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变温循环冷气对涡轮导叶寿命影响
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辽宁省航空推进系统先进测试技术重点实验室，沈阳 110136）

摘　　　  要：    为提高燃气轮机涡轮导叶的可靠性及其使用寿命，引入变温循环冷气的概念，以某涡轮叶片为

例，开展了燃气涡轮叶片热冲击循环疲劳寿命研究，对燃气轮机涡轮导叶进行启 -停循环载荷谱下的应力状

态的三维流固热耦合有限元分析，针对叶片在变温循环冷气的热冲击应力变化规律，得到叶片在循环中的稳

态与过渡态下的温度场、应力场分布，之后对各个计算工况下的叶片结构强度与疲劳寿命进行分析与评估。

搭建试验台，对该型燃气轮机涡轮导叶进行定温冷气循环下的热冲击疲劳试验，与有限元分析结果进行比对，

得到结论：三维流固热耦合有限元分析所得叶片应力较大区域为叶片尾缘及叶盆中部，与热冲击试验所得破

坏区一致，通过改变冷气循环温度可有效地提高叶片热疲劳寿命。
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Abstract:   To  improve  the  reliability  and  service  life  of  gas  turbine  guide  vane,  the  concept  of
variable temperature circulating air conditioning was introduced. Taking a turbine vane as an example, the
thermal  shock  cycle  fatigue  life  of  a  gas  turbine  vane  was  studied,  and  three-dimensional  fluid-solid
thermal  coupling  finite  element  analysis  of  stress  state  under  start-stop  cycle  load  spectrum  of  turbine
guide vane was carried out. According to the change law of thermal shock stress of the vane in the cold air
of the variable temperature cycle, the temperature field distribution and stress field distribution of the vane
in  the  steady  state  and  transition  state  in  the  cycle  were  obtained,  and  then  the  structural  strength  and
fatigue life  of  the  vane under  each calculation condition were analyzed and evaluated.  A test  bench was
built, thermal shock fatigue test was carried out on the turbine guide vane of this type of gas turbine under
constant temperature cold air circulation, and then the test results were compared with the results of finite
element  analysis,  showing  that:  the  large  area  of  turbine  van  stress  obtained  by  three-dimensional  fluid-
solid thermal coupling finite element analysis was located at the trailing edge of turbine van and the middle
of turbine van basin,  consistent  with the failure zone obtained by thermal shock test;  the thermal fatigue
life of vane can be effectively improved by changing the cooling circulation temperature.
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随着国防事业的发展，燃气轮机的使用性能

