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摘要：　 针对带涂层涡轮转子叶片跨尺度多层膜⁃基系统建模复杂、 载荷分析低效的问题， 提出了一种基于壳导热

模型与简化力学模型的高效载荷分析方法．在温度分析中引入等效热阻概念， 在力学建模中建立了界面总应变张

量一致性关系， 避免了跨尺度界面引发的网格激增、 畸变及计算发散问题．结果表明， 与传统实体建模方法相比，
该方法在保证温度与机械载荷计算误差均不超过 ５％的条件下，可使最小 Ｊａｃｏｂｉ 比率提高约 ５１．９％，单元数减少约

８０．８％，计算效率提升超过 １０ 倍．应用于带涂层涡轮叶片的分析结果显示，叶片温度高值区集中于叶尖，机械载荷

高值区主要分布在叶根前缘，涂层载荷分布趋势与基体高度一致，体现了强耦合的响应特性．

关　 键　 词：　 带涂层涡轮叶片；　 热⁃力载荷；　 有限元模拟；　 壳导热模型；　 简化力学模型
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０　 引　 　 言

随着先进航空发动机向更高推重比与更高热效率的方向发展，涡轮前进口温度持续攀升，已远超金属材

料所能承受的极限［１］ ．高压涡轮转子叶片作为航空发动机中服役环境最恶劣的核心热端部件之一，长期承受

高温、高压、高转速等极端工况，呈现多场耦合和高度非线性的损伤特征［２］ ．为提升叶片抗高温与抗氧化能

力，热障涂层（ｔｈｅｒｍａｌ ｂａｒｒｉｅｒ ｃｏａｔｉｎｇｓ， ＴＢＣｓ）技术被广泛应用［３⁃５］ ．典型的基体⁃涂层体系包括承力基体（ｓｕｂ⁃
ｓｔｒａｔｅ， Ｓｕｂ）、陶瓷顶层（ｔｏｐ ｃｏａｔ， ＴＣ）、金属黏结层（ｂｏｎｄ ｃｏａｔ， ＢＣ）以及在 ＴＣ 与 ＢＣ 界面处形成的热生长氧

化物层（ｔｈｅｒｍａｌｌｙ ｇｒｏｗｎ ｏｘｉｄｅ， ＴＧＯ） ［１］ ．研究表明，带涂层涡轮叶片的失效往往源于服役过程中非均匀温度

场和局部高应力的作用［６⁃１０］ ．因此，发展高效高精度的载荷分析方法，准确获取典型工况下带涂层涡轮叶片

的载荷特性，对于揭示叶片失效机理和耐久性评估策略具有重要意义．
近年来，有限元法（ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｅｔｈｏｄ， ＦＥＭ）已成为涡轮叶片温度场与应力场分析的主要工具．在温

度载荷计算方面，共轭传热（ｃｏｎｊｕｇａｔｅ ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ， ＣＨＴ）方法能够耦合外部燃气流、内部冷却流与叶片固体

