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服役工况载荷谱下发动机涡轮叶片的
热机械疲劳寿命预测
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摘要： 为解决复杂多场耦合服役工况下涡轮叶片的热机械疲劳损伤问题，基于发动机服役工

况载荷谱，结合改进的 Morrow低周疲劳损伤和蠕变损伤模型，进行发动机涡轮叶片的热机

械疲劳寿命预测。首先，考虑叶栅间的转静干涉效应，完成了涡轮叶片的三维流场建模与多

场耦合仿真。然后，基于服役工况载荷谱下和多场耦合响应特性，确定了涡轮叶片疲劳损伤

关键考核位置。其次，利用改进的 Morrow低周疲劳损伤模型，并与传统模型和试验结果进

行了比较检验。最后，根据线性累积损伤准则及Morrow低周疲劳损伤和L-M蠕变损伤，预

测了服役工况下涡轮叶片的热机械疲劳寿命。结果表明，数值仿真计算结果与试验数据吻合

良好，验证了涡轮叶片三维非定常流场模拟和改进Morrow低周疲劳损伤模型的准确性。在

服役工况发动机载荷谱和多场耦合作用下，考虑Morrow低周疲劳损伤和L-M蠕变损伤，涡

轮叶片的热机械疲劳寿命为 6.028×103h，最小寿命区域位于进气口叶根前缘考核位置 A，此

处为涡轮叶片的重点检修部位，可为复杂服役工况涡轮叶片的热机械疲劳寿命预测提供理论

参考和依据。
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Thermo-mechanical fatigue life prediction of engine turbine blade under 
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Abstract： In order to solve the thermo-mechanical fatgue damage problem of trubine blade under the 

complex multifield coupling service conditions，combining the improved Morrow low-cycle fatigue 

damage and creep damage models based on the load spectrum of the engine’s service conditions，

the prediction of the thermo-mechanical fatgue life of engine turbine blade was achived. Firstly， 
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considering the rotor-stator interference effect between cascades， the three-dimensional flow field 

modeling and multi-field coupling simulation of the turbine blade were completed. Further， based on 

the engine load spectrum and multi-field coupling response characteristics under service operating 

condition， the key assessment positions of fatigue damage of the turbine blade were determined. then， 

an improved Morrow low-cycle fatigue damage model was developed and compared with traditional 

models and experimental results for verification. Finally， using the linear cumulative damage criterion， 

as well as the Morrow low-cycle fatigue damage and L-M creep damage， thermo-mechanical fatigue 

life of the turbine blade was predicted under service conditions. The results show that the numerical 

simulation results are in good agreement with the experimental data， verifying the accuracy of the 

three-dimensional unsteady flow field simulation of the turbine blade and the improved Morrow low-

cycle fatigue damage model. Under the engine load spectrum and multi-field coupling effect of 

service conditions， considering the Morrow low-cycle fatigue damage and L-M creep damage， the 

thermo-mechanical fatigue life of the turbine blade is 6.028×10³ h. The area with the minimum life is 

located at the leading edge of the blade root at the air inlet， the assessment position A， which is the key 

maintenance part of the turbine blade. This study can provide a theoretical reference and basis for the 

thermo-mechanical fatigue life assessment of turbine blade under complex service operating condition.

Key words： turbine blade；service operating condition；load spectrum；multi-field coupling；

