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载荷谱作用下考虑蠕变与疲劳的
涡轮叶片损伤分析

周渝航1，2，张    童3，王延荣3，4，孙景国1，2，蒋向华3

（1.  中国船舶集团有限公司 第七〇三研究所，哈尔滨 150078；
2.  船舶与海洋工程特种装备和动力系统国家工程研究中心

船舶及海洋工程燃气轮机研发与检测实验室，哈尔滨 150078；
3.  北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 100191；

4.  北京航空航天大学 江西研究院，南昌 330096）

摘　　　  要：    基于可描述蠕变三阶段的归一化参数蠕变模型，通过编写 usercreep子程序，实现了对涡轮叶片

包含多工况的典型试验载荷谱下的蠕变模拟。对单个及多个循环的载荷谱分别进行蠕变模拟，结果显示在

蠕变作用下，应力集中部位随着蠕变应变的增长会发生应力松弛现象，单个载荷谱循环下，高工况产生的蠕

变应变占比超过 90%。在试验载荷谱运行下，引发叶片失效的主要因素为蠕变与疲劳。结合 Miner线性损伤

累积法则，对涡轮叶片在寿命预测的基础上进行损伤分析。而在实际应用中，试验载荷远高于实际运行使用

强度，因此为了更贴合实际地评估叶片的平均故障间隔时间，利用损伤等效系数对叶片的当量运行时间进行

评估，并建立估算流程，针对本文研究的涡轮叶片及试验载荷谱，可以将其换算为实际运行强度下的时长为

26 283.6 h。
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Abstract:   Using the three-stage normalized parametric creep model，the creep behavior of a turbine
blade under a typical multi-condition test load spectrum was simulated through the usercreep subroutine.
The  results  indicated  that  as  creep  strain  increased， stress  relaxation  occurred  in  stress  concentration
regions. Under high operating conditions，significant creep strain accumulation and stress relaxation were
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observed.  Under  a  single  load  spectrum  cycle， the  creep  strain  induced  by  high  operating  conditions
accounted for more than 90%. Based on Miner’s linear damage accumulation rule，a damage analysis of
the turbine blade was conducted as part of the life prediction process. In practical applications，the test load
was  significantly  higher  than  the  actual  operating  intensity.  Therefore， to  more  accurately  evaluate  the
mean  time  to  failure  (MTTF)  of  the  blade， an  equivalent  damage  factor  was  employed  to  assess  the
equivalent operating time of the blade and establish an estimation process. For the turbine blade and test
load spectrum，the equivalent duration under actual operating conditions was calculated to be 26 283.6 h.

Keywords:   creep model；creep deformation simulation；equivalent damage coefficient；
equivalent running time；turbine blade

随着燃气轮机涡轮前温度的逐步提高，由高

温高载荷引发的结构件的蠕变问题愈加突出。无

论是在试验验证阶段还是实际运行服役过程中，

燃气轮机均在特定载荷谱下工作，载荷谱内通常

包含不同工况下的保载及载荷循环，仅针对单工

况进行蠕变分析与寿命预测已不能准确地对涡轮

叶片进行评估。因此，对涡轮叶片进行载荷谱下

的蠕变模拟及损伤分析具有重要的工程意义。

现有的基于唯象角度的蠕变模型主要将时间、

应力、温度视为变量，采用数学模型描述蠕变应

变率与上述因素的函数关系。蠕变应变率与应力

间的关系陆续用对数双曲正弦、指数函数、双曲

正弦与对数结合等数学模型进行了描述[1-4]；蠕变

应变与时间的幂律关系模型、多项式模型和指数

模型由 Bailey[5]、Granham和 Walles[6]、Blackburn[7]

分别提出；而考虑蠕变应变率与温度关系的函数

基本围绕 Arrhenius提出的模型展开，其中同时包

含了蠕变激活能对蠕变应变的影响[8]。另一些学

者通过引入损伤参量，从微观角度建立新的蠕变

模型。Kachanov[9] 将损伤引入蠕变模型，Rabot-
nov[10] 定义了损伤因子，形成了 Kachanov-Rabotnov
蠕变损伤理论；Betten等 [11] 在 K-R模型中引入应

