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涡轮叶片高温多轴低周疲劳/蠕变寿命研究
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摘　　　要 : 针对航空发动机涡轮转子叶片工作环境 ,对 Manson2Coffin多轴疲劳预测方程和 SWT ( Smith2
Waston2Topper)公式进行修正 ,同时采用尚德广多轴疲劳损伤参量 ,给出涡轮叶片新的疲劳寿命预测方法 ,

以适应涡轮叶片高温变幅非比例加载下疲劳损伤情况.通过算例计算了某涡轮叶片疲劳寿命及1 000 h的总损

伤 ,与叶片实际疲劳破坏相吻合 ,验证该高温多轴疲劳损伤计算模型的合理性和可行性.
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Research on low cycle2multiaxial fatigue2creep l ife prediction at

high temperature for turbine blade
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Abstract : SHAN G Deguang multiaxial fatigue damage model was used to amend Man2
son2Coffin equation of multiaxial fatigue prediction and SW T (Smit h2Waston2Topper) formu2
la , based on working condition of turbine rotor blade in aviation engine. A new met hod of fa2
tigue life p rediction of t urbine blade was p resented , which was adapted for non2proportional

loading of t urbine blade fatigue damage at high temperat ure. A case of t urbine blade was cal2
culated for fatigue life and t he total damage of 1000 hours flying , in well agreement with the

fact of blade fatigue damage. So the model of multiaxial fatigue prediction is rational and feasible.
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　　涡轮转子叶片属于航空发动机的关键部件.

航空发动机涡轮叶片 (包括涡轮工作叶片和导向

叶片)是航空发动机中承受温度载荷最剧烈和工

作环境最恶劣的部件之一 ,在高温下要承受很大、

很复杂的应力、应变.涡轮叶片在工作时不仅承受

很大离心载荷、热载荷、气动载荷等 ,同时叶片还

承受着燃气腐蚀、氧化等作用.目前 ,对涡轮叶片

疲劳寿命预测方法主要是试验分析方法 ,并结合

有限元技术进行仿真.其中 ,试验方法周期长 ,费

用高 ,并且 ,发动机地面台架试车条件与实际飞行

条件有一定的差别 ,有时差别还特别大 ,这直接影

响实验方法的准确性 ;利用材料的实验数据 ,借助

计算机技术和有限元理论对涡轮叶片建模、分析

研究 ,由于实际叶片与计算模型在材料性能、工作

条件等存在不可避免的差异 ,从而使及算寿命结

果与叶片实际寿命存在一定差距 ,但具有一定的

参考价值和研究意义.

高温疲劳主要研究材料在疲劳和蠕变共同作

用下的力学行为.应该指出 ,“高温”这个概念通常

是指使金属点阵中的原子具有较大的热运动能力

的温度环境 ,它因不同的材料而异.一般认为 ,当

合金的工作温度与合金熔点的比值大于 0. 5 时 ,
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材料的蠕变现象不可忽略 ,这时认为零件处于高

温的工作状态.多轴疲劳是指多向应力或应变作

用下的疲劳 ,也称复合疲劳.

当前 ,对涡轮叶片疲劳寿命预测理论主要是基

于局部2应力应变的疲劳寿命预测模型 ,该方法通

常采用经典 Manson2Coffin方程的 Morrow修正公

式 ,同时利用 Von2Mises等效应变方法[1 ] ,或者采

用 SWT (Smith2Waston2Topper )损伤公式[2 ] .在高

温多轴循环载荷下 ,由于受温度的影响 ,应力应变

关系变得相当复杂 ,尤其在非比例加载下 ,进行多

轴疲劳寿命预测相当困难.该方法基本为高温单轴

寿命预测方法 ,经修正和改进后 ,被推广到高温多

轴疲劳寿命预测中.然而直接采用单轴推广过来的

疲劳损伤参量来预测寿命时 ,预测结果有时不稳

定 ,尤其对于非比例加载下的高温多轴情况 ,往往

会产生较大的误差.

