮盘结构体与周围冷气流体间的表面

换热系数及周围冷气流体的温度的情况下，边界条件

可表示为

-k ( ∂T
∂n )

w

= h (Tw - Tf ) （3）
式中：k为导热系数；n为换热表面的外法线方向；h为

表面换热系数；Tw 为高压涡轮盘结构体边界表面温

度；Tf为周围流体温度。

初始条件表示为

T ( r,φ,z,τ = 0) = T0 ( r,φ,z ) （4）
式中：T0为结构体初始温度。

2　有限元几何模型及网格划分

在不考虑涡轮转子叶片的情况下，高压涡轮盘

作为旋转类轴对称部件，工程计算中通常采用 2 维

轴对称模型进行简化计

算。本文对高压涡轮盘结

构进行适当简化，利用网

格划分软件划分出 2 维有

限元网格。高压涡轮盘结

构及网格划分如图 1 所

示 。 网 格 划 分 采 用

PLANE77 轴对称四边形
图1　高压涡轮盘结构及

网格划分
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单元，共生成 2932个单元，9191个节点。

3　热分析瞬态换热计算

在瞬态热分析中的边界条件通常会随着时间变

化，可以利用宏命令输入方式，将历程中典型状态的

换热边界条件定义为随时间变化的数组，再定义边界

条件在不同时间段里的数值，通过循环实现边界条件

在不同的时间段里的变化。由此，将瞬态热分析的边

界条件转化为典型状态换热边界的求解。

在换热边界计算中，根据零件结构及表面冷却气

流的流动特点划分为不同分区，再选用合适的经验关

系式计算各分区换热边界。高压涡轮盘流动换热分

区及壁温测点、计算节点如图 2 所示，其温度主要受

涡轮叶片高温传导以及盘表面与周围接触空气（如图

2（a）中箭头所示）间对流换热的影响，包括：

（1）盘前流路换热，分为 2部分：涡轮盘前腔表面

的换热；盘缘榫槽的换热。

（2）盘心冷却流路带来的盘心区域表面换热。

（3）盘后腔冷却流路导致的涡轮盘后腔表面

换热。

3.1　盘缘与叶片根部的换热系数

盘缘温度主要来自于涡轮叶片高温传导，采用文

献[11]方法将其等效为盘缘与燃气间的换热关系式

-k ( ∂T
∂n )

