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敷设热障涂层气冷叶片温度分布数值研究
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摘　　　要：针对一种内冷通道射流腔交替布置在压力面和吸力面的叶片冷却结构，利用ＦＬＵＥＮＴ软件对

敷设热障涂层的气冷叶片温度分布进行了三维共轭传热计算，分析了热障涂层厚度对叶片金属基体表面温

降水平的影响，同时对比了有／无考虑燃气与叶片表面辐射换热的叶片表面温度分布差异．研究结果表明：在

叶栅通道燃气流进口总温为１　６００Ｋ、冷却气流进口总温为７００Ｋ的条件下，当冷却气流与主流流量之比约为

７．４７％、热障涂层厚度为０．２ｍｍ时，该叶片冷却结构的最高温度可以控制在１１００Ｋ以内；在假设热障涂层表

面发射率与金属壁面发射率相同的前提下，厚度０．１５～０．３５ｍｍ的热障涂层可获得的最大降温大约在８０～
１８０Ｋ范围内；考虑／不考虑辐射换热的叶片表面最大温差可以达到６０Ｋ．
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　　在高性能燃气涡轮热端部件的强化冷却技术
研究中，一个值得关注的问题是冷却需求和冷却
气量之间的矛盾日益突出：一方面，在一些先进的
燃气涡轮发动机中，用于冷却涡轮的空气量已高
达１５％～２０％，大量空气用于冷却势必导致动力
装置性能的损失；另一方面，在提高空气压缩比的
同时，不可避免地会提高冷却空气的温度，降低其
吸热能力，使得冷却的难度增大．因此研究新的高
效冷却方式，减少冷却的用气量、提高冷却的综合
效果，已成为发展高性能航空发动机和燃气涡轮
的支撑技术之一．
从国外先进涡轮叶片冷却技术的发展趋势分

析，现代航空发动机高温涡轮气冷叶片基本上已
形成了由内部冷却和外部冷却以及热障涂层防护

组成的叶片冷却方案［１－２］．内部冷却结构通常是对
流、射流冲击和多程弯折带肋通道、肋片扰流柱复
合冷却结构［３－６］，外部冷却采用较多的是气膜冷却
和热障涂层［７－１０］．对于涡轮叶片复合冷却方式的
每一种基本冷却方式的改进，都可以收到降低叶
片温度或减少冷气用量的效果［１１－１３］．在涡轮叶片
冷却技术的发展过程中，值得关注的一个问题是，
在叶片的结构设计中，轻薄叶身的气冷结构对于
减重和改善气动效率具有较好的作用［１４－１５］，由此
带来的问题是内部冷却结构受到叶身空间的限

制，因此需要采用新的冷却结构形式，更合理地组
织冷气流动，以保障涡轮叶片的冷却效果．
本文针对一种内冷通道射流腔交替布置在压

力面和吸力面的叶片冷却结构，利用Ｆｌｕｅｎｔ软件
对敷设热障涂层的气冷叶片温度分布进行了三维

共轭传热计算，分析了热障涂层厚度对叶片金属
基体表面温降水平的影响，同时对比了有／无考虑
燃气与叶片表面辐射换热的叶片表面温度分布差

异，并对冷却结构的冷却效果进行了初步评价．

１　简化冷却结构

一种内冷通道射流腔交替布置在压力面和吸

力面的叶片冷却结构如图１所示．考虑到叶片叶
身较薄的特点，在叶片内部冷却腔Ｂ和Ｃ中，分
别设置针对吸力面和压力面的单侧射流孔板，构
成内冷通道交错气流组织结构．冷却空气从Ａ腔
沿径向进入，分为三股气流，一股气流通过前缘射
流孔板对前缘凹壁内侧形成射流冲击，并从前缘
开设的３排喷淋气膜孔进入燃气流通道；另一股
气流从位于吸力面和压力面的单排气膜孔流出；
最后剩余气流经过弯折进入Ｂ腔．进入Ｂ腔的冷