对于多轴疲劳寿命预测理论 ,Smith[3 ]等在考

虑最大正应变及正应力的影响时 ,提出了一种基于

临界面的 Smith2Watson2Topper 理论 ,该理论没有

考虑材料的剪应力、应变的影响 ,利用该方法计算

叶片的疲劳寿命偏于保守. Fatemi2Socie [4 ]在

Brown2Miller 工作基础上认为疲劳参数应同时考

虑正应力和剪应力的影响 ,提出 Fatemi2Socie 疲劳

理论. Wang和 Brown[5 ]考虑正应变和剪应变的影

响 ,并结合单轴的 Manson2Coffin 方程给出了

Wang2Brown理论 .文献 [ 425 ]都没考虑到材料在

变幅非比例加载情况下对疲劳寿命的影响.

研究表明[6 ] :航空发动机涡轮叶片在工作中处

于多轴应力应变状态和非比例加载过程.北京工业

大学的尚德广[7 ]等基于临界面法提出一种与加载

路径无关的多轴疲劳损伤参量Δεcr
eq ,该参量综合考

虑临界面上的最大剪切应变幅和法向正应变幅两

个参量 ,它考虑了非比例加载下的附加硬化的正应

变 ,因此 ,它适用于涡轮叶片的非比例加载情况.本

文针对涡轮叶片所受离心载荷、热载荷等作用 ,结

合 Manson2Coffin理论和 SWT公式的优点 ,并对

两方程进行修正 ,同时考虑了尚德广疲劳损伤参量

的优点 ,给出涡轮叶片新的疲劳寿命预测理论 ,并

计算了某涡轮叶片的疲劳寿命和1000飞行小时总

损伤 ,并与 Manson2Coffin 理论和 SWT公式计算

结果相比较 ,验证了该方法的准确性.

1　涡轮转子叶片高温多轴疲劳寿命/

蠕变计算理论

　　多轴疲劳计算理论一般可分为基于等效应力

应变法、临界面法、能量法等三种类型.在高温环

境下构件的疲劳问题变得相当复杂 ,此时不仅要

考虑材料在高温下的蠕变、应力松弛问题 ,还要考

虑材料复杂的应力应变关系.同时 ,高温环境下疲

劳、蠕变交互作用是当前疲劳界的科学难题.在高

温多轴循环加载下 ,由于受温度的影响 ,应力应变

关系变得相当复杂 ,尤其在非比例加载下 ,进行多

轴疲劳寿命预测相当困难.

111　多轴非比例循环加载下应力应变关系

对于单轴循环应力应变关系 ,通常采用 Os2
good2Ramberg方程

Δε
2

=
Δσ
2 E

+
Δσ
2 k′

1
n′

(1)

式中 k′, n′分别是单轴循环强度系数和单轴循环

应变硬化指数 , E为弹性模量.研究表明 ,多轴比

例加载下的等效循环应力应变关系与单轴加载情

况是一致的[7 ] . 由 Osgood2Ramberg 方程描述多

轴比例加载下的等效应力应变关系曲线为

Δεeq

2
=
Δσeq

2 E
+
Δσeq

2 k′pr

1
n′pr

(2)

式中Δεeq ,Δσeq 为第四强度理论中的等效应变应

力 , k′pr , n′pr 分别是多轴比例加载下的循环强度系

数和循环应变硬化指数.

