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摘　 要:
 

为准确估计航空发动机内冷涡轮叶片实际状态下的使用载荷,将气热耦合与热 结构有限元分析相结合,提出了一种

使用载荷多场耦合分析方法。 该方法首先通过气热耦合求解的方式对涡轮叶片的叶外燃气流、叶内冷却流及叶片固体传热

进行计算,以获得叶片实际工作状态下准确的温度与气动分布,然后利用守恒插值程序实现耦合载荷信息向热 结构有限元

模型的精确传递,进而通过热 结构有限元分析实现使用载荷多场耦合分析。 实验数据验证与实例计算结果表明了气热耦合

及使用载荷多场耦合分析的有效性与准确性。 最后进行了参数敏感性分析定量给出了各边界条件不确定性对耦合计算结果

的影响程度。
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0　 引言

随着维修思想从定时维修到视情维修的转

变,在发动机运行状态监视与健康管理中,对基于

飞机的使用寿命进行监视作为关键环节,备受关

注[1-3] 。 目前在国内,大部分仍然依据发动机的工

作时间以及飞行循环数的指标对关键部件进行健

康监测及管理。 这种方法忽略了发动机的实际使

用情况和性能变化,极大地影响了评估结果的可

靠性[4] 。 事实上,发动机部件在使用过程中所受

的应力、应变及温度等载荷是影响其使用寿命的

关键因素。 内冷式涡轮转子叶片作为高温、高负

荷、结构复杂的典型热端部件,其使用载荷尚缺乏

可靠的、便捷的测量装置,因此研究其实际工作状

态下的使用载荷分析方法,对于开展使用寿命监

视、改善发动机的使用安全性具有较大的工程

价值。
有限元方法常用于涡轮叶片的载荷分析,但目

前国内关于涡轮叶片使用载荷的分析大多只考虑

离心力,对于叶片的气动力、热应力以及温度分布

等考虑得不够全面或只是假定为某种经验的分布

形式,这势必影响到实际载荷计算的全面性和精

度[5-7] 。 特别是随着航空发动机推重比和性能的提

升,传热与气动参数已成为影响叶片实际使用寿命

至关重要的因素。 有学者对内冷涡轮叶片的叶外

燃气流、叶内冷却流及叶片的固体传热进行气热耦

合计算,发现这种方法能够准确预测叶片的传热与

气动参数,获取的温度更准确,气动分布更为合

理[8] 。 国外关于内冷涡轮叶片气热耦合的研究比

较深入,并进行了实验测试验证[9] ,其相关应用涉

及到内冷叶片的传热设计、载荷分析、寿命预测等

多个方面。 国外很多学者都尝试了将气热耦合方

法与热 结构有限元分析相结合,用于燃气轮机内

冷涡轮叶片的温度、热应力及寿命等方面的分析,
并考虑了进口燃气、冷却气流、热障涂层、工况等因

素的影响[10-13] 。 国内关于内冷涡轮叶片气热耦合

的研究及应用主要集中于传热分析与设计[14-22] ,将
气热耦合方法与结构分析相结合实现涡轮叶片使

用载荷分析的研究不多。
为满足航空发动机内冷涡轮叶片使用寿命监
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视对于载荷分析的需求,本文将三维气热耦合与热

