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涡轮叶片榫齿部位疲劳/

蠕变试验的新特点
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摘 � � � 要: 在某型航空发动机涡轮叶片的低周疲劳试验中发现, 叶片疲劳/蠕变试验寿命高于纯疲劳试验

寿命,为探究这一现象的原因, 对此展开相关的理论计算和分析.研究表明: 试验条件较好地模拟了叶片的实

际工作条件,该涡轮叶片的损伤以疲劳损伤为主 ,相对于真实涡轮叶片的纯疲劳试验, 在疲劳/蠕变试验条件

下,其考核部位(榫齿)出现了较大的应力松弛, 故而使得叶片 疲劳/蠕变寿命高于纯疲劳寿命. 研究结果对于

保证发动机安全工作、提高飞行可靠性、以及发展高温构件的疲劳试验技术有重要意义.
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New characteristics of fatigue�creep tests on serration of turbine blades

SU N Rui�jie, YAN Xiao�jun

( Schoo l o f Jet Pr opulsion,

Beijing Univer sity o f Aeronaut ics and Astronaut ics, Beijing 100083, China)

Abstract: The fat igue�creep life w as found to be longer than the fat igue life fr om the

Low Cycle Fat igue exper im ent of turbine blade o f an aeroengine. The relevant theoret ical

calculat ion and analy sis w ere then carried out to pr ovide a further insight into such phenome�
non. The research show s that : the actual w or king conditions o f blades w ere w ell simulated

in the experimental condit ions, indicat ing that the dam age o f blade w as mainly at t ributable to

fat igue damage. As compared w ith pure fat igue test of real turbine blade, st ress relax at ion

occur red at the key sect ion ( serr at ion) under fat igue�creep test condit ions, show ing that fa�
t igue/ cr eep life of blade w as longer than fat igue life. The research results play a key role in

ensuring the safety of eng ines, improv ing the f light reliability and developing fat igue test

techniques of high�tem perature components.

Key words: aero space pr opulsion system; turbine blade; low cycle fatigue experim ent ;

finite element method; fat igue�creep tests

� � 涡轮叶片是航空发动机的关键件, 其预测寿

命直接影响发动机整机寿命的研究.目前,常用的

叶片寿命预测方法有三种: ( 1)利用材料试验数

据, 借助现代有限元计算分析技术, 从理论上对

涡轮叶片进行寿命预测.但由于实际叶片和标准

试件在材料性能、形状、体积上不可避免的差异,

计算所得寿命数据与叶片实际寿命必然存在一定

差距; ( 2)在试验室利用加载设备对模拟件或构件

进行疲劳、蠕变/疲劳试验
[ 1]

.由于涡轮叶片在实

际工作状态下的应力场、温度场沿叶高、弦向都是
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变化的, 因此在试验室条件下模拟叶片各个部位

的真实工作条件, 其技术难度是非常大的; ( 3)通

过发动机长期试车可以对叶片寿命进行� 验证 ,

但对于定寿、排故研究,长期试车不太适合.首先,

试车过程中影响叶片失效的因素多, 叶片裂纹不

易检测;其次,单个叶片的失效断裂即会导致事故

中断试车, 从而很难得到较为全面的叶片寿命分

布的子样数据; 再者试车的高成本也是必须考虑

的问题[ 2] .

实际上, 叶片的寿命取决于叶片损伤大的部

位, 即考核部位, 因此对实际涡轮叶片进行疲劳,

或者蠕变/疲劳试验,通过试验装置来模拟考核部

位实际工作应力场和温度场所得出的数据,对于

涡轮叶片的定寿研究、排故分析有重要指导意义.

近年来,课题组发展了一套高温涡轮叶片蠕变/疲

劳试验方法,该方法可以模拟叶片考核部位的应

力场和温度场, 试验得到的结果和实际试车及飞

行数据相吻合
[ 2]

.但是,在针对某型涡轮叶片的低

周疲劳试验中, 发现叶片的疲劳/蠕变寿命要高于

纯疲劳寿命,此现象和一般文献及教科书上的对

标准试样的试验结果不一致
[ 3]

. 基于试验数据的

规律,本文对叶片的试验条件进行了细致的理论

计算和分析,研究结果为故障分析及后续排故工

作提供必要的依据, 对保证发动机安全工作、提高

飞行可靠性有重要意义.

1 � 涡轮叶片高温低周疲劳/蠕变

试验

� � 对涡轮叶片进行蠕变/疲劳试验,首先要确定

其考核部位.确定危险部位有两种途径:有限元计

算和外场故障情况. 根据该叶片外场断裂情况和

初步的理论计算结果
[ 4]
得出: 该型涡轮叶片第一

榫齿齿根处是寿命偏低的危险部位, 疲劳源靠近

排气边,因此确定第一榫齿处为该叶片的考核部

位(图 1) .

