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航空发动机叶片 / 机匣碰摩热致变形与应力研究

刘梅军, 董　 宇, 杨冠军
(西安交通大学材料科学与工程学院

 

金属材料强度国家重点实验室, 陕西
 

西安
 

710049)

摘　 要: 为分析航空发动机叶片 / 机匣碰摩热致变形与应力, 基于有限元方法建立了叶片 / 机匣碰摩模型, 研究多次碰摩下叶

片 / 机匣的应力、 形变、 温度特征, 并对碰摩热致变形的主导因素进行探究分析。 研究发现, 叶尖与机匣的碰摩会引起接触界

面摩擦升温, 不仅会改变界面温度状态, 还将通过热变形引发叶片 / 机匣产生附加的热应变和热应力: 界面摩擦热在改变温度

的同时还会引发机匣和叶片的热膨胀应变, 叶片受热后呈现伸长的趋势, 机匣受热呈现局部向上拱起的趋势; 在叶片旋转一

周后, 总体上机匣呈现朝向叶片拱起的趋势, 而由于机匣向内拱起, 导致叶尖变形不但没有伸长, 反而受机匣挤压而缩短,

同时在宽度方向上膨胀。 叶片和机匣碰摩受热后的叠加作用结果是在叶尖与机匣间产生附加压应力, 同时热致应变应力的产

生主要源自于机匣摩擦热, 因此, 机匣摩擦热是引发纵向位移、 纵向应力的主要来源。
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Abstract: To
 

analyze
 

the
 

blade / casing
 

rubbing-friction
 

process
 

of
 

aero-engine,
 

a
 

blade / casing
 

rubbing-friction
 

model
 

is
 

es-
tablished

 

based
 

on
 

the
 

finite
 

element
 

method.
 

The
 

stress, deformation, temperature
 

characteristics
 

of
 

blade / casing
 

under
 

mul-
tiple

 

rubbing
 

are
 

studied,
 

and
 

the
 

dominant
 

factors
 

of
 

thermal
 

deformation
 

caused
 

by
 

rubbing
 

are
 

explored
 

and
 

analyzed.
 

The
 

rubbing-impact
 

between
 

blade
 

tip
 

and
 

casing
 

of
 

aero-engine
 

will
 

increase
 

the
 

temperature
 

of
 

the
 

contact
 

interface
 

friction,
 

which
 

will
 

not
 

only
 

change
 

the
 

interface
 

temperature
 

state,
 

but
 

also
 

cause
 

additional
 

thermal
 

strain
 

and
 

thermal
 

stress
 

of
 

blade / casing
 

through
 

thermal
 

deformation.
 

Interfacial
 

frictional
 

heat
 

changes
 

the
 

temperature
 

and
 

also
 

induces
 

thermal
 

expansion
 

strain
 

of
 

the
 

casing
 

and
 

blades.
 

The
 

blades
 

show
 

an
 

elongation
 

trend
 

and
 

the
 

casing
 

show
 

a
 

partial
 

upward
 

arching
 

trend
 

after
 

being
 

heated.
 

After
 

the
 

blades
 

have
 

rotated
 

once,
 

the
 

casing
 

generally
 

shows
 

a
 

tendency
 

to
 

arch
 

toward
 

the
 

blades.
 

However,
 

the
 

deformation
 

of
 

the
 

blade
 

tip
 

due
 

to
 

the
 

inward
 

arching
 

of
 

the
 

casing
 

not
 

only
 

does
 

not
 

extend,
 

but
 

is
 

compressed
 

and
 

shortened
 

by
 

the
 

cas-
ing,

 

and
 

expands
 

in
 

the
 

width
 

direction
 

at
 

the
 

same
 

time.
 

The
 

superimposed
 

effect
 

of
 

the
 

casing
 

and
 

blades
 

after
 

being
 

rubbed
 

and
 

heated
 

results
 

in
 

additional
 

compressive
 

stress
 

between
 

the
 

blade
 

tip
 

and
 

the
 

casing.
 

At
 

the
 

same
 

time,
 

the
 

cause
 

of
 

ther-
mally

 

induced
 

strain
 

stress
 

mainly
 

comes
 

from
 

the
 

effect
 

of
 

friction
 

heat
 

in
 

the
 

casing.
 

