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摘要：为了理解航空发动机钛火发生后叶片的冷却过程，采用有限元方法结合ＲＯＴＯＲ３７转子模型，分别对５５０℃阻燃

钛合金（ＴＦ５５０钛合金）和６００℃高温钛合金（ＴＡ２９钛合金）燃烧后压气机通道内温度场、流场进行数值模拟研究。结果

表明：相对马赫数对于压气机通道内叶片散热有一定的影响，其中叶尖燃烧区域在０．７～１的低马赫数区域散热能力最

佳；相对于前缘燃烧区域，叶尖燃烧区域的冷却过程更为复杂，且冷却速率比前缘燃烧区域低一个数量级；在叶尖燃烧区

域内，ＴＦ５５０钛合金和ＴＡ２９钛合金的冷却温度差异比较显著，在１０００～２５００Ｋ温度区间内的差别最大，前者比后者低

１００Ｋ以上，在３００～５００Ｋ温度区间内前者比后者低３０Ｋ以内；叶尖燃烧区域流场的温度畸变会增加喘振的剧烈程度，

设计叶片时应充分考虑燃烧对喘振裕度的影响。
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　　近年来，随着航空发动机轻量化的发展，钛合金因

具有比强度大、使用温度高等优点而在高压压气机结

构的使用比例逐渐增大。与此同时，由于钛合金导热

性较差、燃点低于熔点，在发生异常摩擦时容易引起剧

烈燃烧即钛火，严重制约了钛合金的大量应用［１３］。

在２０世纪５０年代至７０年代，美国和苏联率先对

航空发动机钛燃烧问题进行了专项研究。美国莱特帕

特森空军基地［４５］以及发动机制造商［６７］采用激光法对

压气机动态环境下的钛燃烧进行了大量实验研究，并

按照流速将燃烧的剧烈程度分为三个阶段，第一阶段

相对马赫数小于０．７，该阶段流场的压力对燃烧的持

续时间起关键作用；第二阶段相对马赫数处于０．７～

０．８，该阶段燃烧最为剧烈且环境温度对燃烧区域的面

积有很大影响；第三阶段相对马赫数大于０．８，该阶段

流场的对流散热对燃烧过程起到显著抑制作用，钛燃

烧在点火瞬间就被通道内的高速气流熄灭，当马赫数

大于１时，由于出口静压的变化，通道内形成激波，叶

片边界层出现转捩现象，此时流场情况变得更为复杂。

针对第一、第二阶段，Ａｎｄｅｒｓｏｎ等
［７］，Ｆｏｘ

［８］分别采用

两组典型的工况（第一组实验参数为环境温度７００Ｋ、

压力０．４７ＭＰａ、相对马赫数０．７；第二组实验参数为

２８０Ｋ、压力０．６ＭＰａ、相对马赫数０．３３）进行实验并得

出雷诺数与环境温度关系的燃烧边界。在此基础上，

Ｇｌｉｃｋｓｔｅｉｎ
［９］建立了相应工况下燃烧边界的数值计算

模型，该模型的计算结果比实验值低一个数量级的主

要原因是，在建模过程中没有考虑流场中出现的湍流

对燃烧边界的影响；针对第三阶段，Ｂｏｒｉｓｏｖａ等
［１０］，

Ｂｏｌｏｂｏｖ
［１１］尝试采用高压拉伸断裂法开展了燃烧边界

的实验研究与理论计算，并在此基础上进行了钛铜系

阻燃钛合金的研制，但未能实现模拟压气机工况下燃

烧行为的研究。鉴于航空发动机钛火的极大危害性，

自２０世纪９０年代起，钛燃烧问题也引起了国内科技

工作者的重视［１２１７］，例如通过建立摩擦燃烧实验技术

及其理论模型对阻燃钛合金等多种钛合金的阻燃性能

进行了较为系统的研究［１７２０］。

然而，压气机叶片在高转速下工作时，不仅受到很

强的离心力，而且存在叶尖泄漏、激波／边界层干扰、流

场分离等多种复杂流动现象，在高速环境下钛燃烧后

的冷却过程持续时间非常短，很难通过实验进行数据

采集，特别是针对燃烧引起的流场变化的研究鲜见报

道。因此，本工作基于经过实验验证的ＲＯＴＯＲ３７转

子模型，采用有限元方法对５５０℃阻燃钛合金（ＴＦ５５０

钛合金）和６００℃高温钛合金（ＴＡ２９钛合金）叶片燃烧

后压气机通道内温度场、流场进行数值模拟研究，揭示

不同钛合金叶片的冷却行为及流场变化，进而为压气

机设计及其选材提供参考。

１　理论模型

对于压气机的气动性能数值模拟主要是结合计算

机程序利用数值离散方法求解雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ方程的过程。通常计算流体力学方法的实现

