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涡轮叶片高温低循环疲劳ö蠕变
寿命试验评定

王延荣, 宋兆泓, 侯贵仓
(北京航空航天大学 动力系,北京 100083)

摘要: 利用试验方法确定了某型发动机Ê级涡轮叶片高温低循环疲劳寿命,试验计入了高温蠕变的影响。为

了缩短试验时间,按照损伤等效原则,确定了等效加速试验载荷谱。试验是在采用感应加热、液压加载的菲利

轮试验器上进行的。采用对数正态分布和威布尔分布对试验结果进行了统计分析,给出了置信度为 95%、可

靠度为 99187%的叶片安全使用寿命。
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Exper imen ta l Eva lua tion of H igh Tempera ture L ow Cycle

FatigueöCreep L ife of Turbine Blade
WAN G Yan2rong, SON G Zhao2hong, HOU Gui2cang

(Beijing U niversity of A eronautics and A stronautics,Beijing 100083, Ch ina)

Abstract: T he h igh temperature low cycle fatigue life of the 2nd stage turbine blade in an

aircraft engine in service has been evaluated by use of the experim en tal m ethod, in w h ich the ef2
fect of creep has been considered. In o rder to shorten the test period, acco rding to the p rincip le of

dam age2equivalence, the equivalen t accelerated test loading2spectrum has been determ ined. T he

test has been imp lem en ted on a test2bed in w h ich eddy curren t inducted heating and hydraulic

p ressure driven fo rce are app lied. T he test results have been analyzed statistically by use of loga2
rithm ic norm al distribution and W eibull distribution, and the safe in2service life of the blade w ith

the confidence level of 95% and the reliability of 99187% has been determ ined.
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1　前　言

　　涡轮叶片属于航空发动机的关键件,依据可

靠性规范的规定,要对其疲劳寿命进行评定。涡轮

叶片的寿命有按其蠕变伸长量来评定的,也有按

其低循环疲劳次数或飞行小时数来评定的。涡轮

叶片的低循环疲劳寿命通常采用试验方法进行评

定。若采用定时截尾寿命试验,确定的是叶片使用

技术寿命;若采用断裂截尾寿命试验,则确定的是

叶片安全使用寿命。目前,国内外对涡轮叶片寿命

的评定绝大多数是通过低循环疲劳试验确定其可

靠性 (安全使用)寿命。

本文采用涡电流感应加热、成型ö摩擦夹具、
液压加载的方法[1 ]在菲利轮试验器上对某型发动



表 1　Ê级涡轮叶片危险截面上有关节点的循环 (径向)应力

节点 1728 1746 2136 2148 2559 43 2412

加载的最大应力öM Pa

卸载的残余应力öM Pa

588104

- 68178

518128

- 24158

379104

010

486143

10194

126178

010

65112

010

127131

010

机Ê 级涡轮叶片进行了高温低循环疲劳试验,并

在试验中重点考虑了高温蠕变的影响。对按损伤

等效的加速寿命试验结果采用对数正态分布和威

布尔分布进行了统计分析, 给出了置信度为

95%、可靠度为 99187%的叶片安全使用寿命。

由于对该Ê 级涡轮叶片来说,蠕变引起的损

伤比低循环疲劳损伤大得多,考虑高温蠕变影响

的低循环疲劳寿命比单纯的低循环疲劳寿命要小

得多,但这更符合于发动机的实际情况。在叶片低

循环疲劳试验中强调高温蠕变的影响,大大增加

了试验难度,并延长了试验周期。

在低循环疲劳ö蠕变寿命试验中,针对该Ê级
涡轮叶片的特点,自行研制了适于高温下工作的

成型ö摩擦夹具; 采用损伤等效的加速试验载荷

谱,使试验周期在实验室条件下能够接受;应用统

计分析方法给出了带有置信度的叶片可靠性寿

命。这在国内还是第一次,国外公开文献也未见报

道[1 ]。

2　叶片的危险截面及寿命考核点

　　有限元分析结果[1 ]表明: 靠近叶尖的Ê (造

型)截面为该Ê级涡轮叶片的危险截面,位于该截

面上的减振箍带孔边 (有限元模型的节点 1728)

为寿命考核点,如图 1所示。图中有关节点的循环

图 1　危险截面 (Ê截面)及部分有限元节点号

F ig. 1　C ritical section (Sec. Ê ) and som e node

num bers in FEM model

(径向)应力范围见表 1。由表中可以看出,寿命考

核点的应力水平相当高,接近于叶片材料的屈服

应力。为了确定试验载荷,首先计算得到Ê截面以
上部分叶身和相应减振箍带在转子最大转速

11150 röm in 下的总质量离心力为 F 0= 16245 N ;

