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涡轮冷却叶片热2固耦合分析与优化设计
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摘    要: 根据涡轮冷却叶片热2固耦合分析和基于遗传算法2有限元的涡轮叶片优化设计方法, 发展了涡

轮冷却叶片热2固一体化优化设计方法.以某航空发动机涡轮转子叶片为原型,分析了冷却孔的位置、形状(圆

形和四边形)、大小和数量对热应力与冷却效果的影响. 结果表明, 该方法能有效地降低涡轮叶片的应力、改

善其冷却效果;四边形孔具有更好的冷却效果和更低的最大应力;随着冷却孔大小和数量的增加,最高温度

下降,而最大应力上升.
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Abstr act: According to the thermeset coupling analysis and appr oach of turbine blade

opt imizat ion based on genetic2finite element method, an opt imizat ion design method about

the integration of thermeset of turbine cooling blade was persented. By modeling the rotor

blade of gas engine turbine, the influence of the posit ion, shape ( circle and rectanglar) , size

and number of cooling holes on thermal st ress and cooling effect of turbine blade were inves2

t igated. It is proved that the developed method can effect ively r educe the str ess of turbine

blade, and rectangular cooling hole has more cooling effect and smaller st ress, the higher

temperature of blade is decreased with the increase of size and number, but the max st ress is

rised.
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  涡轮叶片设计是燃气涡轮发动机中涡轮部件

设计的重要部分, 其设计的优劣直接关系到涡轮

工作的效率,进而影响发动机的性能.由于涡轮叶

片工作在高温、高压和高速的环境下,承受的载荷

主要有:气动载荷、离心载荷和温度载荷, 其设计

过程涉及到气动、强度、振动、结构、工艺、材料以

及传热等多个学科, 且学科之间存在耦合因素,是

个典型的多学科设计优化问题.因此,国内外航空

发动机行业对涡轮叶片的多学科设计优化问题给

予了极大的关注. 吴立强等,在结构、气动、传热、

强度和寿命以及优化算法等学科耦合的基础上,

对单级实心涡轮动叶进行多学科设计优化[ 1] . 舒
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彪等主要在气动、强度和传热 3个学科的基础上,

针对某型号涡轮级叶片的气动设计进行仿真优化

分析的基础研究[ 2] . Ar izona州立大学的 Talya等

人对涡轮叶片的多学科设计优化方法进行了专门

的研究[ 327] .

但是要获得整体性能最优的涡轮叶片, 需要

深入研究涡轮叶片设计过程中涉及的每一个因

素,尤其是热2固耦合因素的影响. 本文以带径向

冷却孔的涡轮转子叶片叶身部分为研究对象, 发

展涡轮叶片热2固一体化优化设计方法,研究冷却

孔位置、形状、大小和数量对热应力与冷却效果的

影响.

1  涡轮冷却叶片热2固耦合分析方法

  涡轮冷却叶片的热2固耦合分析中包括热分

析和结构分析, 热分析包括叶片外部高温燃气的

对流换热,内部低温冷却气流的对流换热,以及叶

片内外温差引起的传导换热;结构分析包括叶片

所有节点的应力和位移分析. 文中同时考虑热分

析和结构分析, 将对流换热、传导换热方程与结构

方程相结合,进行涡轮叶片的热2固耦合分析.

传导的热流由傅立叶定律决定

q = - K m
5T
5n

( 1)

其中 q为热流密度, Km 为法线方向的导热系数,

5T/ 5n为温度梯度的法线方向, 负号表示热量沿

梯度的反向流动.

对流的热流由冷却的牛顿准则得出

q = hf( T S - T B) ( 2)

其中 q为热流密度, h f 为表面对流换热系数, TS

为壁面温度, TB 为流体温度.

根据对流换热和温度边界条件,求解换热和

结构分析方程, 进行热2固耦合分析, 从而获得涡

轮叶片的温度和应力分布情况.

2  基于遗传算法2有限元的涡轮  
叶片优化设计方法

  本文在保持叶片气动外形的基础上,建立对

流冷却孔与涡轮叶片内应力和温度的函数关系;

即在尽量不影响涡轮效率的基础上, 通过对涡轮

叶片内部对流冷却孔位置的优化设计, 改善叶片

的冷却效果及应力分布.

2. 1  有限元分析

  涡轮转子叶片承受着包括离心载荷、温度载

荷、振动载荷及高温燃气腐蚀等的联合作用. 文中

仅考虑温度载荷下温度和应力之间的变化关系.

涡轮叶片的热应力分析采用间接解法, 进行热分

析的换热边界条件为

q = GradT( x, y) ( 3)

其中 T 为温度, x , y 为节点的坐标.

