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摘要：为了有效地克服传统叶尖间隙在航空发动机涡轮叶盘的健康监测中传递信息能力有限的不足，充分考虑了在航空发动

机运行过程中涡轮叶片叶尖的 3维特征，提出包含径向间隙、叶片叶尖端面轴向偏转角和周向偏转角在内的涡轮 3维叶尖间隙的

概念，并将 3维叶尖间隙特征参量作为叶片故障信号载体，通过有限元方法分析了 3维叶尖间隙特征参量对高压涡轮叶片典型裂

纹故障的响应特性。结果表明：３维叶尖间隙特征参量对高压涡轮叶片尾缘裂纹的故障特征信息有良好的反映效果。

关键词：高压涡轮；3维叶尖间隙；故障信息；航空发动机

中图分类号：V21 4.4+2 文献标识码：A doi：1 0.1 3477/j.cnki.aeroengine.201 7.04.01 6

Response Characteristics Analysis of Three-dimensional Blade Tip Clearance to Typical Fault Information
TENG Fei1, ZHANG Xiao-dong1,2, XIE Si-ying1

渊1.School of Mechanical Engineering; 2.Key Laboratory of Education Ministry for Modern Design and Rotor-Bearing System, Xi'an
Jiaotong University, Xi'an 710049, China冤

Abstract: In order to solve the problem that the ability of traditional turbine blade tip clearance to transmit information is limited
during the health monitoring of aeroengine, 3-D features of turbine blade tip were fully used during the operation of aeroengine, and three-
dimensional blade tip clearance of turbine was proposed, which includes one-dimensional blade tip radial clearance, axial deflection angle
and circumferential deflection angle of blade tip. Three-dimensional blade tip clearance was used as the fault information carrier of blades
and the response characteristics of its characteristic parameters to a typical crack fault of high pressure turbine blade were analyzed by
finite element analysis method. The results show that characteristic parameters of three-dimensional blade tip clearance can better reflect
the fault feature information of a crack on the turbine blade trailing edge.
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0 引言

航空发动机涡轮叶尖间隙是指涡轮叶片叶尖与

发动机机匣之间的空间距离[1]。涡轮叶尖间隙对于航

空发动机具有重要的意义，较小的叶尖间隙可以减少

高温高速燃气在经过涡轮时叶尖的泄露损失、提高涡

轮的工作效率、降低油耗、延长涡轮的使用寿命、降低

噪声和减少有害气体的排放等。研究数据显示，涡轮

叶尖间隙减小 0.25 mm，涡轮的效率将会提升 1%[2]。

但涡轮叶尖间隙又不能过小，因为过小的叶尖间隙在

发动机运行状态改变时容易导致高速旋转的涡轮叶

片与机匣发生碰撞和摩擦，引起故障[3]。由此可见，涡

轮叶尖间隙对于航空发动机的运行状态和经济效益

具有重要作用，从而引起国内外许多学者都对其进行

了研究。概括起来，该方向的研究主要包括 2个方面：

（1）建立简化的数学模型估算叶尖间隙值和研究其变

化规律；（2）设计传感器和控制系统检测和控制叶尖

间隙值的大小。比如，德克萨斯大学和 NASA 研究员

Javier A. Kypuros 和 Kevin J. Melcher 以及 A. Harish

等建立了叶尖间隙的简化数学模型，对叶尖间隙值进

行了估算[4]；漆文凯、岂兴明、王志豪等对叶尖间隙进

行了数值分析[5-7]；贾丙辉、张小栋等对转子对高压涡

轮叶尖间隙变化规律的影响进行了研究。与此同时，

NASA 研究员 Mark R. Woike 和 Ali Abdul-Aziz 以
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及日本国家航天实验室的研究员 Takeshi Tagashira、