Therefore,
 

the
 

friction
 

heat
 

of
 

the
 

casing
 

is
 

the
 

main
 

source
 

of
 

longitudinal
 

displacement
 

and
 

longitudinal
 

stress.
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words: thermally
 

induced
 

deformation;
 

thermally
 

induced
 

stress;
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rubbing

1　 前　 言

航空业的迅速发展对航空发动机提出了更高的要求,
大推力、 高推重比、 高工作效率成为航空发动机设计制

造的总体目标。 叶尖间隙, 即旋转叶片的叶尖与机匣内

壁间的距离, 是对旋转机械参数产生重要影响的参数之
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一。 通过缩小叶尖间隙的方法, 可增加航空发动机的气

密性, 提高效率[1-4] 。 当叶尖间隙减小, 在热膨胀、 叶

片伸长、 零部件振动等影响下, 导致转子叶尖与机匣发

生非正常碰摩的可能性增加[5-7] 。 一旦叶片与机匣发生

碰摩, 在接触区域会产生摩擦热效应, 不仅会改变界面

温度状态, 还会通过热变形引发叶片 / 机匣产生附加热应

变和热应力, 进而对航空发动机造成损伤, 影响飞行

安全[8-10] 。
近年来, 众多学者采用模拟仿真与实验相结合的方法

对叶片 / 机匣碰摩过程进行了深入研究。 通过将叶片简化为

梁、 实体等, 将机匣简化为薄壁圆壳或实体, 并基于接触

动力学理论, 利用有限元方法模拟简化模型的碰摩过

程[11-14] 。 通过搭建碰摩实验台, 对低速、 高速叶片 / 机匣碰

摩过程进行实验模拟, 分析碰摩过程中的动力学特性[15-17] 。
航空发动机碰摩故障具有高度非线性动力学特征,

研究人员针对碰摩故障机理以及转子系统非线性动力学

相应特征进行了较为深入的研究, 并取得了显著成果。
但对于碰摩局部细节与摩擦热效应的研究较少, 在实际

工程中, 随着高效率先进航空发动机设计准则的不断提

高, 由于叶片 / 机匣碰摩产生的局部热效应而引发的故障

问题越来越突出[18] 。 为了研究叶片 / 机匣碰摩产生的局

部热效应, 本文基于有限元方法建立叶片 / 机匣碰摩模

型, 并对碰摩模拟过程中碰摩摩擦热所引发的热致应变

与应力进行研究分析, 为航空发动机工程设计的结构优

化和试验验证提供参考。

2　 叶片/机匣碰摩模型

为了探究叶片 / 机匣碰摩过程中的应力场分布特征,

本研究利用有限元方法对碰摩过程进行应力应变分析。
叶片与机匣材料以 Ti-6Al-4V 为代表性对象, 假设叶片及

机匣各向同性且具有连续介质力学行为, 其部分物性参

数如表 1 所示。
表 1　 Ti 合金物性参数

Table
 

1　 Physical
 

properties
 

of
 

titanium
 

alloy

Temperature / ℃
Density /

(kg·m-3 )

Specific
 

heat
capacity /

(J·K-1 ·kg-1 )

Thermal
conductivity /

(W·m-1 ·K-1 )

25 4420 546 7. 0

200 4395 584 8. 75

400 4366 629 11. 35

600 4336 673 14. 2

800 4309 714 17. 8

995 4282 753 22. 7

1200 4252 678 22. 9

1400 4225 714 24. 6

1600 4198 750 27

图 1 给出了叶片 / 机匣碰摩模型, 2
 

mm 厚的叶尖与机

匣对摩, 机匣碰摩区宽度为 20
 

mm, 机匣外径为 120
 

mm、
原始厚度为 3

 

mm、 两侧有法兰约束, 为了简化计算, 将

法兰对机匣的约束作用等效为机匣刚度, 故机匣厚度为

9. 4
 

mm。 叶盘上共有 20 个叶片, 即一个周期有 20 个叶

片碰摩, 叶片的旋转速度为 500
 

m·s-1 ; 由于叶片是固定

连接于盘身, 故叶片顶部采用固支约束; 由于模型是上

下对称的, 为了节约计算时长, 选取机匣的一半进行研

究, 约束机匣上端 y 方向自由度。

图 1　 叶片 / 机匣碰摩几何模型

Fig. 1　 Geometrical
 

model
 

of
 

blade / casing
 

rub-friction

　 　 整体模型及局部接触区域的有限元网格划分如图 2
所示。 其中, 碰摩区特征单元尺寸为 10

 