过程主要由以下部分组成：建立能准确描述流场物理

特性的数学模型，列出求解问题的控制方程，对控制方

程进行数值离散、代数方程组的求解以及数据处理和

显示。其具体控制方程如下：

１）雷诺平均方程

ρ
狋
＋
ρ犝犼
狓犼

＝０ （１）

ρ犝犻

狋
＋
ρ犝犻犝犼
狓犼

＝－
狆
狓犻
＋


狓犼
（τ犻犼－ρ犚）＋犛Ｍ （２）

式中：ρ为密度；犝 为速度；τ为黏性剪切力；狆为压力；

犚为雷诺应力；犛为源项。

２）犽ω模型

对于雷诺平均ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程的求解，需要增

加湍流模型方程使得方程组得以封闭，针对压气机环

境下变化复杂的流场，ＳＳＴ模型的犽ω模型考虑了湍

流剪切应力的传输，可精确地预测流动的开始和逆

压梯度条件下流体的分离量，因此对于气流分离区

域的计算更接近于实际数值，同时不会对湍流黏度

造成过度预测。此外，ＳＳＴ模型的另一个优点是对

边界层的精度不敏感。尹松等［２１］针对压气机内的各

类复杂流动，分别尝试采用犽ω 模型、ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａ

ｒａｓ模型以及犽ε模型对跨声速压气机流场进行数值

模拟，并与实验值对比，发现犽ω模型与实验值符合

最好。因此，选用犽ω模型作为湍流模型。其控制方

程如下：

μｔ＝ρ
犽

ω
（３）

ρ犽

狋
＋
ρ犝犼犽

狓犼
＝


狓犼
μ＋

μｔ（ ）２ 犽

狓［ ］
犼

＋

犘犽－０．０９ρ犽ω＋犘犽犫 （４）

ρω
狋
＋
ρ犝犼ω

狓犼
＝


狓犼
μ＋

μｔ（ ）２ ω
狓［ ］

犼

＋

５ω
９犽
犘犽－０．０７５ρω

２
＋犘ω犫 （５）

式中：μｔ为湍流黏度；犽为湍动能；ω为湍流频率；犘犽犫

和犘ω犫为浮力湍流项。

３）传热模型

由于计算涉及流体域与固体域的耦合传热，所以

在计算流体域传热的同时对固体域并行求解。而在固

８３
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体域内没有相对流动的存在，传热公式中对流项和扩

散项可以被忽略，固体域内只需考虑传热项，传热方程

简化为：

ρ犮
犜

狋
＋


狓犻
ρ犞犮

犜

狋
＝


狓犻



狓犼（ ）犽犜 ＋犛Ｅ （６）

式中：犞 为体积；犮为比热；犽为传热系数；犛Ｅ 为固体域

源项。

２　有限元模型

在压气机数值计算模型中，ＮＡＳＡ的 ＲＯＴＯＲ３７

具有典型的航空发动机高压压气机进口级所要求的气

动参数，其几何以及性能参数和现代其他先进航空发

动机的压气机相近［２２］；同时，ＲＯＴＯＲ３７的关键指标

经过了系统的实验验证，分别在通道入口及出口附近

沿周向布置了９个测量点，测试参数包括总压、静压、

总温和流动角等，从而计算出堵塞流量、效率特性等压

气机关键指标。自２０世纪９０年代起，流体力学领域

的学者就采用多种数值模型，比如ＢＬ模型、混合长

度模型、犽ω模型等对其进行计算，数值计算结果与实

验值符合良好［２３］。因而本研究基于ＲＯＴＯＲ３７采用

有限元方法对第三阶段中压气机复杂的气流环境进行

数值模拟，其三维模型见图１，建模过程的基本设计参

数如表１所示。

图１　ＲＯＴＯＲ３７三维模型　（ａ）整体几何模型；（ｂ）单通道几何模型