力张量及二阶损伤张量等，试图描述多轴应力状

态下的蠕变行为；Cano等[12] 将提出的蠕变本构模

型与Wilshire方程和连续损伤力学（CDM）相结合，

实现了长期预测蠕变变形、损伤和断裂。目前现

有的唯象蠕变模型通常不能对实际结构 3个阶段

的蠕变变形进行完整描述，而从损伤角度建立的

蠕变模型在复杂的涡轮叶片结构上应用时，模型

中的参数往往较难获得，同时计算量过大。

目前投入使用的涡轮叶片通常为空心结构，

并伴有复杂的冷却通道、扰流柱（肋）以及气膜冷

却孔，这些不规则形状通常会导致局部区域应力

显著增加从而产生应力集中现象。针对实际涡轮

叶片结构的寿命预测与损伤评估，国内外都进行

了大量研究。陈志英等[13] 利用修正的时间-寿命

分数法在寿命评估基础上计算了涡轮叶片疲劳-
蠕变损伤；Abu等[14] 使用 Neu/Sehitoglu（N/S）模型

对考虑蠕变、疲劳、氧化及氧化损伤等因素的叶

片热机械疲劳（TMF）寿命进行评估；Liu等 [15] 通

过在弹性模量内引入损伤变量，结合 Norton蠕变

模型建立了叶片的寿命评估方法；Yue等 [16] 采用

非线性损伤累积模型对高低循环疲劳复合载荷下

的寿命进行预测，并基于损伤阈值的方法对损伤

进行了评估；石多奇等[17] 通过分析不同工作状态

下的蠕变损伤从而实现了载荷谱简化。

上述研究虽都围绕涡轮叶片展开了蠕变模拟

及损伤分析，但事实上仅仅依靠静力结果对应力

集中部位的寿命预测过于保守，在蠕变作用下上

述部位通常会产生不同程度的应力松弛，对危险

点采用松弛后的应力进行寿命预测会更接近叶片

的实际寿命，因此针对试验载荷谱下运行的涡轮

叶片，很有必要针对其产生蠕变后的应力状态进

行寿命预测及损伤分析。

本文基于归一化三阶段蠕变模型编写 K444
合金材料 usercreep子程序，针对实际涡轮叶片模

型在典型试验载荷谱下进行蠕变模拟，描述涡轮

叶片典型特征部位的蠕变曲线及应力松弛曲线，

利用松弛后的应力更贴合实际地预测涡轮叶片的

寿命。进而，在寿命预测的基础上完成了典型试

验载荷谱下涡轮叶片的损伤等效系数分析，并利

用等损伤原则建立了叶片的当量运行时间评估

流程。

 1    涡轮叶片蠕变模拟

 1.1   归一化蠕变模型

采用可描述蠕变三阶段的归一化蠕变模型[18]

实现涡轮叶片的蠕变行为模拟，该模型具体形式
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如下：

εc = η1（1− e−η4ζ）+η2ζ +η3ζ
η5 （1）

εc ζ =
t
tc

tc

式中 为蠕变应变，定义无量纲时间 ，t为蠕

变时间， 为给定温度与应力下对应的持久寿命。

ηi（i = 1,2,3,4,5）

η1 η2 η3

η4 η5

蠕变模型中的参数 具有明

确的物理意义，如图 1所示。 、 和 分别代表

蠕变 3个阶段中各自的蠕变应变量， 和 分别

控制蠕变第 1阶段和第 3阶段曲线的曲率变化，

反映各阶段蠕变变化的快慢。
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图 1    蠕变模型示意图