也是越来越高，而燃气轮机的涡轮前温度不断提

升，也对涡轮叶片的高温性能与疲劳寿命提出了

更高的要求。涡轮导叶除了在燃气轮机平稳工作

时产生的载荷之外，在启动-停车的过程中，叶片

由于短时温度剧烈变化，形成较大的温度梯度，

从而产生热应力[1]。在燃气轮机次启-停之后，在

热应力的作用下，涡轮导叶会面临结构破坏，材

料热力学特性失效等问题，进而对整个发动机造

成安全威胁[2]。热梯度表明，在瞬态温度载荷下

导致结构破坏的一个重要原因是来自结构不同位

置的温度差[3]，而不是单纯的最大温度载荷，因此

涡轮叶片在装机前进行热冲击载荷试验，进行相

关的疲劳寿命验证。

热冲击主要分为 4个阶段，第 1阶段为低温

冷启动阶段，此时燃气温度较低且恒定；第 2阶段

为启动升温阶段，燃气从低温上升至最高温度；

第 3阶段为发动机平稳工作的高温恒定状态，燃

气温度达到峰值且相对平稳；第 4阶段叶片急速

冷却，到达最低温度。目前应用于热端部件的冷

却介质仍以空气为主[4-5]，因此对涡轮导叶内通入

适当条件的冷气来降低叶片热应力进而提高导叶

冲击疲劳寿命的仿真有着十分重要的意义。

对涡轮导叶热疲劳的仿真与试验研究早在几

十年前就已经展开，现在对涡轮叶片寿命的分析

方法已趋于成熟。在研究初期，国内的计算机研

究仿真不够发达，只能使用相对较为简易的试验

器材进行叶片疲劳，而在经过了数十年的发展，

叶片热冲击疲劳的数值分析已有了长足的进步，

并在叶片温度场仿真、热冲击仿真、涡轮导叶应

力场模拟等疲劳寿命评估已有成熟的方案。

西北工业大学彭志勇等[6] 在 20世纪就进行

了叶片热冲击疲劳试验，结果表明：由于叶片气

膜冷却的存在，沿孔边向叶片内存在剧烈温差，

热应力容易造成孔边产生裂纹。Zaretsky等 [7] 通

过叶片维修现场数据，使用约翰逊-威布尔分析确

定了涡轮叶片寿命以及与单个叶片故障模式相关

的寿命。并建立了计算涡轮叶片寿命和可靠性的

简化公式。关鹏等[8] 在涡轮导叶的数值分析中，

结合流固耦合，计算某型叶片气膜冷却叶片的最

大温度，冷却效率和热应力，对热冲击疲劳仿真

有着非常重要的借鉴意义。朱江江等[9] 同样采用

流固耦合的方法计算了实心涡轮叶片的应力应变

分布，对比了 Basquin法和 Manson-Coffin公式疲

劳寿命，发现曼森公式所得结果偏于保守。

美国工程与应用科学研究中心的 Cano等通

过汽轮机叶片的冲击试验表明危险破坏时间主要

发生在过渡期，且通过平均应力修正式与解析模

型预测了叶片的疲劳损伤[10]。钱慧华等 [11] 以涡

扇发动机涡轮导叶的裂纹为分析背景，推导出叶

片瞬态温度场计算方法，并通过对导向叶片的瞬

态热力场的数值分析与仿真，进而得到高压涡轮

导向叶片的瞬态热应力分布与热疲劳寿命的计算

结果。

尽管国内外在热冲击疲劳方面的仿真与试验

一直在进行，但针对热冲击过程中的第 2～4阶段

下的冷气温度变化对热冲击疲劳影响研究较少。

因此本文在热冲击疲劳仿真的基础上进行冷

气温度变化的改进，对导叶进行内部冷却，将热

冲击的第 2～4阶段的冷气温度进行调整，减少叶

身在启-停时的高温停留时间，降低叶片平均温度，

进而提高叶片使用寿命。

Takeuti等 [12] 认为，对于常用金属材料，多项

耦合结果影响比动力项问题大，因此在热冲击问

题上采用多项耦合的方法进行研究。燃气轮机涡

轮叶片的温度与气动载荷来源于流场作用，因此

分析流场中叶片的温度分布尤为重要。

由于导向叶片整体几何形状循环对称，因此

只需对单个叶片及其对应的内、外局部扇区进行

三维瞬态温度场分析，进而分析整体导向器热疲

劳寿命。

而本文在现有的叶片疲劳计算方法及计算理

论的基础上，结合某型燃气轮机涡轮导叶实际热

冲击疲劳试验载荷谱，使用三维热塑性有限元分

析法对导叶所受热应力进行理论分析，并通过

ANSYS等有限元软件进行不同冷气工况下的三

维流固热耦合应力分析，进行疲劳寿命的计算。

并对照该型涡轮叶片热冲击疲劳试验数据，进行

涡轮导叶疲劳寿命的分析研究。 

1    三维热塑性有限元应力分析法

涡轮叶片是燃气轮机最主要的部件之一，是

高温、高负载的复杂结构的热流通道模型，材料

属于正交各向异性材料，所受热载荷与约束都是
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三维的，因此需要对导叶进行三维热塑性有限元