结构有限元分析相结合,提出一种涡轮叶片使用载

荷的多场耦合分析方法。 该方法利用气热耦合分

析的温度、压力信息,作为后续传热分析与结构分

析的边界条件,可比较全面地考虑叶片的温度、热
应力、气动力及离心力等载荷,为使用寿命监视提

供可靠依据。

1　 使用载荷多场耦合分析方法

图 1　 叶片多场耦合分析以及耦合信息传递的流程图

1. 1　 多场耦合分析流程

内冷高压涡轮转子叶片作为高温、高负荷、结
构复杂的典型热端部件,所受主要载荷包括离心

力、热应力、气动力,涉及流 热 固多个物理场耦

合。 本文采用气热耦合与热 结构有限元分析相

结合的方法对其使用载荷进行分析[8] 。 图 1 示意

了多物理场之间的耦合关系以及相互间信息传递

的过程。 首先对涡轮叶片的叶外燃气流、叶内冷

却流及叶片固体传热进行气热耦合计算,以获得

叶片实际工作状态下准确的温度与真实的压力边

界信息。 然后在保证叶片的几何模型在气热耦合

模块、传热模块及结构分析模块中保持一致的前

提下,通过信息插值程序传递温度和压力边界信

息,以便在不同分析模块之间进行有效的数据交

互,最后综合传热模块与结构分析模块对叶片使

用载荷进行分析。 对于耦合问题求解,由于叶片

变形较小,可忽略叶片变形对气热耦合流场的影

响,采用松散耦合的方法实现耦合信息在多物理

场中的单向传递。 本文多场耦合分析的软件平台

采用ANSYS
 

Workbench。
1. 2　 多场耦合分析流程

气热耦合用于对叶片使用载荷分析所需的温

度、压力边界条件进行求解,是实现使用载荷精确

分析的关键。 因此,本文先介绍内冷涡轮叶片气热

耦合实现的原理,并对其有效性与准确性进行实验

验证。
1. 2. 1　 控制方程

气热耦合分析的流体控制方程采用雷诺平均

的守恒型 N-S 方程组,在不考虑质量力与外部热源

的情况下,其统一形式可表示为:
∂U
∂t

+
∂(F -F1)

∂x
+

∂(G -G1)
∂y

+
∂(H -H1)

∂z
= 0 (1)

式中, U 为守恒变量, F,G,H 为 3 个坐标方向

的无黏通量, F1,G1,H1 为黏性通量,各变量的具体

表达式见文献[19]。
气热耦合要求在计算流体域的同时对非流动

固体域的传热进行同步计算。 由于在固体域只有

热传导方式存在,无内热源的传热控制方程可简

化为:
∂
∂t
(ρCPT) = ∇·(k∇T) (2)

本文采用 CFX 软件中的有限体积法对上述控

制方程求解。 其中 ρ 代表材料密度, CP 代表材料

比热容,T 代表材料导热区域的温度差, t 代表时

间, ∇ 代表拉普拉斯算子, k 代表材料的导热

系数。
1. 2. 2　 气热耦合过程

内冷涡轮叶片的气热耦合计算域包括外部燃

气流场、内部冷却气体流场以及叶片固体域。 在气

热耦合分析时,叶片与内外流场的对流换热分析以

及叶片固体的导热分析同时迭代计算,以确定最终

的温度、气动分布,其耦合过程见图 2。
在气热耦合分析的过程中,流体域与固体域采

用不同的控制方程,其流固耦合面应满足温度连续

与热通量连续两个条件[14],即公式(3)和公式(4),
其中 T fluid代表流体边界温度, T solid代表固体边界温

度, K solid代表固体边界热传导系数, K fluid代表流体

边界系数:
T fluid = T solid (3)

K solid
∂T
∂n solid = K fluid

∂T
∂n fluid (4)
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图 2　 气热耦合分析过程

　

1. 2. 3　 气热耦合过程

本文采用文献[9]中具有气热耦合实验数据的

MarkⅡ直叶片进行验证。 其实验条件与内冷涡轮

叶片的真实使用情况相似,所获得的数据较为完

整,能够用来验证气热耦合过程的有效性。
1) 验证叶片的几何模型

MarkⅡ叶片高度 76. 2
 

mm,弦长 136. 22
 

mm,叶
栅间距 129. 74

 

mm,安装角与出气角分别为 63. 69°、
70. 96°,叶片的径向有 10 个圆孔型冷却通道。 本文

利用 Gambit 建模软件对点线特征高保真的优点,依
据文献[9]提供的叶型坐标数据完成叶片型面的建

立,并以通用 IGES 形式传递给 Workbench 的 DM 软

件完成叶片的叶身、流道及冷却孔的三维模型建立。
由于 MarkⅡ是直叶片,划分网格的方法采取 cooper
方法。 此外,结构网格划分过程中,在耦合面的流体

区域划分 30 层的加密网格,网格膨胀率为 1. 15,确
保第一层网格 y+<1,流体区域网格总数为 560 万,固
体区域采用三维 20 节点体单元,节点总数为 68 万。
叶片中截面的几何结构与网格如图 3 所示。