域的传热过程，实现服役状态下叶片三维温度场的高精度预测［１１⁃１６］ ．在力学载荷计算方面，则普遍采用基于

连续介质力学的有限元方法，将温度场结果作为热载荷输入结构有限元模型，结合离心载荷和材料本构关系

计算叶片的应力与变形响应．然而，随着 ＴＢＣｓ 技术的广泛应用，实现包含涂层结构的涡轮叶片热⁃力载荷分

析已成为其服役性能评估中的关键挑战．
带涂层涡轮转子叶片属于典型的跨尺度多层膜⁃基系统，兼具多组元、多界面及强耦合等结构特征，其多

层结构及尺度差异使得传统数值建模方法在计算效率与稳定性方面面临较大困难．Ｚｈｕ 等［１５］ 建立了包含

ＴＣ、ＢＣ 及 ＴＧＯ 的三维有限元模型，对带涂层涡轮叶片的温度场与应力场进行了耦合分析，并研究了 ＴＧＯ 形

貌变化对界面应力分布的影响．Ｓｈｅｎ 等［１７］提出了考虑氧化行为的 ＴＢＣｓ 力学⁃氧化耦合模型，分析了 ＴＧＯ 生

长过程中界面应力的演化规律．Ｓｏｎｇ 等［１８］ 通过数值模拟研究了 ＴＧＯ 非均匀生长对涂层裂纹萌生与扩展行

为的影响，揭示了界面形貌对局部应力集中的控制作用．这些研究在揭示 ＴＢＣｓ 系统热⁃力耦合载荷特性方面

取得了一定进展，但大多基于子模型或简化模型开展［１７⁃１９］，当应用于具有复杂曲率及冷却结构的真实涡轮

叶片时仍面临较大困难．特别是采用传统涂层实体建模方法时，由于涂层厚度远小于叶片特征尺寸，跨尺度

界面会导致网格数量急剧增加，在高曲率区域容易出现网格畸变，同时薄壁结构中节点数量不足还可能引发

数值不稳定甚至应力奇异现象．这些问题不仅显著降低了仿真效率，还会影响计算精度，难以满足工程应用

对高效高精度分析的需求．
为此，学者们提出了多种改进建模策略．在网格优化思路方面，可以采用一种网格偏移技术［２０］，通过沿

基体法线方向等距偏移网格面来生成实体网格，分别建立了 ＴＣ、ＢＣ 和 ＴＧＯ 有限元网格模型，从而保留界面

几何特征．然而，该方法对几何精度要求极高，在复杂三维曲面中易导致网格畸变与单元失效，且划分与修正

耗时较长，并且难以从根本上避免计算发散与应力奇异问题．另一类方法则绕过涂层实体构建，利用经验公

式近似处理涂层效应，例如在温度计算中通过扣除隔热温差或折减传热系数对温度场进行修正［２１］ ．该类方

法在载荷估算中效率较高，但由于对工况、材料和涂层形态的适应性有限，面临精度不足的问题．在力学分析

中则可以采用广义宽梁理论［２２⁃２５］以保证界面力学协调性．但由于简化假设较多且模型参数繁杂［２６⁃２７］，难以直

接用于全尺寸涡轮叶片 ＴＢＣｓ 系统的载荷分析．因此，亟须发展一种无需构建涂层实体单元，同时兼顾效率与

精度的带涂层涡轮叶片载荷简化分析方法．
针对上述问题，本研究提出了一种突破涂层实体建模依赖性的带涂层涡轮转子叶片载荷简化分析方法．

在温度载荷分析方面，发展了适用于基体⁃涂层系统的壳导热模型（ｓｈｅｌｌ ｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ， ＳＣＭ），将涂层结

构以等效热阻形式嵌入导热控制方程，实现了跨尺度温度场的高效求解．在机械载荷分析方面，采用基体⁃涂
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层系统简化力学模型，通过构建总应变张量一致性的力学关系，使涂层载荷响应可基于基体结果高效预测．
该方法有效解决了传统建模方式在涂层分析中存在的尺度不兼容、计算效率低及稳定性差等问题，为带涂层

涡轮叶片的高效高精度载荷计算提供了理论与方法支撑．

１　 带涂层涡轮叶片载荷简化分析模型

１．１　 基体⁃涂层系统壳导热模型

针对高复杂度、多涂层结构的带涂层涡轮转子叶片有限元建模及服役环境模拟难题，本研究发展了一种

基于壳导热模型的基体⁃涂层系统温度载荷简化分析方法，用于有效模拟涂层薄壁结构的传热行为［５］ ．以图 １
所示的流⁃固界面为例，该方法在热⁃流⁃固耦合控制方程的框架下，将单层或多层涂层薄壁实体单元等效为导

热方程中的热阻项，并嵌入流⁃固界面的能量交换过程中，进而实现涂层隔热性能的数值模拟［２８］ ．在模型应用

过程中，假设薄壁涂层各层材料均质、厚度均匀并且各向同性，其内部温度梯度沿平面法向呈线性分布，此时

在稳态导热条件下，任意一层的热流密度满足 Ｆｏｕｒｉｅｒ 定律：

　 　 ｑｉ ＝ － λ ｉ

∂Ｔｉ

∂ｘｉ
， （１）

式中， ｑｉ，λ ｉ 和 Ｔｉ 分别表示第 ｉ 层薄壁结构的热流密度、导热系数和平均温度．对应的任意一层薄壁热阻可以

表示为

　 　 Ｒ ｉ ＝
ｌｉ
λ ｉ

， （２）

式中， Ｒ ｉ 和 ｌｉ 分别表示第 ｉ层薄壁结构的热阻和厚度．对于由 ｎ层薄壁结构组成的多层体系，法向传热可近似

视为串联关系，总等效热阻为

　 　 Ｒｅｑ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ｒ ｉ ＝ ∑

ｎ

ｉ ＝ １

ｌｉ
λ ｉ

， （３）

式中， Ｒｅｑ 表示由多层薄壁系统构成的等效热阻．

图 １　 基于壳导热模型的基体⁃涂层系统简化传热方法原理示意图

Ｆｉｇ． １　 Ｔｈｅ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｔｈｅ ｓｕｂｓｔｒａｔｅ⁃ｃｏａｔｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ＳＣＭ

为确保多层传热在数值实现中的物理连续性，在流⁃固界面上引入共轭传热条件：

　 　
ｑｎ，ｆ ＝ ｑｎ，ｓ ＝ ｑｎ，
Ｔｆ － Ｔｓ ＝ Ｒｅｑｑｎ，

{ （４）

式中， ｑｎ，ｆ 和 ｑｎ，ｓ 分别表示流体域和固体域沿法向的热流密度， ｑｎ 表示基体⁃涂层系统法向热流密度， Ｔｆ 表示
耦合面在流体域侧的温度， Ｔｓ 表示耦合面在固体域侧的温度．则对于第 ｉ层（ ｉ ＝ １，２，…，ｎ） 薄壁结构，沿热流