Nanahisa Sugiyama等人设计了传感器、控制方法检

测、控制叶尖间隙值[8-12]；杨家礼、侯育军、曾军等对叶

尖间隙控制系统进行了研究[13-15]。

传统的叶尖间隙指的是涡轮叶片叶尖到机匣内

表面的径向距离，实际上是将叶片叶尖简化为 1个

点，关注的是这个点到机匣内表面的距离，忽略了叶

片叶尖端面作为 1个空间平面所具有的 3维特性。而

事实上，在航空发动机工作过程中，涡轮叶片在各种

载荷和故障的作用下，其在空间中的 3维形态会发生

一定的改变，比如叶片的弯曲和扭转。而此时，不仅叶

片叶尖端面与机匣内表面的径向距离会发生改变，而

且本身在空间中相对于机匣或涡轮转轴等位置，以及

相对固定部件的位置和姿态等也都会发生变化。在载

荷和故障的作用下，叶片叶尖端面这种空间位置和姿

态的改变包含了涡轮本身的运行信息和故障信息，传

统的涡轮叶尖间隙忽略了这些十分有用的特征，而且

叶尖径向间隙值只是 1个 1维的数值量，传递信息的

能力十分有限，甚至无法反映涡轮的某些运行状态和

故障特征信息。因此，本文在传统的 1维叶尖间隙的

基础上，提出 3维叶尖间隙的概念，引入 3维叶尖间

隙特征参量来描述 3维叶尖间隙，并将其作为航空发

动机涡轮运行状态信息和故障特征信息的载体，以工

作环境最为恶劣的高压涡轮及其叶片为对象，研究 3

维叶尖间隙特征参量对于典型涡轮叶片故障特征的

响应特性。

1 涡轮 3维叶尖间隙的定义和描述

航空发动机的工作原理是依靠燃烧室出来的高

温燃气驱动涡轮旋转，涡轮带动压气机和风扇进一步

的工作，而高温燃气经过涡轮膨胀加速后喷出产生的

反作用力推动飞机飞行。其中高压涡轮要承受高温燃

气的冲刷以及自身的高速旋转，在载荷的作用下，高

压涡轮叶片会发生弯曲和扭转变形，叶片叶尖端面在

空间的位置和姿态也会发生改变。根据叶片的形态特

征，定义 3维叶尖间隙如图 1所示。

传统的叶尖间隙仅有 1个描述参量即叶尖与机匣

内表面的径向距离。此处除叶尖径向间隙外，引入叶片

叶尖端面轴向偏转角和周向偏转角组成 3维特征参量

来定义和描述 3维叶尖间隙。其中（1）叶尖径向间隙（h）：
叶片叶尖表面到机匣的径向距离；（2）轴向偏转角（琢）：

叶尖端面与转子转轴轴向的夹角；（3）周向偏转角（β）：

叶尖端面与转子转动周向的夹角。叶尖径向间隙、轴向

偏转角和周向偏转角被称为 3维叶尖间隙的特征参量。

对于 3维叶尖间隙特征参量中的叶尖径向间隙，本文仅

考虑由叶片应变在径向上所引起的改变量。

2 3维叶尖间隙的主要影响因素

航空发动机高压涡轮由高温燃气驱动而高速旋

转，在工作中主要承受高温高速燃气的冲刷所带来的

热应力、气动载荷以及自身旋转所带来的离心力。若

涡轮叶片发生故障，故障特征也会影响叶片叶尖端面

的空间形态。因此，3维叶尖间隙的主要影响因素有

离心载荷、气动载荷、温度载荷和故障特征。

（1）离心载荷

在燃烧室出来的高速燃气的冲刷驱动下，现代航

空发动机的高压涡轮工作转速基本都在 10000 r/min

以上，而军用航空发动机则更高。这种高转速所带来

的离心力将对涡轮和叶片产生很大的拉应力，使其发

生径向上的伸长，同时由于叶片几何结构的特殊性，

离心力还将导致叶片发生轻微的弯曲和偏转。因此，

离心力对于 3维叶尖间隙的 3个特征参量均有影响。

（2）温度载荷

涡轮叶片受到高温燃气的冲刷，叶片与燃气进行

热交换，叶片表面温度取决于与叶片接触的燃气层，

故叶片表面温度分布由气热耦合的结果决定。现代航

空发动机的涡轮前燃气温度基本在 1300~2000 k的

范围内。在高温高速气流的冲刷下，涡轮叶片表面

在不同区域有不同的温度分布，造成热应力不均匀，

对于 3维叶尖间隙特征参量均有影响。

（3）气动载荷

在高速气流的冲刷下，高压涡轮叶片表面将承受

图 1 3维叶尖间隙及其参量定义

机匣

传感器

叶尖间隙

径向

转子转动

周向

转子轴向

传感器端面
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茁

三维叶尖间隙参量示意

涡轮叶片 琢
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最大值为几十个大气压的压力载荷。气流经过涡轮其