分析，下面简单介绍一下涡轮导叶的三维热塑性

有限元应力分析法。
 

1.1   内外流场气热分析
 

1.1.1    流体域分析

假设叶片周围燃气为理想气体，在气体流动

的状态下，可以采用三维定常可压缩流动的雷诺

湍流微分控制方程来描述导叶周围流体微团状态。

流动与传热数值计算常用的连续方程及动量方程

如下[13]：

∂ρ

∂t
+
∂（ρui）

∂xi
= 0 （1）

∂（ρui）

∂t
= − ∂p
∂xi
+
∂τi j

∂xi
+
∂

∂xi
（−ρu′iu′j）+ρ fi（2）

ρ

τ

−ρu′iu′j

式中 i、j、k表示三维指标，取值为 1，2，3； 表示

密度；x表示空间坐标的集合点；u表示流体微团

的位移；p表示压强；f为单位质量力； 表示微元

体的黏性力； 为雷诺应力项，表示湍流的

影响。
 

1.1.2    流体热交换

在流体域中，有限元求解如下形式的能量方程：

∂

∂t
（ρEa）+

∂

∂xi

[
ui（ρEa+ p）

]
=

∂

∂xi

[
κeff
∂θ

∂xi
−hmJm+u j（τi j）eff

]
+S h

（3）

（τi j）eff

hm m Jm

m

式中 θ为温度场；Ea 为微元体总能量。等式右侧

分别为热传导、物质扩散和黏性扩散所产生的能

量传递。κeff 为有效导热率； 为偏应力项，

表示的是黏性加热； 代表组分 的焓； 表示组

分 的扩散流量；Sh 为能量源项。
 

1.2   导叶三维结构应力分析

σ、ε

弹性力学的平衡方程和几何方程同样适用于

塑性分析[14-15]，因而可对叶片节点进行三维分析。

在三维空间坐标系 O-XYZ中， 分别代表三维

问题的应力矩阵与应变矩阵，可以表示为

σ =



σx

σy

σz

τxy

τyz

τzx


（4）

ε =



εx

εy

εz
γxy

γyz

γzx


（5）

用 u、v、w分别表示在 x、y、z方向上的位移

分量，则其应变分量与位移分量的几何方程为

ε =



εx

εy

εz
γxy

γyz

γzx


=



∂
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0
∂

∂y
0

0 0
∂

∂z
∂

∂y
∂
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0

0
∂

∂z
∂

∂y
∂

∂z
0

∂

∂x



 u
v
w

 （6）

σe =

f（σ）= σy σy σe

对于正交各向异性材料，材料非线性一般只

考虑塑性变形。塑性变形指构件所能承受的载荷

超出材料的屈服强度后出现了不可逆转的形变，

对材料寿命进行决定性的影响。因此，应力取

决于应变历史及其本身。其屈服准则为

。 为屈服应力， 为等效应力，由于

材料发生形变时，塑性应变立刻发生，将应力降

低到材料屈服强度，使等效应力永远不会大于屈

服强度。

ν′

σe εe

为有效泊松比，根据 Von Mises屈服准则，

等效应力 、等效应变 修正式[16] 可表达为以下

两式：

σe =
1

1+ ν′

{
1
2

[
(σ1−σ2)2+ (σ2−σ3)2+

(σ3−σ1)2+6
(
σ2

xy+σ
2
yz+σ

2
zx

)]} 1
2 （7）

εe =
1

1+ ν′

{
1
2

[
(ε1−ε2)2+ (ε2−ε3)2+ (ε3−ε1)2

]} 1
2

（8）
 

1.3   导叶热应力分析

热应力是由于温度在构件上的变化或者分布

不均导致的，尤其是燃气轮机启动和停车状态时，

温度会产生强烈变动，甚至产生交变热应力 [17]。

由于涡轮叶片的温度难以准确地测量，且叶片模

型也愈发复杂，所以叶片热应力的计算相应变得

复杂起来。此式可粗略计算模型热应力。
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σt = Eα∆θ （9）