μm, 单元类型

为 CPEG4RT, 总单元数约 105 个。 叶片与机匣经受与空

气的冷却对流作用, 见图 2a 所示蓝色虚线箭头区域, 对

流换热系数为 50
 

W·m-2·K-1 ; 机匣和叶尖的摩擦热平均

分配, 为了简化碰摩过程, 对机匣中间区域和叶片底部

区域直接施加热源, 如图 2b 中黄色和红色虚线箭头区域,
叶尖的热流密度为 108

 

W·m-2·S-1, 机匣碰摩区热流密度

为 107
 

W·m-2·S-1。 整个模型采用完全热力耦合隐式分析,
分析响应为瞬态分析, 求解技术采用完全牛顿法, 每个增

量步最大允许温度改变不超过 10
 

℃ , 叶尖与机匣之间的

接触行为采用节点与面的小滑移公式进行计算。
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图 2　 叶片和机匣网格划分: (a)整体网格, (b)叶尖与机匣摩擦区域网格, (c)叶尖与机匣接触区域网格

Fig. 2　 Grid
 

division
 

of
 

blade
 

and
 

casing:
 

(a)
 

overall
 

grid,
 

(b)
 

grid
 

of
 

friction
 

area
 

between
 

blade
 

tip
 

and
 

casing,
 

(c)
 

grid
 

of
 

con-
tact

 

area
 

between
 

blade
 

tip
 

and
 

casing

3　 结果和讨论

3. 1　 叶片/机匣彼此约束时的应力、 形变、 温度特征

单个叶片转动一周时, 机匣经历了 20 个叶片的碰

摩, 由于碰摩热变形, 叶片和机匣内部产生相应的热应

力, 最大等效应力可达到 80
 

MPa 左右, 如图 3a 所示。
为描述叶尖与机匣内部 Mises 等效应力分布情况, 提取出

叶片、 机匣局部位置 Mises 等效应力分布图(图 3b 和 3c)。
对于叶尖, 其局部 Mises 等效应力在横向上呈现出不均

匀分布状况; 纵向上, 叶尖表面处 Mises 等效应力值最

大, 且随着深度的加深, 叶尖 Mises 等效应力逐渐减小。
相对于叶尖, 机匣局部 Mises 等效应力在横向上分布较

均匀; 纵向上随着深度加深, 机匣 Mises 等效应力值逐

渐减小。 叶片与机匣最大 Mises 等效应力值均出现在接触

区域表面位置, 对于叶尖, 其 Mises 等效应力最大值为

19. 59
 

MPa(图 3b), 对于机匣, 其 Mises 等效应力最大值

为 80. 35
 

MPa(图 3c), 而碰摩一圈后界面产生的热应力

远远达不到 Ti-6Al-4V 钛合金材料的屈服极限, 因此不会

对叶片与机匣结构产生破坏。

图 3　 叶片转动一周后叶片和机匣的 Mises 等效应力分布: (a)叶片 / 机匣整体, (b)叶片局部, (c)机匣局部

Fig. 3　 The
 

Mises
 

equivalent
 

stress
 

distribution
 

of
 

the
 

blade
 

and
 

the
 

casing
 

after
 

one
 

rotation
 

of
 

the
 

blade:
 

(a)
 

the
 

overall
 

of
 

blade / casing,
 

(b)
 

the
 

local
 

of
 

blade,
 

(c)
 

the
 

local
 

of
 

casing

　 　 应力的产生是由于构件受约束变形导致的, 为了阐

明应力来源, 提取了碰摩一圈后叶片和机匣的整体与局

部变形, 对叶片与机匣的变形特征进行解析, 如图 4 所

示。 对于叶尖, 在 2
 

mm 碰摩区域内, 由于受到机匣压应

力作用, 可以看出叶尖出现向心收缩, 对叶尖变形前后

形状进行对比可知, 收缩量为 0. 0425
 

μm。 相对而言,
机匣的局部变形则呈现复杂的分布, 相比于形变前位置,
碰摩后机匣表面径向向心部拱起, 原因是碰摩过程中升
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温区域集中在机匣表面很浅位置处, 而机匣内部较深位

