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单晶涡轮叶片典型任务循环蠕变分析
石多奇，张雨曼，隋天校，杨晓光

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 100191）

摘　　　  要：    针对单晶涡轮叶片在发动机典型任务循环下的多工况蠕变计算问题，结合变载条件下的单晶

合金蠕变本构模型，开发了用于高温结构蠕变计算的 ABAQUS/UMAT用户子程序。对某型单晶涡轮叶片进

行了典型任务循环下的蠕变计算，识别出可忽略蠕变损伤的工作状态从而实现了载荷谱简化，分别计算了该

涡轮叶片在 10 000个战斗机飞行循环和 40 000个运输机飞行循环下的蠕变变形，并进行了蠕变寿命评估。结

果显示：计算采用的典型载荷状态中，该叶片在巡航及以下状态产生的损伤较小，进行蠕变计算时可以删除，

简化后的蠕变载荷谱与原载荷谱下叶片产生的蠕变变形基本相等；不同飞机任务剖面下涡轮叶片具有不同

的蠕变寿命，在采用的战斗机典型飞行循环下，该叶片的蠕变寿命约为运输机飞行循环下的 1/14，这与发动

机的大功率状态持续时间占比有关。
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Creep analysis of single crystal turbine blade under
typical mission cycle

SHI Duoqi， ZHANG Yuman， SUI Tianxiao， YANG Xiaoguang

（School of Energy and Power Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China）

Abstract:   Considering  the  multiple  working  conditions  creep  calculation  of  single  crystal  turbine
blade  under  the  typical  mission  profile  of  engine,  combined  with  the  creep  constitutive  model  of  single
crystal  super-alloy  under  varying  loading,  a  ABAQUS/UMAT  subroutine  for  creep  calculation  of  high
temperature structure was developed. The creep of a single crystal turbine blade under the typical design
load spectrum was  calculated,  and the  working state  of  negligible  creep damage was  identified,  so  as  to
simplify  the  load spectrum.  The creep deformations  of  the  turbine  blade  under 10 000 mission cycles  of
fighter and 40 000 mission cycles of transport aircraft were calculated respectively, and the service life was
evaluated. The results showed that, under the typical load states used in the calculation, the creep damage
of turbine blade under engine cruise state and below was small, which can be ignored in creep calculation.
The  creep  deformation  of  turbine  blade  under  the  simplified  creep  load  spectrum was  basically  equal  to
that  under  the  original  load  spectrum;  turbine  blades  had  different  creep  life  under  different  aircraft
mission  profiles.  Under  the  typical  mission  cycle  of  fighter  used  in  the  calculation,  the  creep  life  of  the
turbine blade was about 1/14 of that of transport aircraft, which was related to the duration of high-power
state of the engine.
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随着涡轮进口温度的逐步提升，涡轮叶片的

