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涡轮导向叶片热疲劳分析
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摘要: 某型涡扇发动机在进行地面性能试验时,高压涡轮导向叶片多台次出现了严重裂纹故障。本文以其失

效分析为背景,推导出导向叶片瞬态温度场的计算方法,并对该导向叶片进行了瞬态温度场数值分析,进而得

出导向叶片的瞬态热应力分布与热疲劳寿命的计算结果。同时对此故障产生的原因进行进一步的分析。分析

的结果与该机地面性能试验数据基本吻合,因此,此分析过程可作为热疲劳寿命计算的借鉴。
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Thermal Fatigue Ana lysis to Nozzle Guide Vanes
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(Beijing U niversity of A eronautics and A stronautics,Beijing 100083, Ch ina)

Abstract: O n the basis of m alfunction detection, the calculation m ethod fo r the transien t

therm al field of the nozzle guide vanes fo r a turbofan engine has been derived, and the transien t

therm al field analysed in a num erical w ay. M oreover, the calculation results of the transien t

therm al stress and the therm al fatigue life w ere obtained. In th is paper, further investigation of

the nozzle guide vane failure is perfo rm ed in detail.
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1　引　言

　　某型涡轮风扇发动机改型后先后进行了多台

次地面性能试验。在试验后常规检查时,发现几乎

每台发动机的高压涡轮导向叶片上均出现程度不

同的裂纹,分布在许多导向叶片上,有的裂纹故障

非常严重 (裂纹长达 5 mm ,而且是穿透性裂纹) ,

并显现多源特征[1 ]。经航空失效分析中心分析,结

果表明,导向叶片上裂纹呈典型的疲劳裂纹特征。

为探索故障产生的原因,本文推导了导向叶片瞬

态温度场的计算方法,并对其瞬态温度场进行数

值分析,进一步得出导向叶片上的瞬态热应力分

布及热疲劳寿命预测值。

2　瞬态温度场计算

　　发动机空心冷却导向叶片的三维瞬态温度场

分析是非常重要的。温度场分析结果可以作为瞬

态热应力分析的温度载荷。在推导出计算方法后,

本文的求解可通过大型有限元分析软件AN SYS

来完成。

2. 1　瞬态温度场的计算方法

　　由于导向器整体几何形状的循环对称性,根

据波传播技术,只需对单个叶片及其对应的内、外

环局部扇形区进行三维瞬态温度场分析即可得出

导向器整体瞬态温度分布。用有限元方法可将此

空间域 8 离散为有限个单元体,并可将时间域和



空间域的偏微分方程问题在空间域内离散为 n 个

节点温度 T ( t)的常微分方程的初值问题,其基本

方程如式 (1)所示[2, 3 ]:

CTα+ K T = P (1)

式中: C 为热容矩阵, K 为热传导矩阵, P 为温度

载荷列阵, T 为节点温度列阵, Tα为节点温度对时
间的一次导数列阵。矩阵C , K 和列阵 P 中的元

素由各有限单元中相应的数据组集而成。

对上述常微分方程组可采用数值积分求解。

它的基本概念是将时间域离散化,用在离散的时

间点上满足方程组来代替在整个时间域上满足方

程组。求解过程是从初始温度场开始,每隔一个时

间步长,求解下一时刻的温度场,即为步进积分法

(M arch ing In tegration)。

本文选用C rank2N ico lson (C2N )格式,其列向

量表达式如式 (2)所示:

1
2

5 T
5 t t

+
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5 t t- ∃ t

=
1
∃ t

õ

(T t - T t- ∃ t) + O (∃ t2) (2)

　　根据式 (1) ,可写出 t时刻和 t- ∃ t时刻的表

达式,分别如式 (3)和式 (4)所示:

C
5 T
5 t t

+ K T t = P t (3)

C
5 T
5 t t- ∃ t

+ K T t- ∃ t = P t- ∃ t (4)

　　将式 (3)式和式 (4)代入式 (2) ,整理后可得:

K +
2C
∃ t

T t = (P t - P t- ∃ t) +

2C
∃ t

- K T t- ∃ t (5)