方向各层温度递推关系式为

　 　
Ｔｉ ＝ Ｔｉ －１ － Ｒ ｉｑｎ，
Ｔ０ ＝ Ｔｆ，
Ｔｎ ＝ Ｔｓ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（５）

５２７第 ６ 期　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 刘林川，等： 带涂层涡轮叶片载荷简化分析方法及载荷特性研究



当考虑涂层的瞬态蓄热行为时，界面能量守恒式可进一步写为

　 　 ＣΓ

∂ＴΓ

∂ｔ
＝ ｑｎ，ｆ － ｑｎ，ｓ， （６）

式中， ＴΓ 表示界面平均温度，近似为 Ｔｆ 与 Ｔｓ 的均值， ＣΓ 表示界面等效面热容，其表达式为

　 　 ＣΓ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ρｉｃｉ ｌｉ ． （７）

可构成完整的界面耦合传热控制方程组，在计算中无需对涂层区域划分网格即可实现热阻效应的高精

度嵌入．其等效边界条件形式为

　 　 － λｓ

∂Ｔｓ

∂ｎ
＝
Ｔｆ － Ｔｓ

Ｒｅｑ

－ ＣΓ

∂ＴΓ

∂ｔ
． （８）

对于薄壁结构，若考虑时间依赖性，则需要计算各层 Ｆｏｕｒｉｅｒ 数：

　 　 Ｆ ｉ ＝
λ ｉΔｔ
ρｉｃｉ ｌ２ｉ

， （９）

式中， Ｆ ｉ 为第 ｉ层薄壁结构的 Ｆｏｕｒｉｅｒ 数， Δｔ为时间步长．当 Ｆ ｉ 大于 ５ 时，各层可近似为准稳态．当 Ｆ ｉ 小于 ５ 时

则需引入薄壁层能量平衡方程［２９］：

　 　 Ｃ ｉ

∂Ｔｉ

∂ｔ
＝ ｑｋ－１→ｋ － ｑｋ→ｋ＋１ ． （１０）

壳导热模型通过等效热阻与面热容实现了对多层涂层法向与切向导热过程的简化描述，在保证温度场

计算精度的同时，大幅提升了模型构建与求解效率．相比传统的壁厚设置法或传热损伤函数法，壳导热模型

在传热计算方式和预测精度上具有明显优势，两种方法的传热方式对比如图 ２ 所示．其中，壁厚设置法仅适

用于单层薄壁结构，其通过指定壁厚参数求解沿法向的一维稳态传热过程，忽略了面内热流分布效应，因而

不可避免地存在计算偏差．相比之下，壳导热模型法能够在目标界面上定义多层不同材料和厚度的涂层，并
在层间自动建立热耦合关系，在求解过程中同时考虑法向与切向方向上的三维导热效应，因此在复杂多层涂

层结构计算中表现出更高的精度与稳定性，其数学形式可进一步扩展为包含多个热阻项的稳态或非稳态三

维导热控制方程：

　 　 Ñ·（λÑＴ） ＋ δΓ∑
ｎ

ｉ ＝ １

Ｔｉ －１ － Ｔｉ

Ｒ ｉ

＝ ０， （１１）

　 　 ρｃ ∂Ｔ
∂ｔ

－ Ñ·（λÑＴ） ＋ δΓ ∑
ｎ

ｉ ＝ １

Ｔｉ －１ － Ｔｉ

Ｒ ｉ

＋ ＣΓ

∂ＴΓ

∂ｔ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ ０， （１２）

式中， δΓ 为作用于界面上的曲面分布函数，用于将界面热阻与面热容项以等效体源形式嵌入能量方程中；
λ，ρ 和 ｃ 为体域的导热系数、密度和比热容．该方法在数值实现中无需建立涂层实体单元即可实现涂层隔热

与蓄热效应的高精度模拟，为复杂多层涂层体系的高效温度场求解提供了理论支撑．

图 ２　 壁厚设置法和壳导热模型法的传热原理示意图

Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｅ Ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｗａｌｌ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｓｅｔｔｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｔｈｅ ＳＣＭ

１．２　 基体⁃涂层系统简化力学模型

在复杂服役载荷条件下，涂层系统内各层材料的高温非弹性载荷特性难以准确表征．为此，本研究提出
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了一种面向基体⁃涂层系统的简化力学模型，通过对机械载荷计算方法进行合理简化和约束，使得涂层的力