Ｆｉｇ．１　ＲＯＴＯＲ３７ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｄｅｌ　（ａ）３Ｄｉｎｔｅｇｒａｔｅｍｏｄｅｌ；（ｂ）ｓｉｎｇｌｅｐａｓｓａｇｅｍｏｄｅｌ

表１　犚犗犜犗犚３７基本设计参数

Ｔａｂｌｅ１　ＢａｓｉｃｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＲＯＴＯＲ３７

Ｎｕｍｂｅｒｏｆ

ｂｌａｄｅｓ

Ｄｅｓｉｇｎｓｐｅｅｄ／

（ｒ·ｍｉｎ－１）

Ｄｅｓｉｇｎｆｌｏｗｒａｔｅ／

（ｋｇ·ｓ－１）

Ｄｅｓｉｇｎ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏ

Ｔｉｐｓｐｅｅｄ／

（ｍ·ｓ－１）

Ｔｉｐ

ｓｏｌｉｄｉｔｙ

Ｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅ／

ｃｍ

Ａｓｐｅｃｔ

ｒａｔｉｏ

Ｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅ／

（ｋｇ·ｓ－１）

３６ １７１８８．７ ２０．１９ ２．１０６ ４５４．１４ １．２９ ０．０３５６ １．１９ ２０．１９

　　从图１中可以看出，有限元模型包含通道内流体

域以及叶片固体域两个区域。在生成通道内流体域三

维有限元网格的过程中，在叶片周围采用了Ｏ型网格

划分，并且在壁面（包括叶尖间隙）附近的网格高度沿

壁面法向方向按几何级数加密，网格最大高度为外围

网格的１／３，如图２（ａ）所示。在生成叶片域三维有限

元网格的过程中，由于前缘以及叶尖部位是最易与

机匣发生摩擦接触的部位，因此分别取转子叶片前

缘、叶尖处作为燃烧位置，燃烧位置的网格同样采用

几何级数加密，同时为了考虑叶片内部尤其是叶尖

部位热传导对冷却过程的影响，在燃烧位置附近的

网格采用均匀加密，如图２（ｂ）所示。为了准确获取

冷却过程中的流场特性，先对整个通道内的流场进

行稳态求解，得出流场稳态解后将其作为初始条件

代入到冷却过程进行计算。在网格划分过程中发

现，通道尾部以及叶尖燃烧区域的网格质量对能量

方程的收敛影响较大。

有限元模型具体参数给定如下：

１）为了对比不同热扩散率对冷却过程的影响，分

别采用ＴＦ５５０合金和ＴＡ２９合金两种材料进行仿真，

其具体热物性参数如表２和表３所示。在数值建模过

程中，假设温度高于９７３Ｋ的热物性参数值与９７３Ｋ的

参数值近似相等。

２）目前转子进口采用均匀进气条件，转子出口初

始静压为１１４０００Ｐａ，进口总压为１０１３２５Ｐａ，环境温度

为２８８Ｋ，选用理想空气作为流体介质。

３）动态黏滞度使用公式表示为温度的函数，如式

（７）所示。

μ
μ０
＝
犜ｒｅｆ＋犉

犜＋犉

犜
犜（ ）
ｒｅｆ

狀

（７）

式中：μ０ 为相对黏度；犉为Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ常数；犜ｒｅｆ为参

考温度２７３．０Ｋ；狀为温度指数，取１．５。

９３
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图２　ＲＯＴＯＲ３７单通道有限元网格　（ａ）通道流场及壁面网格；（ｂ）转子叶片网格

