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透平叶片疲劳强度可靠性设计的研究

上海发电设备成套设计研究所　　史进渊* *

【摘要】　本文提出了透平叶片疲劳强度的可靠性设计方法。该方法把透平叶片的静应力、动应力

和叶片疲劳强度处理为随机变量, 使用疲劳应力分布和疲劳强度分布的干涉模型, 在设计阶段确

定透平叶片的可靠度。文中给出了透平叶片可靠性设计的实例。

一、前　　言

　　运行实践表明, 多数透平叶片的损坏原因是由振动疲劳所致, 严重影响透平机械的安全

运行。目前, 透平叶片疲劳强度设计使用的是安全倍率法, 这种方法把叶片的应力和强度取

为定值, 可以判断叶片疲劳强度设计是否安全, 但给不出叶片设计的可靠性指标。由于现有

的设计方法没有考虑叶片疲劳强度的各有关参数的离散性的影响, 还无法解释有的透平叶片

设计是安全的, 但运行中却损坏的现象。文中论述的透平叶片疲劳强度可靠性设计采用概率

设计法, 把透平叶片疲劳强度有关参数根据实际情况处理为随机变量, 在设计阶段确定并改

进透平叶片的可靠性指标。众所周知, 叶片的固有可靠性是由设计决定的, 研究叶片疲劳强

度的可靠性设计方法是一项重要的工作。

二、叶片静应力的分布参数

　　透平叶片静应力 �st的计算公式为: �st= �ct+ �cb+ �sb , 式中 �c t为离心拉应力, 其均值为 �-c t、

标准差为 ��c t; �cb为离心弯应力, 其均值为�-cb、标准差为 ��cb; �sb为气流弯应力, 其均值为 �-sb、

标准差 ��sb。
当 �ct、�cb、�s b分别服从正态分布时, �st也服从正态分布。�st的均值 �-st和标准差 ��st分别为:

�-st = �-ct + �-cb + �-sb　,　��st = ( ��c t) 2 + ( ��cb) 2 + ( ��sb) 2

考虑尺寸和载荷的离散性, 把叶片截面几何特性和级流量近似处理为正态随机变量。由

文献 [ 1] 知, 透平工作转速服从正态分布。按照 �c t、�cb、�s b的计算公式[ 2]
并使用综合多维随

机变量分布参数的矩法 [ 1, 3]来确定有关应力的分布参数。透平工作转速和级流量的分布参数按

文献 [ 1] 取值。这里只介绍叶片截面几何特性分布参数的确定方法。叶片截面积 F、最大主

惯性矩 I max和最小主惯性矩 I min的均值 F
-、I-max、I-min按常规设计方法取值, 标准差 �F、�I max、�I min

用以下近似方法确定。把翼型截面等效为矩形, 解方程 I
-
min= b

-
a
-3 / 12, I-max= a

-
b
-3/ 12, 可得出等

效矩形两条边长的均值 b
-和a

-; 给定a和 b自由公差为±0. 1mm , 即有边长的标准差 �a= �b=

0. 0333mm, 根据 F= ab、I max= ab
3/ 12和 I min= ba

3 / 12来计算 �F、�I max和 �Imin。
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三、叶片动应力的分布参数

　　1. 频率为 f sk激振力产生的动应力　根据文献 [ 2, 4] , 该动应力 �dk为:
�dk = �kSkH n k( f c/ f d ) 2�sb

式中 �k 为放大系数, 其均值为 �-k、标准差为 ��k; Sk 为激振因子, 其均值为S
-
k、标准差为 �sk;

H n为振型因子;  k 为成组系数, 对于自由叶片  k= 1; f c为叶片静频, 其均值为 f
-
c、标准差

为 �f c; f d为叶片动频, 其均值为 f-d、标准差为 �f d。
当 �k、S k、f c、f d和 �sb服从正态分布时, �dk近似服从正态分布。其均值 �-dk和标准差 ��dk