学行为能够基于基体载荷实现近似描述．该方法虽然在一定程度上降低了精度，但显著降低了带涂层涡轮叶

片建模的复杂度，大幅提升了求解效率，为工程部件中的跨尺度结构载荷分析提供了切实的解决方案．
鉴于涂层厚度相对于基体特征尺寸极小，且其在整体载荷中所承担的直接承载作用可忽略，可视为随基

体表面协同变形，在界面结合良好且未发生明显脱黏或滑移的条件下，界面位移可近似连续．基于此，本文假

设涂层各层的应变张量均由基体应变主导控制，并满足界面应变张量一致性准则：
　 　 εｔｏｔ

ｉ ＝ εｔｈ
ｉ ＋ εｍ

ｉ ≈ εｔｏｔ
ｓ ， （１３）

式中， εｔｏｔ
ｉ ，εｔｈ

ｉ 和 εｍ
ｉ 分别表示第 ｉ 层涂层结构的总应变张量、热应变张量和机械应变张量， εｔｏｔ

ｓ 表示基体的总

应变张量．
涂层的喷涂温度 Ｔｐｒｏ （约 １ ０００ ℃）被认为是初始无应力温度．当带涂层叶片冷却至参考温度 Ｔ０ 时，由于

热膨胀系数差异，涂层各层会产生残余应变张量，其表达式为

　 　 εＲ
ｉ （Ｔ０） ＝ ∫Ｔ０

Ｔｐｒｏ
［α ｓ（Ｔ∗） － α ｉ（Ｔ∗）］ｄＴ∗·Ｉ， （１４）

式中， εＲ
ｉ 表示第 ｉ 层涂层结构的残余应变张量， α ｓ 和 α ｉ 分别为基体和涂层的各向同性热膨胀系数， Ｔ∗ 表示

温度积分变量，参考温度 Ｔ０ 为室温 ２０ ℃， Ｉ 表示单位矩阵．
在服役过程中，当带涂层涡轮叶片承受热机械载荷时，基体的总应变张量可以表示为

　 　 ε ｔｏｔ
ｓ （Ｔ） ＝ ∫Ｔ０

Ｔｐｒｏ
α ｓ（Ｔ∗）ｄＴ∗·Ｉ ＋ ∫Ｔ

Ｔ０
α ｓ（Ｔ∗）ｄＴ∗·Ｉ ＋ εｍ

ｓ （Ｔ）， （１５）

式中， Ｔ 为当前服役温度， εｍ
ｓ （Ｔ） 为当前基体机械应变张量．根据界面应变张量一致性准则，可以基于基体总

应变张量计算得到 ＢＣ 的机械应变张量：

　 　 εｍ
ＢＣ（Ｔ） ＝ ε ｔｏｔ

ｓ （Ｔ） － ∫Ｔ
Ｔ０
αＢＣ（Ｔ∗）ｄＴ∗·Ｉ － ∫Ｔ０

Ｔｐｒｏ
αＢＣ（Ｔ∗）ｄＴ∗·Ｉ ． （１６）

此外，由于基体材料在高温环境下表现出显著的非线性力学行为，因此建立合理的材料本构模型是计算

基体机械应变张量的关键．为此，本文基于前期研究工作，采用 Ｃｈａｂｏｃｈｅ 弹塑性模型来描述基体材料 ＤＤ６ 镍

基单晶高温合金的力学行为［３０］ ．其中背应力随时间的演化方程为

　 　 αｉ ＝
２
３

Ｃ ｉεｐ － γ ｉαｉ ｐ ＋ １
Ｃ ｉ

ｄＣ ｉ

ｄθ
θαｉ， （１７）

式中， α为背应力张量， εｐ 为塑性应变张量， Ｃ 和 γ 分别是由位错增殖和位错湮灭导致的与动态恢复相关的

材料常数，简称随动硬化率材料参数，由试验拟合得到， ｐ为累计塑性应变率， １
Ｃ ｉ

ｄＣ ｉ

ｄθ
θ α ｉ 为温度率项．航空发

动机涡轮叶片在制备过程中通常以 ＤＤ６ 单晶高温合金的［００１］晶体取向作为主要承力方向［３０］，因此本文采

用［００１］方向的材料本构参数进行计算，其拟合结果见表 １．
表 １　 ＤＤ６ 材料在［００１］方向的本构参数拟合结果

Ｔａｂｌｅ １　 Ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｆｉｔｔｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ＤＤ６ ｉｎ ｔｈｅ ［００１］ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

