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某燃气涡轮工作叶片裂纹分析
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摘　　　要 : 为阐明测试单元环境下加速任务试车 (AM T)过程中叶片早期起裂的物理原因 ,对裂纹叶片断

口进行了检查和分析 ,并采用 L P Tiπs XactL IFETM系统对叶片进行了深入的分析.结果表明 :叶片叶型发生了

过量的蠕变损伤 ,此过量的蠕变损伤导致了叶片的过量延伸以及叶型特别是在尾缘区域的转扭 ,此行为可能

造成 AM T疲劳循环条件下缘板以下的叶片伸根部位疲劳裂纹的形核与生长.因此 ,过量的蠕变被认为是整

个裂纹形核过程的主要驱动力.
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Crack analysis of the f irst stage blade on a gas turbine
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Abstract : To clarify t he p hysical cause of p remat ure blade cracking during t he acceler2
ated mission test (AM T) in a test cell environment , initial f ract ure grap hic investigation and

analysis of t he cracked blades was carried out and an in2dept h analysis of t he blade was un2
dertaken using ansis system XactL IFETM of Life Prediction Technologies inc (L P Tiπs XactL I2
FETM ) system. Result s show t hat t he blades have suffered excessive airfoil creep damage ,

leading to excessive blade lengt hening and airfoil untwisting particularly in t he t railing edge

region. Itπs believed t hat t his uneven rubbing action might have cont ributed to t he fatigue

crack nucleation and growt h process just below t he platform in the shank region of t he blade

under AM T fatigue cycling conditions. Excessive creep deformation is t herefore believed to

be t he significant cont ributor to t he overall crack nucleation p rocess.
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　　涡轮叶片因其工作环境非常恶劣是航空发动

机易出现故障的零件 ,其主要故障模式有 :叶身裂

纹、折断、榫齿裂纹、叶尖磨损、叶片伸长等 ,其原

因主要有 :应力破裂、高低周疲劳、蠕变、氧化和腐

蚀及外物损伤等[122 ] .某发动机在试车中发生事

故.经查发现 ,由单晶 DD3 合金制造的发动机一

级涡轮工作叶片在加速任务试车 (AM T)过程中

形成了裂纹.叶片在仅仅经过大约 50～180 h 的

试车后就产生了裂纹.裂纹的形核发生在叶片尾

缘顶部榫齿之上的伸根部位.为查明叶片开裂原
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因 ,开裂叶片被沿裂纹分开 ,以得到裂纹断口用于

观察和分析.同时通过采用 L P Tiπs XactL IFETM

系统 (ansis system XactL IFETM of Life Prediction

Technologies inc ) [3 ]进行模拟计算对分析预测结

果进行验证.

1　外观检查

如图 1所示 ,裂纹位于榫头靠叶盆面与排气

边一侧 ,长约 13 mm ,裂纹在靠叶盆面与排气边的

第一榫齿齿面接触痕迹根部呈锯齿形 ,直线长度

约 7 mm ,裂纹在排气边一侧的榫头端面长约

6 mm.在叶盆面第一榫齿距排气边端面约016 mm

左右的齿面接触痕上 ,可见较为明显的两个皿状

浅坑 ,见图 2.从图 1 还可以看出 ,区域 A 为裂纹

形核部位.随后裂纹沿榫齿顶部或榫齿之上呈现

Z字形扩展 ,标注为 B.继而裂纹向第一个榫齿顶

部和缘板之间的叶根部位上推进 ,最后扩展至缘

板上 ,标注为 C.

图 1　尾缘附近第一个榫齿上裂纹位置

Fig. 1　Location of cracks on the first tooth near the

t railing edge side

此外 ,从叶片宏观形貌还观察到以下现象 :叶

背呈灰黑色 ,叶盆较叶背颜色偏深 ,榫头呈铁灰

色.叶尖有轻微磨痕且局部有翻边现象 (进气边约

图 2　A和 B裂纹位置放大

Fig. 2　High2power appearance of f racture location

A and B

4 mm范围内无磨痕) .叶盆面及叶背面榫齿齿面

上均存在明显的不均匀接触的痕迹 ,第一榫齿齿

面接触痕迹较第二、三齿深且明显 ,靠排气边一侧

的第一榫齿齿面接触痕较进气边一侧深.叶盆面

靠排气边一侧的第一榫齿面及其延伸段存在长约

6 mm的黑色区 ,接触痕迹较深 ,有塑性变形特征.

