
航空动力学报
Journal of Aerospace Power

第 36 卷 第 11 期
2021 年 11 月

Vol. 36 No. 11
Nov. 2021

某涡轴发动机涡轮叶片尾缘孔的
蠕变⁃疲劳寿命预测方法

钱正明，李概奇，米 栋，艾 兴

（中国航空发动机集团有限公司 湖南动力机械研究所，湖南 株洲 412002）

摘 要：针对某涡轴发动机的涡轮叶片，建立了考虑应力松弛的蠕变‑疲劳寿命分析方法。通过在黏塑性

理论框架内耦合蠕变损伤，对某高温合金的非线性蠕变变形进行了数值模拟。结果表明：基于对某涡轮叶片的

弹塑性 ‑蠕变分析研究，明确了叶片上前缘和尾缘等关键部位的蠕变损伤及其演化规律，也为确定叶片上的局

部危险点提供了一种方法。该模型针对弹塑性应力应变曲线计算误差小于 5%，而针对蠕变曲线的模拟精度

则处于材料蠕变变形固有属性分散范围内。借助于线性损伤累积寿命理论，分析得到了某涡轮叶片尾缘孔局

部考虑了应力松弛的蠕变‑疲劳寿命，从而为叶片寿命评价提供了更为合理、工程化应用更好的方法。
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Creep⁃fatigue life prediction method of tail edge holes in
turbine blade for a turboshaft engine

QIAN Zhengming，LI Gaiqi，MI Dong，AI Xing
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Aero Engine Corporation of China，Zhuzhou Hunan 412002，China）

Abstract：A creep‑fatigue life analysis method considering stress relaxation was established
for turbine blade in a turboshaft engine. The nonlinear creep deformation of a superalloy was pre‑
dicted by coupling creep damage in the framework of viscoplastic theory. The results revealed that
based on the elastic ‑plastic creep analysis of a turbine blade， the creep damage and its evolution
law of the leading edge and trailing edge of the blade were clarified， and a method was provided
for determining the local dangerous points on the blade. The calculation error of the model for the
elastic ‑plastic stress ‑strain curve was less than 5%，while the simulation accuracy for the creep
curve was within the dispersion range of the inherent properties of material creep deformation.
With the help of the linear damage cumulative life theory， the creep ‑ fatigue life of the trailing
edge hole of a turbine blade considering the stress relaxation was obtained，providing a more rea‑
sonable and better engineering application method for the blade life evaluation.
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涡轮叶片是涡轴发动机热端能量转换的主要