后将该力分布于Ê截面以上叶盆与叶背两侧的节
点上,经有限元计算表明,考核点的应力与表 1中

的数值非常吻合。这样做的目的是为了采用成型

ö摩擦夹具施加载荷。

3　试验载荷谱与等效加速
　　　　试验载荷谱

　　分析提供的试验载荷谱[1 ] ,如图 2所示,并要

求: (1)试验温度为 832℃; (2)保载时间 ∃ t2 =

386114 s。对于此载荷谱, 预计断裂循环数为

7952,且每 2249 个循环与外场 1000 飞行小时的

损伤相当。

图 2　试验载荷谱

F ig. 2　Loading2spectrum for the LCFöcreep test

经简单计算可知:对于此载荷谱,每个叶片的

总保载时间为 852194 h, 12 h 工作制则至少需要

71天,而这对于要求断裂截尾的有效子样必须 11

个以上,出于试验时间上的考虑,是不可行的。因

此,必须按损伤等效的原则,制订等效加速试验载

荷谱。

对于Ê级涡轮叶片,低循环疲劳ö蠕变交互作
用是影响其寿命的主要因素,其中因蠕变引起的

损伤占总损伤的 7515% ,因低循环疲劳引起的损

伤为总损伤的 2415% [1 ]。需要指出的是,其中未

能真正考虑低循环疲劳与蠕变之间的交互作用,
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表 2　GH 4049合金热强参数方程的常数项及系数

存活率ö% a0 a1 a2 a3

中值

90

95

99187

- 01347323×10

01584697×10

01799062×10

01161556×102

01816596

- 01317388

- 01579322

- 01158381×10

- 0130828×10- 1

0115076×10- 1

0125721×10- 1

0166831×10- 1

0131445×10- 3

- 0130467×10- 3

- 0144881×10- 3

- 0110094×10- 3

表 3　给定断裂寿命下,与给定存活率相对应的应力öM Pa

存活率ö◊ 中值 90 95 99187

28 h

29 h

1129 h

1130 h

441119

439120

262171

262167

427183

425191

254111

254108

424110

422119

251169

251166

411180

409196

243115

243112

表 4　用Coffin2M anson 方程描述 GH 4049合金低循环疲劳的有关参数

温度ö℃ E öM Pa Ρ′f öM Pa Ε′f ö◊ b c

500

600

700

800

203800

198200

187000

177700

1906

1745

2260

2068

25190

22180

34180

10184

- 011027

- 011029

- 011508

- 011508

- 018120

- 018325

- 019119

- 017116

表 5　与指定循环次数对应的总应变幅

循环ö次 10000 15120 15450 32451 50000

Εtö2 012631◊ 012463◊ 012455◊ 012184◊ 012042◊

而是分别计入的;理论上虽不是很严格,但在目前

条件下,此分析结果的确是确定试验用载荷谱的

基础,实践表明也是可行的。因此,对于Ê级涡轮
叶片,确定保载时间是进行试验研究的关键,也是

试验用载荷谱制订的关键。

按照低循环疲劳、蠕变所占损伤的比例,当仅

由低循环疲劳损伤导致破坏的循环次数为 32451

仅由蠕变损伤导致破坏的总保载时间为 1129172

h。此外,还知道 1000飞行小时的低循环疲劳和蠕

变 损 伤 之 和 为 0129313 [1 ] , 而 2249ö7952 =

0128282,故知: 前一个循环引起的损伤比后一个

循环的要大。这主要是由于蠕变使得应力得到松

弛, 后一个循环的应力比前一个循环的小, 相应

地,引起的损伤也小。

对于Ê级涡轮叶片所采用的材料 GH 4049合

金,其热强参数方程 (M 2S)可写为[2 ]:

lgΡ = a0 + a1P + a2P 2 + a3P 3 (1)

式中, Ρ为应力öM Pa; a0, a1, a2, a3 为参数[2 ] , 见表

2。

P = 0102092T + lg t

其中, T 为绝对温度öK; t为至断裂时间öh。

在要求的试验温度 (832℃)下,根据上述热强

方程 (1)式可以得到在给定的断裂寿命下,与给定

存活率相对应的应力,结果列于表 3。

对于低循环疲劳, 可以采用如下的 Coffin2
M anson 方程[2 ]进行描述:
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∃Εt

2
=

Ρ′f
E

(2N f ) b + Ε′f (2N f ) c (2)