蠕变问题日益突出，提供足够的蠕变/应力断裂寿

命是涡轮叶片的设计准则之一，同时，限制蠕变

变形量是涡轮叶片在规定的寿命期内获得足够性

能的重要设计要求[1]。涡轮叶片的蠕变变形和持

久寿命不仅取决于设计、制造和工艺水平，还与

发动机的运行环境、使用方式以及维修等密切相

关[2]。Eshati等 [3]、李娜等 [4] 的研究显示，发动机

工作状态的差异可使其蠕变寿命相差几十倍甚至

百倍。航空发动机在服役过程中会经历起飞、爬

升、巡航等多种工况，涡轮转速和进口温度等都

随发动机工况不同而改变，采用单一工作状态进

行蠕变分析和寿命评估已无法满足涡轮叶片的设

计要求。因此，对涡轮叶片进行准确的多工况蠕

变计算具有重要的工程意义。

对于涡轮转子叶片的多工况蠕变计算问题，

目前出现了多种不同的方法。基于梁理论的二维

方法利用线性叠加原理计算涡轮叶片的蠕变伸长，

应用简便，但不适用于带冠叶片和冷却叶片，精

度不高，一般只用于初始设计阶段 [5]。等效等时

应力应变曲线方法将蠕变等效为塑性变形，结合

累计损伤规则构建新的等效等时应力应变曲线，

可以直接采用有限元静力分析，但一条曲线仅对

应一个温度和时间，实际应用较为困难 [6]。目前，

应用最为广泛的是基于蠕变模型的有限元方法，

其基本思路是根据蠕变方程计算出每个瞬态时间

步内的蠕变应变增量，进行迭代累加即为整个时

间的蠕变量[7-9]。这种方法可以根据实际用途灵

活地选择蠕变模型，能够用于模拟各种载荷条件

下复杂结构的蠕变行为。

通用有限元程序中提供的蠕变模型通常只能

描述蠕变的前两个阶段，如时间硬化模型和应变

硬化模型等。某些单晶合金在不同温度和应力下

表现出不同的变形特征[10]，工程应用要求采用统

一的蠕变方程形式进行描述。同时，为了判断气

膜孔边等局部区域是否处于危险的蠕变第 3阶段，

需要发展具有描述完整蠕变曲线能力的模型，如

θ映射法[11]、耦合损伤的蠕变模型[12-14] 等，通过编

写用户子程序可用于实际结构的蠕变计算。同时，

构件的工况变化以及局部的应力松弛会带来变载

荷问题，一些学者通过引入变载蠕变理论来处理

变应力/温度情况。除了经典的时间硬化理论、应

变硬化理论外，基于损伤累积法则还发展有线性

和非线性的时间/应变分数理论 [15-18]，但大多无法

反映实际的损伤机制，且一般仅针对材料开展研

究，难以用于实际结构的蠕变计算。此外，采用

有限元方法进行涡轮叶片全寿命周期循环历程计

算虽然可以得到更加准确的蠕变变形和寿命预测

结果，但对于发动机数千甚至上万循环的寿命要

求，其计算量在工程设计中并不现实。因此，在

我国工程实践中，无论是定向凝固还是单晶涡轮

叶片，其在多工况下的蠕变计算问题并没有得到

很好地解决。

本文在变载条件下单晶合金蠕变本构模型的

基础上，在有限元软件 ABAQUS中开发了 UMAT
子程序，用于计算实际结构在变工况下的蠕变响

应。采用有限元方法对某型单晶涡轮叶片开展了

典型任务循环下的蠕变计算，并对蠕变载荷谱进

行了压缩简化，完成了不同类型任务循环下的涡

轮叶片长时蠕变变形计算与寿命评估。 

1    蠕变本构模型
 

1.1   变载条件下的单晶合金蠕变模型

采用前期发展的变载条件下的单晶合金蠕变

本构模型[19]，其表达式如式（1）～式（3）。

ε̇i j =
3
2

Si j ·An
( σeq

1−D

)m−1

tn−1 （1）

Ḋ =
(σeq

B

)r

·（1−D）−k （2）

Si j = σi j−
1
3
δi jσkk （3）

式中 A、m、n为温度相关的蠕变参数，B、r和 k是
温度相关的损伤参数，可通过参考温度下的单轴

蠕变试验曲线拟合确定。Sij 是应力偏张量，δij 为

Kronecker  Delta函数。损伤状态变量 D取值在

0～Dc，D=0时，表示材料没有损伤，D=Dc（临界破

坏损伤，本文中取 1）时，表示材料已经破坏。σeq

是指材料所受的等效应力，其表达式为式（4）：

σeq =
√

3
2

Si j Mi jklSkl （4）

其中 Mijkl 是一个 4阶张量，反映了材料的各向异

性。单晶高温合金可近似为具有立方对称性的材

料，若采用 Voigt标记法，4阶张量Mijkl 可记为

Mvoigt =



1 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0
0 0 0 M44 0 0
0 0 0 0 M44 0
0 0 0 0 0 M44