试验基于高温构件疲劳试验系统完成, 采用

了利用摩擦原理来实现对叶片加载的高温夹具

(图 2) , 在利用所设计的夹具进行低周疲劳试验

时,需要先调整夹具,使得考核截面的应力分布和

涡轮叶片的实际工作应力分布(通过计算得到)接

近一致.为此本文首先对叶片考核部位进行常温

的试验标定,对比理论计算结果与试验标定结果,

两者应变分布趋势一致(图 3) , 因此所采用的加

载方案可以模拟真实工作条件叶片考核部位的应

力分布.

图 1 � 叶片考核部位

F ig . 1 � Locat ion of the key section

图 2� 试验夹具图

F ig . 2 � Illustr ation o f the loading rig

图 3 � 考核部位试验标定

Fig. 3� Validat ion exper iments o f the key section
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叶片温度场的模拟借助感应加热实现,由于

叶片稳态工作中,考核部位上温度变化较小, 故试

验中考核部位温度保持为恒温.为方便叶片试验,

按照等损伤原则, 利用线性损伤累积法则把工作

载荷谱转化为等效的梯形载荷谱如图 4所示. 试

验条件由表 1的数据给出.

图 4� 试验载荷谱

F ig . 4 � Load spect rum of the blade tests

表 1� 试验载荷及温度列表

Table 1 � Load conditions of the test

试验类型 纯疲劳 疲劳/蠕变

试验温度 t/ ! 570 570

载荷 P/ kN 48. 6 48. 6

加载频率 f (次/ min) 30 2

保载时间 �t/ s 28

利用上述试验方法, 对叶片进行完全寿命试

验, 获得叶片寿命数据, 对数据进行威布尔分析

(其中疲劳/蠕变试验 1, 2, 4, 5号叶片作为失效处

理) , 得到可靠度为 99. 9% ,置信度 95%的叶片安

全寿命(表 2) .

表 2� 某型涡轮叶片试验记录及威布尔分析结果

Table 2� Weibull distribution analysis of the tests

纯疲劳试验 疲劳/蠕变试验

叶片序号 循环次数 安全寿命 循环次数 失效状况 安全寿命

1 27 782 36 223 未出现裂纹

2 16 820 21 000 未出现裂纹

3 18 000 16 771. 02 19 510 一齿断裂 19 465. 40

4 17 630 20 280 未出现裂纹

5 44 400 21 020 未出现裂纹

� � 从表 2中试验数据可以看出, 叶片疲劳/蠕变

循环寿命要高于纯疲劳循环寿命. 如前所述, 根据

初始应力场计算和试验标定, 试验条件能够模拟

工作条件;疲劳/蠕变试验条件下的一个载荷周期

内,不仅存在疲劳损伤,还存在蠕变损伤,疲劳/蠕

变的循环寿命应该低于纯疲劳循环寿命,那么为

什么会出现本文这样的试验结果, 接下来有必要

对试验条件下的叶片应力场进行深入的理论计算

分析,借以深入研究上述试验现象出现的原因.

2 � 试验条件考核部位应力场变化
规律

� � 在 A NSYS 软件中建立叶片的有限元模型

(图 5) . 叶片材料为 GH 4033
[ 5]

, 其蠕变模型的相

关参数通过对三个温度九条蠕变试验曲线进行拟

合得到;叶片的边界约束和载荷模拟对应的试验

条件施加.

对纯疲劳和疲劳/蠕变两种试验条件下, 叶片

图 5 � 叶片计算模型

Fig . 5 � Finite element model of blade

的应力应变循环进行了计算和分析. 分别计算数

个完整的应力�应变循环,求解得到纯疲劳、疲劳/

蠕变试验条件下循环应力�应变稳定时的叶片考
核部位的等效应力分布场如图 6所示.
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图 6� 循环稳定时考核部位等效应力

分布图(单位: M Pa)

Fig. 6� Von�M ises stress dist ribution o f the

key section( Unit: M Pa)

将循环稳定后考核部位应力最大值点作为考

核点进行分析, 和该点在试验条件下的初始应力

627 M Pa进行对比, 可以发现循环稳定时, 纯疲劳

循环的考核点等效应力 630 M Pa 与初始应力持

平,而疲劳/蠕变循环的考核点等效应力为 594

MPa, 比初始应力下降了 43 M Pa, 根据 GH 4033

的高温疲劳曲线 [ 5] , 当应力下降约 40 MPa时,试

件的疲劳寿命将增长一倍左右, 考虑叶片材料和

标准试件的差异,上述试验现象是正常的.

