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热障涂层对涡轮动叶温度及应力的影响研究 *
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摘 要：为研究热障涂层对于涡轮叶片服役温度和应力的影响，以燃气轮机第一级涡轮动叶为研究

对象，基于流热固耦合的数值仿真方法，分析了有无热障涂层及不同热障涂层厚度下，叶片的流动传热

特征以及叶身应力响应变化规律，并将温度和应力分析结果与真实服役叶片热障涂层剥落和基体裂纹萌

生失效等故障情况进行对比分析。结果表明：数值仿真方法可以揭示涡轮叶片实际运行中的温度和应力

分布特征；热障涂层可有效降低叶片基体的平均温度，但是对于局部高温区，若没有良好的冷却设计配

合，热障涂层的保护效果有限；热障涂层厚度变化未改变叶片高应力区位置，随着厚度增加，叶片危险

部位的应力逐渐下降；对于本文的研究对象，与无热障涂层情况相比，0.4mm热障涂层可使得叶片高应

力区域最大等效应力下降30~60MPa。
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Abstract：In order to study the effects of thermal barrier coating on service temperature and stress of tur⁃
bine blades， the first-stage turbine rotor blade of a gas turbine was taken as the research object. Utilizing numeri⁃
cal simulation method based on fluid-thermo-structure coupling， the characteristics of flow and heat transfer and 
the variation of the blade stress response were compared and analyzed under different thickness of thermal barrier 
coating. The temperature and stress analysis results were compared with the damages of the actual service blade 
such as the spalling of the thermal barrier coating and crack initiation on the blade substrate. The results show 
that the numerical simulation method can reveal the temperature and stress distribution characteristics of the tur⁃
bine blade in actual operation.The thermal barrier coating can effectively reduce the average temperature of the 
blade substrate， but for the local high temperature area， if there are flaws in the air cooling design， the protective 
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effect of thermal barrier coating is limited. Changes of thermal barrier coating thickness do not change the weak 
position of blade stress. As the thickness increases， the stress in the dangerous part of the blade gradually de⁃
creases. For the research object of this paper， compared with bare blade， thermal barrier coating with a thickness 
of 0.4mm can reduce the maximum equivalent stress in the high stress region of the blade by 30 to 60MPa.

Key words： Gas turbine； Turbine rotor blade； Thermal barrier coating； Fluid-thermo-structure cou⁃
pling；Temperature distribution；Thermal stress