（5）
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以上各式中涉及应力应变均处于晶体坐标系

中。因此，需要确定的蠕变本构模型参数共 7个，

分别为蠕变参数 A、m、n，损伤参数 B、r、k和各

向异性参数 M44。

连续损伤力学认为，材料内部微缺陷（微裂纹

和微孔洞）的产生和发展使有效承载面积减小，

从而造成了损伤[20]。结合 Kachanov-Robtnov方程

中的损伤定义，假设载荷发生突变时，材料内部

产生的微缺陷保持不变，则变载条件下的蠕变变

形行为可表述为：若材料在 tE 时刻由载荷状态

1（σ1，T1）变化至状态 2（σ2，T2），变载时材料的热

力学损伤为 D1，则变载后材料的蠕变变形将沿着

载荷 2下产生相同损伤 D1 对应时刻 tF 后的蠕变

曲线进行，材料的真实蠕变曲线为 0-E（F′）-G′，如
图 1实线箭头路径所示，tF 可由式（6）计算。

tF =
1

k2+1

[
1−（1−D1）

k2+1
] (σeq,2

B2

)−r2

（6）

其中 B2、k2 和 r2 为温度 T2 下的损伤参数，σeq,2 为

载荷状态 2下的等效应力。
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σ1, T2

图 1    变载蠕变规则

Fig. 1    Creep rule under varying load
  
1.2   程序实现

参照 UMAT用户材料子程序的编写规则，在

ABAQUS软件中将变载条件下蠕变本构模型编

写成用户子程序。程序主要包括弹性矩阵求解模

块、蠕变求解模块以及应力更新模块，子程序的

总体流程框图如图 2所示。蠕变求解模块用于根

据当前时间步内的应力应变状态计算蠕变应变增

量和损伤增量，弹性矩阵求解模块用于构建当前

温度下的 Jacobian矩阵，应力更新模块作用是基

于定义的应力-应变关系更新应力。

应力更新算法采用 Euler显式积分方案，具有

收敛性好，计算结果稳定，编程简单等优点，能够

满足涡轮叶片等复杂结构的高效数值计算。同时，

在程序中设置步长控制模块，当增量步内的蠕变

应变增量超过设置的容限大小时，减小增量步长，

以保证计算精度。

涡轮叶片在服役过程中具有随时间变化的复

杂温度场，对于非参考温度下的蠕变计算，编写

蠕变速率插值模块，将 Arrhenius关系式取自然对

数得到式（7）：

ln ε̇ ∝ − 1
T

（7）

按照式（7）对蠕变速率关于温度进行非线性

插值，可用于涡轮叶片工作过程中的非均匀温度

场和变温问题，相比于工程中常用的直接线性插

值方法具有更高的计算稳定性和精度。 

2    涡轮叶片典型任务循环蠕变计算
 

2.1   有限元模型设置

本次计算采用某型涡扇发动机高压涡轮转子

叶片，叶片材料为国产某单晶高温合金 DDXX，

其蠕变模型参数如表 1所示，设置材料 [001]取向

与涡轮叶片径向重合。

涡轮叶片有限元模型如图 3所示，共有 2 897
个单元，5 160个节点，单元类型为 C3D8。计算中

忽略气动载荷和振动载荷，仅考虑离心载荷和温

度场。叶片最大状态转速为 15 500 r/min，温度场

（单位：K）如图 3所示。

实际工作中，叶片通过榫连结构固定到轮盘

 

增量步开始

读取状态变量

弹性本构参数插值

减小增量步长
计算刚度矩阵

计算蠕变应变增量和损伤增量

步长控制
蠕变应变增长是否

满足要求

否

是

更新应力、应变和损伤

储存状态变量

增量步结束

图 2    UMAT子程序流程图

Fig. 2    Flow chart of UMAT subroutine

第 6 期 石多奇等： 单晶涡轮叶片典型任务循环蠕变分析

20210702-3



上，但榫头与榫槽的接触问题会引入非线性因素，

大幅增加计算成本。为了简化计算，设置边界条

件如下：①位移边界条件。为了确保叶片不发生

刚体位移，约束榫头端面任意一点的轴向位移和

第 1对榫齿接触面的法向位移；②应力边界条件。

为了避免位移约束造成不合理的热应力，假设转

子叶片的离心载荷均匀分布在各榫齿与榫槽的接

触面上，即所有榫齿齿面上的压力在径向的分量

之和等于叶片的离心力，则施加在第 2对榫齿接

触面上的均布压力如式（8）所示。

p =
Fω

S · cos
α

2

=
mω2R

S · cos
α

2

（8）

其中 m为涡轮叶片的总质量，ω为角速度，R为叶

片质心到旋转轴的距离，S为榫齿受压总表面积

（本文中为两对榫齿受压面积之和），α为榫齿接

触面的法向夹角。

取发动机最大状态为参考状态，nmax 和 T4,max
分别为涡轮转子叶片在参考状态下的转速和涡轮

前温度，施加如图 4所示民用发动机典型设计载

荷谱[21]，包括 ：①地面慢车状态，②最大状态，

③额定状态，④巡航状态，⑤空中慢车状态。涡

轮叶片的温度与涡轮前温度和冷却方式有关，对

于某给定叶片，假设叶片温度与涡轮前温度具有

相同的变化趋势，根据式（9），由飞行循环中涡轮

前温度的变化可估算得到涡轮叶片的温度场-时
间变化历程。

Tb

Tb,max
=

T4

T4,max
（9）

 

