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要!建立了民用航空发动机单晶涡轮叶片考虑应力松弛的蠕变疲劳寿命预测方法%该方法在热弹性

蠕变有限元计算基础上%综合单轴等应变松弛模型及多轴应力修正因子预测全寿命周期内的应力松弛历程%

应力下限取为一次应力
)

利用综合时间硬化隐式蠕变方程描述蠕变变形%结合损伤雨流计数法及
+'--'S

方

程计算疲劳损伤%基于
Y'A647'4

法则的分段损伤线性累积方法计算全寿命周期内的蠕变损伤%总损伤达到临

界损伤时获得蠕变疲劳寿命
)

通过对公开的单晶材料蠕变疲劳数据的分析%临界损伤定为
$b0)

结果显示%考

虑应力松弛的蠕变疲劳寿命是不考虑应力松弛的
10b%

倍
)

为保证可靠性而兼顾经济性%叶片寿命预测时%可

先有限元循环加载
2

个循环%再利用所提出的方法预测
#2

个循环内的应力松弛历程
)
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航空发动机单晶涡轮叶片在服役过程中%不

仅承受着起落循环造成的疲劳损伤%也承受着持

续应力'温度造成的蠕变损伤%其总损伤是疲劳损

伤'蠕变损伤及两者之间的交互作用共同造成

的*

".1

+

)

随着高性能航空发动机涡轮前进口温度的

不断提高%单晶涡轮叶片服役温度逐渐接近材料

的极限使用温度%使得蠕变及蠕变疲劳交互作用

造成的损伤占比也原来越大*

0.;

+

)

另一方面%由于

蠕变造成的应力松弛的存在%单晶涡轮叶片内的

应力$应变分布发生变化%若以不考虑蠕变和应力

松弛的应力$应变谱进行寿命预测%其结果是不准

确的*

/.9

+

)

尤其在单晶涡轮叶片关键考核部位%一

般都是应力集中部位%起始应力很大%这些部位在

服役过程中%应力松弛明显%若简单以起始应力进

行寿命预测%其结果往往过于保守%大大低估了叶

片寿命%从经济性的角度考虑%是十分不科学的
)

因此%为了提高航空发动机在服役过程中的可靠

性%同时从经济性方面尽量降低单晶涡轮叶片运

行维护成本%叶片寿命预测时考虑蠕变疲劳交互

作用及应力松弛效应是十分必要的
)

周柏卓等*

"$

+基于梯形载荷谱建立了考虑蠕

变和应力松弛的航空发动机高温构件寿命分析方

法%通过非线性有限元计算全寿命周期内每个循

环内的应力'应变历程进行蠕变疲劳寿命计算
)

这

种计算方法可以比较准确地计算全寿命周期内的

蠕变疲劳损伤%但是对于民用航空发动机长达上

万循环的寿命要求%其计算量在实际工程设计中

往往是不现实的
)

范婕等*

""

+针对上述方法存在的

计算量过大的问题%提出了考虑应力松弛的蠕变

疲劳寿命快速预估方法%建议在
3

次循环载荷中

省略
3<"

次低周疲劳计算%而以单次循环的
3

倍估算
3

次循环造成的损伤
)

再通过二次修正得

到全寿命周期的总损伤
)

这种估算方法大大减少

了计算量%但对民用航空发动机工程设计来讲%仍

然是非常巨大的
)

另一方面%忽略大量的起落循环

载荷%也 造 成 计 算 疲 劳 损 伤 的 偏 差
):P+=

!

:>C-63,4P'36CW

@
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64CC-7

"核

电规范与标准
TR&X

!

A'6(C-,4?

8

-C77B-CVC77C(

3'?C

"

.

,

-核设施部件建造规则#第
"

分册
*L

分

卷高温使用的
"

级部件.中针对核设施给出了推

荐的高温部件蠕变疲劳评定方法*

"#."!