1 引 言

对于航空发动机和燃气轮机等基于布雷顿循环

的动力装备，涡轮前温度是影响其总体效率的重要

技术指标。为保证在高温燃气环境中，涡轮叶片基

体金属温度不超过其使用极限，航空发动机和燃气

轮机的涡轮叶片普遍采用引自压气机的冷却空气对

叶片内部进行强制对流冷却，并通过气膜孔进一步

降低叶片表面温度［1-2］。经过多年的发展，采用上述

两种冷却方式的涡轮叶片几何结构已变得十分复

杂，制造工艺上也面临极大挑战［3-4］。热障涂层的低

热导率使其能够在叶片和高温燃气之前维持较大的

温差，从而有效降低金属基体服役温度，同时，在一

定的涡轮叶片基体温度下，采用热障涂层可减少来

自压气机的引气量进而提升整机效率，因此得到了

越来越多的关注和研究。

采用复杂冷却结构的涡轮叶片，不同的冷却方

式之间呈现出强耦合效应，使得叶片通道内流场和

传热规律较一般采用单一冷却方式更加复杂［5］。在

多种冷却方式的综合作用下，叶片基体在壁厚、叶高

和弦长方向存在显著温度梯度，并由此产生热应力。

在实际服役过程中，热应力与机械应力叠加后作用

在叶片基体上，并在叶片缘板、叶尖等几何不连续部

位产生应力集中。同时，为改善叶片基体的高温力

学性能，涡轮叶片广泛采用了具有显著各向异性的

定向凝固和单晶材料，这使得叶片服役过程中的应

力应变响应更加复杂［6］。因此，开展热障涂层对涡轮

叶片温度和应力的影响研究，对于提升叶片服役可

靠性具有重要意义。

近年来，众多学者在上述领域开展了研究并取

得了有价值的结果。韩万龙等［7］针对带热障涂层的

涡轮导向叶片，剖析了不同冷却方式的复合冷却效

果，探讨了在叶片前缘和端壁部位高温热点产生的

不同机理。胡冰城等［8］基于流热耦合分析的方法，针

对具有热障涂层的一级涡轮导向叶片研究了热障涂

层在叶片不同位置隔热作用差异以及热障涂层和冷

却空气在降温效果上的对比关系。刘志远等［9］对比

分析了有无热障涂层时涡轮动叶上的温度场变化，

并预测了热障涂层剥落失效的危险区域。Rossette
等［10］研究了带热障涂层的涡轮叶片起动过程中的流

场和温度场的变化，计算分析结果与实际运行服役

叶片损伤相吻合，所研究的叶片无复杂冷却结构和

气膜孔。Ziaei 等［11］研究了热障涂层厚度对涡轮动叶

的温度分布和应力分布的影响。结果表明涂层厚度

从 100μm 增加到 500μm 时，叶片表面的温度降低了

100K，等效塑形变形降低了 40 倍。Liu 等［12］对热障涂

层的隔热效果和热障涂层自身应力分布规律展开了

研究，结果表明气膜孔孔型对周边热障涂层的应力

水平具有显著影响。Davidson 等［13］通过试验手段探

讨了热障涂层和气膜孔的综合作用下涡轮导向叶片

冷却机理，研究指出热障涂层的使用可以减弱由于

气膜覆盖不良对叶片造成的影响。Mensch 等［14］通过

试验和数值计算结合的方式对热障涂层和气膜孔在

叶片端壁处的复合冷却效果开展了研究，结果表明

热障涂层对壁面温度具有比调整吹风比更显著的影

响。Zhu 等［15］研究了包含粘结层和热生长氧化层的

热障涂层体系在气冷涡轮叶片上的应力情况，结果

表明可能导致涂层开裂的最大主应力位置在压力面

和吸力面靠近前缘和尾缘的位置。Vo 等［16］针对涡轮

动叶基于数值模拟的方法系统研究了冷气与主流的

压比、温比以及热障涂层厚度对叶片综合冷却效果

的影响。对于带热障涂层涡轮叶片相关研究，学者

们主要关注了热障涂层自身的温度和应力以及热障

涂层的隔热效果。在热障涂层对涡轮叶片基体服役

应力的影响方面，公开文献较少，且多数研究中未将

分析结果与实际服役叶片损伤情况开展对比。

本文针对带内部强制冷却和气膜冷却结构的涡

轮动叶开展了流热固耦合分析，研究了热障涂层对

叶片基体温度和应力的影响。在分析计算过程中，

考虑了进口温度和压力沿径向的不均匀度、定向合

金材料的各向异性、燃气和冷却空气物性参数差异。

在不同的热障涂层厚度下，对叶片的流场特征、温度

分布和应力响应开展了研究和分析。通过本文的研

究，可为涡轮叶片的冷却和强度设计提供参考。
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2 物理模型和计算方法