2.2   计算结果

由于涡轮叶片的边界条件施加在榫头上，榫

头的应力计算结果不准确。同时，服役过程中榫

头的温度较低，几乎不产生蠕变变形和损伤，因

此，本次计算仅考虑叶片叶身部位的结果。

经过 500个载荷循环后，涡轮叶片的等效蠕

变应变分布和损伤分布如图 5和图 6所示。根据

计算结果可以看出，1/2叶高的尾缘（O）和靠近盖

板的叶盆叶背（P）的应力和温度都处于较高水平，

因而产生了较大的蠕变应变和损伤。

 
 

11.14
10.14
9.148
8.152
7.157
6.162
5.166
4.171
3.175
2.180
1.184
0.1890
−0.8064

等效塑性应变/10−4

(平均: 75%)

P

O

图 5    涡轮叶片等效蠕变应变分布（N=500）

Fig. 5    Equivalent creep strain distribution of turbine blade

（N = 500）

 

表 1    国产某单晶高温合金 DDXX蠕变模型参数

Table 1    Creep model parameters of a domestic single crystal superalloy DDXX

T/K A/10−15 m n B k r M44

1 033 8.52 4.92 0.333 9 1 320 3.02 13.5 2.51

1 173 34.4 4.64 0.655 0 1 160 2.32 6.8 2.38

1 273 310 4.46 0.885 1 717 2.02 5.9 1.85

 

1304
1253
1202
1151
1100
1049
998.7
947.8
897.0
846.2
795.3
744.5
693.7

温度/K

(平均: 75%)

图 3    涡轮叶片有限元模型、最大状态温度场与边界条件

Fig. 3    Finite element model, maximum state temperature field

and boundary conditions of turbine blade
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图 4    民用发动机典型设计载荷谱[21]

Fig. 4    Typical design load spectrum of a civil engine[21]
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图 6    涡轮叶片蠕变损伤分布（N=500）

Fig. 6    Creep damage distribution of turbine blade （N=500）
 

不同循环最大状态下涡轮叶片叶身部分的等

效应力分布如图 7所示，随着任务循环次数的增

加，涡轮叶片上的应力发生了重分布。根据图 5，
1/2叶高的尾缘（O）、靠近盖板的叶盆叶背（P） 处
随时间产生了较大的蠕变应变，由于涡轮叶片外

加载荷不变，为保证各部位的总变形协调，其弹

性应变分量减小，因而等效应力逐渐降低；同时，

蠕变应变较小的部位相应地承担更多的载荷，应

力有所升高。
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图 7    不同循环最大状态下涡轮叶片等效应力分布