此外,计算结果还表明:对于考核点,当循环稳

定之后( 4个循环周期左右) ,循环主应力及弹性应变

变化不大,塑性应变基本不变,蠕变应变因试验条件

不同差异较大(图7) ,说明计算合理.绘制考核点的

蠕变应变、循环应力随时间的变化曲线(图 8) .

由图 7可以看出, 570 ! 两种试验条件下, 蠕

变应变的量级都较小(循环稳定后,纯疲劳试验条

件蠕变应变最大值为 0. 000 08,疲劳/蠕变试验条

件蠕变应变最大值为 0. 002) , 因此叶片在试验条

件下的蠕变损伤较小,主要以疲劳损伤为主.

此外,图 8两种试验条件循环应力变化曲线

对比可见,循环稳定时,疲劳/蠕变条件下的应力

出现了松弛现象.相比纯疲劳循环, 疲劳/蠕变交

互作用使得叶片考核部位应力水平下降,导致疲

劳损伤减小,虽然蠕变损伤有所增加,但根据前面

图 7 � 考核点蠕变应变随时间变化曲线

F ig . 7 � Creep str ain cur ves of the key po int

图 8 � 考核点循环应力随时间变化曲线

Fig. 8� Str ess curves of t he key point

的分析,叶片以疲劳损伤为主, 对于疲劳/蠕变试

验,疲劳损伤的减少要大于蠕变损伤的增加,所以

叶片寿命增长,这和试验得到的数据是相吻合的.

此外,根据文献研究的结果, 当温度进一步提高,
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蠕变损伤增大,成为主要损伤, 叶片的蠕变/疲劳

寿命将低于纯疲劳寿命[ 2] .

3 � 工作条件考核部位应力场
变化规律

� � 上述计算说明: 试验条件下的叶片疲劳/蠕变

寿命高于纯疲劳寿命,而实际工作环境为疲劳/蠕

变交互作用,那么实际工作条件下的叶片是否也

存在应力松弛现象呢, 需要进一步根据叶片的工

作条件展开计算.

实际工作条件的的计算载荷谱根据真实的飞

行载荷谱等效换算得到, 可以看到,叶片的工作载

荷为疲劳/蠕变性质(图 9) .叶片的边界约束和载

荷模拟工作条件施加.计算数个完整的应力�应变
循环,求解得到循环应力�应变稳定时的叶片考核
部位的等效应力分布场如图 10所示.

图 9� 工作条件计算载荷谱

F ig . 9 � Load spect rum of the wo rking condition

图 10 � 实际工作条件考核部位等效应力

分布图(单位: M Pa)

Fig . 10� Von�M ises str ess distribution o f the

key section under t he w orking

condition( Unit: M Pa)

绘制实际工作条件下, 蠕变应变和应力随时

间变化曲线(图 11, 12) . 由图 11 可以看出, 循环

稳定时,实际工作条件下蠕变应变量也很小( 0.

002 2) , 叶片的损伤仍以疲劳损伤为主. 图 12说

明实际工作条件下考核点也出现了应力松弛, 上

述疲劳/蠕变试验条件较好的模拟了实际工作条

件,所以在试验条件下,根据纯疲劳试验寿命来确

定叶片的寿命是能够确保安全的.

图 11 � 实际工作条件下考核点蠕变应变随

时间变化曲线

F ig. 11 � Creep str ain cur ves of the key point

under t he w orking condition

图 12 � 实际工作条件下考核点循环应力随

时间变化曲线

F ig. 12 � Stress cur ves of the key point under the

wo rking condition

4 � 结 � 论

本文针对某型涡轮叶片低周疲劳试验所得到

的�疲劳蠕变寿命高于纯疲劳寿命 的试验结果,

展开细致的理论计算和分析, 并对照该叶片的实

际工作条件,对其疲劳/蠕变寿命及纯疲劳寿命进

行分析研究,可以得到如下结论:

( 1) 对真实涡轮叶片进行的高温低周疲劳试

验能够模拟叶片考核部位的应力场和温度场.

( 2) 对于本文所研究的叶片,在工作条件下,

疲劳损伤起主导作用,由于疲劳/蠕变交互作用会

引起应力松弛,故而导致疲劳损伤下降, 疲劳/蠕

变寿命高于纯疲劳寿命.

( 3) 对于此次研究的涡轮叶片, 其损伤以疲

劳损伤为主,而实际工作中叶片的真实环境为疲

劳/蠕变交互作用;因此在试验条件下,根据纯疲

劳试验寿命来确定叶片的寿命是偏安全的.
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