　　 (5)式是采用C2N 格式计算瞬态温度场的基
本方程, 式中 P t 和 P t- ∃ t分别是 (3)式和 (4)式的

方程右端项。如果边界条件随时间而变,则 P t 和

P t- ∃ t是不相等的。

2. 2　计算分析与结果

　　根据涡轮导向器的实际对流冷却及故障出现

的情况,以导向器的空心内冷却叶片为重点分析

对象。此导向叶片属于对流换热型的边界条件,其

中包括燃气与叶片的对流换热及叶片与内冷却气

的对流换热。要确定对流换热边界条件就需要确

定对流换热系数和流体温度,还要考虑换热系数

是坐标的函数。根据发动机起动时燃烧室出口温

度分布,导向叶片周围燃气的速度分布及空气的

导热系数、普朗特数,用自编程序计算了叶片各部

分的换热系数。选用AN SYS软件中 Solid70单元

离散导向叶片,进行瞬态温度场计算。

根据计算结果可知,起动 50 s后导向器温度

场基本达到稳定,即叶片的温度及其分布不再发

生变化。图 1 和图 2 分别表示导向器在起动后

0101 s和 50 s时的温度场。图 3是导向叶片中截

面上, 沿叶片弦向表面一周 (从前缘经叶盆到尾

缘,再由尾缘经叶背到前缘)在不同瞬时的温度曲

线。

图 1　导向器在起动后 0101 s时的温度场

F ig. 1　Temperature field along the componen t

surface (0101 s)

图 2　导向器在起动后 50 s时的温度场

F ig. 2　Temperature field along the componen t

surface (50 s)

从图 1 和图 2 可看出,该导向器的叶片尾缘

中部温度最高,叶片内冷却孔周边上温度最低。沿

叶片径向看,靠近内、外环处温度较低,叶身中部

温度较高。从图 3可知尾缘处温度在 9 s时已基

本稳定,而叶盆、叶背中部及前缘的温度在 50s后

781第　2　期 钱惠华等: 涡轮导向叶片热疲劳分析



图 3　导向叶片中截面上弦向表面在不同瞬时的温度曲线

F ig. 3　Temperature p rofile along the surface of the m id2heigh t cross section of the vane at differen t tim e

图 4　0101 s时的应力分布云图

F ig. 4　Stress distribution of the vane (0101 s)

才基本稳定。这是由于尾缘处的换热系数比较大,

温度变化快所致。由图 3还可看出,随着时间的推

进,叶片各部分的温度均不断上升,不同瞬时的温

度分布基本相同,即在叶片的前缘和尾缘温度较

高,叶盆和叶背相对低一些。各部分之间的温差则

随着时间的推移而逐渐减小。

3　瞬态热应力分析

　　瞬态热应力分析可以直接用温度分析中所得

到的瞬态温度场作为温度载荷来进行。

高压涡轮导向器由内、外环及 19个均布的空

心内冷却导向叶片整体精密铸造而成,材料为镍

基合金K417。由于导向器整体几何形状具有循环

对称性,只需对单个叶片及其对应的内、外环局部

扇形区进行瞬态热应力分析即可得出导向器整体

的瞬态热应力分布。内、外环扇形区周向两侧即为

波传播边界面。

根据高压涡轮的结构情况,在进行热应力计

算时,边界条件是: 对于导向器外环前安装边,将

其轴向加以约束,后安装边不加任何约束;在外环

内表面加以径向约束; 对内外环两侧的循环对称

面加以周向约束。
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图 5　21 s时的应力分布云图

F ig. 5　Stress distribution of the vane (21 s)

表 1　导向叶片尾缘 8个节点在发动机起动时的应力幅值与应变幅值

Table 1　Stress and stra in ampl itudes of e ight nodes in the engine start-up process

节点号 712 713 714 769 782 783 818 819

应力幅值öM Pa

应变幅值 (×10- 3)