在多轴非比例加载下 ,可以采用修正的循环

强度系数法 ,即对 k′pr 进行修正[ 7 ] .由于循环应变

硬化指数 n′pr 在非比例加载下变化较小 ,可忽略

其变化 ,令 n′pr = n′npr .只对循环强度系数 k′pr考虑

其非比例加载下的附加强化.描述非比例加载下

的循环强化系数 k′npr ,一般可采用

k′npr = (1 + g F) k′pr (3)

k′npr 是非比例加载下的循环强度系数 , g为交叉硬

化系数 ,由多轴非比例试验确定 , F为非比例度 ,

由加载条件确定 ,当同向加载主平面与最大剪平

面成 45°时 , F = 0 ,否则 F = 1.所以 ,多轴非比例

加载下的循环应力应变关系可表示成

Δεeq

2
=
Δσeq

2 E
+
Δσeq

2 k′npr

1
n′npr

(4)

112　高温多轴疲劳寿命预测模型

目前 ,对高温下多轴低周疲劳寿命的预测 ,由

于材料或零件承受多轴循环载荷及温度环境的复

合作用 ,使构件产生蠕变、松弛等随时间的变化行

为 ,另外 ,蠕变、疲劳的交互作用 ,使寿命预测变得

非常困难 ,相应的预测方法也更为复杂.多年来 ,对
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于涡轮转子叶片高温低周疲劳预测模型广泛采用

的是基于 Manson2Coffin 理论的预测模型 ,及线性

损伤累积方法.其疲劳寿命预测的通用公式形式

Δεeq

2
=
σ′f

E
(2 N f ) b +ε′f (2 N f ) c (5)

式中Δεeq / 2为 Mises等效应变幅 ;σ′f 为疲劳强度

系数 ;ε′f 为疲劳塑性系数 ; b为疲劳强度指数 ; c为

疲劳塑性指数 ; E为弹性模量 ; N f 为低周疲劳寿

命循环次数.由 Mises等效应变法则

εeq =
2
3

[ (ε1 -ε2 ) 2 + (ε2 -ε3 ) 2 + (ε3 -ε1 ) 2 ]0. 5

(6)

因为高温复杂载荷环境下 ,平均应力σm 对疲

劳寿命影响较大 ,对公式 (5) 中的疲劳强度系数

项修正 ,即 Morrow修正公式

Δεeq

2
=
σ′f - σm

E
(2 N f ) b +ε′f (2 N f ) c (7)

对于涡轮叶片疲劳破坏问题 ,其裂纹的萌生

及扩展主要受正应力或正应变的影响 , Smit h ,

Wat son 及 Topper [ 3 ] 提出新的疲劳理论 ,即考虑

最大正应变范围的影响 ,同时考虑最大应力的影

响.即 SW T公式

Δεmax

2
σn ,max =
σ′f 2

E
(2 Nf ) 2b +ε′fσ′f (2 Nf ) b+c (8)

其中Δεmax ,σn ,max分别是临界面上的最大正应变范

围和最大法向应力.

实验表明 :在高温多轴疲劳/ 蠕变损伤过程

中 ,疲劳破坏的临界面上剪切应变和法向应变是

影响多轴疲劳破坏的两个重要参数 ,将剪切应变

幅和两个剪切应变折返点之间的法向应变幅合成

一等效应变 ,同时考虑到多轴变幅非比例加载的

强化效应和高温蠕变的影响 ,该临界面上的等效

应变幅为[7 ]

Δεcr
eq

2
= ε3 2

n + 1
3

(Δγmax / 2) 2
015

(9)

式中Δεcr
eq / 2 为高温复杂载荷下等效应变幅 ;

Δγmax / 2为最大剪应变幅值 ;ε3 2
n 为相邻两个最大

剪切应变折返点间法向应变幅.

对于燃气轮机涡轮叶片 ,特别是航机高压叶

片 ,在工作过程中经受着高速离心载荷、高温高压

燃气的热载荷和气动载荷.研究表明 ,影响涡轮叶

片疲劳寿命的主要因素是 :临界面上的最大法向

正应变、最大法向正应力及最大剪应力 ,同时叶片

的平均应力对疲劳寿命也有较明显的影响. 最

后 ,考虑到变幅多轴非比例加载作用 ,由式 (7) 、式

(8) 和式 (9) 得涡轮叶片多轴低周疲劳寿命预测

模型.

