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定向结晶涡轮叶片蠕变/疲劳寿命
的试验与分析

闫晓军, 聂景旭

(北京航空航天大学 能源与动力工程学院,北京 100083)

摘要: 针对定向涡轮叶片的使用工况, 提出了用于涡轮叶片蠕变/疲劳试验的方法,包括摩擦原理的夹具设计

和标定及相关试验、计算和分析技术, 并以某型定向涡轮叶片为例, 介绍了该方法的实现。试验结果表明:试

验方法能够模拟涡轮叶片考核截面在实际工作状态下的应力场和温度, 利用所提出的试验方法和分析技术

得到叶片的寿命数据是合理的。此次提出的基于构件的定向结晶涡轮叶片的蠕变/疲劳试验方法, 对于涡轮

叶片的定寿、故障预防、以及维修都有重要意义。
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New Experimental Approach in Determining

Creep/Fatigue Life of Directionall y

Sol idified All oy Turbine Blade

YAN Xiao-jun, NIE Jing-xu

( School of Jet Propulsion,

Beijing U niversity of Aeronaut ics and Astronautics, Beijing 100083, China)

Abstract: A new experimental method, in w hich the turbine blade w as loaded by applying

frict ion force and heated by eddy current induct ion, w as proposed to study creep/ fatigue life of

direct ionally solidif ied alloy turbine blade. Design of the test devices, determination of blade's key

sect ion and the equivalent accelerated test loading-spect rum , test data analysis etc. w as described

in detail. T est results show that the method can simulate turbine blade key sect ion's w orking "

stress f ield" and temperature in the laboratory and give reasonable life data for turbine blade. The

safe service life of aeroeng ine component determ ined by the component creep/ fat igue tests will be

more accurate than that obtained w ith the plain specimen.
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　　随着燃气涡轮发动机涡轮前的燃气温度和核

心机的增压比不断提高,发动机热端部件, 尤其是

涡轮叶片的工作条件越来越恶劣。在各种影响涡

轮叶片寿命的损伤中,高温疲劳、蠕变/疲劳 (蠕



变疲劳交互作用)是涡轮叶片工作中主要的损伤

因素, 因此准确预测涡轮叶片的蠕变/疲劳寿命,

对于涡轮叶片在设计中的定寿研究、叶片故障的

预防和分析都有重要意义。

通过大量的材料试验数据, 辅之以现代有限

元计算和分析技术,可以从理论上对涡轮叶片进

行蠕变/疲劳寿命预测;但准确预测涡轮叶片蠕变

/疲劳寿命,需要在实验室利用加载设备对涡轮叶

片进行蠕变/疲劳试验,原因如下: ( 1)实际叶片与

标准试件的的材料性能有一定差异。对于先进的

定向、单晶材料,工艺过程的细微差异,便会影响

到其力学性能。( 2)在进行材料试件取样时,可以

采取特殊的取样办法, 来保证试件和叶片之间的

材料性能接近一致,但由于实际叶片和标准试件

体积、形状的差异,也会引起寿命数据的差异
[ 1]
。

( 3)通过发动机长期试车可以对叶片的蠕变/疲劳

寿命进行“验证”; 但作为定寿、排故研究, 长期试

车不太适合, 原因有: � 试车过程中影响叶片失效

的因素多;叶片裂纹不易检测; � 一旦单个叶片失
效断裂,即会引起事故,非常困难得到较为全面的

叶片寿命分布的子样数据;  成本高。( 4)在实验

室进行构件或模拟构件的试验,可以针对叶片在

使用中出现的故障,或者对于特殊结构的试验研

究,采取特殊的夹具设计来模拟加载形式 [ 2]。因

此,进行构件(叶片)试验,有很强的针对性和有效

性。

对于涡轮叶片而言, 在实际工作状态下的应

力场、温度场沿叶片高度、弦向都是变化的, 因此

在实验室条件下模拟叶片各个部位的真实工作条

件,在技术上的难度是非常大的。而实际上,叶片

的寿命取决于叶片损伤大的部位,即考核部位/截

面,因此叶片的高温蠕变/疲劳寿命试验仍以考核

危险截面为主, 通过试验装置来模拟考核截面上

的温度场和应力场。

本文旨在介绍用于高温定向或单晶涡轮叶片

的蠕变/疲劳试验研究及相关分析方法和技术, 并

结合某型定向结晶涡轮叶片的蠕变/疲劳试验, 阐

述了试验、分析方法的实现过程。

1　考核部位的确定

　　利用加载设备对涡轮叶片进行蠕变/疲劳试

验,首先要确定叶片的考核部位。而考核部位的确

定,可以根据叶片实际使用中的故障部位来确定,

也可以通过有限元计算和分析来确定。利用有限

元方法计算和分析时, 对定向结晶叶片的损伤演

变过程采用了粘塑性损伤统一本构方程。修正后

的正交各向异性Walker 粘塑性损伤统一本构模

型如公式( 1)～( 7)所示 [ 3] :
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上式中: � , n, m, n1 , n2, n3 , n4, n5, n6 , n7, K 1和 K 2为