表 1　 5411 试验中 Mark
 

Ⅱ的进口边界条件

内部流场边界条件

冷却孔
入口质量流量

∕kg·s-1
入口总温

∕K 出口静压∕Pa
外部燃气流场

边界条件

1 0. 024
 

6 326

2 0. 023
 

7 316

3 0. 023
 

8 322

4 0. 024
 

7 328

5 0. 023
 

3 308

6 0. 022
 

8 305

7 0. 023
 

8 313

8 0. 007
 

75 335

9 0. 005
 

11 330

10 0. 003
 

34 354

202
 

650

入口总压∕Pa 337
 

097

入口总温∕K 788

入口湍流强度∕% 6. 5

入口湍流黏度 10

入口马赫数 0. 19

入口雷诺数 5. 6×105

出口静压
 

∕
 

Pa 175
 

713

出口马赫数 1. 04

出口雷诺数 2. 0×106

　 　 2) 计算条件

本文选取文献[9]中的 5411 试验工况进行气

热耦合方法的验证。 由图 4 给出的计算域与边界条

件组成可见,气热耦合分析模型采用单叶片通道周

期性边界形式,耦合交界面设置为无滑移壁面,外
流道的上下壁面设置为绝热边界,内部冷却气体流

场与外部燃气流场的进出口边界条件见表 1。 外部

流场的工质选用理想燃气,叶片材料为 ASTM 标准

的 310 不锈钢,其具体性能参数参考文献[15]。
涡轮内的流动存在较强的湍流,边界层的流动

状态会对叶片的传热过程产生重大影响。 因此,需
选择合适的湍流模型才能确保内冷叶片气热耦合的
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图 3　 MarkⅡ叶片中截面的几何结构与网格

　

图 4　 气热耦合分析的计算域和边界条件

　
精确性与有效性。 为此,本文选取标准 k-ε 、标准 k-ω
以及考虑边界层转捩的 SST-k-ωGamaTheta 等 3 种典

型的湍流模型,对比各湍流模型在内冷涡轮叶片气

热耦合分析中的适用性与精度,并作为后续发动机

内冷涡轮叶片气热耦合分析的湍流模型选择依据。
3) 结果对比分析

图 5 给出了叶片中径壁面上压力面与吸力面的

无量纲温度与压力分布,图中 X 是横坐标位置,L 是

叶片的轴向弦长,X∕L 为负表示叶片的压力面。
从图 5 可以看出,各湍流模型对于压力分布的

计算结果与实验结果吻合度很高,且附面层内任意

位置的压强值都与其边缘处一致,所以可推断各湍

流模型的区别主要在对附面层内流场的处理上;温
度分布的计算结果则与湍流模型具有紧密关系。
标准 k-ε 与标准 k-ω 湍流模型计算的温度分布与实

验值差别较大,特别是标准 k-ε 模型,其壁面最大误

差高达 16% 。 这是由于 k-ε 与 k-ω 湍流模型都是在

全湍流假设的前提下,并不能保证叶片边界层的转

捩流动的精确模拟[15]。 而 SST-k-ωGamaTheta 湍流

(a)
 

压力面与吸力面的无量纲压力分布

(b)
 

压力面与吸力面的无量纲温度分布

图 5　 叶片中径壁面上压力面与吸力面的压力、温度分布

　
模型的计算结果与实验值吻合较好,在压力面的前

缘( -0. 5<X∕L<0)与吸力面的前缘(0<X∕L<0. 5),其
壁面最大误差也不超过 5% 。 SST-k-ω

 

GamaTheta 湍

流模型有效结合了 k-ε 与 k-ω 湍流模型各自的优

点,且引入了转捩模型,比较适合涡轮叶片气热耦

合此类问题的模拟。
算例结果初步表明,气热耦合分析无需预先给定

内冷涡轮叶片壁面的换热系数就可方便求取其温度、
气动分布。 因此,通过选取合适的湍流模型,用气热

耦合方法分析叶片壁面温度与压力分布的方法是可

行的,尤其适合带有复杂内部冷却通道的涡轮叶片。

2　 航空发动机内冷涡轮叶片使用载荷
多场耦合应用分析

2. 1　 模型建立与边界条件
 

2. 1. 1　 气热耦合分析

高压涡轮工作叶片为空心气冷式,由叶冠、叶
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身、伸根、榫头等部分组成,叶身型芯沿弦向有三个