450

719

445

712

460

717

462

719

480

912

512

1112

435

618

482

912

　　热应力分析仍用AN SYS 软件进行, 其有限

元网格与温度分析中所用网格相同,将热分析所

用的 Solid70热分析单元转换为 Solid45结构单元

进行计算。

经过温度场分析,已知在 50 s时叶片温度场

已基本稳态,故计算了前 50 s内的瞬态热应力。

选出 16个瞬态温度场作为热应力的计算载荷。此

处计算的瞬态热应力是针对发动机起动时情况

的。在起动后 0101 s和 21 s时,通过计算得出的

叶身的瞬态V on2M ises (V 2M )等效应力云图如图

4和图 5所示。其中的左图和右图分别表示叶盆

和叶背的热应力分布。

由图 4 及图 5 可知,沿叶片径向看,靠近内、

外环处应力较高,而叶身中部较低。叶片尾缘为应

力最高区域,这是由于叶片尾缘温度变化最剧烈,

温度也最高,而且叶片尾缘比较薄。在图 4及图 5

中还可以看出, 在叶片尾缘的高应力区中, 最大

V 2M 等效应力为 522 M Pa,而材料 K417 的屈服

应力从 800℃开始,随着温度的升高而下降很快,

1000℃时屈服应力已下降为 424 M Pa。这说明导

向叶片尾缘局部已经进入到了材料的塑性区。

在叶片尾缘高应力区中选 8 个节点,即由叶

尖至叶中,叶盆处节点号为 712, 713, 714, 769,叶

背处相应为 819, 818, 783, 782。此 8个节点在起

动时的应力、应变幅值如表 1所示。

4　热疲劳寿命分析

　　当发动机的工作状态发生变化时,特别是在

起动和停车的过程中,由于急速地加热或冷却,会

使叶片瞬时产生巨大的热应力。当这种状态变化

反复出现时,会形成周期性的热负荷,从而引起叶

片的热疲劳,使之产生裂纹,进而使裂纹扩展[4 ]。

由于高温低循环疲劳与热疲劳在本质上均属于低

循环应变疲劳,在现象上也相类同。如果取与热疲

劳的温度循环等效的某个温度作为高温低循环疲

劳的实验温度,并且给出与热应变幅度相等的应

变幅度来进行实验,则两种疲劳的破坏循环数是

相同的,它们的应变—寿命曲线也是相同的。

等效温度按以下原则处理:在总应变幅度中,

塑性应变幅度所占比例较大时,等效温度取为温
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图 6　K417在 900℃ 时的低循环疲劳应变—寿命曲线

F ig. 6　Low cycle strain2fatigue life curve of m aterial K417 at the temperature of 900℃

表 2　导向叶片尾缘 8个危险点的热疲劳寿命预测值

Table 2　Therma l fa tigue l ives of e ight nodes in tra il ing edge of the vane

节点号 712 713 714 769 782 783 818 819

预测的热疲劳寿命ö次 80 84 82 80 50 46 199 50

度循环的平均温度; 当塑性应变幅度所占比例较

小时,则取为温度循环的上限温度。这样就可以通

过高温低循环疲劳的寿命预测模型来预测热疲劳

寿命,从而简化了热疲劳的寿命预测问题[4, 5 ]。

由于该发动机的起动和停车进行时间很短,

在本文的寿命预测中不用考虑蠕变的影响。上述

8 个节点在起动过程中的应变范围各不相同, 但

都较大,即塑性应变占主要地位,因此等效温度取

为温度循环的平均温度。本文利用材料 K417在

900℃ (1173 K)时的低循环疲劳应变—寿命曲线

来预测导向叶片的热疲劳寿命。图 6为 K417在

900℃时的低循环疲劳应变—寿命曲线。根据表 1

和图 6,计算得出导向叶片尾缘 8 个危险点的热

疲劳寿命如表 2所示。

5　结　论

　　通过对涡轮导向器的瞬态温度场分析,发现

发动机起动 50 s后导向器温度场基本达到稳定

状态,而且导向器在各瞬时的温度最高点均在叶

片尾缘中部。瞬态热应力分析结果表明,叶片尾缘

为瞬态热应力最高区域。热疲劳寿命分析得出该

导向叶片尾缘几个危险点的热疲劳寿命, 如表 2

所示,各节点预测的热疲劳寿命最小值为 46个循

环,此值可作为该导向叶片热疲劳寿命的借鉴值。

此涡轮风扇发动机在地面性能试验过程中,起动、

停车共 70个循环,其中热工况工作 23个循环。因

此,可认为该分析结果与该机地面性能试验数据

基本吻合。同时,可确定该高压涡轮导向器叶片在

试验时出现的裂纹故障属于热疲劳故障。
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