Ｔ ／ ℃ Ｃ１ ／ ＧＰａ Ｃ２ ／ ＧＰａ Ｃ３ ／ ＧＰａ γ １ γ ２ γ ３

２０ ５ ２００．０ ７６４．４ １９．２ ８ ５６８．１ ８ １４２．８ ７８．５

７６０ ４５８．０ ４４０．７ ５８．３ １ ３８７．５ ８１３．３ ２１６．４

１ １００ ４２８．１ ３５６．０ ３８．９ ２ ３５２．７ ２ ２７７．２ ３８２．５

２　 载荷分析方法的精度验证

为验证基于壳导热模型的基体⁃涂层系统简化传热方法的精度与可行性，本研究对比了带涂层圆片热冲

击试验数据与仿真结果，试验所用圆片几何结构如图 ３ 所示．Ｔｒａｅｇｅｒ 等［３１］ 采用相同的试件开展了热冲击试

验，并在试验过程中测得 ＴＣ 表面及基体内部的温度演化数据，并据此获得 ＴＣ⁃ＢＣ 界面温度变化历程．本研
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究从结果中选取了 １１ 个特征点表征 ＴＣ 表面的温度随时间变化规律，并通过线性插值获得连续的瞬态边界

条件，如图 ４（ａ）所示，进一步在 ＡＮＳＹＳ Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ 平台上完成数值计算．
在计算过程中，对于 ＴＣ 实体建模方法，试验温度被直接施加于 ＴＣ 上表面．对于壳导热模型方法，则将

相同的边界施加至 ＢＣ 层上表面，同时在基体下表面施加对流换热边界，换热系数为 １ ５００ Ｗ·ｍ－１·Ｋ－１，对流

温度为 ３００ Ｋ ．结果如图 ４（ｂ）所示，涂层实体建模方法、壳导热模型方法和试验所得的 ＴＣ⁃ＢＣ 界面温度历程

高度一致，最大相对误差小于 １％，验证了壳导热模型在薄壁涂层热传导问题中的准确性与适用性．

图 ３　 带涂层圆片试件几何结构示意图（单位： ｍｍ）

Ｆｉｇ． ３　 Ｔｈｅ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏａｔｅｄ ｄｉｓｃ ｓｐｅｃｉｍｅｎ（ｕｎｉｔ： ｍｍ）

（ａ） 涂层温度数据试验结果 （ｂ） 三种方法所得温度历程对比

（ａ） Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｄａｔａ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏａｔｉｎｇ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ （ｂ） Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ３ ｍｅｔｈｏｄｓ

图 ４　 温度载荷简化分析方法的精度验证

Ｆｉｇ． ４　 Ａｃｃｕｒａｃｙ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｌｏａｄ ａｎａｌｙｓｉｓ ｍｅｔｈｏｄ

为进一步评估壳导热模型方法与传统涂层实体建模方法在网格质量与计算效率方面的差异，表 ２ 和表

３ 分别给出了两种方法下模型的最小 Ｊａｃｏｂｉ 比率和计算耗时对比结果．由表 ２ 可知，在总网格数量基本一致

的条件下，壳导热模型方法可将最小 Ｊａｃｏｂｉ 比率由 ０．２７ 提高至 ０．４１，提升幅度约为 ５１．９％，有效缓解了由于

涂层实体建模引起的网格畸变问题．根据表 ３ 可知，在保持最小 Ｊａｃｏｂｉ 比率一致的条件下，壳导热模型方法

的总网格数量降幅约为 ８０．８％，由此带来的计算效率提升超过 １０ 倍．上述结果表明，壳导热模型能够在保证

几何和物理特征完整性的同时，显著降低模型复杂度与计算资源消耗．
表 ２　 相同总网格数量下，涂层实体建模方法和壳导热模型方法的最小 Ｊａｃｏｂｉ 比率对比

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｍｉｎｉｍｕｍ Ｊａｃｏｂｉａｎ ｒａｔｉｏｓ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｅｘｐｌｉｃｉｔ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ ｔｈｅ ＳＣＭ ｕｎｄｅｒ ａ ｓｉｍｉｌａｒ ｍｅｓｈ ｎｕｍｂｅｒ

ｃａｔｅｇｏｒｙ ｅｘｐｌｉｃｉｔ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ＳＣＭ

ｔｏｔａｌ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｍｅｓｈｅｓ ２５９ ８７５ ２５５ ９７１

ｍｉｎｉｍｕｍ Ｊａｃｏｂｉａｎ ｒａｔｉｏ ０．２７ ０．４１

表 ３　 相同最小 Ｊａｃｏｂｉ 比率下，涂层实体建模方法和壳导热模型方法的总网格数量和计算耗时对比

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｍｅｓｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ａｎｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｅｘｐｌｉｃｉｔ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ

ｔｈｅ ＳＣＭ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｓａｍｅ ｍｉｎｉｍｕｍ Ｊａｃｏｂｉａｎ ｒａｔｉｏ