thermo-mechanical fatigue；life prediction

涡轮叶片是航空发动机中至关重要的热

端部件，其工作环境极为严酷，需承受高温、高

压和高转速等多种载荷［1］。据统计，在发动机

零部件失效事故中，与疲劳破坏相关的事故占

比高达 49%，其中 70%以上是由转子叶片失效

所致［2］。因此，开展服役工况载荷谱下发动机

涡轮叶片的热机械耦合分析与疲劳寿命预测

具有重要的意义。

在发动机运行过程中，其热端部件所处环

境温度不断变化，与温度相关的叶片材料力学

性能也发生变化，此时叶片还受到循环机械载

荷的作用，循环变化的温度载荷和机械载荷则

会耦合叠加产生热机械疲劳。由于循环温度

与循环机械载荷同时作用于叶片，使得叶片从

开始循环至疲劳断裂失效过程中经历复杂的

损伤演化［3-5］。彭立强［6］在针对燃气轮机涡轮

叶片的研究中，开展了多场耦合应力、应变的

分析工作。得到涡轮叶片在 3种载荷作用下的

应力、应变分布，并结合修正寿命模型计算了

叶片的疲劳/蠕变寿命。Zhu等［7］针对涡轮叶片

进行了多场耦合分析，得到涡轮叶片在复杂工

况下的应力、应变分布情况，利用疲劳寿命预

测模型，对燃气轮机涡轮叶片的疲劳寿命进行

了预测。王荣桥等［8］建立了涡轮叶片热机械疲

劳试验系统，利用该试验系统进行了单晶涡轮

叶片考核截面的热机械疲劳试验，再现了涡轮

叶片在服役状态下的失效模式，并基于上述试

验结果进行涡轮叶片的寿命预测。蒋康河等［9］

针对涡轮叶片气膜孔，对单晶热机械疲劳试验

进行了设计和实施，试验涵盖了不同的应力范

围、横向取向及制孔工艺。通过对比分析有无

气膜孔、气膜孔横向取向的差异及不同制孔工

艺，深入探究了它们对单晶热机械疲劳寿命所

产生的影响。Wang等［10］研究了金属材料不同

取向的镍基单晶高温合金的热机械疲劳行为、

失效机制和寿命预测方法，建立了基于临界面

的寿命预测模型。王伟政［11］采用引入尚德广

疲劳损伤参量的方式，并考虑临界平面法，修

正SWT寿命预测模型，并与其他寿命预测模型

进行对比，证明了修正的寿命预测模型具有更
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好的准确性。

然而，由于服役工况下多场耦合载荷环境

的复杂性，现阶段仍缺乏对发动机涡轮叶片热

机械疲劳寿命进行准确预测的有效方法。因

此，本文以亚琛 1. 5 级涡轮为研究对象，首先，

建立涡轮叶片的三维流场模型，并进行网格无

关性分析与特性曲线对比，验证CFD仿真模型

的准确性。然后，考虑服役工况下发动机工作

载荷谱，开展热-流-固耦合响应特性仿真，获

得涡轮叶片疲劳损伤关键考核位置。最后，基

于改进Morrow低周疲劳损伤和L-M蠕变损伤

模型，依据线性累积损伤原则和多场耦合响应

特性，以实现服役工况下发动机涡轮叶片热机

械疲劳寿命的准确预测。

1　考虑转静干涉的涡轮叶片三维
流场仿真

1.1　11..55级涡轮叶片级涡轮叶片CFDCFD数值建模数值建模

本文以亚琛 1. 5 级涡轮叶片为研究对

象［12-13］，其由一级转子和两级静子组成，几何尺

寸如图 1所示。其中转子叶片数量为 41，静子

叶片数量为 36，转子叶顶间隙为 0. 4 mm，旋转

速度为 3 500 r/min。为提高计算效率，以转子

与静子叶片的单扇区流体域作为有效计算域。

利用 Turbo grid前处理软件完成了流场网

格划分，对转子与静子叶片的叶根和叶顶区域

进行了网格局部细化处理，叶片近壁面区域采

用 H 型和 O 型网格拓扑。涡轮叶片单通道流

场网格如图 2 所示。其中，流体域设定为理想

气体；第一级静子入口设定为压力入口，总压

为 1. 5×105 Pa，总温为 308 K；第三级静子出口

设定为压力出口，出口静压为 1. 3×105 Pa；转静

干涉交界面采用滑移网格处理，定义周期性边

界条件以实现整周流场的模拟。

故本文基于流场仿真CFX软件，利用普适

性良好的RNG k-ɛ湍流模型，开展对涡轮叶片

三维流场的数值模拟。

湍动能和湍流耗散率的微分传递方程［14］

如式（1）、（2）所示。
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图1　涡轮叶片几何尺寸

图2　涡轮叶片单通道流场网格
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式中：ρ为流体密度；k为湍流动能；ε为湍流动

