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气膜冷却涡轮导叶热障涂层热应力的数值模拟

刘建华1，刘永葆1，刘    莉2，贺    星1

(1. 海军工程大学 动力工程学院，武汉 430033；2. 宜春学院 物理科学与工程技术学院，江西 宜春 336000)

摘     要: 基于 CFD 模拟获得的气膜冷却涡轮导叶不均匀温度场，考虑 TGO 热生长增厚和合金材料的塑性和蠕变行

为，对涂层热应力进行了模拟。结果表明，高温区域出现在叶盆和叶背中后部，以及叶栅入口处端壁边缘，涂层使

得叶身处合金材料最高温度下降了 30 ℃。在高温工作初期，涂层热应力集中范围更广，易发生早期开裂，而随着高

温时间累积，合金材料的蠕变和塑性行为减小了涂层及合金的应力集中范围，并在 200~400 h 内趋于稳定。TC 在叶身

处的应力集中区出现在邻近尾缘区域、叶背最大曲率处，以及进气边靠近上下端壁的气膜孔区域；在端壁处的应力集

中区初期主要出现在叶栅入口处的进气侧边缘和上端壁气膜孔区域，高温工作时间累积后仅集中在上端壁气膜孔区

域。TGO热生长区域应力集中明显，400 h后厚度达到 4.79 μm，易诱发涂层剥落。
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Numerical Modeling of Thermal Stress of Thermal Barrier Coatings on a Turbine Vane
with Film Cooling Structure
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Abstract: Based on the non-homogenous temperature field of a film cooling turbine vane, the thermal stress of coatings was
modeled considering the thermally growing of oxidation and plastic and creep behavior of the alloy. The results show that the
high temperature zones are in the posterior of the suction side and pressure side, as well as the edge of the endwalls near the
cascade inlet. The coatings provide a 30 ℃ decline of the maximum temperature of the alloy in the body of the vane. At the
beginning, thermal stresses concentrate in larger area in the coatings and maybe more prone to induce early crack. However,
the plasticity and creep behavior of the alloy release the thermal stresses of the coatings and alloy with the working time
accumulation. The thermal stresses reach stable in 200−400 h. In the body of the vane, the thermal stresses of TC concentrate
in the zones nearby the tailing edge, the zones with max curvature at the suction side, and the zones at the leading edge but
adjacent to the endwalls. In the endwalls, the stress first concentrates in the zones near the cascade inlet and the zones near the
film cooling holes at the upper endwall. However, the stress only concentrates in the zones near the film cooling holes at the
upper endwall with the working time accumulation. In the thermally growing zones, TGO thickness reaches 4.79 μm after 400 h,
which results in intensive thermal stresses and maybe trigger spallation.
Keywords: thermal barrier coatings; thermal stress; film cooling; turbine vane; numerical modeling
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0    引　言