与温度相关的材料常数; D c 和 D f 分别为蠕变和

疲劳损伤,其演变规律参考文献[ 3] ; �*为等效屈
服应力;参数 a1～a6 为与材料主方向有关的 6个

独立的各向异性参数。对于大多数高温合金材料,

图 1　某型叶片在最大气动状态的损伤场

Fig . 1　Damage distr ibution on t he air foil under the

maximum aerodynam ic condition

图 2　某定向涡轮叶片在设计状态的损伤场

Fig . 2　Damage distr ibution on t he air foil under the

design condition

目前均缺少上述参数确定所需的试验数据, 例如

航空材料手册中仅能提供比较全面的蠕变曲线,

其循环应力应变曲线和单向拉伸曲线由于没考虑

应变率的影响所以无法直接利用。文献[ 3]提出了

一种从现有试验数据(蠕变, 疲劳和拉伸)出发来

确定粘塑性参数和损伤参数的有效方法,利用现

有的传统试验曲线和数据来确定粘塑性损伤统一

本构模型中的材料参数, 为粘塑性损伤统一本构

模型在实际工程中的广泛应用奠定基础。通过

Ansy s有限元软件的二次开发功能, 把上述粘塑

性损伤统一本构方程与有限元程序有机结合起

来,用以完成构件的应力和损伤演化模拟计算。损

图 3　叶片考核部位的确定

F ig . 3　Location of t he key section and

dangerous ar ea

伤计算考虑了离心力、气动力、温度场和叶冠扭角

四种载荷, 得到叶片在几种工作状态下(设计状

态、最高温度状态、最小气动状态、最大气动状态)

的损伤分布(图 1, 图 2为两个状态) , 在此基础

上,进一步确定出决定叶片寿命的危险考核部位

如图 3所示。

2　工作应力场的模拟

　　叶片的考核部位确定后,设计合适的试验夹

具和设备来实现对叶片的加载。夹具设计的核心

就是一定要保证基本模拟叶片考核部位在实际工

作状态下的应力场。为了保证考核部位的应力场

和实际相符, 在近年来课题组进行涡轮叶片高温

蠕变/疲劳试验工作的基础上,设计了如图 4所示

的夹具系统。该夹具通过摩擦原理来对叶片进行

加载,解决了由于叶片的特定形状,容易造成滑脱

的问题;同时设计有适当的冷却系统,避免了夹具

在高温下的强度不足; 另外,合理的设计既能够在

叶片上施加一定的弯矩, 同时又能够避免该弯矩

传到试验机上下夹头上,起到保护试验机的作用。

虽然在设计状态、最高温度状态和最小气动

状态等三种状态下叶片的最大损伤均发生在叶
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背,但在最大气动状态下排气边的损伤也比较严

重,和实际故障一致,故选择最大气动状态下考核

截面的应力分布作为模拟目标,标定试验在常温

下进行。沿考核截面的叶片表面弦向一周共贴 12

个应变片,通过调整上夹具销轴上的调整垫片, 可

以得到几个不同载荷位置上的考核截面上的应变

分布,并和理论计算的应变值(已经消除了温度的

图 4　定向结晶叶片蠕变/疲劳试验夹具图

Fig. 4　Illustration of the loading rig

图 5　试验条件下叶片考核截面应变标定

Fig . 5　Validation experiments facilities

影响)相比较,从而精确确定试验的拉伸载荷及载

荷位置。标定试验装置如图 5所示。按照上述标

定方法,最终确定以某个载荷位置来模拟考核截

面最大气动状态的应力场。试验载荷下考核截面

的应变分布以及计算得到的最大气动状态下考核

截面应变分布如图 6所示。可以看到,通过夹具的

合理设计和标定,在实验室可以模拟涡轮叶片考

核截面的应力场分布。

图 6　考核截面在实验室载荷和工作状态下

Z 向应变比较

F ig . 6　Str ain distribution compar ison between

w orking condition ( calculated)