+

%但核设备

的载荷谱相对于航空发动机%整个寿命周期内循

环次数较少!几百次"而每个循环内的保载时间长

!上千小时"%其评定方法中的各种假设也不能完

全应用于航空发动机
)

本文基于民用航空发动机单晶涡轮叶片实际

服役载荷特点及长寿命要求%建立了一种单晶涡

轮叶片考虑应力松弛效应的蠕变疲劳寿命预测方

法%并以某型民用航空发动机单晶涡轮叶片为例%

对上述方法进行了验证及工程应用情况分析
)

;

"

有限元模型

本文采用某民用航空发动机单晶涡轮叶片模

型%其有限元模型如图
"

所示%叶片材料为国产第

#

代镍基单晶高温合金
MM%)

施加离心力和温度

载荷%约束叶片榫头一侧封严盘限制处节点的轴

向位移%并在榫头接触面上施加等效接触压力
)

图
"

"

单晶涡轮叶片有限元模型
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载荷谱简化

典型民用航空发动机载荷谱如图
#

所示%包

$10
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地面慢车%

#

标准$高温起飞%

$

起飞爬升末

端%

%

航路爬升%

-

经济巡航%

.

空中慢车初期下

降%

/

空中慢车末期下降%

0

进场慢车%

1

最大反

推等若干状态点
)

目前文献*

"1."0

+中通常将其简

化为
$.

最大转速
.$

的梯形波%这种简化可以较好

地计及循环中
$.

最大
.$

主循环疲劳损伤%但以最

大转速状态估算全寿命周期内的蠕变损伤%结果

过于保守
)

对于蠕变损伤%标准$高温起飞'起飞爬

升末端状态持续时间短%但应力大'温度高%对蠕

变损伤的贡献不可忽略
)

航路爬升'经济巡航状态

虽然应力'温度不及起飞状态%但持续时间长%也

需要考虑其对蠕变损伤的贡献
)

空中慢车初期下

降'空中慢车末期下降'最大反推'地面慢车等状

态%对疲劳损伤的贡献不及标准$高温起飞%对蠕

变损伤贡献也相对较小%可适当简化以减少计算

量
)

简化后的载荷谱如图
!

所示%将起飞爬升末端

并入标准$高温起飞%航路爬升与经济巡航状态合

并
)

另外%考虑到转速和温度不同步情况%载荷谱

简化应以损伤最大为原则%首先通过完整载荷谱

的加载%比较最大转速和最高温度两个状态点造

图
#

"

典型民用航空发动机载荷谱
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简化载荷谱
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成的损伤%保留造成最大损伤的状态
)

>

"

蠕变疲劳寿命计算

>=;

"

弹性本构方程

单晶材料是正交各向异性材料%在材料主轴

坐标系中弹性本构关系如下所示#

"%

!

#

!

"

"

其中

"%

*

+

""

+

##

+

!!

,

"#

,

#!

,

!"

+

Z

!

#

"

#%

*

$

""

$

##

$

!!

%

"#

%

#!

%

!"

+

Z

!

!

"

!

%

"

(

&

-

(

&

-

(

$ $ $

&

-

(

"

(

&

-

(

$ $ $

&

-

(

&

-

(

"

(

$ $ $

$ $ $

"

)

$ $

$ $ $ $

"

)

$

$ $ $ $ $

"

/

0

1

2

)

!

1

"

其中
(

%

-

%

)

分别是材料主轴方向的弹性模量'泊

松比和切变模量&

+

""

%

+

##

%

+

!!

%

,

"#

%

,

#!

%

,

!"

是主轴坐

标系中的应变分量&

$

""

%

$

##

%

$

!!

%

%

"#

%

%

#!

%

%

!"

是主轴

坐标系中的应力分量&

!

是主轴坐标系中的弹性

矩阵
)

>=<

"

蠕变本构

蠕变本构采用综合时间硬化隐式蠕变方程%

可同时描述初始蠕变和二期蠕变%见式!

0

"

+

3

%

4

"

$
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#

5

4

!