σt E α

∆θ

式中 为热应力； 为材料弹性模量； 为材料热

膨胀系数； 为温度变化梯度。 

2    涡轮导叶疲劳寿命分析与仿真

疲劳按照材料的应力不同分为应力疲劳与应

变疲劳两种。应力疲劳最大应力一般不允许超过

材料的屈服强度，如果接近屈服强度，最大应力

的位置将发生改变，寿命分析不准确；而应变疲

劳的最大应力必须大于材料的屈服强度。而姚卫

星等[18] 认为，弹性应变主导时，交变应力较小，疲

劳寿命较长，称为应力疲劳或高周疲劳，一般大

于 105；塑性应变做主导时，应力较大，疲劳寿命较

短，称为应变疲劳或低周疲劳 [19]。而低周疲劳裂

纹扩展寿命占全寿命比例较高[20]。 

2.1   线性累积损伤理论及寿命分析

零、构件在变幅循环载荷下的寿命是由构成

变幅载荷谱的不同载荷水平及其循环次数共同决

定的。每一种载荷水平，每循环一次，都会对零、

构件带来影响，并且影响寿命[21]。因此要分析零、

构件在变循环载荷下的疲劳寿命，必须首先定量

评价不同载荷水平每循环一次对零、构件寿命做

出的贡献。Palmgren（1924）和 Miner（1945）先后

独立提出疲劳破坏的线性累积损伤理论（linear fa-
tigue damage cumulative rule），可以定量评价不同

载荷水平对疲劳寿命的贡献。这就是著名的

Palmgren-Miner线性累积损伤理论，后也被称为

Miner线性累积损伤理论。

D =
n∑

i=1

ni

Ni
= Dcr（临界损伤

[22]） （10）

Ni S i ni式中 为外载 作用 次时疲劳损伤；D为损伤。

多年来，对于涡轮叶片多轴低周疲劳预测模

型广泛采用的是基于曼森-科芬（Manson-Coffin）
理论的预测模型及线性累积损伤理论[23]，其疲劳

寿命预测的通用公式如下：

∆εeq

2
=
σ′f
E
（2Nf）

b
+ε′f（2Nf）

c
（11）

∆εeq/2 σ′f ε′f

Nf

式中 为等效应变幅； 为疲劳强度系数；

为疲劳塑性系数；上标 b为疲劳强度指数；上标 c
为疲劳塑性指数； 为低周疲劳寿命循环次数。

由于此次运算模型为涡轮导叶，没有离心力

载荷，因此上式不需要根据叶片离心力进行平均

应力修正，能够在任何环境温度的加载条件下，

进行疲劳寿命分析都能有较好的结果。 

2.2   数值计算结果及分析

数值计算的基本思想是通过流固热耦合的基

本方法，通过软件的共轭传热与结构分析模块进

行应力与疲劳寿命的分析。采用的耦合方式为单

向耦合，整体数值计算平台为 ANSYS workbench，
流体计算采用 Fluent模块，叶片部分应力分析采

用 Transient Structural。为了流体传热更准确，需

要在流体与叶片接触表面细化网格，添加附面层。

采用 Ncode疲劳寿命分析软件对应力仿真结果进

行分析，仿真计算流程图如图 1所示。
 
 

基于流热固耦合疲劳寿命仿真

几何叶片

Ncode疲劳寿命分析

外流道燃气

Hypermesh网格工具

Fluent流场仿真 瞬态热结构多场耦合

内流道冷气

图 1    涡轮导叶热流固耦合仿真计算流程图

Fig. 1    Flow chart of turbine guide vane thermal fluid-structure

coupling simulation calculation
  

2.2.1    计算模型与网格划分

1） 计算模型

如图 2（a）所示，为某型燃气轮机涡轮导叶三

维结构图，由于该叶片内部冷气通道十分复杂，

故将模型进行适当简化为图 2（b）。
 
 

(a) 三维结构图 (b) 简化模型图

图 2    涡轮叶片模型

Fig. 2    Turbine vane model
 

根据叶片理论的外部流场如图 3所示，建立

叶片内外流场的三维实体模型如图 4所示。

α本文涡轮叶片材料为 TA11（ 型钛合金，其

名义成分为 Ti-8A1-1Mo-1V）。该合金弹性模量

高、密度低，比刚度在工业钛合金中最高。该合

金高温强度和抗蠕变形能优于 TC4。主要用于制
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lg N = 6.448 3−
0.798 6lg（σmax−416）