能耗散率；ui 为流体速度分量；xi 为空间坐标；μ

为动力黏度；Pk 为由平均速度梯度引起的湍动

能 k 的产生项；Pb 为由浮力引起的湍动能 k 的

产生项，此次流场分析中，不考虑浮力作用，故

此Pb=0； μt为湍流黏度，可由式（3）获得。

μt =Cμ

ρk 2

ε
（3）

1.2　数值仿真模型的分析与验证数值仿真模型的分析与验证

为了保证仿真计算的准确性和高效性，对

所建立的数值模型进行了网格无关性验证。

基于不同网格划分方案，建立了3种网格密度的

数值模型，并比较其计算精度。同时，在第一级

静子叶片与第二级转子叶片尾缘后 8. 8 mm处

设置监测面，位置如图3所示。

转子和静子叶片尾缘后 8. 8 mm处特性曲

线如图 4、图 5所示。经过对比发现，随着网格

数量的增加，在中、细网格下转静子叶片的总

压及流动角特性曲线变化不再明显，表明计算

网格满足了无关性要求。进一步将数值仿真

与试验结果进行对比，发现两者性能曲线趋势

基本一致，验证了所建立数值模型的准确性。

为兼顾计算精度与求解效率，后续仿真采用中

网格模型。

图3　监测面位置

图4　转子叶片尾缘后8.8mm处特性曲线

图5　静子叶片尾缘后8.8mm处特性曲线
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2　涡轮叶片热-流-固耦合响应