2.1 模型及网格划分

研究对象为某燃气轮机第一级涡轮动叶，基体

材料为定向凝固高温合金，叶片几何模型及本文分

析所用的坐标系如图 1 所示。叶身和接触高温燃气

的缘板表面（图 1 中的红色区域）涂覆有热障涂层，叶

顶区无热障涂层。叶片内部冷却通道如图 2 所示，冷

却气从叶根处 4 个冷气口进入，两两汇合后分别进入

前腔和后腔。冷气在前腔中经过两次 180°折转，通

过冲击冷却孔进入前缘冷气腔，然后经前缘 3 排气膜

孔汇入主流燃气通道。冷气在后腔中经两次 180°折
转后，通过尾缘处的矩形绕流冷却结构排入主流燃

气通道。除前缘气膜孔外，在压力面侧缘板处和压

力面侧叶尖分别布置 10 个和 20 个气膜孔。在叶顶

区域布置有 7 个冷气孔。上述气膜孔和冷气孔孔径

均为 1mm。叶顶间隙取为 1% 叶高。

将包括燃气通道、冷却通道的流体域和叶片实

体形成的固体域共同作为分析域，开展流场、温度场

和应力应变场的耦合分析，计算分析模型如图 3 所

示。在流体和固体接触界面满足温度相等和热流密

度平衡的条件下，迭代获得流体域和固体域的流场

参数和温度场参数。在求解过程中，热障涂层的设

置有两种方式：一种为在基体外表面实际设置热障

涂层网格；另一种是考虑不同的涂层厚度，通过设置

不同表层热阻的方法来等效模拟涂层的隔热作用。

考虑到实际叶片热障涂层厚度小于叶片轴向弦长的

0.5%，同时为了可以更加便捷地获取不同热障涂层

厚度的影响，本文的分析中采用了第二种方法。具

体的实现方式为在 Workbench CFX 的流热耦合设置

中，启用“Thin Material”模型，选择定义好的热障涂层

材料并给定涂层的厚度值。辐射效应对于涡轮一级

动叶的温度场影响较小［17］，在本文工作中不予考虑。

将固体域温度场计算结果作为载荷导入应力应变分

析中，求解得到固体域应力应变响应及分布。

为避免流体域入口和出口出现回流，影响数值

计算的稳定性，将入口区域和出口区域做了适当的

延伸。内腔冷气通过冷气进口 1 处进入内部冷却通

道，压力面侧缘板气膜孔冷气从冷气进口 2 处进入。

湍流模型采用标准 k-ε 结合壁面函数法。为更好捕

捉壁面附近流动和传热细节，在流体域靠近固体壁面

区域设置了边界层网格，第一层厚度设置为 0.01mm，

如图 4 所示。对气膜孔附近和前缘附近等参数变化

较为剧烈的区域，网格进行了加密处理，如图 5 所示。

本文的仿真工作基于商业软件 Ansys workbench 平台

完成，计算中验证了网格无关性，叶尖高温区监测点

归一化温度随网格数的变化情况如图 6 所示。图中

Nd为最终采用的网格数，Td为此时叶尖高温区监测点

温度值。流热耦合计算采用结构化和非结构化网格

混合的方式完成，最终网格总数 3248 万，热固耦合计

算中采用 Solid 186 单元，节点总数 449 万。

2.2 计算方法及物性参数

首先通过流体域和固体域热流耦合计算获得流

场及叶片固体域温度场数据，然后将叶片温度场作

为载荷，计算叶片的应力应变响应。在计算过程中，

选取混合工质模型，考虑了主流入口燃气和冷却空

气物性参数的差异及其随温度的变化，应力应变计

算中考虑了叶片基体的各向异性。

Fig. 2　Details of the inner cooling structure

Fig. 3　Computational model

Fig. 1　Appearance of the turbine rotor blade



热障涂层对涡轮动叶温度及应力的影响研究第 44 卷  第 5 期 2023 年

2204035-4

冷却空气和入口燃气的动力粘度 μ 和导热系数

λ 与温度 T 的关系采用萨瑟兰（Sutherland）公式，即

μ
μ0

= ( T
T0

) 3/2 T0 + S1
T + S1

（1）
λ
λ 0

= ( T
T0

) 3/2 T0 + S2
T + S2

（2）
式中 μ0 和 λ0 为 0℃下的动力粘度和导热系数；T0 为

273.16K；S1，S2为萨瑟兰常数。

燃气和冷却空气的相关参数见表 1。
根据实际情况，主流入口处燃气成分为：N2，O2，

CO2，H2O，摩尔比例为：76.7%，14.6%，2.9%，5.8%。基

于燃气实际组分和空气组分，利用 Refprop 软件得到

比热容数据，并将燃气和冷却空气比热容随温度的变

化关系拟合为式（3），公式中的系数见表 2 所示。

Cpfluid=a1T4+a2T3+a3T2+a4T+a5 （3）

叶片金属基体比热容 Cpsolid 和导热系数 λsolid 取定

向凝固高温合金 DZ411 的相关数据，并拟合为如下公

式，式中的系数见表 3［20］。

Cpsolid=b1T2+b2T+b3 （4）
λsolid=b1T2+b2T+b3 （5）

热障涂层的热导率随着成分的不同略有差异，

本文取为 1.70W/（m·K），比热容取为 505J/（kg·K）［21］。

叶片金属基体的密度为 8344kg/m3，热膨胀系数

随温度变化，二者的关系如图 7 所示［20］。

本文工作中，应力响应在线弹性模式下开展，并

考虑了材料的各向异性。采用 9 个参数来定义定向

凝固合金的本构参数，且均为温度的函数。这 9 个参

Table 1 Sutherland law parameters[18-19]