　　对于 GH 4049 合金,上式中的有关参数[2 ]列

于表 4。

由于表中材料的试验温度最高为 800℃, 因

而 832℃的有关材料参数只能通过外插得到。根

据 Coffin2M anson 方程 (2)式可以得到与指定循

环次数 (断裂寿命)对应的总应变幅 Εtö2 列于表

5。

为了缩短试验时间,必须提高试验载荷。根据

实验室的条件, 每片叶片拟保载的总时间为

21114 h (= 28 h×7515% ) ,这是按等比例损伤折

合的。相应地,此时的应力为 441119M Pa (中值)。

试验中,对于实际的高温构件采用的是载荷控制,

一般很难进行应力或应变控制。为达到此应力值,

相应地液压作动筒的表压由 213544 M Pa 提高至

319240 M Pa,即 F 0 由 16245 N 提高至 27076 N。

每个循环保载时间为 20 s,预计寿命为 3805次循

环,亦即:此等效加速试验载荷谱的每一个循环引

起的损伤相当于试验载荷谱每一个循环的 211

倍。

在这里,有三点需要说明: (1)所用的材料参

数是由试验参数外插的; (2)假设每个循环所产生

的损伤相同,这对于因蠕变而有应力松弛的情况

在理论上是不严格的; (3)载荷加大,保证低循环

疲劳和蠕变的损伤比例不变是近似的,实际上两

者是交互作用的。事实上,这三个因素将使试验结

果偏于保守。

4　试验结果及其统计分析

　　按上述等效加速试验载荷谱,采用涡电流感

应加热 (温度控制在 832±5℃范围内)、成型ö摩
擦夹具、液压加载的方法[1 ]在菲利轮试验器上对

分别服役 698 h 8 m in 和 749 h 49 m in 的Ê 级涡
轮叶片进行了高温低循环疲劳ö蠕变寿命试验,结

果 (经断口分析,确认为有效子样)见表 6。

对于机械构件寿命试验数据,一般认为其服

从对数正态分布或W eibull分布[3, 4 ]。正态分布和

W eibull分布的概率密度函数分别可以写成 (2)式

和 (3)式:

f ( lg t) =
1

2ΠΡ
e- ( lgt- Λ) 2ö2Ρ2

(3)

式中:均值 Λ为位置参数,标准差 Ρ为尺度参数。

f ( t) =
m
Γ

t - t0

Γ

m - 1

e- [ ( t- t0) öΓ]m (4)

式中: m 为形状参数, t0 为位置参数, Γ为尺度参
数; 当 t0= 0时,上式退化为两参数W eibull分布,

此时的 Γ为特征寿命。
利用W eibull2SM ITH 软件[4 ]对上述 12 个样

本进行了统计分析, 对数正态分布和W eibull分

布的计算结果分别列于表 7和表 8中。

由表中可以看出,相关系数值 (rr)是很高的,

说明计算结果是可信的。两种分布的处理结果很

接近, 对数正态分布的计算结果略低于W eibull

分布的计算结果。

为安全起见, Ê级涡轮叶片叶身Ê截面孔边

表 6　服役过的叶片的试验结果 (有效子样)

服役时间 叶片编号 循环次数 折合循环数 折合小时数

698 h 8 m in

1F1J 120

1F1J 118

1F5F122

1F1J 117

1F5J57

5301

2288

3602

5427

8104

6048

3035

4349

6174

8851

5647

2834

4061

5765

8264

749 h 49 m in

1F0R 315

1F3R 720

1F0R 326

1F0R 37

1F3R 717

1F3R 737

1F3R 77

6090

8115

2415

3336

5516

2884

4487

6893

8918

3218

4139

6139

3687

5290

6435

8325

3003

3863

5899

3441

4938

014 航 空 动 力 学 报 第　17　卷



表 7　按对数正态分布计算的结果 (飞行小时)

样本数 方法 rr t
Χ= 50◊ Χ= 90◊ Χ= 95◊

t50 t99187 t50 t99187 t50 t99187

12 L n m le 01966 5211 4902 1707 4306 1257 4153 1155

表 8　按W eibull分布计算的结果 (飞行小时)

样本数 三参数W eibull分布 m Γ t0 rr tR

12 Χ= 95◊ , R = 99187◊ 11842 3312 1100 01984 1190

(寿命考核点)的可靠性寿命确定为 1155 h (置信

度为 95% ,可靠度为 99187% ) ,考虑到裂纹扩展

寿命占总寿命的比例不足 5% , 进而可得其安全

使用寿命为 1097 h。

5　结　论

　　经以上试验研究和统计分析,可得如下结论:

( 1) 计入蠕变的影响,低循环疲劳寿命有所

降低,这更符合于发动机的实际情况; 不过,增加

了寿命试验的难度。因此,在进行叶片低循环疲劳

寿命试验时一般不计入蠕变的影响。但是,对于Ê
级涡轮叶片,由于蠕变引起的损伤比低循环疲劳

的大得多,因而必须计入蠕变的影响。

(2) 试验得到的叶片寿命服从于对数正态分

布,经分析,确定的可靠性寿命为 1155 h (置信度

为 95% , 可靠度为 99187% ) , 安全使用寿命为

1097 h。

(3) 本文的寿命试验评定虽然是针对涡轮转

子叶片进行的,但其中的一些观点和方法对其它

高温构件 (如涡轮盘、轴等)也有一定的借鉴意义。
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