却气流，一部分从压力面的第２排气膜孔流出；同
时一部分通过Ｂ腔的射流孔对吸力面形成局部
冲击并从吸力面的第２排气膜孔流出；最后剩余
气流经过弯折进入Ｃ腔．进入Ｃ腔的冷却气流按
照流向同样分为三股，一股从吸力面的第３排气
膜孔流出；一股通过Ｃ腔的射流孔对压力面形成
局部冲击并从压力面的第３排气膜孔流出；最后
一股气流经过弯折进入Ｄ腔．Ｄ腔在吸力面内侧
采用肋化通道，肋高与肋通道高度之比为０．２５，
肋节距与肋高之比为６；在压力面侧开设第４排
气膜孔．从Ｄ腔经过弯折的冷却气流进入肋化通
道（Ｅ腔），通过射流孔板进入尾缘通道，叶片内通
道尾缘区域设置了５排叉排布置圆柱形扰流柱．
气膜孔直径（ｄｆ）和射流孔直径（ｄｊ）均为 ０．３５
ｍｍ，扰流柱直径（ｄｐ）为０．７ｍｍ，孔间距或扰流柱
间距均为３倍孔或扰流柱直径．叶片尾缘采用半
劈缝结构．

图１　冷却结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

对于叶片敷设热障涂层的结构，本文简化为
金属基体和热障涂层的双层复合壁结构，不考虑
粘结层，在计算过程中，叶片内部冷却结构不变，
仅仅改变热障涂层的厚度（０．１５～０．３５ｍｍ）．

８５３
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２　计算模型和计算方法

基于叶栅的周期性特征，本文在计算中只选
取一个叶栅通道作为简化的计算模型．图２是本
文的计算模型，叶栅通道长度为１１６ｍｍ，叶片栅
距为５３．６ｍｍ，叶片弦长为７４．４ｍｍ，安装角为

３５．７°．

图２　计算模型

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｏｄｅｌ

计算域的边界条件设置：叶栅通道主流和涡
轮叶片冷却气流进口为压力入口，进口参数分布
均匀；出口为压力出口；对称面为对称边界条件；
栅距方向周期性面为周期性边界条件；叶片采用
无滑移速度条件，进行叶片冷却结构的流－固耦合
热分析．相应的计算条件分别为：
主流和主流进口总压为１　４２２　１６５Ｐａ，总温为

１　６００Ｋ；冷却气流进口总压为２２０００００Ｐａ，总温为

７００Ｋ；混合气流出口静压为９７４　５９７．７Ｐａ．
叶片材料的热物性为，ρ＝８　０３０ｋｇ／ｍ

３，ｃｐ＝
５０２Ｊ／（ｋｇ·Ｋ），导热系数与温度的依变关系为

λ＝０．０１１　５Ｔ＋９．９１．热障涂层的物性取为定值，

λ＝１．０８Ｗ／（ｍ·Ｋ），ρｃｐ＝３．１Ｊ／（ｍ
３·Ｋ）．

计算采用 Ｆｌｕｅｎｔ－ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ
ｄｙｎａｍｉｃｓ）软件，为选择较为准确的湍流模型，本
文利用图３（ａ）中的模型与文献［１６］的实验结果
进行了对比，对比结果如图３（ｂ）所示，图中横坐
标为冷却气流与主流的质量流量百分比，纵坐标
为综合冷却效率．对比表明，Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε湍流
模型的结果与实验结果最为靠近．因此本文选择

Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε湍流模型，近壁区采用非平衡壁面
函数进行处理；计算采用隐式耦合求解，对流项的
离散格式采用二阶迎风，扩散项采用中心差分．
由于叶片冷却结构较为复杂，采用非结构化

计算网格，在气膜孔、冲击孔及扰流柱区域均采用
了较细密的网格划分，由于热障涂层厚度很薄，仅
在热障涂层内设置了５层网格，经过网格独立性
数值试验，选择计算网格数约为４２７万．
为了考察燃气流通道一侧的辐射换热，在计