造航空发动机高压压气机盘，涡轮叶片等部件。

TA11密度约为 4 380 kg/m3，经过拟合得到常温

下 的 应 力-寿 命 （S-N） 曲 线 方 程
[24]，其余各项物理化学性能

如《中国航空材料手册（第四卷）》[25] 所示。

 
 

气流
出口

燃气
入口

图 3    涡轮导叶理论外流场

Fig. 3    Theoretical external flow field of turbine guide vane

 
 

图 4    涡轮导叶流场实体图

Fig. 4    Solid diagram of turbine guide vane flow field
 

2） 网格划分

由于叶片内部结构复杂，形状不规则，因此整

个模型的有限元计算网格划分十分困难。圆角、

直角等过渡区经常由于网格问题在计算中造成刚

度矩阵奇异，使计算失败。因此，需要调整圆角

及尖锐部分处过渡网格的大小，调节曲率与网格

面大小。模型采用以四面体网格为主体，混合六

面体网格方法划分，模型分为固体域与流体域，

其中流体域由燃气与冷却气体两个部分组成。为

了更精确地反映叶片内部冷气流场，对管内流

体网格进行加密处理，并对流体域施加四层边

界层。

用 HyperMesh网格划分工具划分计算所需网

格。整体网格数量为 783 652，单元数量 2 872 637，
多次划分网格进行网格无关性验证。结果表明，

网格数达到 6.5×105，计算数据趋于平稳，计算结

果误差不超过 0.003%。 

2.2.2    边界条件加载

涡轮叶片所受应力，一般包括离心应力、气

动应力和热应力。但由于该计算涡轮叶片为导向

叶片，故而不考虑离心力。而涡轮叶片的热应力

计算，其载荷数据主要是温度场数据与气动力数

据的耦合。使用 2阶迎风格式 semi-implicit meth-
od for pressure linked equations（SIMPLE）离散流体

控制方程，湍流模型采用 realizable k-ε（RKE）模
型[26]，该模型是 standard k-ε（SKE） [27] 的改进形式，

方程解法采用压力基耦合求解器瞬态求解。

载荷数据主要是温度场数据与气动力数据的

耦合，温度载荷通常以热通量的形式加载于叶片

的结构表面，但由于叶片结构复杂，则以流场入

口温度条件的变化来施加温度载荷，入口气体压

强施加气动力载荷。

根据燃气轮机的工作特点及工作过程中参数

的变化规律，结合该型模拟叶片的实际试验工况

载荷，进行仿真工况的边界条件加载。

其具体工作条件参数如表 1所示。
  

表 1    涡轮导叶工况参数

Table 1    Turbine guide vane operating parameters

参数
燃气
温度

冷气
温度

燃气总压/
MPa

冷气总压/
MPa

数值及说明 可调 可调 0.75 0.35
 

根据式（11）可得，在叶身材料相同情况下，温

度变化梯度会直接影响其热应力大小，因此可通

过调节冷气温度来观察叶身温度梯度变化从而得

到叶片等效应力，进一步分析其热疲劳寿命。

在定温冷气的试验循环中，燃气首先在 0～
60 s低温冲击叶片，此阶段模拟叶片在燃气轮机

在慢车时叶片状态。在 61～90 s内从低温过渡到

高温，此时模拟环境为燃气轮机从慢车启动至快

车状态。在高温区停留 60 s，紧接着在 150～180 s
经过 30 s的降温使叶片降为低温，模拟叶片从快

车变为慢车状态。变温冷气则是在恒温冷气循环

的基础上，改变冷气在叶片过渡态与峰值状态下

的温度，实现叶片在热冲击中不同冷气工况下的

疲劳寿命仿真。探究不同冷气温度下的叶片温度

及应力分布情况，得到涡轮导叶最佳疲劳寿命时

的冷气温度。

燃气与冷气温度变化如图 5所示。 

2.2.3    定温冷气对叶片疲劳寿命分析

涡轮叶片表面温度自由流体与固体在接触面

上的对流换热产生，主要由来流高温燃气影响，

而内表面主要由循环冷气影响。根据仿真可得，

叶身温度在第 98 s开始保持最高温直至第 151 s
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主流燃气降温。最高温在叶片尾缘处，最低温度