圆形冷却孔叶片的对流换热边界条件如图 1

所示.四边形孔叶片的外部边界条件不变,内部冷

却孔表面的对流换热条件与圆形孔表面相同. 结

构分析的边界条件是固定涡轮叶片后缘的某一个

点,分析温度分布不均匀引起的热应力在涡轮叶

片中的分布情况.

图 1  热分析的边界条件

F ig. 1  Boundary of thermal analysis

叶片的材料选用 K417G, K417G适用于制作

900 e 以下工作的, 长寿命燃气涡轮转子叶片和

导向叶片及其它高温零件[ 8] . 采用有限元法进行

涡轮冷却叶片热2固耦合分析,圆形和四边形冷却

孔的涡轮叶片的网格划分情况如图 2所示.以圆

形冷却孔为例,对选取的设计点进行有限元分析

的温度和等效应力云图如图 3所示.

图 2  涡轮冷却叶片的模型及网格

Fig. 2  Model and elements of turbine cooling blade

2. 2  优化的标准化

  圆形冷却孔以圆心位置为设计变量,四边形

孔以四边形的 4个顶点为设计变量, 并分别以叶
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图 3 选取设计点的有限元分析结果

Fig. 3 FEM results of selected design point

片的最大应力和最高温度最小为目标函数.

假设圆形冷却孔的 9个圆心坐标分别为 x i ,

y i ( i = 1, , , 9) ,以这 18 个坐标为设计变量, 则

目标函数可表示为

minRmax = Rmax( x1 , , , x9 , y1 , , , y9)

minTmax = T max( x1 , , , x9 , y1 , , , y9) ( 4)

边界条件

x imin [ x i [ x imax

y imin [ yi [ y imax  ( i = 1, , , 9)
( 5)

( x i - x j ) 2 + ( y i - y j ) 2 > ( 2R+ D) 2 , i X j ( 6)

其中 x imin , x imax 和 y imin , y imax 为第 i个冷却孔圆

心x , y 坐标的变化范围, R为冷却孔半径, D为

两个冷却孔相隔的最小距离.

将冷却孔沿气流方向进行编号,式( 6)转化为

x i+ 1 - x i \ 2R + D ( i = 1, , , 8) ( 7)

将式( 5)的变化范围缩小以满足式( 7) ,则有

xcimin [ x i [ xcimax

ycimin [ y i [ ycimax  ( i = 1, , , 9)
( 8)

其中 xcimin , xcimax和ycimin , ycimax为第 i个冷却孔圆心

x , y 坐标缩小的变化范围.

由上面的分析可知, 优化的标准形式为

minRmax = Rmax( x1 , , , x9 , y1 , , , y9)

minT max = Tmax( x1 , , , x9 , y1 , , , y9 )

S. T. xcimin [ x i [ xcimax

ycimin [ y i [ ycimax  ( i = 1, , , 9)
( 9)

对于四边形冷却孔, 假设四边形孔的 20个顶

点坐标分别为 x i , y i ( i = 1, , , 20) , 以这 40个

坐标为设计变量,则优化的标准形式为

minRmax = Rmax( x1 , , , x20 , y1 , , , y20 )

minTmax = T max( x1 , , , x20 , y1 , , , y20)

S. T. xcimin [ x i [ xcimax

ycimin [ y i [ ycimax  ( i = 1, , , 20)
( 10)

其中 xcimin , xcimax和ycimin , ycimax分别为冷却孔第 i个

顶点 x , y坐标的变化范围.

2. 3  遗传算法

  优化算法采用多岛遗传算法. 多岛遗传算法

区别于传统遗传算法的最大区别在于每个种群都

被分为若干个子种群,也称为岛,在各个岛上的子

中群中分别进行传统遗传算法的选择、交叉、变异

操作.一些个体被选出来周期的移民到其它的岛

上,有两个参数控制着移民过程:移民间隔(每次

移民之后繁殖后代的个数)和移民率(移民个体所

占的百分比) . 一个岛相当于一个/小生境0,移民

操作对保持群体多样性具有重要的作用.

多岛遗传算法的主要参数如表 1所示(由于

圆形冷却孔的设计变量相对较少, 迭代次数为

100, 而四边形孔的设计变量较多,因此迭代次数

为 200) .

表 1 多岛遗传算法的参数

Table 1 Parameter of multi2island genetic algorithm

子代个数 岛数 进化代数 交叉率 变异率

10 10 100/ 200 0. 9 0. 01

移民率 移民间隔 精英保留 联赛选择长度

0. 5 5 1 0. 5

3  涡轮冷却叶片热2固一体化优化
设计

  将涡轮冷却叶片热2固耦合分析方法和基于

遗传算法2有限元的涡轮叶片优化设计方法相结

合,发展涡轮冷却叶片热2固一体化优化设计

方法.