Fig. 1    Gragh of creep model
 

ηi（i = 1,2,3,4,5）

由于同种材料不同温度、应力下的蠕变曲线

均不同，因此可认为参数 依赖于

温度和应力，并将其写作如下形式：

ln ηi = ai+bi
T
Tm
+ ci
σ

σ0.2
+di

T
Tm
· σ
σ0.2

（2）

T
Tm

σ

σ0.2
σ式中 和 分别为温度 T、应力 相对于熔点

Tm、屈服应力 σ0.2 的归一化参数。由此，结合式（1）
和式（2），即可模拟金属材料任一温度、应力组合

下的蠕变曲线。

ỹ = kx̃+b x̃

ỹ

η2 η2

η1 η3 = ηr−η1−η2 ηr

η1 η2 η3

η4 η5

根据该模型的物理意义，可对实际材料的蠕

变曲线进行模拟，针对多条不同温度、应力下的

蠕变曲线，首先根据持久断裂时间对曲线归一化，

使所有曲线的时间坐标在 [0,1]区间；其次，对每

条曲线第 2阶段进行拟合（方程为 ， 表

示横坐标量， 表示纵坐标量），得到不同应力和

温度下的一组 值，斜率 k（即 值）为归一化坐标

下的稳态蠕变应变率或最小蠕变率，截距 b即为

值；进而，根据式（1），可得到 ，

为断裂时的蠕变应变；已知 、 、 后，按式（1）
对每条曲线进行拟合，得到 、 ；最后，根据式（2）
对不同应力、温度组合下的曲线进行同时拟合，

ai bi ci di得到 、 、 、 。

 1.2   Usercreep用户子程序

ANSYS中可用于自定义编程进行蠕变分析

的子程序有：usermat、usercr和 usercreep。3个子程

序都属于本构模型子程序，单元的每个积分点在

每个载荷子步的每次迭代都会调用该子程序[19]。

考虑到各向同性材料无需考虑材料取向对性能的

影响，且需要较高的计算效率，因此本文选择采

用编制 usercreep子程序进行蠕变分析。

usercreep子程序的输入变量包括等效蠕变应

变、等效应力、时间、温度，输出变量为蠕变应变

增量（delcr）、蠕变应变增量对等效应力的导数

（dcrda（1））和蠕变应变增量对蠕变应变的导数

（dcrda（2））。将文中第 1.1节的蠕变模型编写至

子程序中，上述 3个输出变量即均可通过式（1）和
式（2）进行相应变换得到。

采用命令流 TB,CREEP,1,,40,100对该子程序

进行调用，并且在主程序中对材料的塑性行为及

蠕变参数进行定义。通过编译连接，将该模型用

于涡轮叶片的蠕变计算分析。

 2    涡轮叶片载荷谱蠕变分析

 2.1   涡轮叶片材料 K444模型参数

K444是等轴晶高温铸造合金，熔点温度范围

为 1 262～1 319 ℃[20]。针对涡轮叶片的寿命预测

主要聚焦于其持久寿命及低循环疲劳寿命。本文

中对持久寿命的预测采用 M-S（Masson-Succop）
持久方程，即式（3），提取不同温度不同应力下的

持久寿命值，并进行相关系数拟合。

lg tc = g1+g2Tr+g3x+g4 x2+g5x3 （3）

Tr =

(
9
5

tc+32
)
+460

x = lg σ

式中 ， tc 为摄氏温度，单位为

℃， 。结合材料手册中持久寿命数据[20] 及

部分补充蠕变试验数据，得到方程拟合参数见表 1，
图 2为 K444材料持久寿命拟合曲线及试验数

据点。

已有材料手册数据包括 800、850 ℃ 和 900 ℃
下 K444合金蠕变曲线，根据已有的蠕变曲线拟
 

表 1    K444材料应力-持久寿命方程拟合系数

Table 1    Fitting coefficients of K444 stress-endurance

life equation

g1 g2 g3 g4 g5
134.900 9 −0.009 9 −142.243 8 62.506 4 −9.411 1
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ηi

合得到不同温度和应力组合下 K444合金的蠕变

曲线参数 。对任一温度下的屈服强度数据，采

用线性插值拟合获得，进而由不同温度和应力组

合下蠕变曲线参数，拟合得到蠕变模型参数 ai、bi、
ci、di，见表 2。
 
 