算过程中加入了辐射模型．对于具有吸收、发射、
散射性质的介质，在位置ｒ、沿方向ｓ的辐射传递
方程为

ｄＩ（ｒ，ｓ）
ｄｓ ＋（ａ＋σｓ）Ｉ（ｒ，ｓ）＝

ａｎ２σＴ
４

π ＋σｓ４π∫
４π

０
Ｉ（ｒ，ｓ′）（ｓ，ｓ′）ｄΩ′

其中ｒ为位置向量，ｓ为方向向量，ｓ′为散射方向，

ａ为吸收系数，ｎ为折射系数，σｓ为散射系数，σ为
斯蒂藩－玻耳兹曼常数（５．６７２×１０－８　Ｗ／ｍ２·Ｋ４），

Ｉ为辐射强度，Ｔ为当地温度，为相位函数，Ω′为
空间立体角，（ａ＋σｓ）ｓ为介质的光学深度．
离散坐标辐射模型（ＤＯ辐射模型）把上述方

程转化为空间坐标下的辐射强度的输运方程，有
多少个方向ｓ，就解多少输运方程，方程的求解方
法与流体流动以及能量方程的求解方法相同，这
样方程转化为

Δ

［Ｉ（ｒ，ｓ）ｓ］＋（ａ＋σｓ）Ｉ（ｒ，ｓ）＝

ａｎ２σＴ
４

π ＋σｓ４π∫
４π

０
Ｉ（ｒ，ｓ′）（ｓ，ｓ′）ｄΩ′

　　将４个象限各自划分为２等份，并将天顶角
和圆周角各自划分为２等份，共计３２等份空间方
位．不考虑燃气中固体颗粒的散射，气体吸收系数
采用加权平均灰气体模型 ＷＳＧＧＭ（ｗｅｉｇｈｔｅｄ
ｓｕｍ　ｏｆ　ｇｒａｙ　ｇａｓｅｓ　ｍｏｄｅｌ），主流入口气体假设为
完全燃烧的燃气，成分为氮气、二氧化碳和水蒸
气，化学反应方程为

Ｃ１２Ｈ２４＋１８Ｏ２ ＝１２ＣＯ２＋１２Ｈ２Ｏ

　　在主流进口处氮气、二氧化碳和水蒸气体积
百分比分别为０．６９３０，０．２４５６，０．０６１４；次流入口
气体为环境大气，其考虑成分为氮气和氧气，其体
积百分比分别为：０．７９，０．２１；在壁面发射率的选
取上，未敷设热障涂层金属壁面和敷设热障涂层
壁面均设定为０．７．
收敛判据满足两个条件：其一，残差小于

１０－５；其二，满足残差后再经过５０迭代后壁面温
度基本无变化．

９５３
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图３　湍流模型验证

Ｆｉｇ．３　Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ　ｍｏｄｅｌｓ　ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

３　计算结果与分析

３．１　冷却结构流动和表面温度分布特征

图４为在叶高中截面上的叶栅通道内流体速

度矢量分布和温度分布图．从图中可以看出，在叶
片的前缘、压力面以及吸力面侧内部均能够在局
部形成射流冲击，并在叶片表面上形成了良好的
气膜覆盖．计算得到的冷却气流与主流流量之比
约为７．４７％．
图５为未敷设热障涂层、考虑辐射换热时，叶

片表面的温度分布．由于在本文中设定燃气在叶
栅进口处的径向温度分布均匀，且未考虑叶片根
部和顶部的冷却，故在叶片根部和顶部边缘处存
在局部的边缘效应，温度较高．可以看出，在叶片
根部和顶部边缘效应影响微弱的区域，叶片的冷
却效果在压力面和吸力面的气膜孔附近最显著，
高温区主要分布在叶片前缘、吸力面第１排和第

２排气膜孔之间、以及叶片尾缘等局部区域，其原
因在于，叶片前缘承受燃气冲刷的热负荷最为严
重，尾缘冷却通道受结构的限制难以形成高效的
冷却，而在吸力面侧，由于主流在叶栅通道吸力面
侧的顺压或逆压流动，对不同弦向位置的气膜出
流流动的影响较压力面侧更为显著．鉴于本文的
冷却尚是初步研究，针对温度分布特点的冷却结
构优化有待进一步研究．

３．２　热障涂层的作用效果

图６和图７分别为热障涂层厚度为０．１５ｍｍ
下，热障涂层表面及叶片金属外表面的温度分布
云图．值得注意的是，由于热障涂层的导热性能较
金属基体要低很多，气膜出流在外表面所形成的
覆盖区“孤岛”现象相对显著；而对于导热系数相
对较大的金属叶片而言（见图５），由于固体域的

图４　沿叶高中截面速度和温度分布

Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ａｎｄ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｔ　ｍｉｄｄｌｅ　ｓｐａｎ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ

０６３
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图５　叶片表面温度分布（无热障涂层）

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅｓ（ｎｏ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｂａｒｒｉｅｒ　ｃｏａｔｉｎｇ（ＴＢＣ））

图６　叶片涂层表面温度分布（热障涂层厚度０．１５ｍｍ）

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｂｌａｄｅ　ｃｏａｔｉｎｇ　ｌａｙｅｒ　ｓｕｒｆａｃｅｓ（ＴＢＣ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｆ　０．１５ｍｍ）