and experim ental condition

3　温度与载荷谱

　　试验叶片考核截面的温度场可以由电阻加热

或高频加热炉来实现。对于涡轮叶片的蠕变/疲劳

试验, 利用高频加热可以方便观察考核部位的破

坏和损伤情况。而温度测量可以采用热电偶和红

外温度摄像仪,考虑到叶片材料为定向凝固合金,

如在其上焊接热电偶会破坏叶片的晶体组织, 从

而影响叶片的高温蠕变/疲劳性能,因此试验中,

选择红外温度摄像仪进行试验叶片温度场的监

测,而在非考核部位, 可利用热电偶进行温度监

测。叶片在稳态工作中, 考核截面上温度变化较

小,可以在实验室对其模拟,在蠕变/疲劳试验中,

考核部位的温度保持为恒温(如图 7,图 8)。

为了方便叶片的寿命计算和试验,需要把工

作载荷谱转化为一个等效的简单梯形载荷谱(如

图 7)来进行试验。按照等损伤的原则, 利用线性

损伤累积法则, 把工作载荷谱中各工况下一定飞

行小时内(如 1 000小时)的持久时间和疲劳循环

数分别转换为最恶劣工况(寿命最短工况)下的等

效承载时间和等效疲劳循环数, (以某型定向涡轮

叶片为例, 根据外场载荷谱转换后,其蠕变损伤

D c 和疲劳损伤 D f 分别为: 0. 220 和 5. 99E- 6,
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D f

D c
= 2. 722 6E- 5, 可见, 其损伤以蠕变损伤为

主,其中: D f = �
n

i= 1

N i

N f i
, D c= �

m

i= 1

ti
tc i

, n为疲劳载

荷水平个数, m 为蠕变载荷水平个数, N i 为第 i

种疲劳载荷下的实际循环数, N f i为第 i种疲劳载

荷下的疲劳循环寿命, t i 为第 i种蠕变载荷下的实

际作用时间, tci为第 i种蠕变载荷下的持久寿命)。

图 7　试验温度和载荷谱示意

F ig. 7　Load spectrum of the blade creep-

fat igue tests

图 8　叶片考核部位温度场云图

F ig. 8　Measured Temperatur e distribution

by T VS (℃)

根据总的等效蠕变时间和等效疲劳循环数得

到一个标准的等效梯形载荷谱。得到标准梯形载

荷谱后,实际的试验载荷谱需要根据试验设备以

及可以承受的试验时间等多种因素来确定。通常,

可以通过提高载荷或增高温度, 或者载荷、温度都

提高的方法来完成加速试验。但为了使试验结果

符合实际情况, 对于蠕变/疲劳试验,应该保持蠕

变损伤与疲劳损伤在总损伤中所占的比例不变

(即 D f / D c 保持不变)。

根据上述的载荷谱换算理论, 在试验中采用

的载荷谱为:温度 T= 880℃;拉伸载荷P= 4. 8T ;

保持时间! t= 28 s;加载频率 f = 2次/分。考虑到

叶片蠕变/疲劳试验的周期太长,在上述试验载荷

谱的基础上,还需要确定加速试验的载荷谱,制定

加速试验载荷谱考虑到此次研究的定向结晶材料

在 760℃～900℃之间的疲劳性能基本不发生变

化,同时夹具在增大载荷后可能会滑脱, 因此, 采

用提高试验温度(即加快蠕变损伤)来加速试验。

由于试验温度的提高, 保载时间将相应缩短,以保

持在一个循环内疲劳和蠕变损伤的比例保持不

变。加速试验谱为:温度 T= 900℃,拉伸载荷P=

48 kN,保持时间 ! t= 13 s,加载频率 f= 4次/分。

4　试验结果及分析

　　利用上述试验方法,结合先进的光学、裂纹检

测设备,可以对定向涡轮叶片随着循环数增加考

核部位的破坏、损伤情况进行监测。试验至叶片断

裂,进而获得叶片的蠕变/疲劳寿命数据, 进行统

计分析后,得到叶片在一定置信度下的安全寿命

(可靠度 99. 9%)。对于涡轮叶片的寿命试验数

据,可以采用Weibull分布的相关理论和方法来

处理和分析。下面以某型定向结晶材料的涡轮叶

片的试验结果为例,来说明叶片损伤过程的演变、

以及寿命分布特点。为了进行对比,总共进行了新

旧两类叶片的蠕变/疲劳试验。

图 9　初始裂纹出现在中间(放大拍摄)

F ig . 9　Cracks initiate in the middle of t he air foil

试验过程中记录的现象主要有: ( 1)由于定向

结晶材料的使用, 一般情况下, 叶片(无局部再结

晶)的寿命长,断裂前未观测到裂纹, 但在断口分

析中则有明显疲劳特征; ( 2)叶片在断裂前, 能够

检测到沿径向方向位移明显变大, 说明蠕变损伤

起到很重要的作用,这和前面在的计算和分析结
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果是一致的; ( 3)有的试件上观测到裂纹,在叶盆