位于叶身中部侧面。图 6为计算所得叶身温度场

分布图。
  

922.89
853.68
784.47
715.26
646.05
576.84
507.63
438.42
369.21
300.00

温度/℃

图 6    定温冷气循环下叶片温度场分布

Fig. 6    Distribution of vane temperature field under constant

temperature cooling air cycle
 

由图 6可看出导叶在尾缘部分与叶身中部温

度较高（最高温度为 922.89 ℃），在经过流固耦合

后得到叶身应力分布云图（图 7），叶身中部与尾

缘的热应力也相对较高。

通过热冲击试验经验[28] 可知，在热冲击疲劳

试验时，不考虑冷却进气管路寿命的前提下，叶

片最易疲劳损伤部位为叶片前缘、侧翼与尾缘，

通过探针功能取叶片前缘内外表面、侧翼与尾缘

内外表面共计 20个危险节点，进行叶片应力与疲

劳寿命分析。如图 8所示为选取的节点。
  

(b) 叶片内部

(a) 叶片外部

5号

1号

2号

3号

10号
9号

8号
7号

6号

4号

5号

1号

2号

3号

10号
9号

8号
7号

6号

4号

图 8    涡轮导叶危险节点分布

Fig. 8    Distribution of turbine guide vane dangerous nodes
 

经过流固耦合得出叶片在热疲劳冲击下的热

应力，并将流固耦合所得数据导入 Ncode，进行疲

劳寿命仿真，前面所述材料常温下的 S-N曲线是

指应力循环从零到一定程度应力再回归零，但实

际工作状态下不全为脉动循环，因此在 Ncode中

求解疲劳寿命时，采用 Goodman方程将所有非脉

动循环转化为脉动循环。仿真结果如图 9所示。

流固耦合数据导入 Ncode后，可以看出，在热

应力较高处，叶片疲劳寿命会相应降低，循环次

数也会减少。

 

1000
叶

片
加

载
温

度
/℃

单个循环时间/s

900

800

700

600

500

400

300

200
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

燃气温度
冷气温度

冷气峰值温度
变化区间

图 5    流场入口温度变化折线图

Fig. 5    Flow field inlet temperature change line chart

 

374.79
333.15
291.50
249.86
208.22
166.57
124.93
83.287
41.644
0.00030973

等效应力/MPa

图 7    涡轮导叶等效应力分布云图

Fig. 7    Equivalent stress distribution nephogram of

turbine guide vane

 

1.703×1010

3.211×109

6.053×108

1.141×108

2.151×107

4.056×106

7.647×105

1.442×105

2.718×104

5.124×103

疲劳寿命/cycle

Node 24192处疲劳寿命

无数据

低于范围

最大值: 9.034×1010 cycle

图 9    涡轮导叶疲劳寿命云图

Fig. 9    Fatigue life nephogram of turbine guide vane
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由图 7可得，该型叶片在热冲击载荷条件下