'

"

C

C

&
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'
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其中
+

3

是等效蠕变应变%

$

是等效应力%在
:47

@

7

软件中%上述方程中的标量等效应力和等效蠕变

应变以
V'4+67C7

等效形式表示
)5

C

是子步的结

束时间%

*

为摄氏温度%

4

"

&

4

;

是从材料试验数据

拟合得到的参数%是应力'温度'时间的函数%其中

要求
4

"

-

$

%

4

0

-

$)

图
1

是式!

0

"对
MM%

材料

*

$$"

+方向在
;%$

%

9/$

%

"$;$g

三个温度不同应

力!

2

$$"

"水平下无量纲蠕变应变!

3+

3

%

$$"

"试验数据

的拟合情况%拟合结果与试验结果存在一定偏差%

其原因是
:47

@

7

软件蠕变变形计算时%不同温度

间的插值采用参数插值方法%该方法限制了式!

0

"

中各蠕变参数的进一步优化
)

"10



航
"

空
"

动
"

力
"

学
"

报 第
!"

卷

图
1

"

蠕变应变试验数据的拟合情况
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应力$应变及应力松弛历程计算

利用上述弹性本构关系及蠕变本构%首先计

算了单晶涡轮叶片在图
!

所示载荷谱循环加载下

前
0"

个循环的应力应变历程%无量纲化后的应力

应变历程如图
0

&

图
/

所示
)

图
0

&

图
/

分别是
0"

个循环内无量纲等效应力!

3$

"'等效蠕变应变

!

3+

3

"'弹性应变!

3+

C

"'总应变!

3+

W

"随时间的变化曲

线
)

从图
0

可以看出%加载初期%应力松弛很明显%

高温起飞和巡航阶段的应力均随着时间迅速下

降
)

而随着时间的增加%松弛趋势逐渐减弱
)

图
%

中无量纲等效蠕变应变在第
"

个循环内增幅最

大%随着时间增加%应力松弛使得等效蠕变应变率

逐渐降低
)

等效蠕变应变呈现明显的台阶状上升

趋势%其中竖直段对应于高温起飞状态%此阶段虽

然时间短%但是温度高'应力大%所以对应的等效

蠕变应变率大
)

而巡航阶段虽然持续时间很长%但

是由于温度较低'应力较小%此阶段产生的等效蠕

变应变要比高温起飞阶段产生的等效蠕变应变

小
)

图
;

中弹性应变!

3+

C

"变化曲线与图
0

中等效

应力变化曲线类似%前期快速下降%后期逐渐减

缓
)

图
/

是无量纲总应变!

3+

W

"随时间的变化曲线%

可以看到%虽然等效应力'等效蠕变应变'弹性应变

随时间不断变化%但总应变在经历前几个循环的变

化后逐渐稳定
)

利用上述循环加载有限元计算可得到全寿命

周期内应力应变历程%这种方式得到的应力松弛

历史是比较准确的%但是由于计算量过大而在工

程设计中无法实现
)

通过图
0

&

图
/

应力应变随

时间变化曲线的分析发现%总应变在循环加载过

程中将趋于稳定%利用此特性%可以利用常用的等

图
0

"

等效应力变化曲线

_6

F

)0

"

&,-6,W6'43B-VC'QC

[

B6V,(C4W7W-C77

图
%

"

等效蠕变应变变化曲线

_6

F

)%

"

&,-63,W6'43B-VC'QC

[

B6V,(C4W3-CC

8

7W-,64

#10
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图
;

"

弹性应变变化曲线

_6

F

);

"

&,-6,W6'43B-VC'QC(,7W637W-,64

图
/

"

总应变变化曲线

_6

F

)/

"

&,-6,W6'43B-VC'QW'W,(7W-,64

应变松弛模型*

"%

+

%通过前几个循环的有限元计算

结果%通过近似方法得到全寿命周期内的应力松

弛历史
)

常用的等应变松弛模型认为应力松弛是

总应变不变情况下弹性应变逐渐转变为蠕变应变

的过程*

";

+

%即

+

C

'+

3

%

3'47W,4W

!