以具有 9个圆形冷却孔的涡轮叶片为例, 利

用热2固耦合分析方法对涡轮叶片进行有限元分

析,以最大应力最小为目标函数,采用遗传算法进

行涡轮叶片的热2固一体化优化设计.

涡轮冷却叶片的模型及单元划分情况如图 2

( a)所示,设计变量的可行域如图 4所示(圆形冷

却孔的半径 R = 0. 4mm) , 图中所示的矩形表示

圆心 x , y坐标的范围.

以最大应力最小为优化目标, 并对最高温度
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图 4 圆形冷却孔设计变量的可行域

F ig. 4  Feasible domain of cir cle cooling hole design

variables

进行跟踪,采用多岛遗传算法进行优化.优化后的

最大等效应力值为 4. 718 74MPa,与优化过程中

的初始最大应力 6. 547 51MPa相比, 应力值降低

了1. 82877MPa,降幅为 27. 9%.最大应力随迭代

次数的变化曲线如图 5所示, 最大应力随着迭代

次数的增加呈下降趋势, 且下降趋势趋于平缓,说

明最大应力值逐渐收敛于应力值极小点.

图 5  最大应力随迭代次数的变化情况

Fig. 5 Curve of max von stress according to generation

优化获得最大等效应力值与优化前的最大应

力 8. 10964MPa相比, 降低了3. 39090MPa, 温度

也由优化前的 866. 934 e 降低为 862. 348 e , 优

化前、后的温度分布云图和等效应力云图分别如

图6、图7所示(图中的取值范围相同, T I [ 820,

870] e , R I [ 0. 001, 8. 2] MPa) . 与优化前相比,

优化后的叶片温度分布更加均匀, 前缘的最高温

度值有所降低, 且叶片后部的最低温度值有所增

加,整个叶片内的温度梯度总体上是变小的;因此

优化后叶片的应力整体上有了大幅度降低,冷却

孔周围的局部高应力区也明显减小. 说明文中发

展的涡轮叶片热2固一体化优化设计方法对冷却

孔圆心坐标的优化, 能大幅度降低涡轮叶片的应

力,并有效地改善叶片的冷却效果.

3. 1  开孔形状对热应力与冷却效果的影响

  分别对 9个圆形孔和 5个四边形孔的冷却叶

片进行研究, 叶片的模型及单元划分情况如图 2

所示.设计变量的可行域分别如图 4、图 8 所示.

以最大等效应力最小为优化目标, 并对最高温度

图 6 涡轮冷却叶片的温度分布云图

F ig. 6 T emperatur e of turbine cooling blade

图 7 涡轮冷却叶片的等效应力云图

Fig. 7 Von stress of turbine cooling blade

进行跟踪.优化前和优化后的结果对比如表 2所

示,相比而言, 四边形孔叶片的最大等效应力比圆

形孔叶片小 0. 960 18MPa, 最高温度比圆形孔叶

片低 24. 776 e .

图 8  四边形冷却孔设计变量的可行域

F ig. 8 Feasible domain of r ect angle cooling hole design

variables
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表 2  优化前和优化后的结果对比

Table 2 Result of before and after optimize

最大应力/ MPa

类型 优化前 优化后 降低

圆形 8. 109 64 4. 71874 3. 39090

四边形 5. 846 64 3. 75856 2. 08808

最大温度/ e

类型 优化前 优化后 降低

圆形 866. 934 862. 348 4. 856

四边形 854. 986 837. 572 17. 414

优化后的涡轮冷却叶片的温度和等效应力云

图分别如图 9、图 10 所示(图中, T I [780, 870]

e , R I [0. 245 5, 4. 72] MPa) .由图中可知, 四边

形孔叶片的温度较低,且分布相对均匀;圆形孔叶

片的低应力区和局部高应力区较大, 整个叶片内

的应力梯度较大,应力集中现象明显,而四边形孔

叶片的应力分布情况相对均匀, 基本上没有应力

集中区. 因此, 与圆形冷却孔相比,四边形孔能有

效地改善涡轮叶片的冷却效果, 降低涡轮叶片内

最高温度和最大等效应力.

图 9  优化后涡轮叶片的温度云图

F ig. 9  Temperature of opt imized turbine blade

3. 2  开孔大小对热应力与冷却效果的影响

  对于 9个圆形冷却孔的涡轮叶片, 通过改变

冷却孔半径的大小, 来研究对流冷却孔的大小对

热应力与冷却效果的影响(设计变量的可行域以

及遗传算法的参数都保持不变) .