应力较大区域集中在靠近前缘处的缘板约束位置

与尾缘部分。从图 9可以看出，叶片最低循环次

数发生位置处于叶盆中部与尾缘附近，为 5 124次。

表 2为选取的 20个热疲劳试验中危险点的

载荷应力。其中在内外节点中，4、5号节点位于

叶盆侧翼，应力较大，7、8、9号节点位置处于叶

片尾缘部分，应力较大，与疲劳寿命较低区域

相符。
  

表 2    涡轮导叶各危险节点载荷应力

Table 2    Load stress at each dangerous node of the

turbine guide vane

节点编号
载荷应力/MPa

外部节点 内部节点

1 29.5 58.2

2 27.6 52.1

3 38.6 59.5

4 220.4 231.2

5 231.7 228.7

6 91.53 88.5

7 128.4 125.1

8 157.2 166.8

9 134.3 132.4

10 103.8 129.4
  

2.2.4    变温冷气对叶片疲劳寿命分析

为降低叶片自身温度梯度变化，在燃气温度

不变的情况下提高冷气温度，有效减小了叶片温

度梯度，但增大了叶身整体温度，且材料在高温

下性能会发生松弛与蠕变，因此在调节冷气温度

时，既要满足叶片自身温度梯度的变化，又要保

证高温下叶片材料的松弛与蠕变不会过多地影响

自身疲劳寿命。

采用上述方法，使用用户自定义函数（UDF）
自定义入口边界，在流场分析仿真时改变冷气温

度，经过多次仿真计算与材料性能分析，得到不

同冷气工况下的叶片应力。

图 10为根据不同冷气温度变化情况下叶片

最大应力与平均应力的节点拟合曲线图。

由图 10可以看出，随着冷气温度从 300 ℃ 升

高至 927 ℃，叶身最大应力与平均应力均出现不

同程度的下降，但下降趋势放缓，在冷气温度超

过 780 ℃ 后，叶片平均应力与最大应力则略有上

升。叶片最大应力的最小值出现在冷气温度在

780 ℃ 时，为 76.883 MPa。在不同温度冷气循环

下，叶片的最大应力区域均为叶盆缘板附近与尾

缘处。进行叶片不同工况下的疲劳寿命分析，根

据不同工况下的疲劳循环次数节点拟合曲线如

图 11所示。
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冷气温度/℃

循
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图 11    循环次数随冷气温度变化拟合图

Fig. 11    Fitting diagram of cycle times changing with

cold air temperature
 

冷气温度逐渐上升，此时叶片最低使用寿命

循环次数先上升，再下降，最后下降趋势近似为零。

根据式（9），影响热应力的主要因素为叶片材

料属性与叶身温度梯度，在冷气从 300 ℃ 上升至

780 ℃ 时，叶片温度梯度逐渐下降，此时材料属性

对叶片热应力影响较小，因此叶片应力会随冷气

温度升高而降低，在疲劳寿命分析中，冷气温度

升高至 550 ℃ 后，叶片应力下降趋势放缓，此时

影响叶片热应力的主要因素为叶片材料高温下的

热膨胀系数与线弹性模量，材料性能在高温下逐

渐下降，导致叶片在应力下降的情况下循环次数

也同时下降。

最低使用寿命为 5 124.12次循环，最高使用

 

200 300 400 500 600 700 800 900
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叶
身

应
力

/M
Pa

1000
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图 10    叶片应力随冷气峰值温度变化拟合图

Fig. 10    Fitting diagram of vane stress variation with peak

temperature of cold air
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寿命为 26 709.49次循环，折合使用时长为 1 335.4 h，
该型涡轮叶片的最低设计使用循环次数为 3 000，
满足该涡轮叶片使用寿命要求。

通过对该涡轮叶片不同冷气工况下的仿真模

拟，得出结论：冷气温度的改变可以有效改变叶

片自身的应力与最大使用寿命。叶片疲劳寿命变

化趋势并不完全与叶片应力变化趋势成反比，当

冷气温度达到一定程度时，叶片应力下降不会提

高叶片使用寿命。

而综合考虑经济效益与叶片实际使用寿命，

将冷气载荷的峰值温度调整至 500～550 ℃，叶片

有相对较好的使用寿命。 

2.3   热冲击疲劳试验

利用某型热冲击试验台（如图 12）进行该涡

轮叶片的热冲击疲劳寿命试验，通过燃烧航空煤

油进行高温加热，可调空压机加压来产生高温高

压燃气，电加热器提供冷气温度，通过热电偶进

行温度测量，并实时通过燃气进行升温与试验喷

淋进系统行水冷降温进而实现控制整次循环中的

温度变化。
 
 