ｃａｔｅｇｏｒｙ ｅｘｐｌｉｃｉｔ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ＳＣＭ

ｔｏｔａｌ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｍｅｓｈｅｓ ２５９ ８７５ ４９ ９８６

ｍｉｎｉｍｕｍ Ｊａｃｏｂｉａｎ ｒａｔｉｏ ０．２７ ０．２７

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ／ ｈ ３．５ ０．３
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　 　 为验证基体⁃涂层系统简化力学模型的精度与可行性，本研究以图 ３ 所示的带涂层圆片模型为对象，分
别采用涂层实体建模法与简化力学模型法计算不同温度下 ＢＣ 的机械应变分布，结果如图 ５ 所示．可以看出，
两种方法所得结果具有较好的一致性，最大主总应变的相对误差不超过 ５％，基本满足实际工程需求．此外，
实体建模方法计算得到的应变结果相比简化力学模型方法偏低，这是因为涂层实体建模需要将涂层各层划

分为实体单元，能够更真实地反映涂层与基体之间的应力⁃应变协调效应．相比之下，简化力学模型通过引入

应变一致性准则实现涂层应变的近似映射，尽管在细节刻画上存在一定差异，但其计算过程显著简化，有效

避免了跨尺度网格划分带来的单元畸变与数值不稳定的问题．

图 ５　 基体⁃涂层系统简化力学方法在不同温度下的精度验证

Ｆｉｇ． ５　 Ａｃｃｕｒａｃｙ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｔｈｅ

ｓｕｂｓｔｒａｔｅ⁃ｃｏａｔｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

３　 带涂层涡轮转子叶片温度及机械载荷特性评估

３．１　 有限元模型及边界条件

本文以某航空发动机涡轮动叶简化模型为研究对象，叶片单周期几何模型及气膜孔排布如图 ６ 所示；施
加的模型边界及约束如图 ７ 所示．主流和冷却流入口均设置为质量流量入口，出口设置为自由出口．不同区

域的交界面设定为耦合面，以实现物理量的传递．流体域和固体域的周向方向均设置为旋转周期边界，其余

外表面则设为对流边界．通过固定第 １ 至第 ３ 级榫齿接触面的法向位移和榫头的轴向位移，并在中心轴处施

加全局转速以实现对叶片的约束．

图 ６　 某型号航空发动机涡轮动叶简化几何模型

Ｆｉｇ． ６　 Ｔｈｅ ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ｔｈｅ ｔｕｒｂｉｎｅ ｒｏｔｏｒ ｂｌａｄｅ ｉｎ ａ ｃｅｒｔａｉｎ ａｅｒｏ⁃ｅｎｇｉｎｅ

固体域和流体域均采用高质量的非结构化网格，在气膜孔、圆角等几何细节区域采用局部加密策略，同
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时在壁面附近布置边界层以确保 Ｙ ＋ 值小于 １．最终确定网格数量为 ４５６ 万，构建的涡轮叶片及流场高质量网

格模型如图 ８ 所示．

图 ７　 第一级涡轮动叶所施加的边界条件及约束

Ｆｉｇ． ７　 Ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅ １ｓｔ⁃ｓｔａｇｅ ｔｕｒｂｉｎｅ ｒｏｔｏｒ ｂｌａｄｅ

（ａ） 固体域、流体域及气膜孔的详细网格模型

（ａ） Ｌｏｃａｌ ｍｅｓｈ ｍｏｄｅｌｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｏｌｉｄ ｄｏｍａｉｎ， ｔｈｅ ｆｌｕｉｄ ｄｏｍａｉｎ ａｎｄ ｔｈｅ ｃｏｏｌｉｎｇ ｈｏｌｅ

（ｂ） 截面详细网格模型

（ｂ） Ｔｈｅ ｓｅｃｔｉｏｎ ｄｅｔａｉｌｅｄ ｍｅｓｈ ｍｏｄｅｌ

图 ８　 涡轮叶片及流场高质量网格模型

Ｆｉｇ． ８　 Ｈｉｇｈ⁃ｑｕａｌｉｔｙ ｍｅｓｈ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｌａｄｅｓ ａｎｄ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄｓ

带涂层涡轮叶片各层均被定义为各向同性均质材料，ＴＣ 和 ＢＣ 的厚度分别为 ０．０９ ｍｍ 和 ０．０３ ｍｍ，ＴＧＯ
则以其半寿命厚度 ０．００５ ｍｍ 代入计算［３２］ ．相关材料参数取自材料手册，并汇总于表 ４ 中［３，３３］ ．
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表 ４　 有限元模型中使用的材料参数［３，３３］

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｍａｔｅｒｉａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｕｓｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ［３，３３］

ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｓｕｂ ＢＣ ＴＧＯ ＴＣ
Ｔ ／ Ｋ ２９３～１ ３７３ ２９３～１ ３７３ ２９３～１ ３７３ ２９３～１ ３７３