Parameter
S1/K
S2/K

μ0/（Pa·s）
λ0/（W/（m·K））

Inlet gas
110.56
110.56

1.7894×10-5

0.0261

Cooling air
111.0
194.0

1.7160×10-5

0.0241

Fig. 5　Details of blade surface mesh

Fig. 4　Details of half span section mesh

Fig. 6　Grid dependence of monitor point temperature

Table 3 Specific heat capacity parameters

Parameter
b1
b2
b3

Cpsolid
4.0535×10-5

4.5376×10-2

451.66

λsolid
-6.00×10-6

2.43×10-2

1.868

Table 2 Specific heat capacity parameters

Parameter
a1
a2
a3
a4
a5

Inlet gas
1.18202×10-10

-5.62668×10-7

8.75313×10-4

-0.312364
1081.0

Cooling air
1.43811×10-10

-6.74555×10-7

-1.05176×10-3

-0.456092
1076.8

Fig. 7　Coefficient of thermal expansion vs. temperature
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数分别取名为 Exx，Eyy，Ezz，vxy，vyz，vxz，Gxy，Gyz，Gxz，其中 E

为弹性模量，v为泊松比，G 为剪切模量，坐标采用图 1
所示的坐标，下标 y 为叶高方向，下标 x 和 z 为转动的

周向和轴向两个方向。本文忽略叶片同一高度下截

面内的各向异性差异，认为定向凝固高温合金具有

截面内各向同性的性质。上述 9 个参数的具体数值

如表 4 所示，数据来自试验测量，部分温度点数据通

过插值计算得到。

2.3 边界条件和算例设置

在燃气通道入口给定总温、总压和入口气流角，

在出口处给定静压，两处冷气入口给定流量和总温，

具体数值如表 5 所示，其中燃气进口总温总压与相对

叶高的关系见图 8。燃气通道两侧给定旋转周期边

界条件。在叶片的伸根部分环境温度为冷气温度，

传热系数取为 100W/（m2·K）。

工程实际中涡轮叶片热障涂层的厚度值与叶片

的服役条件和涂层制备的工艺水平等有直接关系。

Liu 等［12］指出热障涂层中的隔热陶瓷层的厚度数值

在 0.1~0.5mm。作者对所研究的叶片解剖切割后，利

用扫描电镜等设备对涂层实际厚度进行了测量，结

果为 0.4mm。在本文的计算分析工作中，按照热障涂

层厚度不同，共设置 5 组算例，如表 6 所示。

3 结果与讨论

在流热耦合计算中，通过不断迭代获得流体域

和固体域的流场参数和温度场参数，迭代过程的收

敛情况对结果的准确性有直接影响。图 9 给出了涂

层厚度为 0.1mm（TBC 1）时残差以及固体域上监测点

的温度随迭代次数的变化曲线，其余涂层厚度下结

果与此类似。从图中可见，各残差值最终均在 5×10-4

以下，且随着迭代步数的增加，残差值和监测点温度

基本稳定，可见收敛情况良好。

3.1 流场特征

对于涡轮叶片，流场特征对于叶片表面传热有

重要的影响，因此本节首先对所研究对象的流场特

征开展分析讨论。图 10 展示了不同热障涂层厚度

下，叶片表面 50% 叶高处的静压分布曲线，由图可

知，叶片表面静压最大值出现在叶片前缘滞止点处，

之后总体上沿着压力面和吸力面逐渐下降；吸力面

侧约 90% 轴向弦长到尾缘一段，存在逆压梯度。不

同热障涂层厚度下，静压分布曲线基本一致，可见热

障涂层对燃气通道内的流场参数无影响，因此选取

更接近实际设计厚度的 0.4mm（TBC 4）工况的结果对

流场特征展开论述。

Table 5 Boundary conditions

Parameter
Inlet total temperature/K
Inlet total pressure/MPa

Absolute inlet flow angle/（°）
Outlet static pressure/MPa