热障涂层对于涡轮叶片的隔热和腐蚀防护起

关键作用 [ 1 ]。典型热障涂层包括陶瓷面层 (Top

coating,TC)、粘结层 (Bond coating, BC)、以及陶瓷

层与粘结层中间的热生长氧化层 (Thermally grown

oxide, TGO)，因而具有多层复合结构特点，其中

TGO 层的热生长增厚对涂层的开裂失效有重要影

响[2-3]。涂层内部过高的应力水平，易导致其开裂

失效，而热膨胀不匹配是主要的应力来源[3]。在相

同的温度下，涂层热失配应力主要源于不同材料

不同的热膨胀率，而在不均匀温度场作用下，温

度梯度和热膨胀率差异的共同作用使得热应力更

趋复杂。因此，研究不均匀温度场作用下热障涂

层的热应力对于评估涂层可靠性有重要意义。

但对于先进涡轮叶片而言，为满足气动与冷

却要求，不仅具有复杂的叶型曲面，还带有强化

传热的气膜孔和内冷腔，几何结构复杂。而且在

叶栅流场环境中，高温高速燃气与气膜冷却射流

发生掺混，叶片同时与外壁高温燃气和内部冷却

气流发生共轭传热，造成复杂的非均匀温度场。

此外，涂层的厚度尺寸与叶片几何尺寸相差很

大，还给数值计算前的几何建模和网格划分带来

困难。因此，针对复杂涡轮叶片的热障涂层应力

场的相关研究较少[4]。

王利平等[5-6]对叶栅流场中复杂叶片热障涂层

的隔热问题进行了模拟，但未涉及涂层的热应力

研究。大量文献是通过构建实验室条件下的二维

局部尺度模型来研究涂层的应力和失效问题[7-9]，

这对于研究涂层内部，特别是界面附近的应力和

失效演化有重要意义；但是由于尺度太小，不能

结合叶栅流场不均温度场的环境特点，难以在整

体上把握工况运行条件下涂层的应力分布，工程

实用性受到很大限制。对于涡轮叶片整体涂层的

应力场研究较少，目前仅见简单直叶片、简单热

加载条件下的热应力[10-11]或残余应力研究[12-13]，且

没有考虑 TGO的热生长过程。

为对实际工程应用中热障涂层应力场进行研

究，文中建立了多气膜孔复杂涡轮叶片热障涂层

模型，通过计算流体动力学 (Computational fluid
dynamics, CFD) 模拟获得叶栅流场中叶片及涂层

不均匀温度场，在考虑 TGO 热生长的基础上，对

热障涂层高温工况条件下的热应力进行数值预测。

1    模型介绍

图 1 为涡轮导叶模型，在叶身和上下端壁均

带有气膜孔，并覆盖有热障涂层，其中 TC 层

125 μm，BC 层 180 μm。为适应 CFD 模拟，对叶

栅流道进行周期划分 (见图 2)，但周期边界与叶片

边缘并不重合 (见图 1)，且单通道并不足以包含整

只叶片。因此文中采用三通道模型以满足整只叶

片的插值要求，如图 2 所示。导叶基本几何参数

见表 1。
气膜冷却结构包括：①进气边附近 3 排叉排

布置气膜孔，沿叶片径向和周向交错排列，间距

均为 1.5 倍孔径，共 66 孔；②叶盆部位靠近进气

边侧间隔分布两排气膜孔，共 44 孔；③叶背部位

靠近进气边侧间隔分布两排气膜孔，共 44 孔；

④上端壁分布 6 排气膜孔，共 39 孔；⑤下端壁分

布 4 排气膜孔，共 24 孔。叶身内部包含两个冷却

腔，其一为气膜冷却储气腔，冷气经此从叶身处

7 排气膜孔流出；另一为对流冷却腔，冷气在叶

片内部形成对流冷却，并由尾缝流出。两个冷气

腔的入口如图 3所示。

 

 
图 1   涡轮导叶几何模型及对应部位涂层

Fig.1   Geometry of the turbine vane and corresponding coatings
 

第 3 期 刘建华，等：气膜冷却涡轮导叶热障涂层热应力的数值模拟 127



2    网格划分

由于几何模型复杂，采用六面体网格划分难

以实现，因此，文中采用适应性更强的四面体网

格生成流体和固体网格 (见图 4 和图 5)，并在主流

域上下端壁和叶片表面设置边界层，以提高粘性

边界层内的求解精度。其中涂层网格是以叶片的

面网格为基础，采用面外法向方向的网格膨胀方

法生成。由于 CFD 计算时涂层只参与导热计算，

为减少网格数量分别将 BC 和 TC 设置为 3 层和

 

表 1    导叶基本几何参数

Table 1    Basic geometry parameters of the vane

Basic parameter Value

Height / mm 90

Chord / mm 92

Setting angle / (°) 50

Spacing / mm 70
 

 

 
图 2   叶栅流道划分示意图

Fig.2   Sketch of flow passage division of the vane cascade
 

 

 
图 3   叶片底部的冷气入口

Fig.3   Coolant inlets at the bottom of the vane
 

 

 
图 4   单通道中的流体域网格

Fig.4   Mesh of fluid domain in single passage
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2 层。TGO 厚度一般在 10 μm 以内[3]，考虑到喷