2　裂纹断口观察和分析

断口分析的关键是找出裂纹形核形成的主要

原因[4 ] .仔细检查裂纹产生的部位 (见图 3) ,能清

晰地看到半椭圆形裂纹 ,可能由于高应力 (随机械

压痕的存在而局部升高)和蠕变 (其表面形态明显

不同于其它形式晶体断裂形貌)的联合作用 ,此半

椭圆形裂纹呈现非疲劳方式形核.图 4 提供了此

位置一些附加特写显微照片.图 4 (a)所示为裂纹

起始位置的全貌以及其它相关的显微信息.图 4

(b)所示为榫齿顶部表面的部分机械压痕 ,几乎

位于裂纹中心 ,并在其附近发现一个大的气孔.图
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4 (c)和图 4 ( d)是半椭圆形裂纹内部的无明显特

征的断口形貌.此区域的断口裂纹是通过高应力

和蠕变的联合作用在枝晶间形核的.在中等温度

时 ,单晶或定向凝固 Ni 基合金中 ,即使没有任何

大量筏化γ′相 ,其蠕变强烈地取决于高应力.在

半椭圆形裂纹周围 ,如图 4 (e)所示 ,能看到清晰

的疲劳海滩花样 ,而在其内部则看不到.此金相特

征有力地表明 ,叶片上裂纹是通过完全不同的机

制进行形核和扩展的.

图 5 (a)是裂纹 B锯齿状侧面的放大像 ,每个

锯齿的夹角均约为 70°.图 5 (b)是图 5 (a)中的裂

图 4　附加显微照片

Fig. 4　Additional micrographs

纹阶梯状断口放大图 ,表现为取向不同的光滑平

面和相互平行的平直短条.这些断裂平面与叶片

纵向一般并不垂直 ,有些平面与叶片纵向的夹角

较小 ,小于 20°.这些断裂平面应为叶片的结晶学

平面 ,这反映了叶片断裂是沿着结晶面发生的 ,而

这些面很可能是{111}面 ({111}面彼此夹角为

70°32′) .面心立方结构的滑移面就是{111}面 ,它

是 DD3单晶的主要滑移面 ,也是解理面.对于单

晶体来说 ,其力学性能呈现各向异性 ,即不同结晶

学取向的力学性能是不同的 ,叶片断裂反映了结

晶取向即各向异性的影响.
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图 5　锯齿状及其梯状断口的放大像(背散射电子像)

Fig. 5　High2power appearance of serration and ladder

fracture(back scatter electron micrographs)

3　计算结果与分析

为进一步阐明 AM T过程中叶片早期起裂的

物理原因 ,采用加拿大 L P Ti公司 XactL IFETM系

统对叶片进行了深入的分析.如图 6 所示 ,叶片、

锁定销和盘的 CAD (comp uter aided design)模型

是用来创建必要的几何和有限元模型文件 ,进行

必要的以预测为基础的叶片蠕变和疲劳分析和叶

片2盘安装部位的接触分析.由于叶型径向和跨度

方向存在温度梯度 ,将产生热应力.离心力是施加

到径向方向的质量力.对叶片施加机械约束形式

的边界条件来模拟叶片和盘在安装位置的连接状

态 (如图 7) .约束是把盘模型作为一个刚性实体 ,

同时采用转动边界条件来模拟叶片和盘的摩擦特

性 ,盘的榫槽内不使用润滑条件.因此 ,假定在两

个组件之间没有相对滑动发生 ,这是实际状态的

真实描述 ,也是最坏的状况.

311　温度分布

采用通过发动机控制或数据系统获得的涡轮

进口温度、设计点数据和非设计点参数 ,来计算发

动机非设计点 (改变环境温度和压力)工作条件下

的涡轮不同级数节线叶型的温度.然后 ,通过稳态

热传导分析来计算所有节点的温度.图 8 所示为

沿叶盆面图 8 (a)和沿叶背面图 8 ( b)的叶片金属

温度分布 ,结果表明 ,叶型中部区域有效的最高温

度已接近叶片工作温度范围的上限 ,对于实心涡

轮叶片来说 ,这个温度是相当的高.一旦确定了叶

片叶型的金属温度分布 ,就可进一步通过热传导

分析来计算叶片缘板、伸根和榫齿部位上所有其

它节点的温度.盘边缘的温度可通过叶片和盘在

安装部位的接触分析首先得出 ,分析得出盘边缘

温度大约是 990 K.然后 ,利用此温度来精确预测

叶片缘板、伸根和榫齿部位的温度分布.