异型冷却孔。 由于叶片结构复杂,在三维建模软件

UG 中按照设计图纸对叶片进行实体建模。 考虑到

叶片周期性,只需建立单个叶片通道的气热耦合分

析模型,其结构示意图如图 6 所示,外流场的进气角

度参考该涡轮叶片气动设计报告按其设计状态给

定。 计算网格由 ICEM-CFD 采用非结构网格方法划

分,整个模型的网格单元数约为 970 万。 边界条件

设置与上节算例类似。 计算工况选取该型发动机

的设计状态,其进出口边界条件如表 2 所示。 流体

工质选用可压缩理想气体,叶片材料为 K4002,其比

热容、热传导系数等性能参数拟合温度的函数,具
体方法见文献[15]。 气热耦合数值计算由 CFX 软

件求 解, 湍 流 模 型 选 用 考 虑 了 边 界 层 转 捩 的

SST-k-ω
 

GamaTheta 模型。

图 6　 涡轮叶片结构及气热耦合分析模型

　
表 2　 气热耦合分析的边界条件

变量 单位 值 边界定义

Tt,
 

m-in K 1
 

403 主流入口总温

Pt,
 

m-in KPa 1
 

172 主流入口总压

Ps,m-out KPa 938 主流出口静压

Tt,
 

c-in K 730 冷却流体入口总温

Pt,
 

c-in KPa 1
 

069 冷却流体入口总压

Ps,c-out KPa 938 冷却流体出口静压

n % 100 相对转子速度

2. 1. 2　 热 结构有限元分析

确保热 结构有限元分析与气热耦合分析中的

叶片几何模型一致,使得气热耦合分析的温度、压
力等耦合信息可以精确施加到热 结构分析模型

中,保证了使用载荷多场耦合分析的精度。 传热分

析的有限元模型网格采用 SOLID70 热实体单元,结
构分析采用 SOLID70 的等效结构单元 SOLID185。
其中,传热分析的温度载荷以体载荷的形式加载到

结构分析的单元中,而气动载荷则以面载荷形式加

载到叶片叶身外表面,离心载荷以旋转角速度的形

式设定。 在叶片热 结构分析中施加的边界约束条

件为:对榫头挡圈位置端面施加轴向位移约束;在
叶片每个榫齿接触面 (上表面) 施加法向位移

约束。
2. 2　 计算结果分析

图 7 给出了设计状态下叶片的温度场分布,在
该状态下,叶身最高温度为 1

 

329. 3
 

K,出现在尾缘

50%叶高附近,最高温度的位置与燃烧室出口燃气

温度的径向分布有关。 叶身平均温度为 1
 

122. 3
 

K。
图 8 给出了中截面的温度分布图。 可以看出,该截

面的叶片前缘和尾缘处温度偏高,最高温度在尾缘

处,截面平均温度为 1
 

145. 2
 

K。 由于异型冷却腔的

存在,中弦区域的温度相对较低,最低温度在中弦

冷却腔的肋壁处。

图 7　 设计状态下叶片的温度场分布

　

图 8　 设计条件下的叶片中截面温度偏差

　
图 9 给出了设计状态下涡轮叶片的整体等

效应力分布,考虑了离心力、热应力以及气动力

的综合作用。 由计算结果可见,叶片较明显的应
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力集中部位出现在榫齿、梨形冷却孔以及叶背根