Fig. 7    Equivalent stress distribution of turbine blade under

maximum state of different cycles
 

提取如图 7中叶片 1/2高度截面上 S点（叶盆）

和 T点（尾缘）在前 50个循环下的 Hill等效应力

随时间的变化，如图 8所示。由于叶片上温度和

应力分布不均，T点（尾缘）的蠕变应变较大，S点

（叶盆）几乎没有蠕变应变。随着循环的进行，应

力发生了重新分配，T点（尾缘）的应力明显减小，

而 S点（叶盆）的应力呈现缓慢增大的趋势。

涡轮叶片叶尖截面不同位置的蠕变伸长量

（第 N个循环结束后的径向位移）随循环数 N的

变化如图 9所示。结果显示，随着蠕变的进行，涡

轮叶片的变形量逐渐增大。由于盖板附近叶背处

应力集中明显，温度也较高，前期产生了较大的

蠕变变形，因此叶背部分伸长量较大，之后由于

产生了明显的松弛，应力水平大幅下降，伸长速

度减缓；1/2叶高的尾缘处虽然也出现了一定的应

力松弛，但仍承担较高的离心载荷，径向蠕变变

形不断增大，经过 500个载荷循环后，叶尖尾缘处

的蠕变伸长量最大，达到了 0.080 95 mm。 

3    分析与讨论
 

3.1   蠕变载荷谱简化

在涡轮叶片设计阶段，目前常采用最大状态

下的蠕变计算结果进行叶片蠕变变形预测和寿命

评估，结果往往会过于保守，影响涡轮叶片的使

用经济性，其在多大程度上反映了真实情况这一

问题一直困扰着我国航空发动机工程师。发动机

服役过程中载荷状态十分复杂，在一个任务循环

中需要经历起飞、加速、巡航等多个工况，使得按

照设计载荷谱进行涡轮叶片长时的蠕变计算及其

困难，需要对发动机蠕变载荷谱进行适当简化，

以提高计算效率。

统计了涡轮叶片在前 500个循环中各载荷状
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Fig. 8    Variation curve of Hill equivalent stress
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态的持续时间、1/2高度截面的尾缘 T点产生的

蠕变应变累积和损伤累积的占比情况，结果如

图 10所示。根据占比结果，最大状态和额定状态

的持续时间较短，仅占整个循环的 33.63%，但由

于转速和温度较高，蠕变应变和损伤累积占比分

别达到了 99.31%和 99.69%，其他载荷状态下几

乎不发生蠕变。
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Fig. 10    Proportion of each load state
 

由此可见，在进行涡轮叶片的蠕变分析时，可

近似将最大状态和额定状态的蠕变计算结果作为

整个飞行循环下的结果，删除其他对涡轮叶片蠕

变影响较小的载荷状态，从而大大减少有限元计

算的时间和成本。简化后的蠕变载荷谱如图 11
所示。
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按照简化后的蠕变载荷谱对涡轮叶片进行

3 000个飞行循环下的蠕变计算，得到叶尖最大径

向位移量随循环数的变化如图 12所示。结果显

示，仅考虑循环中的最大状态计算得到的蠕变变

形量偏小，而循环全过程按照最大状态计算得到

的蠕变变形量偏大；按照图 11所示蠕简化载荷谱

计算得到前 500个循环的变形量与标准设计载荷

谱下的计算结果基本重合，说明本文对蠕变载荷

谱的简化方式是合理的，能够反映出飞行循环过

程中涡轮叶片产生的蠕变变形。
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图 12    叶尖最大径向位移量随循环数的变化曲线

Fig. 12    Variation curve of maximum radial displacement of

blade tip with cycle
  

3.2   涡轮叶片蠕变寿命评估

大量研究[3-4] 显示，发动机工作状态会影响涡

轮转子叶片的蠕变寿命。不同种类的飞机具有完

全不同的任务剖面，即使采用相同的核心机，也

具有不同的载荷谱形式，其任务循环中各载荷工

况的时长占比及顺序大为不同。因此，由于装备

的飞机不同，导致飞行任务不同，发动机的使用

寿命也相差甚远。

表 2和表 3分别为某战斗机和运输机的典型

任务剖面和对应的发动机工作状态[22]。按照文中

第 3.1节的简化方法对载荷谱进行简化，图 13为

删除小损伤状态后的简化蠕变载荷谱。
  

表 2    某战斗机典型任务剖面[22]

Table 2    Typical mission profile of a fighter[22]

任务段 发动机状态 持续时间/min 占任务总时间比/%

滑行 地面慢车 0.2 0.57
起飞 最大 1 2.83
爬升 额定 4.79 13.57
出航 巡航 3.41 9.66
机动 最大 6.29 17.82
巡航 巡航 8.78 24.87
下降 空中慢车 10.23 28.98
着陆 最大 0.1 0.28
滑行 地面慢车 0.5 1.42
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表 3    某运输机典型任务剖面[22]

Table 3    Typical mission profile of a transport aircraft[22]