为:

�-dk = �-k �S-kH n k( f-c/ f-d ) 2 ��-s b

��dk = �-dk ( ��k /�-k ) 2 + ( �sk / S-k)
2
+ 4( �f c/ f-c)

2
+ 4( �f d / f-d )

2
+ ( ��sb/ �-sb) 2

　　( 1)叶片频率的分布参数　叶片实测频率的统计分析结果表明, f c 和 f d 服从正态分布 [ 4]。

在实温下实测叶片静频 f 的均值 f
- 和标准差 �f 为:

f
- = �

n

i= 1
f i n　, 　�f = �

n

i= 1
( f i - f

-) 2/ ( n - 1)

在工作温度下叶片静频和 f 之间的关系是 f c= K tf , 这里 K t 为温度修正系数, 有

f
-
c = K t �f　,　�f c = K t ��f

实测叶片动频的 f
-
d 和 �f d为:

f
-
d = �

n

i= 1
f di n　,　�f d = �

n

i= 1
( f d i - f

-
d )
2
( n - 1)

　　 ( 2) S k 的分布参数　S k 的分布类型和分布参数最好通过试验数据的统计分析来确定。在

缺少统计结果的情况下, 在变异系数 Cs t< 0. 3时可近似为正态分布
[ 5]
, 利用文献 [ 2, 4] 给出

的 Sk 的上限值 Sk2和下限值 Sk1 , 近似计算 S
-
k 和 �sk的公式为:

S
-
k = ( S k2 + Sk1) / 2　,　�sk = ( S k2 - Sk1 ) / 6

　　 ( 3) �k 的分布参数　�k 的计算公式为:

�k = 1/ ( 1 - ( f sk/ f d ) 2) 2 + ( !1/ ∀) 2 ( f sk / f d ) 2

式中 !1为叶片阻尼特性, f sk为激振力频率。对于低频激振力, f sk= K n, 其均值为 f
-
sk= K n

-、

标准差为 �f sk= K�n。这里, K 为正整数; n为透平工作转速, 其均值为 n
-、标准差为 �n。对于

高频激振力, f sk= K Zn, �f sk= KZ�n , 这里 Z 为喷咀数目。根据 f d、f sk和 !1 的分布参数, 用
Monte-Carlo 模型可确定 �-k 和 ��k。

2. 气流激振力产生的动应力　气流激振力所形成的叶片动应力 �d 是接近 f d 的几个激振

力频率相应的动应力值之和。�d 的均值 �-d和标准差 ��d分别为:

�d = �
m

k= 1
�dk　,　�-d = �

m

k= 1
�-dk　,　��d = �

m

k= 1
( ��dk ) 2

四、叶片耐振强度的分布参数

　　透平叶片耐振强度 �a的计算公式为:
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�a = ( K 1 �K 2 �K d ��a* ) / K 3

式中 K 1为介质腐蚀系数, 其均值为 K
-
1、标准差为 �k1; K 2为表面系数, 其均值为 K

-
2, 标准

差为�k2 ; K 3为有效应力集中系数, 其均值为 K
-
3、标准差为 �k3; K d为尺寸系数, 其均值为 K

-
d、

标准差为 �kd ; �a*为叶片材料疲劳极限, 其均值为 �-a* 、标准差为 ��a* 。
上面4个修正系数的分布参数按文献 [ 3] 取值。由K 1、K 2、K 3、K d、�a* 服从正态分布 [ 1] ,

�a也近似服从正态分布。�a的均值 �-a和标准差 ��a分别为:
�-a = ( K- 1K

-
2K
-

d�-a* ) / K- 3

��a = �-a ( �k1/ K- 1 ) 2 + ( �k2/ K- 2 ) 2 + ( �k3 / K- 3 ) 2 + ( �kd / K- d ) 2 + ( ��a* / �-a* ) 2

