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定向凝固涡轮叶片不同部位材料持久强度差异
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摘　　　要：为了研究定向凝固涡轮叶片因不同部位显微组织不同而引起的宏观持久强度的差异，根据典型

涡轮叶片几何特征，设计了两类叶片模拟件（缘板、叶冠模拟件）和对比试件（标准平板试件），开展了持久试验

及对比研究，试验结果表明：缘板、叶冠模拟件的持久寿命分别为对比试件持久寿命的９４．２２％和７５．６５％．这

说明了定向凝固涡轮叶片不同部位的持久强度存在差异，这种差异需要在定向凝固涡轮叶片结构、寿命设计

中加以考虑．研究结果对提高定向凝固涡轮叶片设计水平、改进定向凝固成形工艺具有重要意义．
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　　持久强度是指材料在一定的温度下，在规定
期限内断裂的应力，它是材料抗高温断裂能力的
衡量指标．材料的持久强度通过持久试验测定：在
给定温度下，给试样施加一定的应力，得到该试样
至断裂的时间［１］．当应力、温度相同时，持久寿命
（断裂时间）的长短反映出持久强度的高低．燃气
轮机涡轮叶片工作在高温燃气中，其主要失效模

式之一为持久断裂［２］．由于定向凝固镍基涡轮叶
片具有沿＜００１＞方向（叶高方向）生长的柱状晶
组织，理论上消除了垂直于叶片离心载荷方向的
横向晶界，避免或减弱了“晶界滑移”、“扩散蠕变”
对叶片持久强度的不利影响［３］，极大提高了涡轮
叶片持久强度．因此，采用定向凝固技术制造的涡
轮叶片已在航空发动机、电站及舰艇用燃气轮机
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等众多领域得到了使用．
定向凝固是一种先进的铸造技术，其通过采

取适当的措施来避免合金熔液内部出现横向传

热，同时在固—液界面及其附近的熔液中维持适
当的温度梯度［４－５］，这直观表现为等温线与预定凝
固方向相垂直．对于外形规则的等截面铸件，该目
标容易实现；然而，真实铸件外形复杂，存在几何
过渡和几何突变，而几何突变附近区域可能存在
横向传热，造成固—液界面以及其附近区域的温
度场扭曲，凝固成形的显微组织必然偏离预期．如
果叶片不同部位的显微组织不同，那么取决于显
微组织的宏观力学性能也会存在差异［６－１１］．
借助显晶检测技术，已经证实了定向凝固铸

件几何突变部位显微组织特征与无几何突变部位

存在差异［１２－１５］，但这种差异对于持久强度的影响
有多大，是否应该在叶片设计中加以考虑，很少看
到相关的研究和报道．现行的定向凝固涡轮叶片
设计方法仅考虑材料的各向异性，直接利用材料
手册上的标准试件 （从铸造平板上利用机械方法
取样）的持久强度数据来设计涡轮叶片，而未考虑
叶片各部位材料性能不一致的特点［１６－１７］．针对这
一问题，本文将结合某型发动机所使用的材料为

ＤＺ２２Ｂ的定向凝固涡轮叶片，研究定向凝固叶片
不同部位的材料持久强度的差异．
研究思路如下：设计两类具有某型涡轮叶片

几何突变部位几何和工艺特征的模拟件（缘板模
拟件和叶冠模拟件）；利用几何规则的等截面定向
凝固标准试件（用机械方法从定向铸造平板上切
取）作为对比试件，其加工方法和材料手册上标准
试件相同，由于显微组织（参见本文１．２节）和叶
片叶身中部接近，因此可以代表叶身中部的力学
性能，通过开展持久试验，对比试验结果，从而得
到定向凝固叶片不同部位材料持久强度的差异，
同时也可以了解现有直接利用标准试件（即本文
的对比试件）的持久强度数据来设计叶片带来的
偏差．

１　试件设计

为了对比三类试件的持久强度、研究叶片不
同部位材料持久强度的差异，试件设计和试验必
须满足如下条件：①模拟件具有叶片典型部位的
几何特征；②模拟件的考核区域与叶片对应部位
的显微组织相似，对比试件和材料手册上的标准
试件的工艺、制造方法相同；③持久试验中，各类
试件考核部位应力水平、温度相同．

１．１　试件几何特征

三类试件（两类模拟件、一类对比试件）外形
如图１所示，两类模拟件（图１（ａ），图１（ｂ））的形
状和尺寸完全相同，模拟件外形的突变比例、高
度、过渡部位的圆角等参数均与某型叶片对应区
域相似，可以反映该型叶片缘板和叶冠部位的几
何特征．其中，图１（ａ）所示凸台位于试件下侧，为
缘板模拟件；图１（ｂ）所示凸台位于试件上侧，为
叶冠模拟件；图１（ｃ）为对比试件，其尺寸选择参
照《ＧＢ２０３９－８０—金属拉伸蠕变试验方法》中的相
关规定．