图７　叶片金属表面温度分布（热障涂层厚度０．１５ｍｍ）

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｂｌａｄｅ　ｍｅｔａｌ　ｓｕｒｆａｃｅｓ（ＴＢＣ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｆ　０．１５ｍｍ）

１６３
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热扩散作用较为显著，气膜出流形成的低温覆盖
区域更容易形成融合．敷设热障涂层后，叶片金属
外表面温度明显下降，尤其在有气膜覆盖的区域
温度降低幅度更大．
图８对比了在考虑辐射换热时，敷设不同厚

度热障涂层条件下叶片金属外表面温度以及热流

密度沿弦长方向的分布曲线．可以更直观地看出，
敷设热障涂层后，由于热障涂层具有较低的导热
系数，在燃气流和叶片表面的传热过程中附加了
导热热阻，从而有效降低了叶片金属表面的温度，
同时也在一定程度上减少了叶片表面的热流密

度，尤其是在叶片表面的局部热点部位降温效果
更为显著；厚度０．１５～０．３５ｍｍ的热障涂层可获

图８　热障涂层对传热的影响（考虑辐射换热）

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ＴＢＣ　ｏｎ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ
（ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ）

得的最大降温大约在８０～１８０Ｋ范围内，随着热
障涂层厚度的增加，叶片金属表面的温度逐渐下
降，但下降趋势逐渐变缓．
当热障涂层厚度为０．２ｍｍ时，本文研究的

气冷叶片最高温度可以控制在１　１００Ｋ以内，最大
降温效果可以１３０Ｋ左右．需要指出的是，本文的
研究是在假设热障涂层表面发射率与金属壁面发

射率相同的前提下，若考虑热障涂层表面发射率
的降低，则热障涂层的降温效果还将有所增强．

３．３　辐射换热的影响

图９为未敷设热障涂层时，有／无辐射换热条
件下叶片表面温度和热流密度沿弦长变化曲线．
可以看出，考虑辐射换热后，叶片表面温度及热流

图９　有／无辐射下叶片表面温度和热流密度比较
（无ＴＢＣ）

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｎ

ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｗｉｔｈ　ｏｒ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ
ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ

（ｎｏ　ＴＢＣ）

２６３
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密度沿弦长的变化趋势并无明显变化，由于未考
虑辐射换热时叶片表面的热流密度只有燃气对壁

面的对流换热贡献，因此考虑辐射换热影响后壁
面温度有了较为明显的升高，局部热流也有一定
程度的增加．考虑／不考虑辐射换热的最大温差可
以达到６０Ｋ，因此在实际涡轮叶片结构热分析时
应该考虑辐射换热的影响．
图１０为未考虑辐射换热影响时，敷设不同厚

度热障涂层条件下叶片金属外表面温度沿弦长方

向的分布曲线．与图８（ａ）对比可以看出，不考虑
辐射换热影响时，热障涂层所导致的叶片金属表
面温降相对考虑辐射换热时的温降水平有所降

低，最大降温效果大约在８０Ｋ左右，显然热障涂
层的隔热降温效果被低估了．

图１０　热障涂层对传热的影响
（未考虑辐射换热）

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ＴＢＣ　ｏｎ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ
（ｗｉｔｈｏｕｔ　ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ

ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ）

４　结　论

１）热障涂层的导热性能较金属基体要低很
多，气膜出流在叶片涂层外表面所形成的覆盖区
“孤岛”现象相对显著．
２）热障涂层在燃气流和叶片表面的传热过
程中附加了导热热阻，在一定程度上减少了叶片
表面的热流密度，尤其是在叶片表面的局部热点
部位降温效果更为显著．
３）厚度０．１５～０．３５ｍｍ的热障涂层可获得
的最大降温大约在８０～１８０Ｋ范围内，随着热障
涂层厚度的增加，叶片金属表面的温度逐渐下降，

但下降趋势逐渐变缓．
４）考虑／不考虑辐射换热的叶片表面最大温
差可以达到６０Ｋ，不考虑辐射换热影响时的热障
涂层隔热降温效果有所降低．
５）在叶栅通道燃气流进口总温为１６００Ｋ、冷
却气流进口总温为７００Ｋ的条件下，当冷却气流
与主流流量之比约为７．４７％、热障涂层厚度为

０．２ｍｍ时，本文所研究的气冷叶片最高温度可以
控制在１　１００Ｋ以内．
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