部件，其长时间可靠工作对发动机大修经济性、安

全性有重要影响。以典型的涡轮叶片为例，叶片

上由于位置上温度、载荷和环境差异，其结构损伤

包含了低循环疲劳、蠕变‑疲劳、热机械疲劳、接触

疲劳等。在叶身部分，蠕变‑疲劳被认为是现代多

通道、复杂气膜冷却单晶/定向凝固叶片局部高

温、高应力区域的主要损伤模式之一 [1‑4]。

由于叶片的气动设计特征，1/2叶高附近截

面的前缘和尾缘温度常常最高。以典型有气冷结

构的空心涡轮叶片为例，尾缘的气膜孔处还存在

由于局部承载截面减少带来的名义应力上升以及

孔特征造成的局部应力集中，在高温度、高局部应

力作用下，成为叶身部位的危险点。尤其随着现

代涡轴发动机性能指标的不断提升，燃气涡轮叶

片上这些局部危险点的承温承载已经处于强度设

计的边界，其分析手段急切地需要从传统线弹性

分析过渡到复杂载荷环境下非线性行为精确分析

与建模，并在寿命分析过程中考虑由于疲劳、蠕变

引起的多损伤耦合作用。

对叶片上宽温度、宽应力范围内蠕变‑疲劳变

形的高精度、高效率数值模拟是进行寿命评估的

前提，而蠕变‑疲劳是典型的高温非线性载荷。在

结构层面，既有蠕变变形的累积，又有应力再平衡

引起的松弛效应。国内多个学者进行了长期的研

究，取得了重要的进展，如晶体塑性模型 [5‑6]、黏塑

性模型 [7‑8]和 θ映射法 [9]。此外，材料的循环变形特

征还表现出温度相关性以及材料各向异性，成为

叶片应力应变分析的难点和挑战。早期，周柏卓

等 [10]提出了考虑蠕变和应力松弛的高温构件持久

寿命和低循环疲劳寿命预测方法。他们提出了基

于 Norton率的分析模型，有效地解决了局部应力

松弛的数值模拟。然而，Norton率模型本身在蠕

变变形的内插和外推方面精度不足，且对蠕变第

一阶段和第三阶段的模拟能力不足，从而限制了

该方法的应用。高靖云等 [5]基于综合时间硬化隐

式蠕变方程提出了应用于单晶 DD6的蠕变分析

方法，虽然较好地解决了第一阶段和第二阶段蠕

变变形模型，但该模型缺少对第三阶段蠕变变形

的数学表征。此外，基于参数插值的方法应用于

该蠕变方程时限制了蠕变参数的优化，对蠕变变

形的预测与试验值比较造成了一定的偏差。目

前，在结构应用层面，高效率、高精度循环和蠕变

应力应变模型研究仍是叶片设计、分析中较为急

切任务之一。

涡轮叶片的高温疲劳和蠕变寿命预测是确

保长寿命设计的关键。影响叶片寿命的因素众

多 ，包 含 设 计 与 使 用 相 关 的 温 度 、载 荷 与 环

境 [11‑12]、材料冶金状态 [13‑14]，而分析叶片的寿命需

要建立在材料的高精度寿命模型基础上。目前，

针对涡轮叶片的寿命预测，多数情况下利用稳态

的应力 ‑温度组合，明确叶片在各个状态下的使

用时间，基于疲劳损伤和蠕变损伤的线性累积的

方法计算叶片蠕变 ‑疲劳寿命。其中疲劳损伤的

模型根据考虑的受力状态、载荷特征有多种形

式，而蠕变损伤多数直接采用 Larson ‑Miller模
型 [15‑16]。在处理蠕变损伤时，可以考虑应力不松

弛 [15‑16]或应力松弛 [10]。由于不同阶段蠕变变形速

率有较大差异，采用线性损伤累积的方法存在数

学描述上的误差，发展能够反映实际结构在应力

松弛后的蠕变损伤计算方法，可以为寿命预测提

供更为精度的途径。

本研究以某涡轴发动机燃气涡轮叶片尾缘孔

为研究对象，通过发展针对该叶片材料的弹塑性‑
蠕变计算方法，并在建立考虑蠕变松弛的寿命评

价模型的基础上，完成叶片局部蠕变‑疲劳寿命预

测，为有类似局部结构特征的涡轮叶片的结构设

计与寿命分析提供方法支撑。

1 有限元模型

本文分析对象是某涡轴发动机燃气涡轮叶

片。叶片的材料为某多晶高温合金。通过 Hy‑
permesh 软件生成结构的有限元网格模型（图

1），其节点类型为纯六面体单元，节点数量为

375 474，单元数量为 323 462。

图 1 涡轮叶片的有限元模型

Fig.1 Finite element model of the turbine blade
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根据发动机的转速谱，设定叶片的载荷循环。

在进行循环载荷下的应力应变分析时，采用图 2
所示的转速谱，包含起动-慢车-最大-慢车-
停车。在进行蠕变载荷下的应力应变分析时，转

速条件为图 2所示的载荷谱，包含起动-慢车-
最大保载（保载时间约为 400 h）。通过气动分析

得到了叶片温度场，通过边界的温度插值并进行

传热计算，从而将不同时刻的涡轮叶片固体域温

度场加载在有限元模型上。为了限制叶片的刚体

位移，在不影响叶身等主要计算区域计算精度的

前提下，将叶片上两对榫齿表面的法向位移约束

为零，榫齿前端面约束轴向位移为零。

2 材料本构模型

由于黏塑性模型有较高的计算效率，基于

Chaboche模型实现对Mar‑M247多晶高温合金弹

塑性和蠕变变形建模。材料总应变 εij分解为弹性

部分 εeij和非弹性部分 ε inij

ε ij= εeij+ ε inij （1）
弹性部分遵守Hooke关系，即

εeij= Cijkl σkl （2）
式中黑体 σ代表应力张量，C代表弹性张量，其表

达形式为
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（3）
其中 E、G和 μ分别代表弹性模量、切变模量和泊

松比。

根据应变等价原理，对于无损伤材料所建立

的应变本构方程可以用于损伤材料，只是通常应

力须用等效应力 σeq代替。等效应力可写为

σeq =
3
2 ( σ 'ij- X 'ij ) ( σ 'ij- X 'ij ) （4）

其中 σ 'ij和 X 'ij分别为 σij和 Xij的“偏张量”形式，Xij

表示背应力。

考虑蠕变损伤D c后，有效应力 σ̄eq可写为

σ̄eq =
σeq

1- D c
（5）

Chaboche黏塑性模型的流动方程表示为 [17]