涂过程中的氧化作用，取初始厚度为 1 μm。由于

厚度薄、导热率高，TGO 层热阻可忽略不计。为

控制计算规模且保证足够的计算精度，前期进行

了网格无关性检验，最终单通道流体和固体域网

格数分别为 650 万和 250 万，三通道网格总数

2 700万。

在随后的热障涂层热应力计算中，又对实际

结构的涡轮导叶及涂层进行了网格划分，BC、

TC 均设置为 4 层网格，TGO 为 1 层，导叶合金

采用 C3D8R 单元，涂层采用 C3D6 单元，见图 5。

3    边界条件

3.1    CFD 边界条件

在 CFD 计算过程中，将流体和固体网格组装

为一整体，置于 CFX 平台进行稳态的热流耦合运

算。主流采用高温燃气入口，冷却气体采用高压

空气入口。上下端壁外侧考虑了空气的对流冷却

作用。CFD 计算时的边界条件见表 2。其中流固

交界面包括两部分：一部分为内冷气体与导叶内

腔以及 7 排气膜孔内腔之间交界面，另一部分为

燃气与通流部分热障涂层表面之间的交界面。采

用切应力输运 (Shear stress transport，SST) 湍流模

型求解叶栅流动。流体域温度求解采用考虑粘性

热效应的总能模型，固体域温度求解采用热能模

型。流固交界面采用共轭传热方法计算流固交界

面传热。Dong 等 [ 14 ]关于叶栅流场的计算表明，

SST 湍流模型在壁面附近能更有效地捕捉流体的

转捩和分离，适合叶栅流场计算。前期采用

SST 湍流模型计算得到的叶片温度结果也同样验

证了采用 SST 模型进行叶栅流场计算的有效性[15]。

文中限于篇幅不再对该数值方法进行验证。

需要注意的是，在厚度小于 50 μm，温度大

于 1 250 ℃ 时，TC 层对 1~5 μm 波长范围内红外

线透明或半透明[16]。但由于 TC 层材料内部多孔

隙，对热辐射散射作用强，且表面常有烟灰，当

 

表 2    单通道 CFD 计算边界条件

Table 2    CFD boundary conditions of single passage

Boundary conditions Description

Main flow inlet Hot gas, total temperature: 1 200 ℃; Mass flow: 1.04 kg/s; Turbulence intensity: 10%

Main flow outlet Average static pressure: 1.04 MPa

Film cooling inlet at endwalls Coolant, total temperature: 500 ℃; Blow ratio: 1.0

Film cooling inlet in the body of the vane Coolant, total temperature: 500 ℃; Mass flow: 0.07 kg/s

Convective cooling inlet in the body of the vane Coolant, total temperature: 500 ℃; Mass flow: 0.05 kg/s

Period symmetry Passage-divided boundary at lateral side: Symmetry with respect to X-axis

FSI condition All fluid-solid interface: heat transfer conservation, GGI mesh connection

Convective cooling of the outside of the vane
Outside surface of the endwalls, heat transfer coefficient: 2 400 W/(m2·K), sink
temperature: 550 ℃

 

 

 
图 5   热应力计算中的固体域网格

Fig.5   Mesh of solid domain in thermal stress calculating
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实际使用厚度大于 50 μm，涂层实际工作温度小

于 1 200 ℃ 时，研究表明热辐射对热障涂层的传

热影响不大[17]。因此，热流耦合模拟中未考虑热

辐射的影响。

3.2    热应力计算边界条件

热障涂层的残余应力主要包括高温熔融粒子

碰撞在低温合金基体上产生的淬火应力，不同温

度阶段晶体相变产生的应力，以及材料热膨胀系

数不匹配导致的热失配应力。通常，将残余应力

的综合效应等效为涂层系统从某一无应力温度状

态点冷却至室温时所产生的应力，该无应力温度状

态称为零应力温度点。考虑到涡轮叶片在喷涂热

障涂层时要预热到 200~300 ℃[18]，文中以 200 ℃

作为零应力状态点[7, 19]。采用 ABAQUS 软件计算

涂层热应力，根据导叶与机匣的装配关系，分别

限制周向、轴向和径向的位移，如图 6所示。

4    材料参数

气体采用可变组分的理想混合气体，该混合

气体由燃气和理想可压空气混合得到，二者均符

合理想气体假设。主流入口处燃气组分质量分数

为 1，冷气入口处则理想可压空气质量分数为 1，

主流域中混合气体的物性根据理想混合气体比例

由 CFX 自动计算得到。燃气的动力粘性、比热

容、热导率分别为：

µ =2.259×10−6+6.334×10−8T−3.460

×10−11T 2+1.077×10−14T 3
(1)

cp =4.0824×10−11T 4−2.0422×10−7T 3

+0.0004T 2−0.1463T +1021.6
(2)