Ｆｉｇ．２　ＲＯＴＯＲ３７ｓｉｎｇｌｅｐａｓｓａｇｅｍｅｓｈ　（ａ）ｍｅｓｈｏｆｐａｓｓａｇｅｆｌｕｉｄｆｉｅｌｄａｎｄｗａｌｌ；（ｂ）ｍｅｓｈｏｆｂｌａｄｅ

　　 表２　犜犉５５０钛合金热物性参数

Ｔａｂｌｅ２　ＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＴＦ５５０ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／

Ｋ

Ｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔ／

（Ｊ·ｋｇ－１·Ｋ－１）

Ｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｄｕｃｔｉｖｉｔｙ／

（Ｗ·ｍ－１·Ｋ－１）

３７３ ５３５．８ １０．３

４７３ ５４０．０ １２．７

５７３ ５４８．４ １４．９

６７３ ５５６．７ １６．７

７７３ ５６８．５ １８．４

８７３ ５８０．０ １９．７

９７３ ５９３．６ ２０．７

表３　犜犃２９钛合金热物性参数

Ｔａｂｌｅ３　ＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＴＡ２９ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／

Ｋ

Ｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔ／

（Ｊ·ｋｇ－１·Ｋ－１）

Ｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｄｕｃｔｉｖｉｔｙ／

（Ｗ·ｍ－１·Ｋ－１）

３７３ ４７６ ６．１０

４７３ ５２４ ７．５４

５７３ ５７１ ８．９６

６７３ ６１２ １０．３０

７７３ ６３７ １１．５０

８７３ ６３８ １２．４０

９７３ ６２４ １３．２０

　　４）参照文献［７］所述，燃烧区域的温度为３０００Ｋ，

厚度为５０～５００μｍ，值得注意的是燃烧区域非常脆且

易碎，实际的燃烧区域比５００μｍ厚，所以采用８００μｍ

作为叶片燃烧区域的厚度。由此计算出，前缘燃烧区

域体积为３．４３×１０－８ｍ３，叶尖燃烧区域体积为１．０８７×

１０－７ｍ３。可见，叶尖燃烧区域体积约为前缘燃烧区域

的３倍，因此冷却时间会相对更长。

３　结果与讨论

３．１　压气机通道内流场稳态分析

压气机通道内流场的对流散热为叶片冷却的主要

形式，其中在叶尖区域的流动由于存在着流场分离、叶

尖扰流等现象，其流动行为最为复杂，因而取９９％叶

展位置进行分析，该部位同时位于叶尖燃烧区域内。

为了清晰地显示流场的变化，采用相对马赫数图进行

流场分析。图３为９９％叶展位置处的相对马赫数图。

可以看出，相对马赫数在叶片槽道内从前缘到尾缘逐

渐减少；从通道入口至叶片前缘区域相对马赫数维持

在１．４左右，在距离前缘约７０％处，由于激波的出现，

相对马赫数减弱到０．７～１．０范围内，由原来的超音速

变为亚音速；此后，压气机通道内相对马赫数全部变为

亚音速，流场压力增高；在前缘约７０％至尾缘处为流

场分离区域。这一模拟结果与文献［２１］的实验结果符

合较好。

图３　压气机通道内９９％叶展位置相对马赫数图

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｍａｃｈｎｕｍｂｅｒａｔ９９％ｓｐａｎｗｉｓｅｉｎ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｐａｓｓａｇｅ

３．２　前缘燃烧区域分析

由于前缘燃烧区域的体积约为叶尖处的１／３，且

流场沿着叶展方向分布均匀，其相对马赫数均大于１，

所以冷却速率非常快。图４为ＴＦ５５０合金前缘燃烧

区域吸力面温度场的变化过程。从图４中可见，由于

叶尖处线速度最高，因此该处最先冷却（见图４（ｂ））；

整个燃烧区域在１０μｓ以内即冷却到常温，冷却方式以

０４
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对流传导为主（见图４（ｄ））。图５为两种钛合金在前

缘燃烧区域温度平均值随时间的变化。从图５中可

见，不同合金导热性能对其影响较小，两种钛合金在前

缘燃烧区域温度平均值的温差在１０Ｋ以内。

图４　不同时间ＴＦ５５０钛合金在前缘燃烧区域吸力面温度场

（ａ）２×１０－７ｓ；（ｂ）１×１０－６ｓ；（ｃ）５．２×１０－６ｓ；（ｄ）１．２×１０－５ｓ

Ｆｉｇ．４　ＳｕｃｔｉｏｎｓｉｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄａｔｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｂｕｒｎｉｎｇａｒｅａｏｆＴＦ５５０ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

（ａ）２×１０－７ｓ；（ｂ）１×１０－６ｓ；（ｃ）５．２×１０－６ｓ；（ｄ）１．２×１０－５ｓ

图５　不同钛合金在前缘燃烧区域温度平均值历史

Ｆｉｇ．５　Ａｖｅｒａｇｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｈｉｓｔｏｒｙａｔｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｂｕｒｎｉｎｇ

ａｒｅａｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｓ

３．３　叶尖燃烧区域分析

在实际的叶片燃烧过程中，叶尖与前缘、尾缘的夹

角处是最先发生损坏的区域，因而叶尖燃烧区域的冷

却过程为研究的重点。由于该区域体积远大于前缘燃

烧区域，热传导的作用明显增加，因此材料的导热性能

对冷却过程的影响不能忽略。

图６与图７分别为ＴＦ５５０合金和ＴＡ２９合金叶

片吸力面在叶尖燃烧区域的温度场，图８与图９分别

为两种合金叶片压力面在叶尖燃烧区域的温度场。从

图６中可以看出，高温区域在热传导的作用下从尾缘

向前缘方向移动并沿着叶展方向扩散，相对于前缘以

及尾缘表面，中部的散热能力由于激波的存在而较低；

对比图６和图７发现不同材料的导热性能对于冷却速

率有一定的影响，对比图６和图８发现压力面的散热

能力略低于吸力面。

以ＴＦ５５０合金的吸力面为例，对叶尖燃烧区域温

度场的变化进行分析。如图６（ａ）所示，在２×１０－５ｓ

时，尾缘处由于流场的散热作用最先发生冷却，与图７

（ａ）比较可知，ＴＦ５５０与ＴＡ２９合金的最高温度差值

为８０Ｋ，与图８（ａ）比较发现，压力面与吸力面的最高

温度差值为７０Ｋ。如图６（ｂ）所示，在６×１０－５ｓ时，最

高温度降至２３００Ｋ左右，弦向７０％以后区域基本冷

却，高温区域集中在距前缘１５％～４０％的区域内，同

时高温区域沿着叶展方向移动约３００μｍ，在实际工况

中这部分区域很大可能受到烧蚀的破坏；与图７（ｂ）比

较可知，两种钛合金的最高温度差值为２４０Ｋ，表明该

阶段叶片材料的导热性能对叶片冷却过程的影响增

加，与图８（ｂ）比较发现，压力面与吸力面的最高温度

差值为４０Ｋ。在１．４×１０－４ｓ时，最高温度降至约

１０００Ｋ，如图６（ｃ）所示，此时的温度已降至熔点（１８７３Ｋ）

１４
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图６　不同时间ＴＦ５５０钛合金叶片吸力面叶尖燃烧区域温度场