物理状态发生改变，使得叶片表面不同区域有不同的

压力分布，加之叶片 3维形状的特殊性，使得气动载

荷对 3维叶尖间隙的特征参量都有不同程度的影响。

（4）故障特征

高压涡轮叶片工作环境十分恶劣，需要承受高温

高压和高转速，再加上材料瑕疵和制造工艺缺陷等因

素，所以易发生故障。叶片尾缘是叶片最薄的部分，也

是机械结构强度相对较弱的部分，容易出现疲劳裂

纹，在尾缘上的裂纹是涡轮叶片的典型故障。尾缘裂

纹主要包含 2个特征信息，即裂纹的位置和深度，将

对涡轮叶片典型的尾缘上的裂纹故障对叶尖间隙 3

维特征参量的影响进行探究。

3 3维叶尖间隙特征参量的分析方法

3.1 3维叶尖间隙分析模型

高压涡轮工作燃气温度一般在 1000 ℃以上，其

工作转速也非常快，对工作环境难以进行试验还原，

加之航空发动机本身造价高昂，一般很难具有进行试

验研究的条件。高压涡轮和叶片的载荷由高温燃气的

冲刷和自身的高速旋转所带来，对于传统的叶尖径向

间隙值，可以通过建立简化的数学模型进行估算。而

3维叶尖间隙中轴向偏转角和周向偏转角涉及到叶

片具体的应力应变，叶片本身形状复杂，加之载荷的

求解涉及到气热耦合以及流 -热 -固的多物理场耦

合，难以进行理论上的推导求解。因此，采用 ANSYS

Workbench15.0和 Fluent15.0进行有限元分析的方法

来模拟和加载涡轮、叶片的载荷并进行求解，有限元

分析模型分别如图 2、图 3所示

高压涡轮叶盘 3维建模所参考的整体叶盘实物

如图 2（a）所示，所建立的涡轮叶盘 3维模型如图 2（b）

所示。其中，涡轮半径为 670 mm、叶片弦长为 45 mm、

安装角 50毅、叶片高度为 75 mm。由于涡轮叶盘本身

为循环对称结构，因此，在进行结构分析时，取 1个叶

片所在的扇区（如图 2（c）所示）进行循环对称分析。

高温燃气的 3 维模型如图 3（a）所示，燃气流体的 3

维有限元网格模型如图 3（b）所示，从图中可见，模拟

高温燃气所采用的是理想气体模型，并对其比热容和

导热系数作了随温度变化的线性化处理，其黏度采用

Sutherland方程计算，湍流模拟采用 k-着两方程模型。
高温燃气流体分析的主要过程如图 4所示。首先

进行高温燃气的流体分析，得到涡轮叶片和高温燃气

接触面的压力分布和温度分布，然后将温度分布导入

温度场分析，得到叶片和涡轮的温度分布，再将涡轮

和叶片的温度分布以及叶片与高温高速燃气接触面

的压力分布导入到结构分析中进行结构分析，得到叶

片在各载荷的应力应变结果。将典型的故障特征填加

到有限元分析模型中，通过上述分析过程就可得到典

型故障下，涡轮叶片的应力应变结果。

3.2 3维叶尖间隙特征参量的数值模型

有限元分析得到的只是涡轮叶片的应力应变结

果，还需要建立叶片应力应变与 3维叶尖间隙特征参

量之间的数值关系。Ansys结构分析中，在涡轮叶片叶

尖端面适当的位置建立 3个坐标原点呈直角三角形排

布的参考坐标系 A、B、C，将 ANSYS Mechanical 中探

测变形量的探针设置在各坐标系原点，如图 5所示。
（a）整体叶盘实物 （b）涡轮叶盘 3维模型 （c）叶片扇区

图 2 涡轮叶盘结构分析模型

（a）3维模型 （b）燃气流体的 3维有限元网格模型

图 3 高温燃气流体分析模型

图 4 高温燃气流体分析流程

图 5 探针排布
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在参考坐标系 A 中假设坐标系 A、B、C的原点坐
标分别为：