Flow mass of cool air inlet 1/（kg/s）

Value
Tin
pin
15

0.709
0.2

Parameter
Total temperature at cool air inlet 1/K

Flow mass of cool air inlet 2/（kg/s）
Total temperature at cool air inlet 2/K

Rotating speed/（r/min）

Value
622.3
0.01

622.3
3000

Table 4 Orthotropic elasticity parameters

T/℃
20

100
200
300
400
500
600
700
800
900

1000
1100
1200

Exx，Ezz/MPa
1.796×105

1.731×105

1.662×105

1.604×105

1.541×105

1.496×105

1.445×105

1.373×105

1.273×105

1.185×105

1.084×105

1.040×105

1.020×105

Eyy/MPa
1.366×105

1.325×105

1.293×105

1.263×105

1.225×105

1.172×105

1.124×105

1.076×105

1.024×105

9.262×104

8.424×104

8.000×104

7.500×104

vxy，vyz

0.361
0.363
0.365
0.368
0.372
0.376
0.381
0.385
0.389
0.407
0.418
0.430
0.450

vxz

0.496
0.506
0.512
0.516
0.522
0.529
0.535
0.541
0.549
0.560
0.572
0.575
0.578

Gxy，Gyz/MPa
1.070×105

1.060×105

1.050×105

1.040×105

1.030×105

1.015×105

9.750×104

9.250×104

9.050×104

8.900×104

7.250×104

6.900×104

6.700×104

Gxz/MPa
6.001×104

5.749×104

5.498×104

5.291×104

5.062×104

4.891×104

4.706×104

4.455×104

4.108×104

3.799×104

3.448×104

3.300×104

3.200×104
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计算分析得到的不同叶高下的相对马赫数分布

结果如图 11 所示。与静压分布相对应，气流冲击到

叶片前缘后形成一个低马赫数区，吸力面侧马赫数

在弦长方向上先单调增大，靠近尾缘时有所下降，压

力面侧马赫数则先下降，在约 40% 轴向弦长处达到

最小值后逐渐增大，在尾缘附近靠近喉部处达到最

大值。从图中可见，燃气通道内绝大部分区域为亚

声速流动，10% 叶高，50% 叶高上的最大马赫数分别

为 0.82，0.87。在 90% 叶高位置，压力面侧靠近尾缘

部位出现了小范围的高速气流，马赫数达 1.08，而吸

力面侧由于叶顶泄漏流的作用，靠近尾缘的位置形

成较大范围的低马赫数区。

图 12 展示了在不同叶高下叶片内部冷却通道中

Fig. 11　Distribution of relative Mach number at different 

span

Table 6 Computational cases

ID
TBC 0
TBC 1
TBC 2
TBC 3
TBC 4

Thickness of the thermal barrier coating/mm
0.0
0.1
0.2
0.3
0.4

Fig. 10　Distribution of static pressure at mid-span

Fig. 9　Root mean square residual vs. time step

Fig. 8　Span distribution of inlet total pressure and total 

temperature
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的气流马赫数分布。由图可见，在叶片冷却通道内，