图 1　叶片材料疲劳极限的分布图 图 2　叶片疲劳应力分布和疲劳强度分布

　　叶片材料2Cr13的光滑试样在疲劳试验机上做试验,在 3种环境温度下, 疲劳寿命为10
7
,

平均应力 �m分别为 4个数值, 采用升降法得出的 2Cr13材料�a* 的分布特性见图1。叶片材料
�a*分布图上有关点的数值按 �a计算公式修正后, 得出叶片结构耐振强度 �a的分布图 (类似于
图 2)。

五、叶片疲劳强度的可靠性设计

　　由于叶片动应力和静应力之比不是常数, 文献 [ 3, 5, 6] 中介绍的疲劳强度的可靠性设

计方法不能用于透平叶片。建议用本文提出的作图法来确定叶片的疲劳应力 s 和疲劳强度 !
的分布参数。在图 2所示叶片耐振强度的分布图上, 经过水平轴的 �-st- 3��st和 �-st+ 3��s t两点分
别作两条垂直线, 再经过垂直轴的 �-d- 3��d和 �-st+ 3��st两点分别作两条水平线, 得B、D 两点。

连接直线BD , 与水平轴相交在 A 点, 与 �-a曲线相交在E 点, 与经过水平轴上 �-st点的垂线相
交在 C 点。从图 2知, 直线 A E 与水平轴的夹角 #为: #= arctg ( ��d / ��st)。s的均值 s

-和标准

差 �s分别为:

s
-= AC = �-d / sin#　, 　�s = ( ��s t) 2 + ( ��d ) 2

　　!的均值 !-和标准差 �!分别为:
!- = AE = �-a/ sin#　,　�! � ��a/ sin#

　　f ( s) 和g ( s) 分别表示叶片疲劳应力分布和叶片疲劳强度分布的概率密度函数。根据

叶片疲劳应力分布和疲劳强度分布的干涉模型, 叶片疲劳强度设计的可靠度 R 为:

R = P ( !> s) =∫
∞

- ∞
f ( s)∫

∞

s
g( !) d! ds
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　　当 s和 !独立地服从正态分布时

f ( s) = exp( - ( s - s
-) 2/ 2�2s ) / ( �s 2∀)　, 　g( !) = exp( - ( !- !-) 2 / 2�2!) / ( �! 2∀)

利用标准正态分布积分表, 有 R= ∃ ( %) 式中

∃ ( x ) = ∫
x

- ∞
exp( - t

2 / 2) d t 2∀　,　% = ( !-- s
-) / �2! + �2s

　　叶片可靠度是评定叶片固有可靠性的一个重要指标。叶片疲劳强度设计的可靠度 R=

0. 99, 这表示 100个叶片在使用期内只能有 1个叶片疲劳损坏。鉴于目前由于叶片静强度不

良引起叶片损坏的事故案例极少, 且透平叶片的绝大多数断口是疲劳断口, 可以认为透平叶

片的可靠性主要与叶片疲劳强度设计的可靠性有关。通常, 为确保透平叶片 “万无一失”, 电

站透平叶片疲劳强度设计的可靠性目标值取为 R= 0. 9999。当叶片设计的可靠度低于这个目

标值时, 通过改进设计 (如加厚叶型、改用材料、调整频率、加大产生应力集中的圆角半径、

增加结构阻尼等) 来提高透平叶片的固有可靠性。

实例, 某台汽轮机的 323mm 改型叶片。查文献 [ 1] 取有关的分布参数, 经计算得, �-st=
255. 3M Pa, ��st= 3. 43M Pa; �-d= 26. 63M Pa, �-�d= 6. 50M Pa。作图得 #= 62. 18°, �-a= 75. 71M Pa,
��a= 6. 55MPa。计算得 S