图 12    热冲击试验台

Fig. 12    Thermal shock test bench
 

涡轮叶片在未做试验前，表面光滑无异物，进

行该型涡轮叶片热冲击疲劳试验，并利用光学放

大显微镜观察该型涡轮叶片在定温冷气下不同循

环次数叶片外表面裂纹生长变化。

选取循环次数为 1 000、2 000、3 000次循环

冲击后的涡轮导叶观察，涡轮导叶在前缘缘板处

与尾缘处有裂纹。

可以在图 13中看出，在 1 000次循环内，叶片

外表光滑，与试验前叶片无异，各处并无任何裂

纹，在 1 000～2 000循环内，此时叶片尾缘接近或

者已经达到了损伤阈值，出现肉眼不可见的细微

裂纹，裂纹宽度约为 0.05  mm，长约为 0.8  mm。

2 000～3 000次循环内，裂纹逐渐生长，在试验最

后的 2 000～3 000次循环内，裂纹快速生长并增

多，宽度约为 0.2 mm，长度为 3～5 mm，达到肉眼

可以清晰观察的程度。

可以在图 14中看出，在 1 000次循环内，叶片

前缘与缘板处外表光滑，与试验前叶片无异，各

处并无任何裂纹，在 1 000～2 000次循环内，此时

缘次出现两处以上裂纹，宽度约为 0.05 mm，长为

2～3 mm。在试验最后的 2 000～3 000次循环内，

裂纹快速生长并逐渐加深，最大裂纹宽度约为

0.6 mm，长度为 6 mm，深度为 1～2 mm。

文中第 2节内容以理论分析与模拟仿真为基

础，选择了合适的疲劳寿命分析方法，建立涡轮

导叶的三维有限元简化模型，计算了涡轮导叶在

不同工况下的温度分布、应力分布情况，得出涡

轮导叶在前缘缘板附近与尾缘处应力较大，并对

叶片在这些工况下的热疲劳寿命进行分析，得出

不同工况下的叶片尾缘与叶盆中部为疲劳寿命最

低点。改变冷气循环温度可以有效提高叶片热疲

劳循环寿命。搭建定温冷气循环试验台，进行涡

轮导叶的定温冷气热冲击疲劳试验，进行疲劳裂

纹生长的光学显微观测，前缘缘板与尾缘处出现

疲劳裂纹，与仿真结果相似。 

 

(a) 1 000次循环

(b) 2 000次循环

(c) 3 000次循环

图 13    不同循环次数下叶片尾缘裂纹

Fig. 13    Trailing edge cracks of vane under different cycles
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3    结　论

针对叶片热冲击过程的温度与应力分布，综

合运用理论分析与仿真模拟，并对照试验结果分

析该型燃气轮机涡轮导叶在不同冷气条件下的寿

命变化，得出如下结论：

1）  采用单向流固热三场耦合模拟涡轮导叶

热冲击疲劳寿命问题，得到流场、温度场、应力场

的变化规律。结果表明叶身温度场分布与模拟仿

真温度分布误差小于 3%，验证了流固热耦合方法

的有效性。

2） 利用理论分析，采用材料常温下 S-N曲线

简单分析叶片热疲劳寿命，并对照叶片在不同工

况下仿真寿命，定性地验证了线性累计损伤理论

的应用价值。

3） 涡轮导叶温度场、应力场与寿命模拟结果

表明叶片侧翼缘板及尾缘长时间承受较高热应力，

受热冲击的影响最大，应力集中区与试验破坏区

域一致，说明该模拟方法具有实用工程价值。

4）  叶片疲劳寿命变化趋势并不完全与叶片

应力变化趋势成反比，当冷气温度达到一定程度

时，叶片应力下降不会提高叶片使用寿命。

5） 在综合考虑经济、试验等实际热冲击循环

中，冷气峰值温度从 300 ℃ 升高至 550 ℃，叶片最

高应力下降至原来的 20%，平均应力下降至原来

48.05%，寿命提高至原来 421.3%，通过改变冷气

温度，有效地提高了叶片热疲劳寿命。
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