σn ,max (ε3
n ) 2 +

1
3

(Δγmax / 2) 2
0 . 5

=

　
(σ′f - σm ) 2

E
(2 N f ) 2b +ε′f (σ′f - σm ) (2 N f ) b+c (10)

式中σn ,max为临界面上最大法向正应力 ;
Δεn ,max

2
为

临界面上最大法向应变幅 ;ε3
n 为相邻两个最大剪

切应变折返点间法向应变幅.

113　高温疲劳/蠕变损伤积累模型

对高温、高压涡轮叶片寿命消耗主要考虑的

是蠕变寿命和低循环疲劳寿命 ,叶片的蠕变寿命

取决于其在材料蠕变范围内的所有温度下的保载

时间和平均应力.由于疲劳蠕变交互作用比较复

杂 ,所以长期以来疲劳/蠕变寿命估算问题一直是

一个难题 ,尤其高温多轴加载下疲劳/蠕变寿命预

测更加困难.近些年人们提出了一些损伤累积模

型来描述疲劳/蠕变交互作用造成的累积损伤 ,并

用于预测寿命.这些模型和公式是基于一些不同

的试验数据参数得出的 ,如循环类型、持续的循环

数、应变范围、温度和材料常数等而建立的.本文

采用线性损伤累积模型 ,没考虑蠕变/疲劳的交互

作用.

由于叶片的蠕变寿命与应力、温度以及保载

时间相关 ,所以工程上常采用热强综合参数方程

来计算.本文采用 M2S方程

lgσ= a0 + a1 P + a2 P2 + a3 P3 (11)

式中 P = 0101905 T + lg tb ;其中σ是应力 (MPa) , T

为绝对温度 ( K) , tb 是蠕变断裂时间 ,a0 = 211056 ,

a1 = - 21158 ,a2 = 010967 ,a3 = - 0100195.

在线性损伤累积准则下 ,估算蠕变疲劳损伤

的一般方法是假设蠕变和疲劳损伤是两个独立

的、可以叠加的损伤量.总损伤由与时间无关的疲

劳损伤和与时间有关的蠕变损伤线性相加

∑ni N f i + ∑t i t bi = Df + Dc = D (12)

最后采用 Miner 定理线性累积每个循环的

疲劳损伤并预测疲劳寿命.

2　算　例

对某级高压涡轮叶片进行强度分析及疲劳寿

命预测.叶片的边界条件是 :考虑其离心载荷、热

载荷作用 ,涡轮叶片进口最高温度为1 100 K.由于
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该涡轮工作叶片在运行中还有气动弯矩作用在叶

身上 ,将该弯矩简化为叶片所承受离心力的

9 %[8 ] ,涡轮叶片额定转速 11 160 r/ min ,叶片质心

的旋转半径 R = 365185 mm ,涡轮叶片材料是镍

基高温材料 GH4049 ,其节点温度下低周循环疲

劳参数如表 1所示.

211　叶片有限元模型

涡轮叶片有限元网格采用 20 节点的六面体

单元模型 ,单元总数 5 557 ,节点总 28 768.计算模

型如图 1所示.

图 1　涡轮叶片整体有限元模型

Fig. 1　Full2size FEA model of a turbine blade

212　涡轮叶片载荷谱

航空发动机一次起落飞行的载荷包括 :0—最

大转速—0 ,慢车—最大转速—慢车 ,巡航转速—

最大连续—巡航转速 ,三类循环.发动机不同状态

下的工作参数 ,如表 2 所示. 环境混频后 ,对于

1 000飞行小时上述 3类循环数分别为 856 ,2 568 ,

4 280次 ,平均一次起落时间为 70 min.