靠进气或排气边,裂纹出现的位置不是固定不变

的,可能与叶片本身的材质有关系(图 9) ; ( 4)如

果排气边有缺陷, 则裂纹明显出现在排气边,直至

扩展、断裂(图 10)。

图 10　排气边有缺陷后, 裂纹的扩展

F ig . 10　Crack ex tension w hen flaw ex ists on

the airfoil

图 11　新叶片的威布尔概率分布分析

( n 为总数目; s 为持起数目)

Fig . 11　Weibull distribution analysis o f the

new blades

根据上述的试验现象,一般情况下, 定向、单

晶叶片的蠕变/疲劳寿命会很长,因此,在已经进

行一个阶段的蠕变/疲劳试验后,进行了加速寿命

试验。此次进行的某型涡轮叶片的蠕变/疲劳试

验, 新叶片的试验首先在一个温度下( 880℃)进

行,后面几个试件在 900℃下进行了加速试验, 所

有旧叶片试验均在 900℃加速进行。根据材料性

能数据,换算到 880℃下新旧叶片的试验结果如

表 1所示。可以看到, 两类叶片的寿命数据符合

Weibull分布, 图 11和图 12 为Weibull分布检验

图,图 13和图 14为试验数据的概率密度函数曲

线和分布直方图。

此外,从表 1的数据还可以发现,把旧叶片的

寿命都统一加上新旧叶片寿命的平均值之差, 其

分布规律大致和新叶片相近;并且,新旧叶片平均

图 12　旧叶片的威布尔概率分布分析

Fig . 12　Weibull distribution analysis o f the

used blades

图 13　新叶片的概率分布函数与直方图

F ig . 13　Histog ram and PDF of the used blades

图 14　旧叶片的概率分布函数与直方图

F ig . 14　Histog ram and PDF of the used blades

寿命的差值与旧叶片已经工作的情况是相符合

的,充分说明了试验结果是可信的,所得到的试验

数据将为叶片的外场定寿提供可靠的信息和数

据。
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表 1　某定向结晶涡轮叶片的蠕变/疲劳寿命试验数据(换算到 880℃下)

Tabl e 1　Creep-f atigue life of one directional sol idif ied turbine blades ( 880℃)

试

件

试验

条件

叶片寿命(小时, 循环)

试件序号 1 2 3 4 5 6

算术

平均值

新

叶

片

未
加
速
　
　
加
速

t / hour

N / Cycle

试件序号

t / hour

N / Cycle

90. 4

10848

7

103. 245 2

9273

104. 883 3

12 586

8

178. 766 7

16 066

138. 05

16 567

0

196. 453 2

18 003

181. 974 6

20 070

10

219. 976 3

19 848

305. 840 3

31 410

11

07. 701 6

27 763

359. 028 8

35 116

12

413. 511 3

37 308

t= 216. 7

N = 21 238

旧

叶

片

加

速

试件序号

t / hour

N / Cycle

1

57. 083 3

5 166

2

65. 086 5

5 896

3

198. 840 9

17 986

4

208. 480 1

18 843

5

231. 959 0

20 988

6

283. 471 0

25 643

7

354. 349 8

32 092

t= 199. 9

N= 18 088

5　结　论

　　定向、单晶涡轮叶片的蠕变/疲劳寿命试验需

要模拟叶片在实际使用工况下的应力场、温度条

件,有一定的难度。本文在利用摩擦原理加载的试

验方案基础上, 发展了相应的试验和理论分析方

法,试验得到的蠕变/疲劳寿命数据是合理的。通

过叶片的蠕变/疲劳试验研究,可以得到如下的结

论:

( 1) 采用目前经过探索和研究的试验方法,

实现对涡轮叶片考核部位的模拟试验,能够模拟

涡轮叶片实际工况下的应力场和温度,实现对考

核部位的寿命研究。

( 2) 试验方案得到的新旧叶片的寿命数据,

符合新旧叶片的使用情况, 可以作为叶片定寿的

依据;对于故障叶片, 试验方案能够实现故障再

现。

( 3) 蠕变/疲劳试验耗时太长, 针对此问题,

提出、实施了试验加速方案。通过试验结果可以看

到,通过适当提高试验温度来进行蠕变/疲劳试验

的加速试验,为蠕变/疲劳试验提供了一种新的缩

短试验周期的途径。
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