λ =−2.277×10−3+1.260×10−4T−1.482
×10−7T 2+1.736×10−10T 3−1.067
×10−13T 4+2.477×10−17T 5

(3)

各层固体材料属性如表 3 所列，杨氏模量、

泊松比、膨胀系数随温度升高呈线性变化，其余

参数保持恒定。由于 TC 和 TGO 层属于陶瓷材

料，为减少计算时间文中对其蠕变性能未予考

虑，而 BC 层和叶片合金都属合金材料，须考虑

其塑性、蠕变行为。采用 Mises 塑性律和 Norton

 

表 3    固体材料属性 [9, 12, 21]

Table 3    Material properties of solid domain[9, 12, 21]

Materials T / ℃ λ / (W·m−1·K−1) cp / (J·kg−1 K−1) E / GPa ν α / (10−6·℃−1) σs / MPa

TC(8YSZ)
20 1.0 483 48 0.10 9.0

1 000 22 0.12 12.2

TGO (α-Al2O3)
20 25.2 857 400 0.23 8.0

1 000 325 0.25 9.3

BC (MCrAlY)
20 4.3 501 200 0.30 13.6 426

1 000 16.1 764 110 0.33 17.6 114

Inconel 617
25 11.5 431 211 0.30 12.6 800

1 000 25.4 632 139 0.30 16.3 300
 

 

 
图 6   应力计算时位移约束条件

Fig.6   Displacement constraints conditions in stress calculation
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蠕变律，模型及参数见文献[8, 20]。

但在高温工作时间累积作用下，TC 层会发生

烧结，导致孔隙率降低和杨氏模量的增加 [ 2 2 ]；

TGO 层会发生热生长增厚，影响界面附近应力分

布和涂层粘结的可靠性 [20 ,   23 ]。在 ABAQUS 中，

TGO 增厚可由单元体积膨胀应变的形式引入

(Volumetric swelling strain)，通过 CREEP 子程序

实现[8]，而杨氏模量强化的增量本构模型可通过子

程序 UMAT 实现[24]。文中考虑到叶片模型的复杂

性以及计算规模的庞大等因素，仅考虑了致密型

TGO 热生长增厚，暂未考虑 TC 杨氏模量烧结强

化的影响。TGO 增厚过程采用 Tamman 模型[8, 25]，

初期增厚率较大，随着 TGO 厚度增加而逐渐减

少，由于温度较低时 TGO 氧化速率较低，

Ranjbar-Far 等 [ 8 - 9 ]仅考虑温度大于 900 ℃ 时，

TGO 单元厚度方向的热生长，文中亦同样处理，

模型见式 (4)~(6)。

ḣ =
1
2

k
h

(4)

ε̇ =
ḣ
h

(5)

ε̇ox
ii =

1
3

riiε̇ (6)

ḣ

ε̇ ε̇ox
ii

式中：h、 分别为 TGO 厚度，(m) 和增厚

率，m/s；k=1.5×10−17，m2/s 为氧化增厚系数；

为 TGO 增厚率 s−1； 为氧化增厚率张量, s−1；

rii 为比例系数，且 r11=r22=0，r33=3。该模型通过

ABAQUS 的 CREEP 子程序来模拟 TGO 单元厚度

方向的体积应变增量，从而实现 TGO增厚模拟。

5    结果与分析

5.1    热流耦合温度场

热流耦合温度场结果如图 7 所示。从图 7(a)

和图 7(b) 可知，TC 温度在压力面和吸力面的中后

 

 
图 7   TC温度和导叶合金温度分布

Fig.7   Temperature distribution of TC and alloy vane
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部温度更高，尤其在吸力面中后部有大片区域温