冷却孔半径 R的变化范围为 0. 2~ 0. 4mm,

以最大等效应力最小为目标函数, 将不同半径下

的优化结果进行整理, 得到叶片的最高温度和最

大应力随冷却孔半径大小的变化曲线如图 11所

示. 随着冷却孔半径的增加, 最高温度呈下降趋

势,而最大应力呈上升趋势.

图 10  优化后涡轮冷却叶片的等效应力云图

F ig. 10  Von stress of optimized turbine blade

图 11  最高温度和最大应力随半径的变化曲线

F ig. 11  Curve of max temperature and max von

str ess according to r adius of cooling holes
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冷却孔半径最小和最大的温度和等效应力云

图分别如图 11、图 12所示(图中, T I [824, 894]

e , RI [310, 4720000] Pa) . 由图中可知,冷却孔

半径最大的叶片最高温度相对较低, 但是整体应

力水平较高,应力集中区较大且应力集中系数较

高.随着冷却孔半径的增加,增大了内部低温气流

与叶片的接触面积, 随着传热面积的增加,改善了

传热效果, 叶片的温度随之降低;而半径的增加,

使叶片的面积变小, 导致温度梯度增加,引起叶片

内应力增加.因此,随着冷却孔半径的增加,叶片

的最高温度降低,而最大应力增加.

图 12  不同半径下优化的叶片温度云图

F ig. 12 Blade temperatur e of different radius

3. 3 冷却孔数量对热应力与冷却效果的影响

  对于圆形冷却孔叶片,孔的半径不变,数量为
5~ 9,以最大等效应力最小为目标函数,将几个优

化过程的结果进行整理,得到叶片的最高温度和

最大等效应力随冷却孔数量的变化曲线如图 13

所示.随着冷却孔数量的增加,叶片最高温度呈下

降趋势,而最大等效应力呈上升趋势.

冷却孔数量为 5和 9的温度和等效应力云图

分别如图 14、图 15 所示 ( 图中, T I [ 824,

894] e , R I [310, 4 720 000] Pa ) . 由图中可知,

冷却孔个数为 9的叶片温度相对较低, 而整体应

力水平要高,高应力区分布范围较大,且应力集中

现象更加严重. 随着冷却孔数量的增加,改善了冷

却效果, 因此叶片的温度下降, 而温度梯度的增

加,使叶片的最大应力升高,且应力集中现象更加

明显.

图 13  不同半径下优化的叶片等效应力云图

F ig. 13  Blade str ess of differ ent r adius

图 14  最高温度和最大应力随冷却孔数量的变化曲线

F ig. 14  Curve of max temperature and max von

str ess according to number of cooling holes
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图 15 涡轮叶片温度云图

Fig. 15 T emperatur e of turbine blade

3. 4  优化目标对热应力与冷却效果的影响

  对于圆形孔冷却叶片, 冷却孔数量为 5~ 9,

以最高温度最小为优化目标, 使用多岛遗传算法

进行优化.并将优化后的结果与以最大等效应力

最小为优化目标的结果进行比较,如图 16所示.

由图中可知,以最高温度最小为优化目标时, 能够

获得较低的最高温度,但最大等效应力较大;而以

最大等效应力为优化目标时, 可以获得较低的最

大应力, 但最高温度会较高.因此,在涡轮冷却叶

片的热2固一体化优化设计中,温度和应力是两个

图 16  涡轮叶片等效应力云图

Fig. 16 Von stress of turbine blade

此消彼长的量,如何协调这两个量之间的关系,可

以根据实际问题的需要,在保证叶片最高温度的

情况下,最大程度地降低最大应力(或在保证叶片

最大应力的情况下, 最大程度地降低最高温度) ,

并考虑离心力的影响因素.

图 17  最高温度和最大应力随冷却孔数量的变化曲线

F ig. 17  Curve of max temperature and max von

str ess according to number of cooling holes

4  小  结

  建立了涡轮冷却叶片热2固一体化优化设计

方法,研究了冷却孔位置对叶片热应力和冷却效

果的影响, 并分析了开孔形状、大小、数量热应力

和冷却效果的影响, 得到的结论如下:

1) 通过对冷却孔位置的优化,可以有效地降

低涡轮冷却叶片的最大应力, 并改善其冷却效果;

2) 与圆形孔相比,四边形冷却孔可以更有效

地改善叶片的冷却效果,降低涡轮叶片的最高温

度和最大应力;

3) 对于圆形孔冷却叶片,随着冷却孔半径的

增加,增大了内部低温气流与叶片之间的传热面

积, 改善了传热效果,叶片的最高温度随之降低,

而由于叶片的温度梯度的增加, 导致叶片的最大

应力增加;
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4) 随着圆形冷却孔数量的增加, 叶片的最高

温度降低,而最大应力增加.
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