ε̇ inij =
3
2 ( )fK

n

⋅ σ̄ 'ij- X 'ij
σ̄eq

⋅ 1
1- D c

（6）

其中 ε̇ inij 为非弹性应变率，σ̄ 'ij为有效应力的偏量，K
和 n为材料参数。f为屈服函数，表示为

f = σ̄eq - R- σ0 （7）
其中 R表示各向同性硬化标量，σ0表示初始屈服

强度。背应力演化方程表示为

Ẋ ij= cε̇ inij- aXij ε̇p - βJ ( Xij )r X ij （8）
其中 c、a、β、r均为材料参数，ε̇p 为等效塑性应变

率 , J ( Xij )为等效背应力，其表达式为 J ( Xij )=

( )2
3 X


ij X 'kl

1/2

。式（8）等号右边第一项称为线性硬

化项，第二项称为动态回复项，第三项称为热回复

项（常用于考虑高温蠕变变形）。各向同性硬化标

量演化方程为

Ṙ= b (W - R ) ε̇p （9）
其中 b与W为材料常数。等效塑性应变率 ε̇p表达

式为

图 2 有限元计算采用的转速谱

Fig.2 Roational speed profile for finite element calculation
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ε̇p =
2
3 ε̇

in
ij ε̇ inij （10）

为了描述蠕变变形过程，选用损伤演化方

程为 [18]

Ḋ c = ( )σeq - k0
K d

nd 1
( 1- D c )kd

（11）

在 D c的演化方程中，k0为材料参数，K d、nd、kd
表示损伤演化的常数。

计算带温度场结构的应力应变时，将不同温

度的本构参数进行了线性插值，低于最低温度的

区域赋予最低温度的材料参数，高于最高温度区

域赋予最高温度的材料参数。通过Matlab优化

分析，利用某高温合金的单调拉伸、蠕变曲线，识

别出了材料参数。进一步地，应用 Fortran编制

Abaqus用户子程序 UMAT，在 Abaqus有限元环

境下进行试验条件下的计算对比，验证模型准确

性。图 3为采用Abaqus软件计算Mar‑M247单调

拉 伸 应 力 应 变 响 应 关 系 。 图 中 展 示 了 温 度

t=25,550,700,760,800,850 ℃下的试验和有限

元计算（FEM）得到的单轴拉伸曲线对比。可以

看到，所有曲线除了严格满足了弹性规律外，都穿

过材料的屈服点和断裂极限点，曲线的计算误差

小于 5%。图 4为针对某高温合金在若干试验条

件下的蠕变变形进行了有限元计算。图中给出了

温度 t=700,800 ℃下蠕变曲线。计算结果表明，

所有的计算都满足较高的精度，一般处于蠕变试

验的材料本身的固有分散范围以内。

图 3 不同温度下某高温合金单调拉伸应力应变曲线模拟（应变率：10-3 s-1）
Fig.3 Monotonic stress and strain curve simulation at different temperatures for a superalloy

（strain rate: 10-3 s-1）

2375



第 36 卷航 空 动 力 学 报

3 涡轮叶片的应力应变分析结果

为了分析涡轮叶片上的疲劳和蠕变损伤，分

别计算了循环和蠕变载荷条件下的应力应变。通

过在 Abaqus平台下调用某高温合金的材料子程

序，完成了涡轮叶片在图 2中边界条件下的应力

和应变分析。

图 5中显示了基于图 2载荷谱下的蠕变损伤

云图。结果表明，叶片中部的前缘和尾缘区域是

局部蠕变损伤较为严重的区域，主要源于该区域

内较高的温度和相对较高的应力。进一步精细的

分析表明，经过 405 h后，孔边蠕变损伤达到了

0.14，周围区域内的蠕变损伤普遍达到了 0.09，是
叶片局部蠕变 ‑疲劳破坏最可能先发的位置。因

此，因此本研究只关心尾缘孔部位。计算结果表

明，尾缘 11号孔是叶片上蠕变损伤最大的区域，

位于孔边 3点钟方位（图 5所示），而危险点的节点

号为 143012。
为了剔除弹性、热膨胀等可恢复应变的影响，

提取 11孔边 143012号节点处主方向的应力和应

变，并将主应变蠕变分离出来，其结果如图 6所
示。可以看到，随着时间的增加，蠕变应变先快速

图 4 700 ℃和 800 ℃温度下某高温合金蠕变变形模拟

Fig.4 Creep deformation simulation at 700 ℃ and 800 ℃ for a superalloy

图 5 叶片上的蠕变损伤和 11号尾缘孔局部损伤云图

Fig.5 Creep damage in the blade and the local creep
damage contour in the eleventh hole at tail edge