表 1　Manson2Coff in 方程中 GH4049合金低周循环疲劳

参数

Table 1　Low cycle fatige data of GH4049 in Manson2Coff in

温度/ K E/ MPa σ′f / MPa ε′f / % b c

961147 188 200 2 285 33152 - 01162 7 - 01912 0

998175 188 500 2 243 28106 - 01162 7 - 01832 5

1 015139 184 600 2 108 25180 - 01170 8 - 01911 9

1 087160 179 200 2 067 11174 - 01155 6 - 01813 8

1 162158 173 800 2 031 10157 - 01153 5 - 01712 6

213　有限元分析结果

对涡轮叶片进行疲劳寿命预测 ,首先要确定

其疲劳破坏的考核部位.确定叶片危险部位的方

法有两种 :有限元模拟分析和外场故障检测.利用

Ansys workbanch 软件 ,分别对表 3 中的 4 个状

态进行模拟分析 ,有限元分析结果表明 :涡轮叶片

根部应力应变最大区发生在叶身根部截面以及伸

根处冷却气孔孔边处 ,选取其中 5 个最大及关键

应力应变点.图 2 和图 3 所示在额定转速下涡轮

叶片的等效应力应变及其极值点.

在各寿命考核点处 ,材料 GH4049在其工作

温度下的低周疲劳寿命参数如表 1所示.

表 2　发动机工作状态参数

Table 2　Work state parameter of engine

状态 转速/ %
实际转速/

( r/ min)
涡轮进口
温度/ K

最大转速 (起飞) 100 11 160 1 700

巡航转速 9419 10 591 1 534

最大连续 9619 10 814 1 596

慢车 7310 8 147 1 189

图 2　涡轮叶片等效 (Von2Mises)应力

Fig. 2　Equivalent (Von2Mises) st ress of turbine blade
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图 3　涡轮叶片等效 (Von2Mises)弹性应变

Fig. 3　Equivalent (Von2Mises) elastic st rain of turbine blade

　　由公式 (11)计算涡轮叶片各考核点处的蠕变

寿命及单次飞行蠕变损伤.

表 3　考核点蠕变寿命及单次飞行蠕变损伤

Table 3　Creep life and damage of check points in

one flight

节点 温度/ K 蠕变寿命/ h
单次飞行
蠕变损伤

1 569 1 162158 61573 2×103 11774 8×10 - 4

1 581 1 087160 51423 1×105 21151 3×10 - 6

1 723 1 015139 21623 7×105 41446 7×10 - 6

510 998175 11378 5×106 81463 3×10 - 7

47 961147 41076 9×107 21861 5×10 - 8

分别利用 Morrow 修正、SW T 修正及公式

(10)进行计算涡轮叶片的疲劳寿命及 1 000飞行

小时的总损伤 ,计算结果如表 4所示.表中疲劳寿

命指发动机飞行的起落次数 ,总损伤是疲劳损伤

与蠕变损伤的总和.

对涡轮叶片进行疲劳寿命试验 ,试验条件 :采

用涡电流感应加热、成型/摩擦夹具、液压加载的

方法在菲利轮试验器上对某型发动机涡轮叶片进

行了高温低循环疲劳试验 ,试验涡轮叶片数 24

个 ,采用国内常用的断裂截尾寿命试验 ,确定其可

靠性寿命.采用损伤等效的加速试验载荷谱 ,试验

载荷谱中包括 0—最大连续—0 ,慢车—最大连

续—慢车两个循环 ,忽略了对疲劳寿命影响较小

的巡航—最大—巡航循环 ,与上述叶片疲劳寿命

计算载荷谱基本相同 ,满足试验要求 ,如图 4 所

示.试验温度 832 ℃,保载时间Δt1 = 39416 s ,试验

中 ,每2 568个循环相当外场1000飞行小时损伤 ,并

在试验中考虑了高温蠕变的影响.试验结果分析 :

试验过程中有 11个叶片发生断裂或可见裂纹 ,一

个叶片在榫齿处断裂 ,两个在叶片底部 1/ 3 处断

裂 ,一个在1569节点处首先出现裂纹 ,两个破环发

生在节点1581附近 ,两个叶片在节点 47与 1723之

间处首先出现裂纹 ,另有三个在 510点附近断裂.