置处温度较低; 同时, 碰摩一圈过程中, 机匣与 20 个叶

片进行碰摩, 机匣表面碰摩区域温度不断升高, 膨胀变

形量不断增加, 由此导致机匣表面位置处向心部鼓起。
机匣摩擦热区域两侧位置形变则相反, 表现为局部向离

心方向偏移, 这是为了满足协调变形条件所导致的。

图 4　 叶片转动一周后叶片和机匣的变形特征(变形区域放大 500 倍): (a)整体纵向(U2 )位移分布特征, ( b)叶尖变形前后

形貌对比, (c)机匣变形前后形貌对比

Fig. 4　 The
 

deformation
 

characteristics
 

of
 

the
 

blade
 

and
 

the
 

casing
 

after
 

one
 

rotation
 

of
 

the
 

blade
 

(deformation
 

magnification
 

500
 

times):
 

(a)
 

the
 

overall
 

(U2 )
 

displacement
 

distribution
 

characteristics,
 

(b)
 

the
 

appearance
 

comparison
 

of
 

the
 

blade
 

tip
 

before
 

and
 

after
 

deformation,
 

(c)
 

the
 

appearance
 

comparison
 

of
 

the
 

casing
 

before
 

and
 

after
 

deformation

　 　 图 4 中叶片和机匣形变的产生主要归因于碰摩过程

中的碰摩热, 为了进一步阐明变形及应力的由来, 图 5
给出了碰摩一圈过程中叶片和机匣碰摩表面温度随时间

的变化, 同时也展示了碰摩界面位移在整个碰摩过程中

的演变。 对于单个叶尖, 在旋转一周过程中, 与机匣进

行摩擦的时间只有 40
 

μs。 此时由于叶尖截面面积小, 热

流密度大, 叶尖温度高, 因此, 在短时间内叶尖温度由

30
 

℃上升至 210
 

℃ 。 碰摩完成后, 叶尖失去热源, 同时

由于对流换热的作用, 在接下来的 1210
 

μs 内叶尖温度

逐渐下降到 48
 

℃ , 由于摩擦产热相对自由旋转降温时间

短, 故叶尖温度变化呈现出先急剧升高、 后急剧下降、
最后趋于平缓的趋势。 对于机匣, 叶片转动一周, 机匣

分别与 20 个叶片进行碰摩, 由于机匣面积大, 热流密度

小, 与每个叶片碰摩过程中, 升温较缓慢, 同时机匣与

某一个叶片碰摩后, 需经过 25
 

μs 才会与下一个叶片接

触, 在此阶段由于气流冷却作用, 使得温度变化呈现出

明显波动的特点, 因此机匣升温行为存在着明显的棘轮

效应, 如图 5a 所示。 在叶片旋转一周过程中, 当第一

图 5　 叶片转动一周过程中碰摩表面温度及界面位移随时间的变化: (a)叶片和机匣表面温度, (b)碰摩界面位移

Fig. 5　 Variations
 

of
 

the
 

surface
 

temperature
 

and
 

interface
 

displacement
 

of
 

the
 

rubbing
 

against
 

time
 

during
 

one
 

rotation
 

of
 

the
 

blade:
 

(a)
 

the
 

surface
 

temperature
 

of
 

the
 

blade
 

and
 

the
 

casing,
 

(b)
 

the
 

displacement
 

of
 

the
 

rubbing
 

interface
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个叶片与机匣接触碰摩后, 叶片温度快速升高, 而机匣