图１　三类试件外形尺寸

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

１．２　试件显微组织

铸件的显微组织和熔液凝固过程中的等温线

分布及演化规律密切相关，这由铸件几何外形及
工艺参数共同决定．在模拟件与叶片对应区域几
何特征相似的基础上，进一步保证材料相同（均为

ＤＺ２２Ｂ），凝固工艺（如凝固方向、冷却条件、抽拉
速度等）和真实叶片相同，从而确保了两者的显微
组织特征也相似；对比试件从同批次材料、与叶片
相同定向凝固工艺铸造的板块上切取，其显微组
织特征和材料手册上的标准试件相同．
缘板模拟件的典型显晶照片如图２（ａ）所示，

凝固起始于试件底部，故该区域晶粒数目多，随
后，模拟件横截面缓慢收缩（图中“Ⅰ选晶区域”）
使得柱状晶呈现出一定的择优生长，晶粒数目有
所减少，凸台处横截面突然收缩重复了晶粒择优
生长过程，但晶粒择优生长的效果更为明显，到达
试验段的晶粒数目明显减少．叶冠模拟件典型显
晶照片如图２（ｂ）所示，凝固也起始于试件底部，
晶粒到达试验段前仅经历一次择优生长过程（图
中“Ⅰ选晶区域”），因而试验段底部区域的晶粒数
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目较多，晶粒在试验段内的生长伴随着一定的选
择淘汰过程，试验段顶部晶粒数目减少，随后晶粒
经过凸台，截面突然扩张并未使晶粒出现合并或
停止生长的现象．通过对比可知，缘板、叶冠模拟
件显微组织特征与图３中叶片对应部位的显微组
织相似．对比试件显微组织如图２（ｃ）所示，其试
验段内晶粒外形规则、排列整齐，这与叶片叶身中
部的显微组织接近．

图２　试验件典型显微组织特征

Ｆｉｇ．２　Ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

图３　涡轮叶片典型显微组织特征

Ｆｉｇ．３　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｌａｄｅ

由图２、图３中显晶照片也可以看出，几何因
素对定向凝固涡轮叶片不同部位的显微组织的影

响很大：①缘板模拟件、对比试件试验段晶粒生长
挺直、连续，而叶冠模拟件试验段靠近凝固起始部
位一侧晶粒数目较多，生长方向略微偏离模拟件
高度方向，在试验段内生长过程中存在一定的择
优生长，靠近凸台一侧晶粒数目减少；②晶粒的横
向尺寸（试验段宽度除以对应部位的晶粒数目）存
在差异，对比试件试验段晶粒数目较少，横向尺寸

略大．

１．３　试件应力分析

在设计好试件后，对三类试件进行了应力分
析．缘板模拟件和叶冠模拟件的几何形状相同，因
此，在同样的载荷下，其应力水平和分布必然相
同，因此仅对比缘板模拟件和对比试件的应力分
布．利用有限元方法模拟试件持久试验，得到蠕变
应变率处于稳定阶段时的 Ｖｏｎ－Ｍｉｓｅｓ应力分布，
如图４所示．可知两者应力最大部位均位于试验
段，并且应力水平相同．

图４　模拟件、对比试件Ｖｏｎ－Ｍｉｓｅｓ应力分布特征

Ｆｉｇ．４　Ｖｏｎ－Ｍｉｓｅｓ　ｓｔｒｅｓｓ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

２　持久试验

２．１　试验条件

此次研究中，利用表１所列的试验条件，图

５、图６所示的试验装置针对三类试件，开展高温
持久试验，根据持久寿命数据分析定向凝固涡轮
叶片不同部位持久强度的差异．
试验时，试件两端固定在高温合金制造的夹

具中，通过销钉将试验机的拉伸载荷传递到试件
上；试件、夹具均位于电阻炉中，由电阻炉提供均

匀、恒定的高温环境；利用石棉绳将３个热电偶分
别安装在试件上、下端连接销钉处以及试验段中
部 （图６所示），以便对温度进行监控．

表１　持久试验参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｒｅｅｐ　ｒｕｐｔｕｒｅ　ｔｅｓｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

控制参数 数值

压力／ＭＰａ　 ６０８

温度／℃ ８５０
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图５　持久试验机、电阻炉

Ｆｉｇ．５　Ｈｉｇｈ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｒｅｅｐ　ｒｕｐｔｕｒｅ　ｔｅｓｔ　ｆａｃｉｌｉｔｙ
ａｎｄ　ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ　ｆｕｒｎａｃｅ