度在 1 235~1 293 K 之间，最高温度达 1 293 K，

仅比主流进气温度低 180 K。可见在吸力面中后部

综合冷却效果较差。在进气边区域，由于多排气

膜的冷却作用，温度普遍低于 890 K，获得了较好

的热防护。从图 7(c) 和图 7(d) 可知，由于上下端

壁采用了气膜冷却，在端壁大部分区域涂层表面

温度均低于 1 124 K。但是在上下端壁正对来流的

边缘区域出现了局部高温区域，其中上端壁进气

边缘最高达 1 225 K，下缘板最高达 1 263 K，这

是由于该区域难以组织有效的冷却，造成局部热

量累积。从图 7(e) 和图 7(f) 可知，导叶合金温度

的高温区域与涂层表面高温区域相一致，出现在

压力面和吸力面的中后部，以及端壁进气边缘区

域。合金的最高温度为 1 260 K，低于该合金的使

用上限。需要注意的是，在涂层的气膜孔出口区

域并未见到绝热壁面条件下常见的“冲刷”痕迹。

这是由于模拟过程中考虑了固体域的导热作用，

使得气膜孔下游表面较高的温度梯度因固体导热

的扩散作用而趋于均匀，尤其表现在侧向方向温

度分布的均匀性，这与 Bohn等[26-27]的结论一致。

文中还模拟了未喷涂涂层时叶片合金材料的

温度场，对比结果表明，由于热障涂层的隔热作

用，虽然厚度仅有 125 μm，但不同部位合金材料

的壁面最高和平均温度均有明显下降，见表 4。

5.2    TGO 热生长

考虑 TGO 热生长，对 0~400 h 高温累积时间

内涂层的热应力进行了模拟。根据 Tamman 模

型，TGO 层中温度>900 ℃ 的区域会发生热生

长，如图 8 所示。TGO 厚度随着时间的变化如

图 9 所示，在前 200 h 内厚度就达到了 2.45 μm，

而后 200 h 内，厚度仅增加了 1.34 μm，符合热生

长率随厚度增加逐渐减小的规律。

5.3    热应力

考虑到 TC 和 TGO 属于陶瓷材料，BC 和

SUB 属于合金材料，主要考察 TC 和 TGO 的最大

主应力，以及 BC和 SUB的Mises等效应力。

5.3.1    叶身区域

图 10 所示为考虑 TGO 增厚时，TC 和 TGO

层在不均匀温度场作用下的热应力的最大主应力

分布。从图 10(a) 可知，当高温累积时间为 0 h

时，大于 117 MPa 的区域主要分布在叶盆和叶背

靠近尾缘的区域、进气边靠近上下端壁的气膜孔

区域，以及叶背中部曲率最大的区域。由于 TC

 

表 4    涂层带来的合金壁面温度的下降量

Table 4    Decrease of alloy-wall temperature with coatings

Temperature decline /K Airfoil Upper endwall Lower endwall

Maximum temperature 30 44 33

Average temperature 25 49 44
 

 

 
图 8   TGO热生长区域 (T >900 ℃)

Fig.8   Zones with TGO thermally growth (T >900 ℃)
 

 

 
图 9   TGO随时间增厚曲线

Fig.9   Curve of TGO thickening varied with time
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层的热膨胀系数低于合金材料，在高温下受合金