312　接触分析

用于接触分析的叶片模型由总数达 26 611

单元组成 ,其中包含 17 240 个 8 节点六面体和

9 371个 4节点四面体.六面体用于叶片和盘在榫

齿接触区域较精确的应力分析.四面体用于叶片

无接触部位的应力分析.盘有 52 483 个六面体.
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图 8　叶盆和叶背温度分布 (单位 : K)

Fig. 8　Temperature profile on the pressure side and on

the suction side (unit : K)

ABAQU S的接触选项用于叶片和盘模型之间相

互作用的分析 ,如图 9所示.其中各向异性计算中

考虑了[ 001 ] ,[ 011 ]和[ 111 ]三个方向的弹性模量

等的区别[526 ] .

31211　应力分布各向异性计算结果

叶根接触部位 ,例如叶根榫齿上 ,其 Von2Mi2
ses应力分布标绘图如图 10 所示.图 10 (a)所示

为叶根叶盆面的应力分布.表明 ,在前缘的转角

处 ,以及叶片尾缘榫齿的平面区域都存在接触应

力集中.图 10 (b)所示为叶根叶背面的应力分布.

其接触模式与叶盆面相反 ,其尾缘边榫齿底部的

应力分布更集中.这说明 ,仅在离心力作用下 ,叶

片从叶背向叶盆弯曲.此外 ,尾缘向前缘有小许的

翘曲变形.可能由于气体压力的作用 ,这种弯曲效
应得到相互抵消.但是 ,在目前的研究中没考虑气
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体压力.不过 ,分析表明 ,叶根近转角部位是其接

触敏感区域 ,任何机械损伤将强烈地影响材料的

局部强度.在发动机试车叶片上发现的裂纹起裂

位置与叶背面第一个榫齿上的“红”点位置一致 ,

局部机械损伤可通过光学和扫描电子显微技术

发现.

31212　应力分布各向同性计算结果

为便于比较 ,对一个假定的具有平均模数的

“各向同性”叶片 ,进行了弹性接触分析.叶根在叶

盆面和叶背面的 Von2Mises 应力分布标绘图分

别如图 11所示.并获得了相似的接触应力模式.

选取伸根部位中间“光滑”区域的应力值来进行定

量比较 ,比较结果表明 :采用“各向同性”叶片进

行计算 ,能得到比“各向异性”叶片更高的 Von2
Mises应力.因此 ,采用“各向同性”叶片的应力进

行寿命预测更偏于安全.

图 11　“各向同性”叶片叶盆和叶背叶根处

Von Mises应力分布 (单位 :MPa)

Fig. 11　Von2Mises st ress plot in root of an“isot ropic”

blade , f rom the pressure side and the suction side

(unit :MPa)

313　蠕变和蠕变2疲劳组合分析

为进一步查明裂纹原因 ,利用 XactL IFETM进

行蠕变和复合蠕变2疲劳分析 (表 1) .可以看出 :

在蠕变和蠕变2疲劳复合两种情况下 ,最低寿命都

出现在节点 1 541 处 (如图 12) ,此节点位于叶盆

尾缘上的第一个榫齿之上和缘板之下的伸根区

域 ,其寿命大约为 17 h ,表中列出的其它节点均为

1 541节点的相邻节点.此结论表明 ,蠕变载荷是

测试单元中 AM T 条件下裂纹形核的主要驱动

力.计算结果还表明伸根部位是叶片寿命极限

位置.

表 1　平均蠕变寿命和蠕变2疲劳复合寿命
Table 1　Average creep life and creep and fatigue

combined life

结点 蠕变寿命/ h 复合寿命/ h

1 541 17 17

1 540 94 93

13 360 216 214

8 148 168 167

9 674 118 115

665 168 167

2 138 209 208

平均值 141142 140114

图 12　节点位置

Fig. 12　Location of the nodes

4　结　论

1) 采用蠕变2疲劳复合模型来模拟试车过程
中的寿命损耗 ,确定了初始裂纹临界位置 ,此位置

与失效叶片上的裂纹起裂位置一致.分析结果也

表明了蠕变是裂纹形核过程的主要驱动力 ,与断

口分析结果一致.

2) 叶片开裂与叶片和涡轮盘齿面接触不均
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匀有关 ;接触分析表明叶根近转角位置是其接触

敏感部位 ,任何机械损伤能强烈地影响材料的局

部强度.因此除了蠕变 ,机械压痕也引起了大量的

局部机械变形.所以 ,在发动机试车过程中 ,其疲

劳模式主要是裂纹由于蠕变 (或由此而产生的强

烈局部变形)在叶片上形核 ,随后扩展.

3) 叶片伸根部位的温度相当高 ,是降低伸根

区域寿命的主要原因.蠕变是与叶片寿命相关的

主要因素 ,任何设计的更改或材料的改变都必须

把蠕变这个因素考虑进去.
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