（ａ）２×１０－５ｓ；（ｂ）６×１０－５ｓ；（ｃ）１．４×１０－４ｓ；（ｄ）１．８×１０－４ｓ

Ｆｉｇ．６　ＰｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｓｕｃｔｉｏｎｓｉｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄａｔｔｉｐｂｕｒｎｉｎｇａｒｅａｏｆＴＦ５５０ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

（ａ）２×１０－５ｓ；（ｂ）６×１０－５ｓ；（ｃ）１．４×１０－４ｓ；（ｄ）１．８×１０－４ｓ

图７　不同时间ＴＡ２９钛合金叶片吸力面叶尖燃烧区域温度场

（ａ）２×１０－５ｓ；（ｂ）６×１０－５ｓ；（ｃ）１．４×１０－４ｓ；（ｄ）１．８×１０－４ｓ

Ｆｉｇ．７　ＰｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｓｕｃｔｉｏｎｓｉｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄａｔｔｉｐｂｕｒｎｉｎｇａｒｅａｏｆＴＡ２９ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

（ａ）２×１０－５ｓ；（ｂ）６×１０－５ｓ；（ｃ）１．４×１０－４ｓ；（ｄ）１．８×１０－４ｓ

以下，即在实际工况中该部分区域的烧蚀剧烈程度逐

渐减小，高温区域集中在前缘与叶尖夹角处，并沿着叶

展方向移动约５００μｍ；与图７（ｃ）比较可知，两种钛合

金的最高温度差值达到３３０Ｋ，表明该阶段对叶片材料

的导热性能最为敏感，与图８（ｃ）比较发现，压力面与

吸力面的最高温度一致。在１．８×１０－４ｓ时，最高温度

２４
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降至４００Ｋ左右，与环境温度接近，冷却过程基本完

成，如图６（ｄ）所示；与图７（ｄ）比较可知，两种钛合金的

最高温度差值降至３０Ｋ，与图８（ｄ）比较发现，压力面

与吸力面的最高温度一致。

图８　不同时间ＴＦ５５０钛合金叶片压力面叶尖燃烧区域温度场　（ａ）２×１０－５ｓ；（ｂ）６×１０－５ｓ；（ｃ）１．４×１０－４ｓ；（ｄ）１．８×１０－４ｓ

Ｆｉｇ．８　ＰｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄａｔｔｉｐｂｕｒｎｉｎｇａｒｅａｏｆＴＦ５５０ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

（ａ）２×１０－５ｓ；（ｂ）６×１０－５ｓ；（ｃ）１．４×１０－４ｓ；（ｄ）１．８×１０－４ｓ

图９　不同时间ＴＡ２９钛合金叶片压力面叶尖燃烧区域温度场

（ａ）２×１０－５ｓ；（ｂ）６×１０－５ｓ；（ｃ）１．４×１０－４ｓ；（ｄ）１．８×１０－４ｓ

Ｆｉｇ．９　ＰｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄａｔｔｉｐｂｕｒｎｉｎｇａｒｅａｏｆＴＡ２９ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

（ａ）２×１０－５ｓ；（ｂ）６×１０－５ｓ；（ｃ）１．４×１０－４ｓ；（ｄ）１．８×１０－４ｓ

３４
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　　图１０为不同钛合金在叶尖燃烧区域的温度平均

值历史。可以看出，ＴＦ５５０和ＴＡ２９合金的冷却温度

差异较大，在１０００～２５００Ｋ温度区间内的差别最大，

前者比后者低１００Ｋ以上；在３００～５００Ｋ温度区间内

前者比后者低３０Ｋ以内，与前缘处类似；冷却时间大

约为１６０μｓ，是前缘部分的１０倍以上，可见，相对于前

缘燃烧区域，材料的导热性能对于叶尖燃烧区域冷却

过程的影响较为显著。

图１０　不同钛合金在叶尖燃烧区域温度平均值历史

Ｆｉｇ．１０　Ａｖｅｒａｇｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｈｉｓｔｏｒｙａｔｔｉｐｂｕｒｎｉｎｇａｒｅａ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｓ

３．４　压气机通道内叶尖燃烧区域流场分析

由于叶尖周围流场运动更为复杂，且如前所述叶

尖冷却速率比前缘区域低一个数量级，所以对压气机

通道内９９％叶展位置的流场及温度场进行分析。图

１１为压气机通道内ＴＦ５５０合金在叶尖燃烧区域的温

度场。可以看出，压气机通道内流场的温度在４００Ｋ

以内。

如图１１（ａ）所示，在２×１０－５ｓ时，接近尾缘部位最

先冷却，沿着叶片弦向５０％～９５％区域的流场温度为

４００Ｋ左右；如图１１（ｂ）～（ｄ）所示，从６×１０
－５ｓ至

１．８×１０－４ｓ，温度最高区域沿着弦向往叶片前缘移动，

在前缘５％内以及７０％以后的范围内低马赫数区域

（０．７～１相对马赫数）气流的散热最为显著，气流的温

度在４００Ｋ以上，比环境温度提高了１００Ｋ以上，此时

叶尖燃烧区域流场的周向温度畸变会导致压力畸变，

导致喘振裕度的下降，进而引发新的喘振。温度最高

区域出现在距前缘４０％处，与图３比较可知，激波波

前马赫数较高的区域（１．１～１．４相对马赫数）压力梯

度的影响导致叶片附近的流体温度与环境温度接近，

表明该区域内的散热较差，可见相对马赫数对于叶片

图１１　压气机通道内９９％叶展位置温度场变化　（ａ）２×１０－５ｓ；（ｂ）６×１０－５ｓ；（ｃ）１．４×１０－４ｓ；（ｄ）１．８×１０－４ｓ

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｈｉｓｔｏｒｙａｔ９９％ｓｐａｎｗｉｓｅｉｎｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｐａｓｓａｇｅ

（ａ）２×１０－５ｓ；（ｂ）６×１０－５ｓ；（ｃ）１．４×１０－４ｓ；（ｄ）１．８×１０－４ｓ

的散热有一定的影响。

在前述的第一及第二阶段燃烧过程中，钛合金的

持续燃烧将压气机通道内的流场温度提升至３０００Ｋ

左右，除了会造成叶片的烧蚀而导致压比的下降之外，

温度畸变必然会导致新的喘振发生，即压气机最初在

轻微喘振的作用下叶片与机匣之间发生摩擦引起燃
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烧，燃烧过程中流场的温度畸变引发压力畸变进而增

加喘振的剧烈程度，最终导致压气机失效。因此，燃烧

发生后压气机通道内压力场的变化，机匣处理、射流或

是叶尖间隙自动控制等方式对燃烧的影响值得进一步

的研究；而计算中流场采用定常流动方式，与真实的流

场存在偏差，非定常流场计算将会给出修正。

４　结论

（１）基于ＲＯＴＯＲ３７转子模型建立了钛合金叶片

燃烧后冷却过程的三维热流耦合数值模拟方法。叶尖

燃烧区域在０．７～１的低马赫数区域对周围气流产生

１００Ｋ以上的温升，而在１．１～１．４的高马赫数区域由

于高压的原因散热较差，其温度接近环境温度。

（２）与叶片前缘处相比，叶尖燃烧区域冷却速率低

一个数量级，叶尖燃烧区域的冷却时间在１６０μｓ左右，

而前缘燃烧区域的冷却时间在１０μｓ以内；叶尖燃烧

区域的高温区域沿着叶尖向着前缘以及叶尖夹角处

移动。

（３）在叶尖燃烧区域，ＴＦ５５０合金和 ＴＡ２９合金

的冷却温度差异比较显著，在１０００～２５００Ｋ温度区间

内的差别最大，前者比后者低１００Ｋ 以上，在３００～

５００Ｋ温度区间内前者比后者低３０Ｋ以内；流场的温

度畸变会增加喘振的剧烈程度，设计叶片时应充分考

虑燃烧对喘振裕度的影响。
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ｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｆｉｒｅｉｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＭａｔｅ

ｒｉａｌｓ，２０１６，３６（３）：２０２６．

［１８］　弭光宝，黄旭，曹京霞，等．ＴｉＶＣｒ系阻燃钛合金的抗点燃性

能及其理论分析［Ｊ］．金属学报，２０１４，５０（５）：５７５５８６．

　ＭＩＧＢ，ＨＵＡＮＧＸ，ＣＡＯＪＸ，ｅｔａｌ．Ｉｇｎｉｔｉｏｎｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｐｅｒ

ｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｉｔｓｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆＴｉＶＣｒｔｙｐｅｆｉｒｅｐｒｏｏｆｔｉ

ｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＭｅｔａｌｌｕｒｇｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，５０（５）：５７５

５８６．

［１９］　弭光宝，黄旭，曹京霞，等．摩擦点火ＴｉＶＣｒ阻燃钛合金燃烧

产物的组织特征［Ｊ］．物理学报，２０１６，６５（５）：０５６１０３．

　ＭＩＧＢ，ＨＵＡＮＧＸ，ＣＡＯＪＸ，ｅｔａｌ．Ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｂｕｒｎｉｎｇｐｒｏｄｕｃｔｓｏｆＴｉＶＣｒｆｉｒｅｐｒｏｏｆｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ

ｂｙｆｒｉｃｔｉｏｎａｌｉｇｎｉｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＰｈｙｓｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１６，６５（５）：

５４
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０５６１０３．

［２０］　弭光宝，曹春晓，黄旭，等．ＴｉＶＣｒ系阻燃钛合金的非等温氧化

行为及阻燃性能预测［Ｊ］．材料工程，２０１６，４４（１）：１１０．

　ＭＩＧＢ，ＣＡＯＣＸ，ＨＵＡＮＧＸ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｉｓｏｔｈｅｒｍａｌｏｘｉｄａ

ｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃａｎｄｆｉｒｅｐｒｏｏｆｐｒｏｐｅｒｔｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆＴｉＶＣｒ

ｔｙｐｅｆｉｒｅｐｒｏｏｆｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，２０１６，４４（１）：１１０．

［２１］　尹松，金东海，朱芳，等．湍流模型对压气机数值模拟精度的影

响［Ｊ］．航空动力学报，２０１０，２５（１２）：２６８３２６８９．

　ＹＩＮＳ，ＪＩＮＤＨ，ＺＨＵＦ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｍｏｄｅｌｓ

ｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，

２０１０，２５（１２）：２６８３２６８９．

［２２］　ＤＵＮＨＡＭＪ．ＣＦＤｖａｌｉｄａｔｉｏｎｆｏｒｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

［Ｒ］．ＮｅｕｉｌｌｙＳｕｒＳｅｉｎｅ，Ｆｒａｎｃｅ：ＡＧＡＲＤ，ＲｅｐｏｒｔＮｏ．ＡＲ３５５，

１９９８：１８４．

［２３］　ＤＥＮＴＯＮＪＤ．ＬｅｓｓｏｎｓｆｒｏｍＲｏｔｏｒ３７［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍａｌ

Ｓｃｉｅｎｃｅ，１９９７，６（１）：１１３．

基金项目：国家自然科学基金项目（５１４７１１５５）；中国航发创新基金项目

（２０１４Ｅ６２１４９Ｒ）

收稿日期：２０１８０２１２；修订日期：２０１８０６１０

通讯作者：弭光宝（１９８１－），男，博士，高级工程师，主要从事先进高温

钛合金及其纳米复合材料、阻燃性能等方面研究，联系地址：北京市８１

信箱１５分箱（１０００９５），Ｅｍａｉｌ：ｍｉｇｕａｎｇｂａｏ＠１６３．ｃｏｍ
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６４