任务段 发动机状态 持续时间/min 占任务总时间比/%

滑行 地面慢车 0.2 0.20

起飞 最大 1 0.98

爬升 额定 24.2 23.77

巡航 巡航 53.7 52.75

下降 空中慢车 22.1 21.71

着陆 最大 0.1 0.10

滑行 地面慢车 0.5 0.49
 

按照简化蠕变载荷谱对涡轮叶片分别进行

了 10 000个战斗机典型载荷循环和 40 000个运

输机典型载荷循环下的蠕变数值计算，得到最大

蠕变伸长量随循环数 N的变化如图 14所示。

涡轮转子叶片的蠕变变形使叶身径向伸长，

恢复扭转和弯曲。为了确保在规定的寿命期内获

得足够的性能，限制蠕变变形量是主要的设计要

求。高效节能发动机文集中规定：在涡轮设计中，

寿命期内的总蠕变量应限制在 0.2%。该叶片为

冷却叶片，应力和温度梯度较大，导致叶片不同

部位的蠕变应变在较大的范围内变化。考虑发动

机实际使用过程中的安全性，本文按照涡轮叶片

最大局部蠕变应变为 0.2%进行了蠕变寿命评估，

结果如表 4所示。其中，飞行循环数为达到寿命

评估标准时的载荷循环，飞行小时数为一个完整

载荷循环的时长与飞行循环数的乘积。

根据涡轮叶片蠕变伸长量和寿命评估结果，

在计算采用的战斗机典型飞行循环下，该涡轮叶

片的蠕变变形增长较快，其蠕变寿命（飞行小时数）

约为运输机典型飞行循环下的 1/14。可见，虽然

一个战斗机任务循环的持续时间较短，但由于其

包含空战、攻击、截击等机动任务，发动机最大状

态的持续时间占比较大，因而涡轮叶片在较短的

飞行循环内就达到了蠕变寿命评估标准。

根据图 14，在评估得到的蠕变寿命期内，在

战斗机和运输机飞行循环下涡轮叶片的蠕变伸长

量分别为 0.0303 8 mm和 0.0321 7 mm，已接近某

型发动机冷却高压涡轮叶片规定的最大径向伸长
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量要求[23]。因此，在进行叶尖间隙设计时，为达到

性能保持的要求，应考虑发动机在长期服役后产

生的涡轮转子叶片的蠕变径向伸长量，以保证在

寿命期内保持规定的叶尖间隙。 

4    结　论

本文结合变载条件下的蠕变本构模型，开发

了单晶涡轮叶片蠕变计算工具，对某型单晶涡轮

叶片进行了典型任务循环下的蠕变计算和载荷谱

简化，完成了其在战斗机和运输机任务循环下的

长时蠕变计算与寿命评估，结果显示：

1）  所开发的叶片蠕变计算工具可用于单晶

涡轮叶片在多工况下的蠕变响应分析，能够反映

出涡轮叶片的蠕变应变和损伤演化、应力松弛和

蠕变伸长等现象和规律，同时也验证了前期发展

的变载蠕变本构模型的有效性和实用性。

2）  在本文采用的发动机任务循环的典型状

态中，最大状态和额定状态下涡轮叶片的转速和

温度较高，产生了较大的蠕变损伤和变形。通过

删除涡轮叶片产生蠕变损伤和变形较小的载荷状

态，得到的简化蠕变载荷谱与标准设计载荷谱下

涡轮叶片的蠕变变形量相近，在保证计算结果准

确性的同时，大大提高计算效率，可以用于涡轮

叶片的工程设计和服役使用延寿评估。

3）  装备在不同类型飞机上的同一发动机涡

轮叶片蠕变寿命相差较大。针对本文研究的涡轮

叶片，在计算采用的战斗机典型飞行循环下，其

蠕变寿命约为运输机典型飞行循环下的 1/14，这
与发动机使用过程中大功率状态的持续时间占比

相关。

需要注意的是，通过修改各向异性矩阵，本文

采用的蠕变本构模型和叶片蠕变计算工具能够推

广至等轴晶和定向凝固材料。同时，本文所采用

的多工况蠕变分析方法和流程，可以用于航空涡

轮轴和涡轮螺旋桨发动机的燃气涡轮和动力涡轮

工作叶片、地面/舰船燃气轮机和汽轮机的透平叶

片的蠕变评估。
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表 4    涡轮叶片蠕变寿命

Table 4    Creep life of turbine blade

飞机类型 战斗机 运输机

飞行循环数 2 472 13 431

飞行小时数/h 1 599 23 573
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