%

"

""

假设
5

.<"

时刻的弹性应变和蠕变应变分别

为
+

.<"

C

%

+

.<"

3

%

5

.

时刻的弹性应变和蠕变应变分别

为
+

.

C

%

+

.

3

%由式!

%

"可得

$

.

%$

.

&

"

&

(

.

>

+

.

3

&+

.

&

"

! "

3

%$

.

&

"

&

(

.

>

6

+

.

&

"

3

)

5

!

;

"

其中
$

.

%

$

.<"是
5

.

%

5

.<"

两个时刻的应力&

(

.

>

是

5

.

%

5

.<"

两个时刻的平均弹性模量%

6

+

.<"

3

是
5

.<"

时

刻对应的蠕变应变率%

)

5

是两个时刻的时间差
)

利用上式%通过初始应力即可以近似得到蠕变松

弛后的应力
)

式!

;

"中%蠕变应变率由式!

0

"中建立

的单轴蠕变模型确定%而实际部件往往承受多轴

应力%可通过如下公式对应力松弛过程进行进一

步修正*

"%

+

#

$

.

>'?

%$

.

&

"

&

$b/7

!

$

.

&

"

&$

.

" !

/

"

式中
$

.

>'?

是经过多轴修正后
5

.

时刻的应力%

7

是

多轴应力修正因子%按下列规则确定#

$

.

"

-

$

.

#

-

$

.

!

7

.

%

$

.

"

&

$b0

!

$

.

#

'$

.

!

"

$

.

"

&

$b!

!

$

.

#

'$

.

!

"

7

%

>64

!

7

.

&

"

%

7

.

"

7

4

%

&

'

"

!

9

"

式中
$

.

"

%

$

.

#

%

$

.

!

是
!

个主应力&

7

.<"

%

7

. 是两个时

刻的多轴应力修正因子%取两个时刻中较小的因

子作为公式中的多轴应力修正因子
)

对单晶涡轮

叶片典型位置的应力松弛过程进行模拟可以发

现%将
7

作为多轴应力修正因子进行调整%可较

好拟合整个应力松弛过程%如图
9

所示
)

按上述方

法得到的松弛应力将随着时间不断减小%为保证

结构安全%采用保守方法%设置松弛应力不低于一

次应力%即只加载离心力时结构内产生的应力%松

弛过程只导致热应变产生的热应力的消失而不能

低于与外力平衡产生的应力
)

图
9

"

预测的应力松弛历程

_6

F

)9

"

R-C?63WC?7W-C77-C(,],W6'4E67W'-

@

图
9

中
$

"$

%

$

#$

分别是高温起飞状态和经济巡

航状态的起始应力%

$

"(

%

$

#(

分别是两个状态的应力

下限
)

标注(起飞有限元)和(巡航有限元)的两条

线分别是高温起飞状态和巡航状态前
0"

个循环

内有限元循环加载计算得到的应力松弛过程%标

注(起飞模拟)和(巡航模拟)的两条线对应按

式!

%

"

&

式!

9

"预测的应力松弛历程
)

可以看到%预

测的应力松弛历程在前
0"

个循环内与有限元计

算得到的结果非常接近%而且很好地反映了应力

先快速松弛后逐渐趋缓的特征
)

需要指出的是%通

过调整式!

9

"中多轴应力修正因子%可以使预测结

果与有限元结果吻合更好%但出于结构安全性考

虑%建议调整多轴应力修正因子%使预测结果相对

有限元结果保守%如图
9

所示%预测曲线位于有限

元计算曲线的上方
)

另外可以看到%巡航状态松弛

应力在第
%1

个循环!

"#/E

"达到应力下限%高温

!10
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"
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"

力
"
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"
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!"
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起飞状态的松弛应力在第
!;$

个循环!

