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热冲击条件下高热叶片
的热疲劳对比试验方案研究

西北工业大学　　彭志勇3 3 　吕文林

【摘要】　针对涡轮叶片的热冲击疲劳寿命实验,提出了一种新的对比实验方案和措施: 将实验叶

片和参照叶片组合在同一组试验叶栅上,并且在试验过程中定期对调两种叶片的安装位置。按照

这一方法完成了一组相似材料的涡轮导向器叶片的对比试验。实验结果显示两种叶片表现出了几

乎相同的热冲击疲劳寿命特性,并且裂纹的形态、分布区域以及生长历程也完全符合热疲劳裂纹

的理论规律。由此说明这种方法结果可靠、可大幅度降低实验费用,具有广泛的实用价值。
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1　对比试验的提出与实验设备

　　虽然热冲击引起的疲劳应力与机械应力性质相同,但结构的热疲劳与恒温 (高温或常温)

下的机械疲劳其损伤方式和损伤程度却有所不同[1, 2 ]。因此,不能简单地用恒高温机械疲劳试

验代替热疲劳试验。但是若想通过单纯的热冲击疲劳实验来确定涡轮叶片的工作寿命却是困

难的。因此应用对比实验的方法在工程上具有突出的价值[3 ]。所谓对比实验就是选择经过长期

服役考验的叶片作为参照叶片,其安全工作寿命已有大量的统计资料能够确认。使实验叶片组

与参照叶片组在同样的载荷环境下经历同样的载荷历程。对比两组叶片疲劳裂纹起始寿命与

扩展寿命的长短,进而判断实验叶片的热疲劳寿命特性。

对比实验有两种技术方案可供选择,一是将实验叶片与参照叶片各自组成叶栅分别进行

试验,一是将两种叶片组合在一组叶栅上同时进行试验。前一种方案实验周期长、实验费用高,

但是对燃气温度场的均匀性要求不高。后一种方案实验周期短、可大幅度降低实验费用,但是

它对燃气温度场的均匀性有严格的要求,即相距一个栅距的两种对比叶片、其前方的燃气温度

应该相同,否则就不能保证两种对比叶片的载荷条件相同。然而目前国际上性能最好的燃烧

室、其出口处温度场的均匀性也只能达到 10% ,无法满足这种试验方案的要求。为此,本文提

出了一种新的对比试验方案。在上述后一种试验方案的基础上采取每经过若干个热冲击循环

就对调一次实验叶片和参照叶片的安装位置,只要在试验过程中保持实验状态的重复性很好、

就可以保证两种叶片所受到的寿命损伤积累相同,从而相互之间具有可比性。在实验器的设计

中需要注意实验器的稳定性要好,设计燃油控制系统应能确保每次循环的最大供油量和最小

供油量的精确重复。另外,设计叶片的装卡方式也要既能使之互相调换位置、又不妨碍冷却气



的通入和燃气的密封。

试验所用叶片是用两种相似材料按同一工艺加工制造的涡轮导向器叶片。叶片内部有冷

却通道,前后缘有气膜冷却孔。虽然实验叶片与参照叶片是两种材料,但无论是材料成份还是

冶炼工艺都几乎完全相同,叶片的结构尺寸、制造工艺也完全相同。

图 1是实验设备系统示意图。来自气源的压缩空气经电热预温和一次燃烧加热后进入二

次燃烧加热,使温度达到 1200℃左右。此高温燃气经由一扇形转接段将圆形流场过渡成扇形

流场、然后进入试验叶栅。扇形转接段设计成水套结构,内通冷却水以抵御高温燃气。试验叶

栅由 6枚叶片组成 5个完整的窗口,中间两枚是实验叶片和参照叶片,两侧 4枚是陪衬叶片。

叶片的冷却气来自电热预温后的旁路,经一小型燃烧器加热到所需温度后通入试验叶栅的冷

却通道。

图 1　实验设备系统示意图

燃气和冷却气温度的循环采取向管路内喷软化水进行控制,喷水过程中燃烧器不熄火。喷

水前先使二次燃烧减油降温,停水后再增油升温。自动控制系统通过电动阀控制二次燃烧的供

油量、通过电磁阀控制喷水时机。

在调试实验设备的过程中曾采用各种措施提高温度场的均匀性,但实测表明最终仍然无