特性

2.1　服役工况下发动机载荷谱编制服役工况下发动机载荷谱编制

在进行发动机涡轮叶片的热机械疲劳寿

命预测之前，首先要获得发动机的实际服役工

况载荷谱［15］（如图 6 所示），然后剔除飞行任务

剖面中的伪读数及不具备实际意义的无效幅

值，最后开展峰谷值检测及雨流计数法等统计

分析。在本文中，将某型发动机在一次完整工

作循环期间的发动机转速、发动机排气温度

等关键参数作为研究重点，运用科学的统计

分析方法，最终获得该发动机的工作循环载

荷谱。

某型发动机的设计最大转速n为14 460 r/min，

对转速谱采用雨流计数法［16］统计之后，将幅值

变化较小、对疲劳寿命影响微弱的循环数据进

行剔除。接着，将转速的峰谷值范围划分成 5

个区间。随后，针对发动机涡轮转速谱展开数

据处理工作，统计飞机在一次起飞—巡航—降

落过程中主工作循环及各类次工作循环的变

化次数，最终得到的主次循环转速区间如表 1

所示。

通过文献［11］可知，在发动机运行过程中

进气温度和排气温度的比值T1/T4约为 1. 65，本

文在计算进气口温度T1时，根据T1/T4约为 1. 65

求出了各服役工况转速下进气口温度值。不

同转速下发动机进气、排气温度统计结果如表

2所示。

2.2　涡轮叶片热涡轮叶片热--流流--固耦合仿真计算固耦合仿真计算

航空发动机涡轮叶片在不同转速下均受

到气动力、离心力和热应力的综合作用，本文

利用多场耦合的分析方法，分析了涡轮叶片工

作时的应力、应变响应。在计算中假设各个服

役工况转速区间下，流场内部的气体压力和流

速均处于稳定不变的状态，流场内部的高温气

图6　发动机的实际服役工况载荷谱

表1　主、次循环转速区间

循环类别

主工作循环

次工作循环

工况

1

2

3

4

5

工作转速区间/（r·min-1）

0—13882（96%n）—0

4 338（30%n）—8 243（57%n）—4 338（30%n）

10 845（75%n）—11 857（82%n）—10 845（75%n）

11 857（82%n）—12 870（89%n）—11 857（82%n）

11 857（82%n）—13 882（96%n）—11 857（82%n）

循环次数

1

2

1

1

1
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体符合理想气体状态方程。本文所采用的

DZ125 高温合金在不同温度下的材料参数［17］

如表3—6所示。

利用 Workbench 软件，将 5 个不同的模块

连接以实现对涡轮叶片的热-流-固耦合分析，

构建的仿真计算流程图如图7所示。

2.3　多场耦合下涡轮叶片响应特性分析多场耦合下涡轮叶片响应特性分析

选择发动机最大转速区间，对涡轮叶片进

行了热-流-固耦合仿真分析。涡轮叶片在气

动力、离心力和热应力的综合作用下，其等效

应力和等效应变分布如图8所示。

仿真计算结果表明，涡轮叶片的最大等效

应力值达到了 1 306 MPa，这一最大应力出现

的位置在叶根中部区域。与叶片的其他部位

相比，叶根中部区域的应力偏高。另外，涡轮

叶片的最大等效应变值为 0. 837%，出现的位

置是进气口叶根前缘区域。根据图 8在最大转

速区间的应力、应变分布情况及发动机涡轮叶

片外场的检修数据，选择以下两个位置来计算

涡轮叶片的疲劳寿命：考核位置A（叶片等效应

力最大点，位于叶根中部区域）和考核位置 B

（叶片等效应变最大点，位于进气口叶根前缘

区域）。

表2　发动机进气、排气温度统计结果

工作转速/%

75

82

89

96

排气温度/K

575

655

733

778

进气口温度/K

949

1 080

1 209

1 283

表4　不同温度下热导率

T/℃

200

300

400

500

600

700

800

900

λ/（W·m-1·℃-1）

9. 67

11. 47

13. 44

14. 99

16. 79

17. 96

19. 63

19. 51

 

表3　不同温度下弹性

模量和泊松比

T/℃

20

250

500

600

700

800

900

E/GPa

127. 0

123. 0

112. 5

108. 5

104. 5

102. 0

97. 0

μ

0. 410

0. 405

0. 410

0. 415

0. 430

0. 430

0. 435

 