马赫数呈现一定的不均匀性，这是由于内部冷气沿

径向流动并经过多次折转，在离心力哥氏力作用下

产生了强烈的二次流动。在整个叶高范围内，尾缘

冷气通道出口附近均出现了超声速流动，最高马赫

数在 10% 叶高处最大，50% 叶高处次之，90% 叶高处

最小。这是由于尾缘冷气出口为叶片的低压尾迹

区。图 13 给出了不同叶高下冷却通道内的流线，从

图中可观察到流道内纵向涡的结构和分布情况。结

合图 12 和图 13 可以看出，纵向涡的结构与马赫数等

值线的分布具有一定的对应关系。

图 14 呈现了叶身上不同位置气膜出流的三维流

线分布特征。对于前缘气膜孔，从叶根到约三分之

一叶高的范围内，经前缘中间排气膜孔流出的冷气

在主流燃气的挤压下分成左右两股，分别向压力面

侧和吸力面侧流动。从叶根处起第 11 个孔开始，前

缘中间排气膜孔冷气全部流向吸力面一侧。压力面

侧叶尖处气膜孔冷气流出后汇入主流，并在叶片两

侧压差的作用下，流向吸力面一侧。从图可见，叶顶

泄漏流在吸力面侧与通道涡相遇，形成了与通道涡

旋向相反的泄漏涡。缘板气膜孔出流在通道涡的作

用下，向吸力面一侧移动，并在吸力面角区发生

分离。

由于涡轮动叶与叶顶机匣之间存在相对运动，

且机匣的运动方向与叶顶间隙泄漏流动的方向相

反，因此涡轮叶片叶顶凹槽区的流动同时受到以上

两种因素的影响。图 15 展示了叶顶冷气孔出流的三

维流线分布。由图可见，叶顶冷气流出后汇入由叶

顶间隙泄漏流在凹槽内诱发的复杂涡系中，最终从

凹槽后半段流出，汇入叶顶间隙泄漏流中。

图 16 展示了叶片表面流线分布，图中吸力面侧

叶顶附近可见通道涡与泄漏涡相互作用形成的再附

线以及叶顶处通道涡与主流相互作用形成的分离

线。在吸力面侧叶根附近可见通道涡与主流相互作

用形成的分离线。图中所展示的流线分布与图 14 和

Fig. 12　Distribution of relative Mach number in cooling 

channel at different span

Fig. 13　Streamlines in cooling channel at different span
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图 15 中所展示的流场结构是相互吻合的。叶片前缘

区域可观察到一条滞止线，滞止线的位置在前缘中

间排气膜孔附近，这表明本文所选取的入口气流角

是符合实际情况的。

3.2 传热分析

涂层厚度 0.4mm（TBC 4）和无热障涂层（TBC 0）
的叶片外表面温度分布计算结果如图 17 和图 18 所

示。由图 17 可见，在涂层厚度为 0.4mm 的情况下，叶

片外表面温度最高的位置出现在前缘叶尖靠近压力

面一侧，最高温度达 1138℃；在前缘气膜冷气和高温

燃气的共同作用下，吸力面侧靠近前缘处在整个叶

展范围内形成了间隔排列的条带状高温区。通过调

研得到多台在不同地区运行的该型燃气轮机服役情

况，观察并统计了长时服役后其一级涡轮动叶的表

面涂层剥落失效状态。结果表明，经过长时服役后，

对不同机组，均有超过 50% 的第一级涡轮动叶在上

述叶尖高温区出现较大范围热障涂层剥落的情况，

图 17（d）中展示的是其典型外观形貌。众所周知，在

相同的服役时长和启停次数下，热障涂层的寿命主要

由温度决定。上述计算分析得到的温度分布特征与

实际调研观察到的长时服役叶片涂层剥落位置吻合，

验证了本文的计算方法及边界条件设定的准确性。

对比图 17 和图 18，可见有涂层和无涂层两种状

态下，叶片外表面的温度分布规律是类似的。压力

面存在一个在叶高方向延伸的低温区，这一方面是

由于此处燃气流速较低，对流换热系数较小，另一方

面是由于部分从前缘气膜孔流出的冷气在此处再次

附着。吸力面根部角区存在一个显著的低温区，主

要是由于来自缘板气膜孔的冷气在通道涡的作用下

流向了吸力面根部角区，这与图 14 中所展示的缘板

气膜孔出流情况是一致的。两种状态下，叶片外表

Fig. 16　Streamlines on blade surface

Fig. 17　Surface temperature of case TBC 4 and actual blade appearance after long-time service

Fig. 15　Streamlines emanating from tip cooling holes

Fig. 14　Streamlines emanating from film cooling holes
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面的最高温度都出现在叶尖吸力面侧靠近前缘的位