法达到均匀,流场中心处相距一个栅距相差 21℃。这也说明定时对调叶片位置的必要性。

2　试验参数

　　图 2是实测的燃气温度循环图谱。每个循环周期 77 s,最高温度 1170℃,最低温度 145℃。

最高温度保持时间 48 s,最低温度保持时间 10 s。温度循环图谱是根据埋有热电偶的测温叶片

所跟踪记录的叶片壁温随燃气温度循环的变化情况而确定。由于该型叶片的壁厚很薄 (016-

017 mm ) ,内外壁面温度能够很快达到平衡稳定,所以叶片壁温与燃气温度之间几乎没有温度

滞后现象。因此可肯定经过上述高温保持时间以后,叶片的温度场应该相当于处在发动机的正

常工作状态。而经过上述低温保持时间以后,叶片也相当于处在发动机停放状态。
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图 2　燃气温度循环图谱

根据实验设备的能力,温度载荷谱的升温与降

温时间分别定为 7 s和 12 s。与发动机的启动和停

车时间相比,这一升温和降温时间要短许多。也就是

说,叶片在实验环境下所经历的温度变化速率要大

于在实际发动机环境下的效率。这就在叶片的实验

结果与实际工作结果之间产生差异。外界温度变化

越剧烈,叶片由于热传导滞后所产生的热应力也越

大。因此,实验条件下的叶片热冲击疲劳寿命将低于

实际发动机条件下的工作寿命。缩短温度载荷谱的

升温和降温时间可以有效地加速叶片的疲劳破坏,

缩短实验周期,降低实验费用。

3　实验结果及其分析

　　实验共进行了 850次循环,每 50个循环检查一

次表面裂纹并对调实验叶片和参照叶片的

图 3　实验叶片及其疲劳裂纹集中区

位置。实验结果表明,两种叶片的裂纹分布规律相

同、裂纹的初始寿命和扩展速率也非常接近、表现

出几乎相同的热冲击疲劳寿命特性。由于两种叶

片结构相同、冷却条件相同、材料也基本相同,这

说明两种叶片所经受的热载荷及其历程是非常接

近的,所受到的寿命损伤积累相差很小。因此上述

对比实验方案不仅可行,而且在燃气温度场存在

一定偏差时仍然可以获得可靠的对比结论。

图 3是疲劳裂纹的 4 个集中区 (M 0 = 1. 852

kgös) : 1叶片前缘驻点沿线。此处由于气流的滞

止作用,因此温度最高、温度变化范围最大、也最

剧烈。2、3叶片前缘尾缘气膜孔孔边。由于气膜孔有冷却气流出,因此沿孔边向四周叶片的壁

温存在着巨大的温度落差、产生巨大的热应力。而且在孔边处热应力表现为拉应力,有助于裂

图 4　叶片前缘驻点处一条裂纹的萌生与发展示意图

纹的萌生与发展。4叶片尾缘与内外缘板转接处。此处由于最薄的尾缘与较厚的缘板相接,容

易残留铸造应力,也容易产生热应力集中。
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按照热疲劳裂纹的发展规律,热疲劳裂纹经过一个初始寿命才开始萌生并扩展。裂纹的扩

展在初期具有爆发性,达到一定长度后由于裂纹具有释放热应力的功能而使裂纹的扩展速率

明显放慢。图 4是叶片前缘驻点处一条裂纹的萌生与发展历程曲线图。横坐标是循环次数,纵

坐标是裂纹长度 (mm )。由图可见该曲线图完全符合热疲劳裂纹的发展规律。

这种对比实验方案在发动机涡轮叶片的设计与研制过程中具有突出的应用价值,它可以

有效地甄别不同材料、不同冷却方式、不同结构形式等等对于涡轮叶片热疲劳寿命的影响。它

尤其适用于现役机种涡轮叶片的改型研制工作,可推荐用于叶片材料改变时和结构形状改变

时的对比试验研究,并可大幅度降低试验费用、缩短试验周期。这一方案为对比改型前后涡轮

叶片的热疲劳寿命提供了一条经济有效的途径。
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A COM PARAT IVE TEST APPROACH
FOR THERM AL FAT IGUE L IFE