w

= he(Tw - Tg ) （5）
式中：he 为等效的对流换热系数，是燃气和叶片参数

的函数；Tg为燃气的温度。

3.2　盘心表面与冷却空气间的换热系数

高压涡轮盘心与低压涡轮轴形成的环形通道属

于旋转轴系内的换热。

h = Nuλ
ra

（6）

式中：h为表面换热系数；Nu为努塞尔数；λ为冷却气

体导热系数；ra为盘轴内外半径。

Nu = εNus （7）
式中：Nus 为静止圆管的努塞尔系数；ε 为系数，是旋

转雷诺数的函数，具体形式可参考文献[10]。
3.3　涡轮盘侧面与冷却空气间的换热系数

h = Nuλ
rb

（8）
式中，rb为当地轮盘半径。

当Reω<2.4×105时

Nu = 0.675 × Reω
0.5 （9）

当Reω>2.4×105时

Nu = 0.0217 × Reω
0.8 （10）

Reω = ωrb
2

υ （11）
式中：Reω为旋转雷诺数，反映了由于盘旋转引起流体

旋转时，流体的向心力和粘性力的相对大小；ω 为旋

转角速度；υ为运动粘度。

该高压涡轮盘曾在验证平台上开展过多次转子

瞬态壁温测试。在高压涡轮盘壁面上布置温度测点，

将测点引线经专用设计件引出后通过转静电信号转

换实现高压涡轮盘瞬态温度测试，试验分别在状态

1、2 停留不同时间以掌握涡轮盘温度发展规律。高

压涡轮盘转子瞬态壁温测试（图 2（a））中给出了 9 个

壁温测点 Tbz2~Tbz10 的位置；工程理论计算中与测

点位置相对应的网格计算

节点为 Node2~Node10（图

2（b）），其所处的换热分区

分别定义为Q4S、Q6S、Q4、
Q6、Q5S、Q8S、Q5、Q9、PX。

利用高压涡轮盘冷却

流路腔温计算值以及上述

换热公式，根据不同状态

转速及分区特征长度计算

得 到 各 分 区 换 热 系 数 ，

见表1。
4　热分析瞬态计算优化方法

4.1　优化原理

在瞬态温度场计算中，换热计算得出的换热系数

及换热温度边界条件的准确性直接影响计算精度。

在实际工程计算中往往需要通过测试验证进行换热

表1　初始模型换热系数

W/ (m2∙K) 
分区

Q4S
Q4

Q5S
Q5

Q6S
Q6

Q8S
Q9
PX

状态1
800
720
255
195
380
315
260
230
200

状态2
1400
1300
360
275
540
450
330
295
280

Tbz2 Tbz3

Tbz4 Tbz5

Tbz6 Tbz7

Tbz8
Tbz10

Tbz9

（a） 流路及壁温测点

Node2 Node3
Node5Node4

Node6 Node7

Node9Node8
Node10PX

Q9Q5
Q5S

Q8S
Q4

Q6

Q6SQ4S

（b） 换热分区及计算节点

图2　流动换热分区及壁温测点、计算节点
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边界的修正以得到较高精度的热分析计算模型。

为提高瞬态历程下高压涡轮盘温度场的计算精

度，本文在现有瞬态温度计算流程的基础上引入优化

算法，以典型位置处瞬态壁温测试值为基准，选取零

件瞬态热分析计算结果中对应测点位置处的节点温

度，以全历程下二者的平均偏差最小为优化目标，建

立了针对大数据量的过渡态热分析计算模型优化方

法以得到全时间域下加权平均偏差最小的热分析瞬

态计算模型。

4.2　优化设计变量及约束条件

在转子瞬态测试中，在高压涡轮周围冷却腔内同

时布置了腔温测点，结果表明发动机腔温随试车状态

改变的响应快、易稳定，这里将稳定至不随转速变化

的腔温定义为稳态腔温。利用稳态腔温测试值修正

高压涡轮盘冷却流路计算，可以得到较为准确的冷却

腔计算腔温。

计算换热温度可简化采用测试稳态腔温或修正

后冷却腔计算腔温。此外，旋转盘对周围气流的摩擦

将机械能转化为热能，使气流温度增加。在换热温度

计算中，根据工程计算经验考虑了径向盘腔的温度变

化。换热系数由经验关系式计算得到，工程经验依赖

度高，因此零件瞬态温度场计算模型优化的主要控制

参数选定为各分区换热系数。在换热求解公式中以

优化系数K的形式修正换热求解公式为

hi = Ki• Nuλ
l （12）

式中：hi为各分区换热系数；Ki为各分区优化系数；l为

分区特征长度。

优 化 系 数 Ki 组 成 的 设 计 变 量 为 X =
{K1、K2、K3⋯}T 

。

以换热系数范围作为几何约束条件，一般表达

式为

hi,min ≤ hi ≤ hi,max ( i = 1,2,3,⋯) （13）
在优化过程中需要根据设计经验给定各分区换

热系数的约束上下限。

4.3　优化算法

全局优化算法具有全局性，能够求解全局最优

解，避免集中在局部区域的搜索。常用的全局优化算

法主要包括遗传算法[16]、模拟退火法[17]、粒子群优化

法[18]等。自适应的模拟退火法（Adaptive Simulated 
Annealing，ASA）[19] 作 为 模 拟 退 火 算 法（Simulated 

Annealing，SA）的改进算法，以解决具有多峰和非光

滑性的高难度非线性优化问题。相比传统的 SA 算

法，全局优化算法具有更优良的全局求解能力和计算

效率，能够有效地探索全局优化解且收敛性良好[20]。

因此，本文选用ASA为优化算法。

4.4　高压涡轮盘热分析模型优化

以某次时间历程下高压涡轮盘测点的实测数据

为基准，采用本文方法开展高压涡轮盘瞬态热分析模

型优化。优化方法计算流程如图3所示。

主要步骤为：

（1）参数优化：给定设计变量、设置约束条件及设

计目标，选择优化算法。

a.设计变量：高压涡轮盘Q4S、Q6S、Q4、Q6、Q5S、
Q8S、Q5、Q9、PX分区换热公式优化标定系数Ki。

b.约束条件：可根据设计经验判定换热系数计算

值变化范围为 hi, min ( )exp ≤ hi ≤ hi, max ( )exp ，(i=Q4S、Q6S、
Q4、Q6、Q5S、Q8S、Q5、Q9、PX)。

c.优化目标：将壁温测点Tbz2~Tbz10的瞬态测试

数据作为基准温度值，提取模型对应位置 Node
2~Node10 处节点计算温度，以同一历程下二者的平

均偏差最小为目标

Tdev,Node2~10 = ∑(T test,Tbz2~10 - Tcal,Node2~10 )2

N （14）
式中：Tdev 为平均偏差；T test 为壁温测试值；Tcal 为节点

计算温度；N为全历程下瞬态计算取点总数。

d.优化算法：ASA。

（2）仿真工具集成：包含优化标定参数设定、工具

执行及结果参数提取。

a.优化标定参数设定：将优化标定参数自动更新

到换热公式求解配置文件中，采用计算程序实现优化

后换热系数的求解，获得仿真边界条件。

b.工具执行：根据仿真边界条件以命令流形式调

用热分析软件进行计算，得到仿真结果。

图3　优化方法计算流程
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c.结果参数提取：提取规定节点的温度计算值并