表6　不同温度下屈服强

度和抗拉强度

T/ ℃

20

700

760

850

900

950

σ0. 2/MPa

985

930

955

905

580

455

σb/MPa

1 320

1 220

1 210

1 030

850

740

表5　不同温度下线

膨胀系数

T/℃

20~300

20~400

20~500

20~600

20~700

20~800

20~900

α/（10-6·℃-1）

12. 45

12. 86

13. 26

13. 53

14. 04

14. 55

15. 06

图7　仿真计算流程图
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3　涡轮叶片热机械疲劳寿命预测

本文基于线性累积损伤原则，考虑服役过

程中低周疲劳损伤和高温蠕变损伤，开展发动

机涡轮叶片的热机械疲劳寿命预测。线性累

积损伤原则认为，蠕变和疲劳可以被作为 2 个

相互独立的损伤过程来考虑，通过把疲劳和蠕

变损伤按照线性累积损伤原则进行叠加，最终

得到发动机涡轮叶片的热-机疲劳寿命。

3.1　低周疲劳损伤模型低周疲劳损伤模型

根据 Manson-Coffin 理论，对涡轮叶片进

行低周疲劳寿命预测，其表达式为

∆εeq

2
=
σ'f
E (2Nf) b

+ ε'f(2Nf) c

（4）

式中：
∆εeq

2
为等效应变幅；σ'f 为疲劳强度系数；E

为弹性模量；ε'f 为疲劳延性系数；b为疲劳强度

指数；c为疲劳延性指数； Nf为疲劳寿命。

等效应变幅为

∆εeq = εmax - εmin （5）

式中：εmax 和 εmin 分别为涡轮叶片在每个转速区

间最高和最低转速下考核位置处的等效应变。

本文以 Manson-Coffin理论为基础，首先，

采用改进的四点关联法［18］对疲劳常数进行修

正，并且考虑了尺寸系数 εd
［19］和表面加工效应

等方面对寿命的影响［20］及在高转速、高温气体

冲击的环境下，涡轮叶片不仅受到拉伸应力，

还会受到振动应力的影响。此外，由于叶片温

度的循环变化，叶片还受到温度载荷带来的热

应力的影响。因此，采用多场耦合的方法得到

平均应力，来表示上述 3 种载荷对叶片低周疲

劳寿命的影响。所以改进的Morrow公式为

b =- ( )-0.083 + 0.166lg 
σf

σb

（6）

c =-
ì
í
î

ïï

ïï
0.52 + 0.25lg εf -

1
3

é

ë

ê
êê
ê1 -

81.8 ( σb

E ) ( σf

σb ) 0.179ù

û

ú
úú
úü
ý
þ

ïïïï

ïï
（7）

σ'f = 2.383σb( σf

σb ) 0.95

（8）

ε'f = 0.413 ´ 2-c εf  
é

ë

ê
êê
ê1 - 82 ( σb

E ) ( σf

σb ) 0.179ù

û

ú
úú
ú
-

1
3

（9）

β = βs βc βp （10）

b'=
lg ( )σ-1εd β - lg ( )σ'f -

-
σm

lg σ-1 - lg ( )σ'f -
-
σm

b （11）

∆εeq

2
=
σ'f -

-
σm

E (2Nf) b'
+ ε'f (2Nf) c

（12）

式中：εd = 0. 5；βs = 1. 0；βc = 1. 0；βp = 0. 6。

为验证本文提出的改进 Morrow模型的准

确性，依据文献［11］中模拟涡轮叶片试验件的

低周疲劳试验寿命，将本文预测模型与模拟件

试验寿命进行对比，如图9所示。

从图 9 中的数据可以看出，本文提出的修

正寿命预测模型与另一种传统预测模型相比，

在涡轮叶片疲劳寿命预测方面，能够更加接近

图8　涡轮叶片等效应力和等效应变分布
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试验值，在预测精度上实现了一定程度的提升，