置，且有涂层状态下最高温度更高。这是由于热障

涂层增大了叶片燃气侧到冷气侧之间的整体热阻，

抑制了叶片外表面向内部的热传导。两种状态下，

叶片外表面高温区域在分布规律上也存在一定的差

别，尤其是在气膜孔下游区域的温度分布上尤为明

显。这是由于热障涂层减弱了高温区域向周围的热

传导，同时降低了气膜孔出流冷气的温度。

图 19 给出了涂层厚度 0.4mm（TBC 4）和无热障

涂层（TBC 0）两种条件下，叶尖和缘板处的温度分布

对比。观察图 19，同时结合图 14 和图 15 中所展示的

冷气流线，可见叶顶冷气孔和压力面侧叶尖处气膜

孔对叶顶盖板的大部分区域和叶尖尾缘形成了较为

有效的冷却；而对于叶尖高温区，由于各路冷气均未

能覆盖，致使其直接暴露在高温燃气环境中。在此

情况下，涂覆热障涂层的叶片外表面及对应的内侧

表面无显著温差，导致热障涂层无法对上述区域实

施有效隔热。

图 20 展示了不同热障涂层厚度下的计算分析结

果，其中将无热障涂层（TBC 0）作为基准。由图可

见，涂层厚度从 0 增加到 0.4mm 时，10%，50% 和 90%
叶高处基体平均温度分别下降了 44.3℃ ，50.5℃ 和

51.9℃。同时从图中可见热障涂层厚度从 0 增大到

0.4mm 后，涂覆热障涂层处的叶片金属基体表面平均

温度下降了 60.5℃，而叶片金属基体最高温度（前缘

叶尖区域）只下降了 19.9℃。上文已经分析了叶尖高

温区的形成原因，此处的数据则进一步说明热障涂

层须与合理的叶片内部冷却和气膜冷却结合起来，

才能实现良好的隔热效果。图 20 指出热障涂层外表

面平均温度随着涂层厚度的增加呈现接近线性增大

的趋势，涂层厚度 0.4mm 比未涂覆涂层外表面平均温

度高约 35℃。对于在役的成熟机型而言，在涡轮叶片

表面增加热障涂层是一种常用的改造升级的手段。

此时，若直接用原有涡轮叶片基体外表面服役温度来

评估热障涂层服役寿命，将会得到偏乐观的结果。

图 21 展示了不同涂层厚度下叶片基体表面的温

度分布。由图可见，随着涂层厚度增加，基体表面温

度分布基本特征以及最高温度位置没有变化，高温

区范围逐渐缩小而低温区的范围逐渐扩大。为了表

征不同冷却手段的复合冷却效果，定义冷却效率 η 为

η=(Tg-Tw)/(Tg-Tc) （6）
式中 Tg为对应叶高位置的燃气入口相对总温，Tc为冷

却空气入口相对总温，Tw为叶片基体表面的温度。

图 22 为 10%，50% 以及 90% 叶高处的冷却效率

沿轴向的分布，其中 Cz为叶片轴向弦长。由图可见，

在叶片轴向范围内，冷却效率存在较大差异。由于

气膜孔的作用，在前缘附近存在冷却效率的局部极

大值，在前缘两侧，冷却效率迅速下降至局部极小

Fig. 19　Surface temperature of blade tip

Fig. 18　Surface temperature of case TBC 0
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值，这与图 17 和图 18 中叶片外表面的温度分布情况