;1$E

"达

到应力下限%对达到应力下限后的应力全部按应

力下限值计算
)

对有限元计算得到的应力应变历程及预测得

到的全寿命周期内的应力松弛历程按
!)1

节
&

!);

节的方法计算损伤及蠕变疲劳寿命
)

>=?

"

疲劳损伤计算

由于总应变在有限元加载
0"

个循环后趋于

稳定%所以第
0"

个循环后的疲劳损伤以第
0"

个

循环的损伤计算
)

对于各循环内疲劳损伤的计算%

由于传统应力应变雨流计数只关注循环中峰谷点

的应力应变值%无法计及温度的变化
)

本文采用损

伤雨流计数法*

"/

+

%以同时考虑应力和温度的影响
)

首先对载荷谱中
3

个时间点两两配对计算

疲劳寿命%具体步骤如下#

"

"计算循环中每个时间点的所有总应变分

量%

5

.

时刻应变分量为
+

.

$

%

+

.

8

%

+

.

9

%

,

.

$

8

%

,

.

8

9

%

,

.

9$

&

5

:

时刻应变分量为
+

:

$

%

+

:

8

%

+

:

9

%

,

:

$

8

%

,

:

8

9

%

,

:

9$

)

#

"计算
5

.

与
5

:

两个时间点的应变分量差值

)+

.

:

$

%+

.

$

&+

:

$

)+

.

:

8

%+

.

8

&+

:

8

)+

.

:

9

%+

.

9

&+

:

9

),

.

:

$

8

%,

.

$

8

&,

:

$

8

),

.

:

8

9

%,

.

8

9

&,

:

8

9

),

.

:

9$

%,

.

9$

&,

:

%

&

' 9$

!

"$

"

""

!

"计算
5

.

与
5

:

两个时间点的应变分量差

值的等效应变

)+

.

:

C

[

V

%

槡#
#"

'

-

C

[

! "

/

V

!

)+

.

:

$

&)+

.

:

8

"

#

'

!

)+

.

:

8

&)+

.

:

9

"

#

'

!

)+

.

:

9

&)+

.

:

$

"

#

'

#

!

*!

),

.

:

$

8

"

#

'

!

),

.

:

8

9

"

#

'

!

),

.

:

9$

"

#

0

+

"

#

!

""

"

其中
-

C

[

V

是等效泊松比%对于塑性应变%

-

C

[

V

取
$b0

%

对于弹性应变及热应变%

-

C

[

V

取材料的泊松比
)

1

"以
)+

.

:

C

[

V

作为等效应变范围%取
5

.

与
5

:

两

个时间点对应的温度
*

.

%

*

:

中的较大值对应的材

料参数%按式!

"#

"计算
5

.

与
5

:

两个时间点对应

的疲劳寿命值
;

.

:

Q

)

)+

.

:

C

[

V

#

%

$

<

Q

&$

.

:

! "

>

(

#;

.

:

! "

Q

=

'+

<

Q

#;

.

:

! "

Q

4

!

"#

"

式中
$

<

Q

为疲劳强度系数%

$

.

:

>

为平均应力%

=

为疲劳

强度指数%

+

<

Q

为疲劳延性系数%

4

为疲劳延性指数
)

平均应力按
+,47'4.+3a46

F

EW

公式*

"/

+定义

如下#

$

>

%

槡#
#

*!

$

$>

&$

8

>

"

#

'

!

$

8

>

&$

9>

"

#

'

!

$

9>

&$

$>

"

#

'

%

!

%

#

$

8

>

'%

#

8

9>

'%

#

9$>

"+

"

#

,

$

"

'$

!

$

"

&$

! "

!

!

"!

"

其中
$

$>

%

$

8

>

%

$

9>

%

%

$

8

>

%

%

8

9>

%

%

9$>

分别是循环中主

应力与切应力各分量的平均应力%如
$

$>

h

!

$

.

$>

^

$

:

$>

"$

#)

$

"

%

$

#

%

$

!

代表
!

个主应力
)

将按式!

"!

"计

算的平均应力代入式!