材料的体积膨胀影响，对涂层主要形成面内张

力，而厚度方向应力很小。因此，若取 117 MPa

为 TC 的断裂强度[14, 28]，上述区域在该应力状态

下，易形成垂直于界面的表面裂纹，即常见的龟

裂。研究表明，适当的表面垂直裂纹有利于释放

残余应力，提高涂层的应变容限[29-30]。随着工作时

间的增加，高应力区域的范围逐渐缩小，高应力

区域范围的缩小可能源于 BC 和合金本体的蠕变

作用，降低了对涂层的约束作用。

从图 10(b) 可知，当高温累积时间为 0 h 时，

TGO 层应力主要集中在尾缘中部附近，且范围较

小，应力值约 5GPa。随着工作时间的累积，在基

体合金的膨胀张力以及 TGO 热生长的综合作用

下，在 TGO 增厚区域 (>900 ℃) 的边缘出现了很

强的热应力集中现象。这是由于在温度梯度大的

区域 TGO 增厚的梯度也大，导致局部应变剧烈变

化，引起强烈的应力集中。由于 TGO 层处于

TC/BC 界面中间，该应力集中易造成涂层界面开

裂，导致该区域热障涂层剥落。需要注意的是，

在高温条件下 TGO 具有蠕变和塑性行为[14, 28, 31]，

文中将 TGO 层视为线弹性材料，所得的热应力应

比实际值要大很多。另外，由于采用的 TGO 增厚

模型在>900 ℃ 时起作用，而<900 ℃ 时不起作

用，这种 0-1 模型也会造成 TGO 增厚区域与不增

厚区域的交界区出现过于强烈的应变突变，可能

产生不合理的应力集中。因此，在未来研究中采

用完全温度相关的 TGO 增厚模型，并适当考虑其

蠕变或塑性性能，可以得到更加合理的结果，但

会带来计算成本显著增大。

图 11 为不均匀温度场作用下 BC 层和叶片本

体合金的 Mises 等效应力分布。从图 11(a) 可知，

当累积工作时间为 0 h 时，BC 层 Mises 等效应力

集中区域出现在靠近端壁附近区域，以及叶片高

曲率区。但随着高温工作时间增大，应力水平在

0~200 h 内下降明显，这主要是由于 BC 的塑性和

蠕变作用使得 BC 层应力得到了有效释放，但在

后续 200~400 h 内应力分布趋于稳定。从图 11(b)

可知，当累积工作时间为 0 h 时，叶片本体合金

的 Mises 等效应力主要集中于叶盆和叶背靠近尾

缘的区域，以及端壁的隔板部位和端壁进气侧边

缘附近。但随着高温工作时间的累积，热应力在

0~200 h 内因合金塑性和蠕变作用的累积得到了有

效释放和调整，整体应力水平显著下降，但在

200~400 h内趋于稳定。

5.3.2    端壁部位热应力

图 12所示为端壁涂层的应力分布。从图 12(a)

可知，TC 热应力的最大主应力在初期主要集中在

上端壁叶栅入口处边缘以及气膜孔区域。随着高

温时间累积，0~200 h 内应力集中区域显著缩小，

叶栅入口处边缘附近的应力集中得到有效缓解，

但在气膜孔附近仍出现应力集中。在 200~400 h

 

 
图 10   TC和 TGO最大主应力分布

Fig.10   Max principal stress of TC and TGO
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内应力分布基本保持稳定。从图 12(b) 可知，

TGO 层主应力在初期主要集中在端壁进气侧边

缘，随着高温时间累积，TGO 热生长作用使得下

端壁叶栅入口处边缘附近应力显著增大。该区域

因高温导致 TGO 热生长，引起应力强烈集中，易

诱发涂层的剥落失效。从图 12(c) 可知，BC 层

Mises 等效应力在初期较大范围内应力水平较高，

但是在 0~200 h 内，蠕变和塑性作用使得 BC 层应

力水平下降很大，而在 200~400 h内基本保持稳定。

6    结　论

文中建立了多气膜孔复杂三维叶片热障涂层

 

 
图 11   BC和合金叶片的Mises等效应力

Fig.11   Mises equivalent stress of BC and alloy vane
 

 

 
图 12   端壁处各层材料热应力

Fig.12   Thermal stress of each layer on the endwalls
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模型，利用热流耦合方法得到了叶栅流场中涂层

不均匀温度场，考虑了 TGO 热生长、合金材料的

塑性和蠕变性能，对涂层热应力进行了数值研

究。主要结论：

(1) 高温区域出现在叶盆和叶背中后部以及端

壁的进气侧边缘，热障涂层使得叶身最高温度降

低了约 30 ℃。

(2) 在高温工作初期，涂层材料热应力集中的

范围更广，更易发生早期开裂。随着高温时间累

积，合金材料的蠕变和塑性行为有效减小了 TC、

BC 及合金材料的应力集中区域，并在 200~400 h
内趋于稳定。

(3)TC 在叶身处的应力集中区出现在叶盆和叶

背的邻近尾缘区域、叶背最大曲率处，以及进气

边靠近上下端壁的气膜孔区域；在端壁处的应力

集中区初期主要出现在叶栅入口处的进气侧边缘

和上端壁气膜孔区域，高温工作时间累积后主要

集中在上端壁气膜孔区域。

(4)TGO 在 400 h 高温工作时间后热生长厚度

达到 4.79 μm，在热生长区域应力集中明显，易诱

发涂层剥落。后续工作中要实现更加精确的涂层

热应力模拟，还需采用与温度相关的 TGO 热生长

模型，以及考虑 TC 层不均匀温度场条件下的烧

结强化作用。
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