ρ ／ （ｋｇ·ｍ－３） ８ ７８０ ７ ３８０ ３ ９８０ ３ ６１０
ｃ ／ （ Ｊ·ｋｇ－１·Ｋ－１） ３５８～７０４ ４５０ ７５５ ５０５
λ ／ （Ｗ·ｍ－１·Ｋ－１） ６．７０～２８．９５ ５．８０～１７．００ １０．００～４．４０ ２．４０～２．１０
α ／ （１０－６·Ｋ－１） １０．５～１５．８ １３．６～１８．１ － ９．０～１０．４

Ｅ ／ ＧＰａ １３１．５～６７．５ ２００．０～１１０．０ － ４８．０～２２．０
ν ０．３６ ０．３２ － ０．１１

３．２　 基体及涂层温度载荷特性

本研究采用 ＡＮＳＹＳ Ｆｌｕｅｎｔ 软件，结合所建立的温度载荷简化计算方法，对基体和涂层的传热特性进行

了数值分析，如图 ９ 所示，当所有变量的残差均低于 １０－４且监测点温度达到稳态时，判定计算收敛［３４］ ．结果

表明，涂层的最大隔热温差为 ３９ ℃，最高温度位于叶尖区域．基体最低温度出现在压力面尾缘约 ２５％叶高

处，涂层最低温度出现在约 ２５％叶高处的第 ４ 与第 ６ 排冷却孔附近．该温度分布特征主要由流体流动与传热

机制决定，在叶高中部区域，主流速度较大导致局部压力降低，促使冷却气体在叶表中部汇聚，同时冷却气体

沿高度方向流动时经历压力损失并伴随焓值升高，使得叶尖区域冷却效果减弱．

图 ９　 叶片基体及涂层温度载荷分布

Ｆｉｇ． ９　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｌｏａｄ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｓｕｂ ａｎｄ ＴＢＣｓ

注　 为了解释图中的颜色，读者可以参考本文的电子网页版本，后同．

为进一步定量表征叶身表面的温度载荷特性，本文在基体与涂层表面分别提取 ５０％叶高处的中截面型

线，如图 １０（ａ）所示．型线上的载荷变化清晰地反映出基体和涂层的温度载荷特性，如图 １０（ｂ）所示．其中，横
坐标采用无量纲弦向坐标 Ｚ ／ Ｃａ 表示，Ｚ 为型线局部位置的轴向坐标，Ｃａ 为叶片轴向弦长，ＰＳ 表示叶片压力

面，ＳＳ 表示叶片吸力面．结果表明，压力面的平均温度低于吸力面，各排气膜孔附近均形成显著的局部低温

区，在扰流肋附近可观察到温度突升现象．涂层的最大隔热温差出现在吸力面前缘区域，主要归因于较高的

热流密度．
３．３　 基体及涂层机械载荷特性

本研究采用 ＡＮＳＹＳ Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ 建立了热⁃流⁃固多场耦合计算框架，通过共轭节点实现各物理场间的数

据传递与耦合，以开展机械载荷计算．基于所建立的基体材料的弹塑性本构模型，计算得到叶片基体的等效

应力与等效塑性应变分布，如图 １１ 所示．结果显示，叶根区域由于离心载荷作用下呈现出较高的等效应力水

平，并沿叶高方向逐渐降低．最大应力区域受到应力集中的影响位于叶根压力面气膜孔边缘．等效塑性应变

可以在一定程度上反映金属材料的损伤程度，在温度和应力载荷的共同作用下，叶根前缘气膜孔附近呈现出

较大的等效塑性应变，是服役过程中潜在的危险部位，而叶尖区域由于承载力较小几乎无塑性变形．
图 １２ 展示了 ５０％叶高型线上的等效应力与等效塑性应变分布．从等效应力分布结果可以看出，应力水

平受高温软化与热应力的耦合作用，在前缘高温区呈现缓和趋势．由于该型线自叶片中部从上下气膜孔之间

穿越，在相邻气膜孔之间受到孔边应力集中和几何约束的双重影响，为维持局部力矩平衡，形成了“锯齿状”
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低应力区，因此可以明显地观察到，在型线经过气膜孔位置时，应力出现明显突降．此外，在扰流肋附近，由于

叶片局部承力面积增加，也表现出局部应力的衰减．整体而言，压力面与吸力面载荷水平相差不大，等效塑性

应变的分布趋势与等效应力基本一致，且在气膜孔与扰流肋附近也表现出明显的波动特征．

（ａ） ５０％叶高型线示意图 （ｂ） 基体及涂层型线上温度分布

（ａ） Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ５０％ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅ （ｂ） Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｐｒｏｆｉｌｅｓ
图 １０　 叶片基体及涂层在 ５０％叶身型线上的温度分布

Ｆｉｇ． １０　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｓｕｂ ａｎｄ ＴＢＣｓ ａｔ ｔｈｅ ５０％ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅ

（ａ） 等效应力分布 （ｂ） 等效塑性应变分布

（ａ） Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｓｔｒｅｓｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ （ｂ） Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｐｌａｓｔｉｃ ｓｔｒａｉｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ
图 １１　 叶片基体等效应力和等效塑性应变分布