部过渡圆角等处。 由于本文对榫齿施加了位移

约束,故榫齿处的应力值与实际情况不符,但由

圣维南原理可知伸根冷却孔及叶身的应力值是

准确的。 其中,伸根梨形冷却孔的径向位置较

低,且此处的截面面积变小,因此榫头梨形冷却

孔的应力较大,达到 603. 2
 

MPa。 另外,由于叶

片空间扭曲,其积叠线与径向线存在偏离,因而

产生较大的弯矩,叶根截面处叶背的应力水平明

显高于叶盆,叶背根部过渡圆角处的应力值约为

456. 2
 

MPa。 叶根截面以上的应力则沿叶高方向

逐渐递减。

图 9　 设计状态下涡轮叶片的整体等效应力分布

　
2. 3　 气热参数敏感性分析

气热耦合决定了叶片温度分布的准确性,是使

用载荷多场耦合分析的关键环节。 在发动机实际

使用过程中,由于性能衰退、参数测量误差以及性

能仿真模型误差等因素,气热耦合的边界条件会存

在一定的不确定性。 为此,本文进一步研究边界条

件不确定性对气热耦合结果的影响。
仍以表 2 给定的计算条件为参考状态,选取涡

轮叶片进口燃气总温、进口燃气总压、冷却孔进口

冷气总温、进口冷气总压以及转速 5 类边界条件进

行研究,并根据实际情况给出各参数的不确定范

围,如表 3 所示。 同时,为衡量各参数变化对气热耦

合分析结果的影响程度,且考虑到榫头不直接与高

温燃气接触,引入以下 3 个指标:叶片最高温度

TMAX ,叶身平均温度 TAVE ,冷却效率 η 。 其中,涡轮

叶片的冷却效率定义为:

η =
Tt,m-in-TAVE

Tt,m-in-Tt,c-in
(5)

式中, Tt,m-in 为涡轮叶片入口燃气温度, Tt,c-in 为

叶片冷却孔入口冷气温度。

表 3　 各参数边界条件的不确定度范围

变量 单位 参考条件 范围

Tt,m-in K 1
 

403 1
 

360~ 1
 

445

Pt,m-in KPa 1
 

172 1
 

138~ 1
 

207

Tt,c-in K 730 710~ 750

Pt,c-in KPa 1
 

069 1
 

034~ 1
 

103

n % 100 96~ 104

2. 3. 1　 叶片进口总温、总压的影响

图 10 给出了涡轮叶片进口燃气温度对气热耦

合分析结果的影响。 可以看出,进口燃气温度平均

升高 10
 

K,会导致叶片最高温度平均升高约 7. 4
 

K,
叶身平均温度升高约 5. 2

 

K。 叶片直接暴露在燃气

中,其最高温度点常与燃气有直接接触,因此随着

入口燃气温度变化,叶片最高温度的变化比叶身平

均温度的变化更为明显。 另一方面,随着入口燃气

温度的不断升高,入口燃气与入口冷气的温度差进

一步增大,导致其热通量增加,这正是入口燃气温

度升高冷却效率会有所上升的原因。

图 10　 进口燃气温度对气热耦合分析结果的影响

　
图 11 给出了涡轮叶片进口总压对气热耦合分

析结果的影响。 可以看出,入口燃气压力的升高会

使燃气与叶片换热更为充分,进而导致叶片最高温

度与叶身平均温度的小幅升高。 燃气压力相对升

高 1% ,会导致叶片最高温度平均升高约 2. 1
 

K,叶
身平均温度升高约 0. 8

 

K。 另一方面,随着入口燃

气压力的提升,由于入口燃气温度与冷却孔入口冷

气温度保持不变,故叶片的冷却效率会有所降低。
与图 10 横向比较可知,入口燃气压力对耦合分析结

果的影响要远小于入口燃气温度的影响。
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图 11　 进口总压对气热耦合分析结果的影响

　
2. 3. 2　 冷却孔进口总温、总压的影响

图 12 给出涡轮叶片冷却孔进口总温对气热耦

合分析结果的影响。 进口冷气温度平均升高 10
 

K,
会导致叶片最高温度平均升高约 2. 2

 

K,叶身平均

温度升高约 5. 7
 

K。 另一方面,随着入口冷气温度

的升高,入口燃气与入口冷气的温度差进一步减

小,导致总的热通量减小,因而冷却效率会有所

下降。

图 12　 冷却孔进口总温对气热耦合分析的影响

　