图６　试件夹具

Ｆｉｇ．６　Ｆｉｘｔｕｒｅ　ｆｏｒ　ｃｒｅｅｐ　ｒｕｐｔｕｒｅ　ｔｅｓｔｓ

２．２　试验结果

按照上述试验条件，对缘板模拟件、叶冠模拟
件和对比试件分别进行了３个子样的高温持久试
验．试件的破坏照片如图７所示，从图中可知：各
类试件的破坏部位均位于试验段内；缘板、叶冠模
拟件的破坏部位均靠近试验段下侧（即靠近凝固
起始部位）．试验数据如表２所示．

表２　持久试验数据

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｒｅｅｐ　ｒｕｐｔｕｒｅ　ｔｅｓｔ　ｄａｔａ

试件名称
持久寿命／ｈ

１　 ２　 ３

缘板模拟件 １６．２　 １７．４　 １５．４

叶冠模拟件 １２．０　 １３．４　 １３．１

对比试件 １８．１８　 １６．８６　 １８．９８

２．３　数据分析

对各类试件的持久寿命数据进行对数正态分

布处理，采用存活率９９．８７％，置信度５０％的安全
寿命作为持久寿命的对比参量，试验数据处理结

图７　试件破坏照片

Ｆｉｇ．７　Ｃｒｅｅｐ　ｒｕｐｔｕｒｅ　ｆｅａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

果如表３所示；为了更为直观的了解模拟件持久
寿命的差异，以对比试件的安全寿命为基准，定义
各试件的相对安全持久寿命为

相对安全持久寿命 ＝
模拟件安全寿命
对比件安全寿命×１００％

（１）
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表３　试件持久寿命数据分析

Ｔａｂｌｅ　３　Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｃｒｅｅｐ　ｒｕｐｔｕｒｅ　ｌｉｆｅ　ｄａｔａ

试件名称
对数正态参数

寿命时值／ｈ 标准差

９９．８７％，

５０％ 安全寿命／ｈ

相对安全持久寿命／

％

缘板模拟件 １６．３１　 １．０７６　 １３．０４　 ９４．２２

叶冠模拟件 １２．８１　 １．０６９　 １０．４７　 ７５．６５

对比试件 １７．５６　 １．０８１　 １３．８４　 １００

　　根据表３中的数据，试件持久寿命由高至低
依次为：对比试件、缘板模拟件以及叶冠模拟件．
结合三类试验件的持久寿命数据（表３）、破坏照
片（图４）以及显微组织照片（图２），可以得出如下
结论：

１）叶冠模拟件的破坏区域靠近凝固起始部
位，而不是接近叶冠凸台的区域，说明了凝固起始
部位的材料持久强度弱于叶冠凸台附近区域材料

的持久强度；

２）缘板模拟件的破坏部位接近缘板凸台，说
明叶片叶身下部及缘板附近材料的持久强度弱于

叶身中、上部材料持久强度；

３）缘板模拟件的晶粒的排列方式和对比试
件（标准平板试件）接近，所以两者的持久寿命也
接近，分别为９４．２２％和１００％；

４）试件寿命与试件断裂部位晶粒的横向尺
寸有一定的联系，晶粒的横向尺寸越大则持久强
度越好．结合图３中所示叶片不同部位晶粒特征
和此次试验结果推测：对于定向凝固涡轮叶片来
说，叶身中部材料持久强度最好，叶身下部次之，
伸根下部最差．
从上面的试验数据可以看出：在定向凝固涡

轮叶片的设计中，如果直接利用标准试件（如标准
平板试件）试验得出的材料性能数据进行寿命估
算，而不考虑铸造工艺造成的影响，可能会给出超
过叶片材料真实持久强度的数据，设计出来的涡
轮叶片将存在安全隐患．

３　结　论

为了研究定向凝固叶片不同部位持久强度的

差异，本文设计了代表定向凝固涡轮叶片不同部
位材料力学性能的试件，并开展了持久试验，结合
试件显微组织特征、破坏模式和持久寿命数据对
比分析，得到如下结论：

１）定向凝固涡轮叶片不同部位材料持久强

度差异明显，需要在叶片结构及寿命设计中予以
考虑．对于此次研究的试件：缘板模拟件、叶冠模
拟件的持久寿命分别为对比件持久寿命的

９４．２２％和７５．６５％．
２）本文提出的叶片模拟件设计思路和对比
研究方法能够定量地获得叶片不同部位材料持久

强度的差异程度，对定向凝固叶片设计水平和使
用可靠性的提高具有重要意义．
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