"#

"来考虑平均应力对疲劳

寿命的影响
)

若平均应力为负值%则进行保守处

理%不进行修正
)

对于节点应力已经超过屈服极限的情况%对

有限元计算得到的线弹性应力按式!

"1

"进行

*CBAC-

塑性修正%再将修正得到的应变值代入式

!

"#

"计算其疲劳寿命%材料参数选择
<!

$

!置信度

为
90c

%可靠度为
99b/;c

"下的数据
)

!

>

W

?

"

#

(

%$

,

$

,

(

'

$

,

! "

><

"

* +

2<

!

"1

"

式中
>

W

为应力集中系数%

?

为名义应力%

$

,

为塑

性修正后的真实应力%

>j

为循环强度系数%

2j

为循

环应变硬化指数
)

对于载荷谱中
3

个时间点的循环%总共可以

得到
3

!

3

&

"

"$

#

个疲劳寿命值%将其中最小值作

为主循环对应疲劳寿命
)

对于民用航空发动机来

讲%一般主循环对损伤的贡献达到
9$c

以上%若

忽略次循环的损伤%上述过程即可确定疲劳损伤
)

若次循环的损伤不可忽略%则进行如下损伤雨流

计数过程
)

0

"将步骤
"

"

&

步骤
1

"确定的主循环中最小

状态时间点定义为
5

$

%

5

$

时刻应变分量为
+

$

$

%

+

$

8

%

+

$

9

%

,

$

$

8

%

,

$

8

9

%

,

$

9$

)

%

"按步骤
#

"计算循环中每个时间点
5

.

相对

于
*

$

时刻的应变分量差值
)

;

"按步骤
!

"计算每个时间点的应变分量差

值的等效应变
)

/

"按步骤
1

"计算各时间点的疲劳寿命%并以

疲劳寿命的倒数作为该时间点的相对损伤
)

9

"以各时间点的相对损伤进行雨流计数得

到该飞行循环中的主循环及各次循环%并按步骤

1

"中的方法重新计算各主循环及次循环的寿命及

损伤%该循环中的总损伤为主循环及各次循环损

伤之和
)

>=@

"

蠕变损伤计算

蠕变损伤计算采用
Y'A647'4

法则*

"9

+

%将应力

和温度按时间步长
)

5

进行细分%如图
"$

所示
)

110
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图
"$

"

分段线性蠕变损伤累积方法

_6

F

)"$

"

Z6>C.?6V6?C?(64C,-3-CC

8

?,>,

F

C

3B>B(,W6VC>CWE'?

每一步内的蠕变损伤定义为

)

@

3

.

%

)%

.

%

.

!

"0

"

其中
)

@

3

.

为
.

步内蠕变损伤增量%

)%

.

为第
.

步时

间步长%

%

.

为
.

步应力
$

.

'温度
*

.

对应的单点蠕变

寿命
)

%

.

按式!

"%

"的曼森
.

索柯普!

+.P

"热强参数

综合方程计算%

A

.为热强参数

(

F$

.

%&

;b$!019;

'

"b;!;%!$A

.

&

$b$91;!#9;

!

A

.

"

#

'

$b$$"0"%$%/

!

A

.

"

!

A

.

%

(

F%

.

'

$b$$;$;##*

.

!

"%

"

由此得到整个循环内蠕变造成的损伤
@

3

@

3

%

5

2

.

%

"

)

@

3

.

%

5

2

.

%

"

)%

.

%

.

!

";

"

其中
2

为总的时间步数
)

子步内用于计算蠕变寿

命的应力和温度值取子步内应力和温度的最大值
)

上述计算方法不仅适用于单次起落循环中蠕变造

成的损伤%也用于全寿命周期内蠕变造成的损伤
)

>=O

"

蠕变疲劳寿命计算

全寿命周期内的蠕变疲劳损伤采用线性累积

方法计算
)

第
B

个循环造成的疲劳损伤记为
@

(3Q

B

%

蠕变损伤记为
@

3

B

%总损伤为
@

B

%若第
C

个循环

时%蠕变疲劳造成的总损伤达到临界损伤
@

3-6W63,(

%

定义为部件失效%对应的
C

即为蠕变疲劳寿命
)

5

C

B

%

"

@

B

%

5

C

B

%

"

!