A A（0，0，0）；BA（bx，by，0）；CA（cx，cy，0） （1）

变形探针在 A、B、C处所测得的变形向量分别为：

a軆=（ax1，ay1，az1）

b軋=（bx1，by1，bz1）

c軆=（cx1，cy1，c z1）

扇

墒

设设设设设设设缮设设设设设设设

（2）

那么叶片叶尖端面变形后 A、B、C的坐标分别为：
A A1=（ax1，ay1，az1）

BA1=（bx+bx1，by+by1，b z+b z1）

CA1=（cx+cx1，cy+cy1，c z+c z1）

扇

墒

设设设设设缮设设设设设

（3）

则有：

A A1BA1 =（bx+bx1-ax1，by+by1-ay1，bz1-az1）=（a1，b1，c1）

A A1CA1 =（cx+cx1-ax1，cy+cy1-ay1，b z1-az1）=（a1，b1，c1）
嗓 （4）

假设变形后的叶尖端面 A A1BA1CA1的法向量为

n軋=（m，n，p），

A A1BA1·n軋
A A1CA1·n軋

扇

墒

设设设设缮设设设设
圯 ma1+mb1+pc1=0

ma2+mb2+pc2=0嗓 （5）
令 p=1，则 m和 n

m= c2b1-c1b2

a1b2-a2b1

n=

c1b2-c2b1

a1b2-a2b1
a1-c1

b1

扇

墒

设设设设设设设缮设设设设设设设

（6）

高压涡轮的轴向和周向方向向量分别为e軆a和e軆c

e軆a=（1，0，0）

e軆c=（0，-1，0）

扇

墒

设设设设缮设设设设
（7）

则 3维叶尖间隙的轴向偏转角和周向偏转角为

琢=arcsin sin 琢= e軆a·n軋
e軆a n軋蓸 蔀

茁=arcsin sin 茁= e軆c·n軋
e軆c n軋蓸 蔀

扇

墒

设设设设设设设设缮设设设设设设设设

（8）

径向间隙值：

h= a軆z1 （or b軋z1 ，or c軆z1 ）+q （9）

其中：q 为叶尖径向间隙的预留值。通过以上的数值
模型，在得到涡轮叶片应力应变结果后，就能得到 3

维叶尖间隙特征参量值。

4 特征参量对典型故障特征的响应特性

4.1 典型故障的特征信息

高压涡轮叶片在高温高压高转速的作用下容易

出现故障，较为典型的就是叶片尾缘上的裂纹故障，

由于尾缘部分是叶片最薄的部分，其机械结构强度相

对较低，所以容易出现疲劳裂纹。

高压涡轮叶片尾缘裂纹故障主要包含 2个特征

信息：（1）裂纹的位置信息，（2）裂纹的深度信息。故障

特征信息的填加如图 6所示。

其中，裂纹位置信息：在叶片尾缘上距离叶根

5 mm处取第 1个裂纹，然后在尾缘上每隔 5 mm再

各取 1个裂纹位置，共 13个位置，每个裂纹的深度均

为 5 mm；裂纹深度信息：在叶片尾缘上距离叶根

20 mm处取裂纹深度 1~13 mm，每隔 2 mm各取 1个

裂纹深度，共 7个深度值。本文主要探究 3维特征参

量对裂纹的位置和深度的响应特性，在叶片叶尖端面

靠近前缘和尾缘处各取 1组测点如图 7所示。

4.2 3维叶尖间隙特征参量对典型故障特征信息的

响应特性

4.2.1 3维叶尖间隙对叶片尾缘裂纹位置的响应特性