图 13 给出涡轮叶片冷却孔进口总压对气热耦

合结果的影响。 冷气压力的升高会使内部冷气与

叶片换热更为充分,进而导致叶片最高温度与叶身

平均温度的小幅降低,叶片冷却效率却有较大的增

加。 进口冷气压力相对升高 1% ,会导致叶片最高

温度平均升高约 1. 1
 

K, 叶身平均温度升高约

2. 8
 

K。
与图 10、图 11 中计算结果对比发现,入口冷气

温度与压力的变化对叶身平均温度的影响要比叶

片最高温度显著。 与外部燃气不同,冷气直接与叶

图 13　 冷却孔进口总压对气热耦合分析的影响

　
片内部壁面接触,它主要影响叶片的平均温度。
2. 3. 3　 转速的影响

图 14 给出了转速对气热耦合分析结果的影响。
可以看出,转速的升高会加快叶片与燃气的换热,小
幅提高叶片温度,但转速不确定性对气热耦合结果

比较有限。 相对转速升高 1% ,会导致叶片最高温度

平均升高约 1. 4
 

K,叶身平均温度升高约 0. 6
 

K。 其

他参数不变,叶身平均温度的小幅升高会导致叶片

的冷却效率小幅降低。

图 14　 转速对气热耦合分析的影响

　

3　 结论

本文将气热耦合方法与热 结构有限元分析相

结合,提出了一种内冷涡轮叶片使用载荷多场耦合

分析的方法。 经实验数据验证与实例计算,可形成

如下主要结论:
1) 利用具有实验数据的 MarkⅡ叶片对不同湍

流模型的气热耦合精度对比发现,各湍流模型对于

压力分布的计算结果与实验值吻合很好,但温度分

布的 计 算 结 果 则 与 湍 流 模 型 具 有 紧 密 关 系,
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SST-k-ω
 

GamaTheta 湍流模型的温度计算结果与实

验值吻合最好,其最大误差不超过 5% 。
2) 将该方法应用于航空发动机具有异型冷却

孔的涡轮转子叶片,得到了设计状态下叶片的温度

与应力分布,叶身最高温度处于 50% 叶高的尾缘附

近,伸根梨形冷却孔与叶背根部处有明显应力集

中。 参数敏感性分析则进一步定量给出了各边界

参数不确定性对耦合结果的影响程度。
3) 该方法综合考虑了内冷涡轮叶片实际工作

状态下的温度、热应力、气动力及离心力等载荷要

素,可为航空发动机结构健康状态评估及使用寿命

单机监视提供可靠依据。
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Abstract:
 

In
 

order
 

to
 

accurately
 

estimate
 

the
 

working
 

load
 

in
 

the
 

actual
 

state
 

of
 

air-thermal
 

coupling
 

and
 

heat-struc-
ture

 

finite
 

element
 

analysis,
 

a
 

multi-field
 

coupling
 

analysis
 

method
 

is
 

proposed.
 

This
 

method
 

first
 

calculates
 

the
 

out-
er

 

gas
 

flow,
 

inner
 

cooling
 

flow
 

and
 

blade
 

solid
 

heat
 

transfer
 

of
 

the
 

turbine
 

blade
 

to
 

obtain
 

the
 

accurate
 

temperature
 

and
 

aerodynamic
 

distribution
 

of
 

the
 

blade
 

in
 

the
 

actual
 

state,
 

and
 

then
 

transfer
 

the
 

coupling
 

load
 

information
 

to
 

the
 

heat-structure
 

finite
 

element
 

model,
 

and
 

then
 

realize
 

the
 

load
 

multi-field
 

coupling
 

analysis
 

through
 

the
 

heat-struc-
ture

 

finite
 

element
 

analysis.
 

The
 

results
 

of
 

experimental
 

data
 

verification
 

and
 

example
 

calculation
 

show
 

the
 

effective-
ness

 

and
 

accuracy
 

of
 

gas-thermal
 

coupling
 

and
 

using
 

load
 

multi-field
 

coupling
 

analysis.
 

Finally,
 

the
 

parameter
 

sen-
sitivity

 

analysis
 

quantitatively
 

gives
 

the
 

degree
 

of
 

the
 

uncertainty
 

of
 

each
 

boundary
 

condition
 

affecting
 

the
 

coupling
 

calculation.
Keywords:

 

turbine
 

blade;
 

use
 

load;
 

multi-field
 

coupling
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gas-thermal
 

coupling;
 

sensitivity
 

analysis
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