@

(3Q

B

'

@

3

B

"

%

@

3-6W63,(

!

"/

"

""

以上计算方法可以比较准确地计算每个循环

内蠕变'疲劳造成的损伤%但是对于民用航空发动

机来说%热端部件寿命达到上万循环%若按上述方

法%需要循环加载上万次来得到每个循环内的应

力应变值%这对实际部件的强度计算%尤其是非线

性的蠕变计算来说是不现实的
)

为此%进行如下简

化%假设前
D

个循环内的损伤是采用有限元或者

近似方法逐个循环计算%而
D

循环之后每个循环

的损伤以第
D

个循环损伤代替%则

5

D

B

%

"

@

B

'

!

C

&

D

"

@

D

%

@

3-6W63,(

!

"9

"

""

在进行实际部件的蠕变疲劳寿命预测时%若

要考虑蠕变及应力松弛的影响%按载荷谱循环加

载再采用
!b!

节建立的方法%逐个计算前
D

个循

环的损伤%以第
D

个循环的损伤估算后续循环的

损伤%总损伤达到临界损伤时%部件失效%得到部

件的蠕变疲劳寿命
C)

>=P

"

临界损伤

通过线性累积公式得到的损伤值若超过材料

的临界损伤%则部件失效
)

目前在通过线性累积方

法进行蠕变疲劳寿命预测时%一般将临界损伤值

取为
")

对单晶材料标准试验件的蠕变疲劳试验

数据分析发现%由于蠕变疲劳间的交互作用%临界

损伤值远远小于
"

%尤其随着温度的升高%临界损

伤值有下降的趋势
)

如图
""

所示%横坐标是疲劳

损伤%纵坐标是蠕变损伤%实线是蠕变疲劳总损伤

等于
"

的情况%虚线是总损伤等于
$b0

的情况
)

上

三角和圆点分别是是
;%$g

和
9/$g

时疲劳'蠕

变损伤的分布情况
)

从图中可以看到%大部分试验

中%蠕变疲劳交互临界损伤小于
"

%而且
9/$g

下

的临界损伤比
;%$g

下的临界损伤要小%大部分

点处在小于
$b0

的区域内
)

由于目前缺乏系统的

单晶材料蠕变疲劳试验数据%无法拟合出蠕变疲

劳交互作用下的临界损伤包络线%从目前数据可

以看出%临界损伤取
"

是危险的%尤其是工作温度

比较高的部位
)

本文中%暂取临界损伤为
$b0)

图
""

"

临界损伤分布

_6

F

)""

"

M67W-6ABW6'4'QWEC3-6W63,(?,>,

F

C

>=Q

"

计算结果分析

根据上述方法%计算了单晶涡轮叶片典型位

置节点在以下
1

种情况下的蠕变疲劳寿命%详细

010
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结果见表
")

"

"不考虑应力松弛%以第
"

个循环的损伤计

算全寿命周期内的损伤%蠕变疲劳寿命为
#"#

个

循环
)

#

"有限元计算前
0"

个循环应力松弛及损

伤%以第
0"

个循环的损伤计算后续循环的损伤%

蠕变疲劳寿命为
;#;

个循环
)

!