涡轮叶片高温多轴低周疲劳寿命预测结果如

图 5所示 ,图中表示 11个疲劳破坏的叶片在不同

破坏部位叶片预测寿命与实测寿命的关系.

表 4　危险点低循环疲劳寿命及 1 000 h总损伤

Table 4　Low cycle fatigue life and total damage of 1000 hours of risky points

疲劳寿命 1 000飞行小时总损伤

考核点 Morrow修正 SWT修正 公式 (10) Morrow修正 SWT修正 公式 (10)

1 569 9112×103 6159×103 8159×103 21459×10 - 1 21819×10 - 2 21517×10 - 1

1 581 1132×104 6105×103 9112×103 61669×10 - 2 11416×10 - 2 91570×10 - 2

1 723 2196×104 1109×104 2167×104 31296×10 - 2 81823×10 - 2 31269×10 - 2

510 5135×104 2152×104 6194×104 11661×10 - 2 31465×10 - 2 11315×10 - 2

47 8137×104 4105×104 8106×104 11024×10 - 2 21116×10 - 2 11085×10 - 2
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　　在非比例加载下 ,由于所施加的轴向应变和

剪切应变存在相位差 ,其主应变和最大剪切应变

在一个循环中 ,不但大小发生变化 ,而且方向也会

发生变化. Von2Mises 等效应变只考虑材料的三

个方向的主应变 ,没考虑材料临界面最大剪应变

和非比例加载下附加强化的影响 ,不符合涡轮叶

片疲劳破坏机理.因而对于非比例加载 ,无法直接

利用 Mises等效准则将所施加的轴向应变和剪切

应变合成一个等效应变. SW T公式只考虑了临界

面上最大正应变和最大法向应力 ,没有考虑材料

临界面上剪应变对疲劳裂纹萌生、扩展的影响 ,更

没有考虑非比例加载下应力应变的交互作用.这

种导致主轴发生旋转的非比例加载不但会使应

力2应变分析造成困难 ,而且还会产生非比例附加

强化 ,造成疲劳寿命大大缩短.所以用它们来预测

涡轮叶片的疲劳寿命不太准确 ,有时差别很大.

公式 (10)中疲劳损伤模型是基于临界面法的

疲劳破坏理论 ,该损伤参量考虑了非比例加载下

的附加硬化的正应变和最大剪应变对疲劳寿命的

影响 ,同时吸取了Manson2Coffin理论和 SW T修

正公式的优点 ,因此 ,它适用于涡轮叶片非比例加

载下疲劳损伤的情况.该临界面理论在参数的选

择上不仅考虑了应力、应变的大小 ,还考虑了应

力、应变的方向 ,因此其损伤参数更有意义.同时

也使得临界面理论更接近于实际状况 ,为准确预

测涡轮叶片疲劳寿命提供了理论基础.

3　结　论

本文针对航空发动机涡轮叶片高温多轴低周

疲劳/蠕变寿命预测理论和方法进行了讨论分析 ,

并根据叶片工作环境和应力应变状态 ,对 Man2
son2Coffin理论和 SW T公式进行修正 ,给出叶片

新的疲劳寿命计算公式 ,可以得出如下结论 :

1) 该叶片在考虑离心载荷、热应力和气动载

荷的情况下 ,其最大等效应力低于材料的屈服强

度 ,满足设计要求 ;

2) 考虑涡轮叶片离心载荷、温度载荷及气动

载荷的条件下 ,在本文给出的 Manson2Coffin 理

论的 Morrow 修正、SW T 修正及公式 (10)修正

中 ,Morrow修正疲劳寿命最大 ,公式 (10)计算结

果次之 ,而 SW T修正计算结果最保守 ;

3) 通过与涡轮叶片实际使用寿命相比较 ,利

用本文给出的疲劳/蠕变寿命计算公式 (10)得到

疲劳寿命较接近实际使用寿命.
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