在航空发动机的某个运行状态下，高压涡轮叶片

在主要载荷的影响下发生变形，3维叶尖间隙特征参

量发生变化。当叶片存在典型的尾缘裂纹故障时，裂

图 6 尾缘裂纹故障特征信息

图 7 测点位置
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纹会影响叶片的变形，进而影响叶片叶尖端面在空间

的位置和姿态导致 3维叶尖间隙特征参量发生变化。

当叶片尾缘裂纹处于尾缘上不同的位置时，3维叶尖

间隙特征参量对叶片尾缘裂纹位置变化信息的响应

特性如图 8所示。

从图 8（a）中可见，当叶片尾缘裂纹与叶根的距

离线性增加时，3维叶尖间隙特征参量轴向偏转角呈

震荡形式变化；从图 8（c）中可见，叶片径向间隙变化

值随着裂纹远离叶根近似线性减小，但减小幅度并不

明显；从图 8（b）中可见，而周向偏转角无论在叶片端

面前缘还是尾缘处都明显减小，前后缘处有相似的变

化特性，由此可见 3维叶尖间隙较单一的径向间隙能

传递更多信息。

4.2.2 3维叶尖间隙对叶片尾缘裂纹深度的响应特性

当叶片尾缘裂纹深度发生变化时，会影响叶片的

工作形态，3维叶尖间隙特征参量也会发生变化，其

对裂纹深度的响应特性如图 9所示。

（a）轴向偏转角对裂纹位置的响应特性

（b）周向偏转角对裂纹位置的响应特性

（c）径向间隙变化值对裂纹位置的响应特性

图 8 3维特征参量对叶片尾缘裂纹位置的响应特性

（a）轴向偏转角对裂纹深度的响应特性

（b）周向偏转角对裂纹深度的响应特性

（c）径向间隙变化值对裂纹深度的响应特性

图 9 3维特征参量对叶片尾缘裂纹深度的响应特性
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从图 9（a）中可见，随着裂纹深度的线性增加，

3 维叶尖间隙特征参量中轴向偏转角以类似线性的

特性逐渐增大，叶尖端面尾缘处的值明显大于前缘

处；从图 9（b）中可见，周向偏转角和叶尖径向间隙变

化值均以近似二次曲线的特性增加；在叶片叶尖端面

前缘和尾缘处，3维叶尖间隙特征参量对裂纹深度的

响应特性相似。从图 9（c）中可见，在叶片尾缘处，叶

尖径向间隙变化值明显小于前缘处的值，但其具有更

明显的响应特性。

5 结论

以上分析结果表明，在载荷和故障特征的共同作

用下，航空发动机 3维叶尖间隙特征参量在叶片叶尖

端面前缘和尾缘处具有相似的变化特性。其中，尾缘

处的轴向偏转角大于前缘处，而前缘处的径向间隙变

化值大于尾缘处，而周向偏转角在叶片端面的前缘和

尾缘处的差距不大。航空发动机 3维叶尖间隙对于典

型的高压涡轮叶片尾缘裂纹故障的位置和深度特征

信息具有较好的响应特性，能够承载和反映叶片尾缘

的裂纹故障信息，可用于涡轮叶片运行状态监测和故

障诊断的信息载体，总体上叶片叶尖端面尾缘处较之

前缘处对叶片尾缘裂纹故障信息具有更明显的响应

特性。相比于传统的 1维径向叶尖间隙，3维叶尖间

隙对于裂纹位置信息的响应更加明显，并且对于尾缘

裂纹故障来说，3维叶尖间隙能够反映和传递更多的

故障信息。
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