-= 30. 11M Pa, �s= 7. 35MPa, !-= 85. 38M Pa, �!= 7. 41M Pa。最后,

%= 5. 3, R= 0. 999999。该汽轮机的 323mm 叶片改型后再没发生事故, 设计结果与实际符合。

六、结　　论

　　1. 本文提出的透平叶片疲劳强度的可靠性设计方法, 考虑了静应力、动应力和耐振强度

等有关参数的分布特性, 符合透平叶片的实际情况。

2. 透平叶片的静应力和动应力之比不是常数, 一般机械零件疲劳强度可靠性设计方法已

不能使用。文中论述的作图法适用于透平叶片疲劳强度的可靠性设计, 该方法原则上也可用

于静、动应力之比不为常数的其他机械零部件疲劳强度的可靠性设计。

3. 在设计阶段应用文中提出的可靠性设计方法, 可以确定透平 叶片疲劳强度设计的可靠

度, 从而定量描述了叶片的安全可靠性, 为分析和改进叶片的固有可靠性提供了依据。
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been predicted loo se load o f real jointed str ucture in an aeroengine by means of the model test

and invest igated the factors w hich have influence on bearing capacity.

NUMERICAL MODELLING FOR GAS DUCT IN
TUBOANNULAR COMBUSTOR

Li Changl in, Yao Jixian, Liu Wei

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　A numerical approach to modell ing of ho t-gas duct in tuboannular
combusto r is suggested. T he modelling scheme is based on f ive control ling rules: top and

bot tom curves on central prof ile, r adii of top and bot tom arcs of cross sect ions, and area o f

cr oss sections. A three-dimensional hot-gas duct is reg ar ded as a stacking of f inite tw o-

dimensional cro ss sect ions constr ained by the rules. A brief analysis of computed r ules is

pr esented as w ell. As an example the ho t-gas duct of SPEY engine is computed by using this

method. Comparison between the computed cr oss sect ions and real ones obtained from SPEY

technical draw ings show s that the method is effect ive and pract icable.

STUDY ON RELIABILITY DESIGN OF TURBINE BLADE
Shi Jinyuan

( Shanghai Power Equip ement Research Institute)

ABSTRACT　　　　A rel iability design method is presented for fatigue st reng th o f

turbine blades. T he method considers stat ic str esses, dynam ic st resses and the blade

endurance st reng th as random variables. The scat ter ef fects of the centrifugal tensile st ress,

the centr ifugal bending stress and the gas bending st ress are taken into considerat ion w hen

the dist ribut ion parameters of stat ic st resses are determ ined. The scatter effects of the stat ic

natural fr equency, the dynamic natural f requency , the st imulus and the ampl if icat ion factor

are consider ed as the distr ibut ion parameters of dynamic stresses are determined. T he

distr ibution par ameters of the blade endurance st rength are determ ined under the condition

that the scatter ef fects of the co rrosion cor rect ion factor, the surface quality corr ection

factor, the st ress concentration corr ect ion facto r, the dimension co rrect ion factor and the

material fat igue limit are taken into account . T he dist ribut ion parameters of the fat igue str ess

and the fat igue st rength for tur bine blades are obtained by the plo tt ing method fr om the

blade endur ance st reng th g raphs. T he r eliability of turbine blades can be est imated in the

designing stage by use of inter ference models fo r fat igue st ress dist ribut ion and fat igue

st rength dist ribut ion, w hich provides a scient if ic basis for designers to analyze and improve

reliability o f the turbine blades.

EFFECT OF SOME LOAD FACTORS

OF BIRD IMPACT ON BLADE RESPONSE
Yin Jing (Nanj ing Aeronaut ical Institute)

ABSTRACT　　　　The effect of some load factors of bird impact on blade response is

analy sed in this paper. T hese factor s include momentum transfer , load-durat ion, loading

location, and spat ial dist ribut ion of lo ads. The f inite element method is used to compute the

nonl inear t ransient response of the blade by means o f simulat ing a real blade w ith a

rectangular cant ilev er plate and simulat ing bird impact loads w ith shock loads. By comput ing

and compar ing the r esponse of the cantilever plate to various load factors, the follow ing
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