表面温度仍较低, 在前 6 个叶片碰摩过程中, 叶尖表面

温度高于机匣表面温度, 叶尖热膨胀效应大于机匣, 碰

摩界面纵向(U2 ) 位移为负值, 表现为向离心方向偏移。
在之后的碰摩过程中, 叶尖早已失去热源, 在热传导和

与环境对流换热的共同作用下, 温度不断下降, 而机匣

与更多叶片碰摩后, 表面温度高于叶尖, 此时机匣膨胀

效应占主导地位, 由此碰摩界面 U2 位移为正值, 故而出

现叶尖向心收缩而机匣心部向心部拱起的现象。
3. 2　 叶片/机匣不受彼此约束时的温度、 形变特征

3. 2. 1　 叶片

为了理解碰摩过程中叶片和机匣的热变形对碰摩界

面温度、 形变特征的贡献度, 分别对叶片和机匣进行了

自由热膨胀分析。 图 6 展示了碰摩一圈过程中自由变形

的叶尖表面温度及形变随碰摩时间的变化, 可以看出碰

摩瞬间叶片温度可升高至 210
 

℃ , 叶片由于热膨胀也迅

速伸长。 碰摩后, 叶尖失去热源, 叶片自由冷却, 转动

一圈过程中, 叶尖温度的降低主要是由于叶片内部发生

热传递, 而其与环境对流对降温的贡献非常小, 因此叶

片伸长量几乎不减小。
3. 2. 2　 机匣

图 7 展示了碰摩一圈过程中自由变形的机匣表面温

度及形变随碰摩时间的变化。 一次碰摩后, 机匣表面最

高温度为 49
 

℃ , 随着后续多个叶片的碰摩, 机匣表面温

度棘轮增加, 碰摩一圈后, 其表面最高温度可达到 97
 

℃ 。
由于一次碰摩后, 在下一个叶片到来前, 期间的冷却时

间非常短, 机匣表面温度来不及与环境对流, 只能进行

内部热传递, 但是极短的时间导致热传递深度非常小,
因此, 一次碰摩冷却过程中, 机匣向上拱起的变形量并

不减小, 故随着机匣表面温度棘轮地增加, 心部拱起位

移也不断增加。

图 6　 单个叶片转动一周过程中叶尖表面温度和形变位移的变化

Fig. 6　 Variations
 

of
 

the
 

surface
 

temperature
 

and
 

deformation
 

displacement
 

of
 

the
 

tip
 

of
 

a
 

single
 

blade
 

during
 

one
 

revolution

图 7　 单个叶片转动一周过程中机匣表面温度和形变位移的变化

Fig. 7　 Variations
 

of
 

the
 

surface
 

temperature
 

and
 

deformation
 

displacement
 

of
 

the
 

casing
 

during
 

a
 

single
 

blade
 

rotation

3. 3　 碰摩热致变形的主导因素

叶片与机匣在碰摩过程中均出现了不同程度的热变

形, 为了明确碰摩过程中构件整体变形的主导因素, 分

别对比了 3 种不同热输入方式下机匣的变形云图, 如图 8

所示。 单独对叶片进行加热, 由于叶片加热伸长, 压缩

机匣, 使得机匣碰摩区域出现反向轴心位移, 最小位移

值-0. 028
 

μm。 单独对机匣进行加热, 机匣纵向上存在

着明显的膨胀效应, 机匣碰摩区域向轴心拱起, 最大向
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图 8　 不同热输入方式下机匣变形云图( 变形区域放大 500 倍):

(a)单独对叶片进行加热, ( b)单独对机匣进行加热, ( c)对

叶片和机匣共同进行加热

Fig. 8　 The
 

deformation
 

cloud
 

diagram
 

of
 

the
 

casing
 

under
 

different
 

heat
 

input
 

modes
 

(deformation
 

magnification
 

500
 

times)
 