是一致的。轴向不同位置冷却效率大致随涂层厚度

线性增加，不同涂层厚度下，冷却效率分布规律呈现

出较强的相似性。

3.3 强度分析

将流热耦合计算得到的叶片温度场作为热载

荷，再将叶片的离心载荷考虑在内，可得到叶片在不

同状态下的应力应变响应。计算分析结果表明，气

动载荷在叶片基体产生的等效应力小于 20MPa，且气

动载荷导致的高应力位置与热载荷和离心载荷不

同，因此后续强度计算分析中未考虑气动载荷。

热障涂层对叶片应力响应的影响主要表现在缘

板及叶身部位而对叶片伸根和榫齿部位影响较小，

因此本节重点对叶身和缘板区域展开分析。图 23 展

示了在热障涂层厚度为 0.4mm（TBC 4）的情况下，叶

片基体表面的 Von Mises 等效应力分布情况以及实际

服役叶片的典型损伤位置。在图 23 中，结合实际服

役叶片损伤情况，将叶片高应力区的位置分别标记

为 A，B，C，D。计算结果显示在压力面叶尖，压力面

进气侧缘板角区以及叶片尾缘根部等部位应力水平

较高，与实际服役叶片形成裂纹的位置基本一致。

根据调研情况，长时服役后叶片在 A，C，D 三个位置

出现裂纹的情况较常见，在 Wan 等［22］的工作中，提到

与研究对象具有模化关系的另一型燃气轮机第一级

涡轮叶片在 B 位置出现了裂纹故障。在传热分析中

指出的叶尖高温区，由于热梯度小，应力水平较低，

实际服役叶片在上述位置的主要损伤模式是热障涂

层剥落和高温烧蚀，未见应力开裂的情况，与仿真结

果吻合。

Fig. 20　Blade temperature change vs. thickness of TBC

Fig. 21　Comparison of substrate temperature with different thermal barrier coating thickness

Fig. 22　Cooling efficiency distribution
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针对上述四个位置，分别计算热载荷和离心载

荷共同作用、热载荷单独作用以及离心载荷单独作

用三种情况下的应力水平并进行对比，结果如图 24
所示。由图可见，热载荷在涡轮叶片应力场中具有

重要甚至是主导性的作用。

外表面温度高而内部温度低是涡轮叶片温度分

布的基本特点，因此在稳态运行的时候，叶片外表面

主要承受压应力，而内腔承受较大的拉应力。图 25
展示了在涂层厚度为 0.4mm（TBC 4）的情况下，10%
叶高截面上不同方向的正应力分布规律。由图可

见，叶片外表面的大部分区域在三个方向上均承受

Fig. 23　Von Mises equivalent stress distribution of case TBC 4

Fig. 25　Normal stress at 10% blade span

Fig. 24　Comparison of stress under different load
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压应力，而内腔蛇形通道间隔肋承受较大拉应力，尤

其是在叶高方向。尽管如此，由于内腔温度较低，航

空发动机和燃气轮机涡轮叶片运行过程中，较少见

到从内腔表面开裂的情况。

图 26 给出了高应力区域（A~D）附近 4 条轨迹线

的位置和方向。图 27 展示了不同热障涂层厚度下，

Fig. 27　Von Mises equivalent stress along specific lines

Fig. 26　Schematic of the lines near high stress zone
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沿着这 4 条轨迹线，Von Mises 等效应力的变化情况。

由图可见，热障涂层厚度对基体应力变化趋势无明

显影响，随着厚度增加，最大等效应力呈现下降的趋

势。对于无热障涂层的叶片而言，若在叶片表面增

设厚度为 0.4mm 的涂层，在上述 A~D 不同的位置，其

最大等效应力可下降 30MPa~60MPa。
4 结 论

本文针对带热障涂层的气冷涡轮动叶，利用数

值仿真的方法，对其流动、传热和应力响应开展了研

究，并将相关结果与实际服役叶片进行了对比。主

要得出以下结论：

（1）热障涂层可有效降低涡轮叶片基体的平均

温度，将涂层厚度从 0mm 增加到 0.4mm，热障涂层处

基体平均温度下降了 60.5℃。对于叶尖等局部高温

区域，由于两侧壁面均被高温燃气覆盖，温差较小，

降低了热障涂层隔热效果，此时须将叶片的气动、传

热设计与热障涂层统筹考虑，才可能实现良好的复

合冷却效果。

（2）随着热障涂层厚度增加，涂层外表面的温度

逐渐升高。本文的计算结果表明，无涂层叶片在涂

覆 0.4mm 热障涂层后，外表面平均温度升高约 35℃。

若考虑借助热障涂层来降低叶片基体温度，直接用

原叶片基体外表面温度来评估热障涂层实际服役温

度和寿命，会得到不保守的结果。

（3）计算分析结果得到的叶片危险区域与实际

服役叶片失效破坏位置基本吻合。随着热障涂层厚

度增加，叶片基体危险部位的最大等效应力值逐渐

下降。对于无热障涂层的叶片，若在叶片表面增设

厚度为 0.4mm 的涂层，在不同的危险区域，其最大等

效应力可下降 30~60MPa。
考虑到涡轮叶片热载荷与机械载荷的耦合特

点，后续将进一步研究热障涂层对叶片热机疲劳寿

命的影响。

致  谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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