输出。

（3）仿真试验对比：将仿真结果中提取的节点温

度值与相应测点试验温度

值进行对比，计算各节点

的温度结果平均误差，经

不断迭代最终找到 1 组使

得全历程计算节点温度较

为逼近测试值的设计变量

参数组合。

高压涡轮盘瞬态热分

析模型优化后得到的各分

区换热系数见表2。
5　计算结果与验证

根据第4章得到的高压涡轮盘热分析模型优化方

法求解其余次测试历程下瞬态温度场计算结果，分别

给出了状态 1 和状态 2 结束时刻的温度场，如图 4 所

示。从图中可见，涡轮盘温度最高温位于盘缘处，该区

域受涡轮叶片高温传导及榫头吹风换热影响导致温度

较高且能在较短时间内达到稳定。涡轮盘温度主要受

盘缘传递的热量及周围冷气的冷却影响，沿径向从盘

缘至盘心逐渐降低，最低温出现在盘心区域内部。

对测点 Tbz2~Tbz10的测试温度和采用本文热分

析瞬态计算模型优化方法得到的温度场结果进行了

对比，涡轮盘瞬态测点温度及优化后计算温度变化曲

线如图 5 所示。从图中可见，Tbz2、Tbz3、Tbz4、Tbz5
在状态 1 末时刻测试数

据可认为基本稳定，在状

态 2 末时刻出现稳定趋

势。优化后计算模型得

到的过渡态壁温随试车

状态改变的变化趋势与

测试数据吻合性较好且

温度值较接近测试结果。

Tbz6、Tbz7、Tbz8、Tbz9、Tbz10测点位于涡轮盘下

半部，该区域受流动特点及结构特征的影响，壁温一

直呈现增长趋势。优化计算模型得到的过渡态温度

变化趋势及数值与测试结果基本重合，计算精度高。

高压涡轮盘瞬态热分析优化模型计算结果与测

试温度的全时间域均方根偏差见表 3。其中，取点数

N按计算历程中每 30 s取 1个点的方式进行。从表中

可见，当前计算历程下全时间域内瞬态温度平均偏差

为 11 K，最大偏差为 15 K。因此，采用瞬态热分析模

型优化方法计算的高压涡轮盘瞬态温度具备较高的

（b） Tbz3

（d） Tbz5

（f） Tbz7

（h） Tbz9

（c） Tbz4

（e） Tbz6

（g） Tbz8

（i） Tbz10
图5　涡轮盘瞬态测点温度及优化后计算温度变化曲线

（a） Tbz2

表2　优化后换热系数

W/ (m2∙K)
分区

Q4S
Q4

Q5S
Q5

Q6S
Q6

Q8S
Q9
PX

状态1
360
200
40
60
70
75
50
65
70

状态2
660
365
60
90

100
100
65
85

100

（a） 状态1 （b） 状态2
图4　各状态末时刻涡轮盘温度场

表3　全时间域均方根偏差 K 

优化模型

优化模型

测点2
12

测点7
7

测点3
15

测点8
13

测点4
15

测点9
9

测点5
6

测点10
7

测点6
11

平均偏差

11
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计算精度，达到了工程计算的精度要求。

6　结论

（1）利用过渡态测试数据，引入优化算法编写了

瞬态热分析模型自动优化程序，突破了现有工程计算

中依靠设计人员的经验进行热分析模型修正方式，提

高了计算准确度及计算效率。

（2）采用本文算法开展了高压涡轮盘温度场计

算，在测点处节点计算温度随时间的变化曲线与过渡

态实测温度变化趋势吻合性良好，且在全时间域内各

壁温测点瞬态温度最大偏差低于 20 K，满足工程计算

的精度要求。

（3）本文方法是在瞬态测试数据的基础上优化得

到的高压涡轮盘瞬态热分析模型。该模型在提高计

算精度的同时，有助于加深工程计算中对高压涡轮盘

换热边界的认知，将其应用于其他试车中同样取得了

较好的计算效果，满足瞬态工程计算精度。

（4）对于类似发动机零部件，本文建立的热分析

计算模型优化方法具有一定适用性及通用性，可推广

应用。
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