证明所提出的寿命模型具有一定的可信度。

结合应力场与应变场分析结果，利用本文

提出的修正预测寿命模型，首先，计算它们在

各个转速区间的低周疲劳损伤；其次，依据

Miner 线性累积损伤原则，对考核位置 A 和 B

在各个转速区间下所产生的损伤进行线性叠

加处理；最后，得到了发动机涡轮叶片的低周

总疲劳损伤和疲劳寿命。各工况下考核位置

A、B 的低周疲劳损伤及寿命结果如表 7、表 8

所示。

从计算结果可以看出，每个服役工况对叶

片寿命的影响并不相同，次服役工况对涡轮叶

片的疲劳寿命影响低于主服役工况。同时，低

周疲劳损伤以应变为主，叶根前缘区域考核位

置B的损伤值明显大于叶根中部区域考核位置

A，故涡轮叶片考核位置B会先发生疲劳破坏，

其低周疲劳寿命为4. 375×104循环。

3.2　蠕变损伤模型蠕变损伤模型

蠕变是金属材料在临界温度不小于金属

材料的 0. 3~0. 5倍熔点温度并承受持续载荷作

用下，发生与时间相关的塑性变形［1］。普通叶

片材料的熔点大约在 1 400 ℃，这意味着在工

作温度超过 700 ℃的涡轮叶片中，都会出现蠕

变现象。这种现象可能导致发动机效率降低、

叶片与机匣之间的摩擦增大，同时还可能引发

叶片的断裂等严重问题。由于涡轮叶片只有在

主循环工况下的温度能达到700 ℃左右，故本文

只考虑叶片主循环工况下的蠕变损伤。

采用工程上推荐的 L-M［21］法进行蠕变寿

命预测，其表达公式为

P =
T ( )lg tb +C

100 000
（13）

T = (9 ´
θ
5
+ 32) + 460 （14）

lg σ = a0 + a1 P + a2 P2 + a3 P3 （15）

式中：P为热强综合参数； T为绝对温度；tb为蠕

变寿命； C为常数； θ为叶片温度； a0、a1、a2、a3

图9　不同模型低周疲劳试验寿命与模拟

件试验寿命的比较

表7　考核位置A低周疲劳损伤寿命及结果

工况

1

2

3

4

5

转速范围

0—96%n—0

30%n-57%n—30%n

75%n—82%n—75%n

82%n—89%n—82%n

82%n—96%n—82%n

循环次数

1

2

1

1

1

循环寿命

5. 163×104

1. 343×108

2. 596×108

1. 262×108

1. 423×107

循环损伤

1. 936×10-5

1. 489×10-8

3. 852×10-9

7. 923×10-9

7. 027×10-8

疲劳寿命

5. 139×104

表8　考核位置B低周疲劳损伤寿命及结果

工况

1

2

3

4

5

转速范围

0—96%n—0

30%n—57%n—30%n

75%n—82%n—75%n

82%n—89%n—82%n

82%n—96%n—82%n

循环次数

1

2

1

1

1

循环寿命

4. 402×104

5. 325×107

1. 095×108

8. 789×107

1. 118×107

循环损伤

2. 271×10-5

3. 756×10-8

9. 132×10-9

1. 138×10-8

8. 945×10-8

疲劳寿命

4. 375×104
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均是常数；σ为平均应力。

DZ125 高温合金拉森米勒公式的参数可

由航空材料手册获得［17］，如表9所示。

将表 9 中的参数带入式（13）—（15）中，可

得到叶片考核点 A、B 处的蠕变损伤及寿命预

测结果，如表 10所示。由表 10数据可知，考核

位置A处的温度相较于B处更低。虽然A处的

应力水平相对较大，但在单次工作循环中，A处

的温度低于 B处，所以 A处的蠕变损伤明显小

于B处。

3.3　服役工况下热机械疲劳寿命预测服役工况下热机械疲劳寿命预测
在计算涡轮叶片热机械疲劳寿命时，首

先，分别计算各转速区间内单次工作循环的低

周疲劳损伤和蠕变损伤，然后依据线性累积损

伤准则进行线性叠加，得到单次工作循环下叶

片的总损伤，最后得到涡轮叶片考核点位置的

损伤及寿命，如表11所示。

由表 11中的数据分析可知，发动机经过一

次工作循环，涡轮叶片产生低周疲劳的同时也

伴随着高温蠕变现象，并且在考核位置A处的

蠕变损伤占总损伤比例的 86. 5%，低于在考核

位置 B 处的 91. 7%。所以温度越高，蠕变损伤

在总寿命中影响越大。涡轮叶片的寿命主要

取决于其最容易出现疲劳断裂的部位，因此，

该涡轮叶片的热机械疲劳寿命为 6. 028×103  h，

在考核位置 B进气口叶根前缘区域，这与涡轮

叶片外部故障失效的统计结果相符，该区域应

被视为涡轮叶片检修和维护的重要区域。

4　结论

本文以亚琛 1. 5 级涡轮叶片为研究对象，

基于发动机服役工况载荷谱，结合改进的Mor‐

row 低周疲劳损伤和蠕变损伤模型，实现了发

动机涡轮叶片的热机械疲劳寿命预测。主要

结论如下：

1） 考虑叶栅间的转静干涉效应，建立了涡

轮叶片三维非定常流场模型。通过与试验数

据的比较，发现监测面温度、压力和流动角特

性曲线基本吻合，验证了所建立数值模型的准

确性。进一步搭建了热-流-固分析平台，获得

了涡轮叶片的多场耦合响应特性。

2） 依据服役工况下发动机载荷谱和多场

耦合响应特性，得到了涡轮叶片在气动力、离

心力及温度载荷耦合作用下的应力、应变分

布，确定了涡轮叶片疲劳损伤关键考核位置。

叶根中部区域为考核位置 A，等效应力最大为

1 306. 9 MPa；进气口叶根前缘区域为考核位置

B，最大等效应变为8. 3×10-3。

3） 发展了改进的Morrow低周疲劳损伤模

型，并通过传统模型和试验结果验证了修正后

模型的准确性。利用线性累积损伤准则，计及

Morrow 低周疲劳损伤和 L-M 蠕变损伤，计算

获得了涡轮叶片的热机械疲劳寿命为 6. 028×

103  h，最小寿命区域位于进气口叶根前缘，为

服役工况下涡轮叶片的重点检修部位。
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