Ｆｉｇ． １１　 Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｓｔｒｅｓｓ ａｎｄ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｐｌａｓｔｉｃ ｓｔｒａｉｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｓｕｂ

（ａ） 等效应力分布 （ｂ） 等效塑性应变分布

（ａ） Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｓｔｒｅｓｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ （ｂ） Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｐｌａｓｔｉｃ ｓｔｒａｉｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ
图 １２　 叶片基体在 ５０％叶身型线上的等效应力和等效塑性应变分布

Ｆｉｇ． １２　 Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｓｔｒｅｓｓ ａｎｄ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｐｌａｓｔｉｃ ｓｔｒａｉｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｓｕｂ ａｔ ｔｈｅ ５０％ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅ

针对基体⁃涂层结构的力学响应，本文基于建立的基体⁃涂层系统简化力学模型，对三个方向的主机械应
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变进行了计算．首先计算得到叶片基体在第一、第二和第三主方向上的机械应变分布，分别如图 １３（ａ）、１３
（ｂ）和 １３（ｃ）所示．从结果可以看出，基体应变在第一主方向以拉伸主导，在第三主方向以压缩主导，危险区

域均位于叶片前缘叶根气膜孔附近，揭示了复杂热⁃力载荷条件下基体的多轴应力状态．

（ａ） 第一主机械应变 （ｂ） 第二主机械应变 （ｃ） 第三主机械应变

（ａ） Ｔｈｅ １ｓｔ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ （ｂ） Ｔｈｅ ２ｎｄ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ （ｃ） Ｔｈｅ ３ｒｄ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ
图 １３　 基体在三个方向的主机械应变分布

Ｆｉｇ． １３　 Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｓｕｂ ｉｎ ｔｈｒｅｅ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ

在此基础上，基于基体⁃涂层界面应变张量一致性假设，可获得各层涂层的机械应变．计算得到的 ＴＣ 和

ＢＣ 在第一、第二和第三主方向的机械应变分别如图 １４ 和图 １５ 所示．结果表明，在服役条件下，ＴＣ 各方向主

要承受拉应力，其危险区域集中在叶尖高温区及前缘叶根气膜孔附近．ＢＣ 的主应变分布与基体在空间规律

上高度一致，反映出二者在热膨胀特性上的良好匹配性，且局部应变集中区域基本重合．

（ａ） 第一主机械应变 （ｂ） 第二主机械应变 （ｃ） 第三主机械应变

（ａ） Ｔｈｅ １ｓｔ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ （ｂ） Ｔｈｅ ２ｎｄ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ （ｃ） Ｔｈｅ ３ｒｄ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ
图 １４　 ＴＣ 三个方向主机械应变分布

Ｆｉｇ． １４　 Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ＴＣ ｉｎ ｔｈｒｅｅ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ

（ａ） 第一主机械应变 （ｂ） 第二主机械应变 （ｃ） 第三主机械应变

（ａ） Ｔｈｅ １ｓｔ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ （ｂ） Ｔｈｅ ２ｎｄ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ （ｃ） Ｔｈｅ ３ｒｄ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ
图 １５　 ＢＣ 三个方向主机械应变分布

Ｆｉｇ． １５　 Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒａｉｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ＢＣ ｉｎ ｔｈｒｅｅ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ
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４　 结　 　 论

本文围绕带涂层涡轮叶片的热⁃力载荷分析需求，提出了一种高效的载荷简化分析方法，构建了基于壳

导热模型和简化力学模型的基体⁃涂层系统载荷求解框架，突破了传统涂层载荷计算对于实体建模的依赖

性，使构建的载荷分析体系兼具高效性与工程精度．主要结论如下：
１） 提出的壳导热模型有效解决了带涂层涡轮叶片建模过程中的界面网格激增和畸变问题，与传统涂层

实体建模方式相比，该方法在保持温度预测误差小于 １％的同时，可使网格最小 Ｊａｃｏｂｉ 比率提升约 ５１．９％，单
元数量减少 ８０．８％，计算效率提升超过 １０ 倍．

２） 发展的简化力学模型基于界面总应变张量一致性原则，实现涂层机械载荷由基体载荷的映射，有效

克服了因涂层薄壁结构所引发的计算不稳定和应力奇异问题．该方法的机械载荷预测误差控制在 ５％以内，
在显著提高计算效率的同时，仍能保持较高的精度．

３） 建立了带涂层涡轮转子叶片多物理场有限元模型，开展了服役工况下的温度与力学载荷分析．结果

表明，涂层与基体的温度载荷高值区集中于叶尖，机械载荷高值区主要分布在前缘叶根气膜孔附近，是叶片

潜在的危险部位，同时反映出涂层与基体的载荷关联性．
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