OF H IGH- HEAT BLAD E UND ER THERM AL SHOCK
Peng Zh iyong and L uW en l in

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A new comparat ive test app roach is p rovided fo r the therm al fa2
t igue life experim en ts of tu rb ine b lade under therm al shock. T he tested b lades and reference
b lades w ere moun ted in a common vane cascade. M o reover, the po sit ion of these tw o k ind of
b lade w ill be sw apped each o ther regu larly du ring the experim en t. A group of comparat ive
tests has been comp leted by th is w ay fo r tu rb ine nozzle b lades m ade from analogue m ateria ls
. T he test resu lts show that the app roach is reliab le, and the test co st is cu t dow n great ly.

Key W ords　B lades　T u rb ines　T herm al fa t igue　T herm al shock tests

M UL T ISCAL E E IGENSY STEM ASSIGNM ENT
FOR V IBRAT ION CONTROL OF FL EX IBL E STRUCTURES

He Erm ing and Chen X inha i
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A m ethod of m u lt isca le eigen system assignm en t is p resen ted fo r vi2
b rat ion supp ression of flex ib le st ructu res. T he m ethod can alter the o rig inal modes by app ro2
p ria te feedback fo rces, so that the sen sit ive parts of the flex ib le st ructu re reach their steady
sta tes a t faster ra tes than o ther parts, w h ile vib ra t ion in sen sit ive parts is reduced to allow 2
ab le level. T he new con tro l schem e can qu ick ly remove the vib ra t ion energy from the sen si2
t ive parts of the flex ib le st ructu re to m eet the requ irem en ts of h igh perfo rm ance. By select ing
a model t ran sfo rm at ion m atrix T in Eq (1) , the vib ra t ion energy of the con tro lled system is
red ist ribu ted over the sen sit ive and in sen sit ive parts. T he resu lt ing act ive damp ing con ro l
gain is K 2= (T

- 1) T
G 2T

- 1, w here the elem en ts of G 2 are so lved from the ideal characterist ic
equat ion s (5) , in w h ich (n

2- 3n+ 2) ö2 elem en ts of G 2 are determ ined art if icia lly. F inally,
a simp le examp le demon stra tes the effect iveness of th is new con tro l schem e.

Key W ords　F lex ib le st ructu re　V ib rat ion　Con tro l p rob lem s

STRUCTURAL OPT IM IZAT ION
OF AN INTEGRATED COM PRESSOR ROTOR

L e i X ianhua , J iang Hefu, W ang L ushang
(A ero. Gas Turbine Es tablishm en t, Chengdu　610500)

ABSTRACT　　　　A n op tim izat ion model in the in tegra ted comp resso r ro to r of gas
tu rb ine engine is bu ilt up. T he m in im um w eigh t is selected as ob ject ive funct ion. T he stress
is analysed by A x isymm etric Cyclic T herm al E last ic - P last ic - C reep F in ite E lem en t

M ethod. T he structu ra l size, local sta t ic st rength, local low - cycle- fa t igue life, and disc
bu rst speed are u sed as con stra in ts. A t the sam e t im e, the configu ra t ion m ethod, au tom at ic
m esh ing, m esh check ing, sen sit ivity analysis, and po st- p rocessing in terface are studied. F i2
nally, an In tegra ted Comp resso r Ro to r Op tim al D esign P rogram ( ICROD P) is w o rked ou t. A
ro to r has been analysed by th is p rogram w ith success. T he w eigh t is decreased sign if ican t ly
to m eet the requ irem en ts of the st rength and the low - cycle- fa t igue life fo r the ro to r.

Key W ords　Comp resso rs　Ro to rs　Op tim izat ion　Structu ra l design
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