图 6 第 11号孔边 143012号节点处最大主蠕变应变和

最大主应力的演化规律

Fig.6 Maximum principle creep strain and maximum
principle stress evolution law at 143012 node

in the eleventh hole
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增加，而后进入稳定阶段。经过了 100、200、300、
400 h 蠕变作用下，主应变的蠕变分量分别为

1.57%、2.01%、2.34%、2.62%，而对应的节点最

大主应力也从初始条件下的 584.2 MPa分别降低

到了 204.1、184.7、174.8、166.3 MPa。因此，最大

主应力也经历了快速松弛转变到稳定松弛阶段。

图 7为基于图 2的循环载荷分析获得了 11孔
边 143012号节点上机械主应变（Δεm）。可以看

到，由于局部的高应力，在初始慢车保持时，发现

了应力松弛，而在最大 ‑慢车卸载后的慢车保持

时，也发生了应力重新分配。经过循环载荷后，节

点上的机械应变范围发生了一些变化。

4 涡轮叶片尾缘孔蠕变⁃疲劳寿命

预测

涡轮叶片的疲劳蠕变寿命采用线性损伤累积

法进行计算。将总损伤（D t）表示为疲劳损伤（D f）

和蠕变损伤（D c）之和，即

D t = D f + D c （12）
其中疲劳损伤 D f基于循环寿命 N f的线性累积得

到，表示为

D f =
1
N f

（13）

而疲劳寿命采用经典应变‑寿命模型，即

Δεm = m ( N f )n （14）
其中 Δεm 表示主应变范围，m和 n为材料常数。

对 于 某 高 温 合 金 ，m 和 n 分 别 取 0.040 73 和

-0.130 7。将应变范围 0.462% 代入式（14），得

到疲劳寿命为 17 047 616。因此，单个循环的疲

劳损伤（D f）为 5.86×10-8。

为了计算蠕变损伤，拟选用经典 Larson‑Mill‑
er模型。通过对原始蠕变试验数据的拟合，得到

材料应力和 Larson‑Miller参数之间的数量关系为

lg σ=-0.300 06+ 0.346 57P- 0.009 22P 2

（15）
式 中 P=( t+273.15 )( 20+ lg T c ) /1 000，其 中 t

为摄氏温度，T c为蠕变断裂时间。通过应力和温

度的组合，可以求解得到蠕变断裂时间，从而计算

出在一定保载时间下的蠕变损伤为 dT c/T cr ( t,σ )。
将整个保载时间进行划分，从而得到整个计算时

间范围内蠕变损伤为

D c = ∑
i= 1

n

T cr,i ( ti,σi ) ΔT c （16）

应用图 6中的应力数据结合叶片节点上的温

度（839 ℃），计算得到 143012号节点的起飞状态

蠕变寿命为 128 h。若单个循环时间为 40 min，发
动机大状态占比为 2.7%，单个循环的蠕变损伤为

1.41×10-4。根据损伤累积模型，总损伤为 1.41×
10-4，疲劳‑蠕变寿命为 7 108个循环数或 4 783 h。

5 结 论

本文研究了一种应用于涡轮叶片局部结构的

蠕变 ‑疲劳寿命分析方法。通过对某高温合金的

弹塑性‑蠕变本构建模，得到了用于分析涡轮叶片

循环和蠕变变形的重要工具，从而可以考虑到叶

片局部由于高温保载引起的应力松弛，从而为蠕

变损伤计算提供了更为反映实际情况的数据输

入。通过本文的研究，主要结论如下：

1）涡轮叶片上的蠕变损伤，主要集中在涡轮

叶片叶身的中间部位，尤其在前缘和尾缘高温区

域内。

2）基于黏塑性模型可以为叶片的非线性应

力应变分析提供高精度的模型保证，模型针对弹

塑性应力应变曲线计算误差小于 5%，而针对蠕

变曲线的模拟精度则处于典型蠕变试验曲线的分

散范围内。

3）基于高精度的应力应变计算方法，为叶片

寿命预测提供更为合理的数据输入，为工程应用

提供重要的方法。
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