: ( a)
 

heat-

ing
 

the
 

blade
 

alone,
 

(b)
 

heating
 

the
 

casing
 

alone,
 

( c)
 

heating
 

the
 

blade
 

and
 

the
 

casing
 

together

心位移值为 0. 067
 

μm。 当对叶片与机匣共同进行加热

时, 机匣仍表现出向轴心拱起膨胀变形现象, 机匣碰摩

区域向心膨胀位移最大值为 0. 043
 

μm, 小于机匣单独作

用时的最大形变量, 这主要归因于叶片的反轴心膨胀抵

消了机匣部分的向轴心膨胀。 通过对比 3 种情形下的机

匣形变, 可以看出可见纵向变形效果主要来源于机匣。
同时, 为了进一步验证机匣的主导作用, 对比了 3

种不同热输入方式下的界面接触应力和模型内部等效应

力特征, 分别如图 9 和图 10 所示。 从图 9 中可明显看

出, 不同热输入方式下叶片与机匣接触区域都出现不均

匀的接触应力分布状况, 而不同热输入方式仅影响最大

接触应力值的大小, 单独对叶片进行加热、 单独对机匣

进行加热、 对叶片和机匣共同进行加热界面接触应力最

大值分别为 0. 10, 1. 25 和 0. 89
 

MPa。 图 10 的 Mises 等效

应力特征值也表明, 机匣的热变形对整体构件的变形、
应力贡献最大。

同时, 我们对整个碰摩过程中不同热输入方式下的

形变和接触应力进行分析, 如图 11 所示, 可以看出, 当

单独对机匣进行加热时, 接触界面位移和平均接触应力

表现出的变化趋势与对叶片和机匣共同进行加热时的相

同, 而且 2 种情况下特征值处于同一个量级。 结合应力

图 9　 不同热输入方式下叶片和机匣界面接触应力对比(变形放大 500 倍): (a)单独对叶片进行加热, (b)单独对机匣进行加热,

(c)对叶片和机匣共同进行加热

Fig. 9　 Comparison
 

of
 

the
 

contact
 

stress
 

between
 

the
 

blade
 

and
 

the
 

casing
 

under
 

different
 

heat
 

input
 

modes
 

( deformation
 

magnification
 

500
 

times):
 

(a)
 

heating
 

the
 

blade
 

alone,
 

(b)
 

heating
 

the
 

casing
 

alone,
 

(c)
 

heating
 

the
 

blade
 

and
 

the
 

casing
 

together
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图 10　 不同热输入方式下叶片和机匣 Mises 等效应力对比(变形放大 500 倍): (a)单独对叶片进行加热, (b)单独对机匣进行加

热, (c)对叶片和机匣共同进行加热

Fig. 10　 The
 

Mises
 

equivalent
 

stress
 

comparison
 

of
 

blade
 

and
 

casing
 

under
 

different
 

heat
 

input
 

modes
 

(deformation
 

magnification
 

500
 

times):
 

(a)
 

heating
 

the
 

blade
 

alone,
 

(b)
 

heating
 

the
 

casing
 

alone,
 

(c)
 

heating
 

the
 

blade
 

and
 

the
 

casing
 

together

图 11　 不同热输入方式下叶尖和机匣接触面位移(a)和平均接触应力(b)随时间的变化

Fig. 11　 Changes
 

in
 

the
 

contact
 

surface
 

displacement
 

(a)
 

and
 

the
 

average
 

contact
 

stress
 

(b)
 

of
 

the
 

blade
 

tip
 

and
 

the
 

casing
 

with
 

time
 

under
 

different
 

heat
 

input
 

modes

特征分析可知, 无论是形变还是应力, 单独对机匣进行

加热所引发的效果都显著高于单独对叶片进行加热的效

果, 综合说明, 碰摩界面的热致变形、 应力主要由机匣

主导。

4　 结　 论

(1)叶尖与机匣碰摩界面温升引发的热变形使界面

产生压应力, 总体而言, 机匣碰摩中心区朝向轴心拱起

变形, 叶尖局部热膨胀但整体朝向轴心压缩变形。

(2)碰摩一圈过程中机匣碰摩中心区先反向轴心位移再

转为朝向轴心位移, 碰摩一圈后, 向心位移为 0. 043
 

μm、
法向接触应力为 0. 89

 

MPa。
(3)碰摩一圈后, 叶片摩擦热单独作用(即单独对叶

片进行加热过程)使碰摩界面产生离心位移 0. 028
 

μm 和

接触应力 0. 10
 

MPa; 机匣摩擦热单独作用(即单独对机

匣进行加热过程)使碰摩界面产生向心位移 0. 067
 

μm 和

接触应力 1. 25
 

MPa, 因此, 碰摩界面的热致变形、 应力

由机匣主导。
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