"有限元计算前
0"

个循环的应力松弛及损

伤%以本文中建立的应力松弛方法计算第
0#

&

"$#

个循环的应力松弛过程及损伤%以第
"$#

个

循环的损伤计算后续循环内的损伤%蠕变疲劳寿

命为
""/0

个循环
)

1

"有限元计算前
0"

个循环的应力松弛及损

伤%以本文中建立的应力松弛方法计算至
!;$

个

循环时应力达到松弛下限%以第
!;$

个循环的损

伤计算后续循环内的损伤%蠕变疲劳寿命可达

9%;%

个循环
)

可以看出%计算应力松弛至松弛下限时%其蠕

变疲劳寿命是不考虑应力松弛时的
10b%

倍%而仅

仅考虑前
0"

个循环的应力松弛及利用松弛公式计

算应力松弛至第
"$#

个循环时%蠕变疲劳寿命也分

别达到不考虑应力松弛时的
!b1

倍'

0b0

倍
)

可见%

不考虑应力松弛的计算方法远远高估了单晶涡轮

叶片在全寿命周期内的损伤
)

虽然航空发动机寿命

估算过程中%为保证航空发动机的安全%一般采用

偏保守的计算方法%但是过分的保守将大大增加叶

片检查'维修的成本
)

如果既考虑安全性又兼顾经

济性%而又避免应力松弛估算出现较大偏差%在蠕

变疲劳寿命预测时%可以先利用有限元方法循环加

载计算前
2

个循环内的应力松弛%再用松弛公式计

算
#2

个循环的应力历程%其中
2

需要根据实际计

算量限制及应力松弛情况确定
)

表
"

中最后一行列

出了全寿命周期内蠕变损伤占总损伤的比例%可以

看出%不考虑应力松弛时蠕变损伤占总损伤的比值

"

为
99b;c

%在全寿命周期内考虑应力松弛时蠕变

损伤仍然占到总损伤的比值
"

为
9"b;c

%充分说

明在单晶涡轮叶片等热端部件寿命计算中%确定考

虑应力松弛过程的蠕变损伤是有必要的
)

表
;

"

蠕变疲劳寿命预测结果

N&6'*;

"

.$*01-4*0-$**

,

(&41

8

#*'1(*

参数

不考虑应力

松弛!第
"

个

循环的损伤"

有限元循环加载

前
0"

个循环

估算应力松弛至

"$#

个循环

估算应力松弛至

应力下限

第
"

&

0"

个

循环

第
0"

个

循环

第
"

&

"$#

个

循环

第
"$#

个

循环

第
"

&

!;$

个

循环

第
!;$

个

循环

蠕变损伤
#b!0k"$

<!

1b;9k"$

<#

%b%1k"$

<1

;b!%k"$

<#

!b/9k"$

<1

$E""$

!b;1k"$

<0

疲劳损伤
0b$#k"$

<%

#b#!k"$

<1

1b!"k"$

<%

1b1!k"$

<1

1b!"k"$

<%

"b%$k"$

<!

1b!"k"$

<%

蠕变疲劳

寿命$循环
#"# ;#; ""/0 9%;%

"

$

c 99b; 99b1 99b$ 9"b;

?

"

结
"

论

"

"单晶涡轮叶片全寿命周期内的蠕变损伤占

总损伤的
9$c

以上%在叶片寿命预测中%必须考虑

蠕变的影响
)

而应力松弛过程对叶片蠕变损伤的计

算有显著影响%考虑应力松弛得到的蠕变疲劳寿命

是不考虑应力松弛时的
10b%

倍%因此单晶涡轮叶

片寿命预测时考虑应力松弛效应是有必要的
)

#

"有限元循环加载计算结果显示%虽然等效

应力'等效蠕变应变'弹性应变随时间变化%但总

应变逐渐趋于稳定%因此等应变松弛模型结合多

轴应力修正的方法可以模拟全寿命周期内的应力

松弛过程%并设定松弛应力不小于一次应力
)

!

"现有单晶材料试验数据表明%单晶材料蠕

变疲劳交互作用临界损伤小于
"

%且随着温度的

升高%临界损伤有下降的趋势
)

为得到单晶材料蠕

变疲劳交互作用系数及完整损伤包络线%需要开

展系统的蠕变疲劳试验
)

1

"考虑安全性而又兼顾经济性%叶片蠕变疲

劳寿命预测时%可在有限元循环加载
2

个循环的

基础上%以本文建立的松弛计算方法计算
#2

个循

环内的应力松弛历程
)
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