表 2    K444材料蠕变模型拟合参数

Table 2    Parameter fitting results of K444 creep model

i ai bi ci di

1 15.492 3 −24.809 5 −18.105 7 26.445 4

2 −10.240 1 13.454 8 18.770 0 −22.592 7

3 −90.822 9 130.641 6 136.676 4 −198.138 6

4 −107.128 7 160.777 5 232.736 0 −335.556 4

5 25.691 8 −30.865 6 −25.941 2 33.227 9
 

采用考虑平均应力的低循环疲劳寿命模型

（SWT模型）预测危险点处的低循环疲劳寿命，其

方程如下：

εaσmax =
（σ′f）

2

E
（2Nf）

2b
+ε′fσ

′
f（2Nf）

b+c
（4）

εa

σmax Nf

式中 为应变幅，即循环加载中，应变的半幅值；

为循环最大应力；E为弹性模量； 为疲劳

寿命。

σ′f

ε′f

提取材料手册中 K444合金光滑试样疲劳试

验数据，拟合得到的疲劳寿命模型中各参数见

表 3。对于考核点的温度下疲劳参数，基于光滑

试样疲劳试验数据及拟合得到的强度系数 和延

性系数 ，强度指数 b和延性指数 c，进行线性插

值得到。

 2.2   涡轮叶片模型及边界条件

本次计算采用的涡轮叶片模型如图 3所示，

含有扰流肋、排气窗等冷却结构。

叶片有限元模型如图 4所示，全部采用六面

体网格，单元数为 592 451，节点数为 719 272。
为了简化计算模型，将轮盘榫连接等效为叶

片榫头处的压力载荷，单片叶片根部共有 4对榫

齿，在各对榫齿面上施加 25%的等效离心载荷，

从上至下分别为 p1、p2、p3、p4（压力）。此外，在位

移边界条件上，约束榫头侧面安装边上节点的槽

向位移与第 1对榫齿面上节点沿榫齿面法向的位

移；在载荷边界条件上，需考虑转速、温度载荷、

叶身及冷却通道的压力载荷。以高工况 A为例，

温度场及压力场如图 5所示。
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图 2    K444材料持久寿命方程拟合数据点

Fig. 2    Fitting experiments data of K444 endurance life equation

 

表 3    K444合金低循环疲劳寿命模型参数

Table 3    Parameters of low cycle fatigue life model of K444

参数
温度/℃

20 600 800 900

E/GPa 203 173 157 148

σ′f /MPa 1 205 1 354 1 405 1 431

ε′f 1.15 10.12 13.21 14.76

b −0.059 9 −0.140 1 −0.167 8 −0.181 6

c −0.418 9 −0.638 4 −0.714 1 −0.752 0

 

Z

Y

Y

X

图 3    涡轮叶片模型

Fig. 3    Turbine blade model

 

图 4    叶片有限元模型

Fig. 4    Blade finite element mesh
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(a) 温度场 (b) 压力场

图 5    叶片载荷云图

Fig. 5    Load nephograms of blade
 

 2.3   试验载荷谱蠕变分析

针对某型燃气轮机性能鉴定试验载荷谱展开

叶片蠕变变形模拟及寿命分析。该载荷谱由多个

循环组成，每单个循环包含多个工况及变载过程。

计算所用到的单个循环载荷谱各工况及变载示意

如图 6所示。
  

A
B
C

D
E

时间

工况

图 6    简化后的单个循环载荷谱

Fig. 6    Simplified single cyclic load spectrum
 

在实际燃气轮机使用过程中会经历多个不同

的工作状态，处于各状态时转速不同，进而其所

受到的温度、压力载荷不同。按照其转速由高到

低可将各工况分为高、中、低三级。高工况下叶

片温度较高，进而蠕变现象明显，产生的蠕变应

变较大，中工况其次，而低工况几乎不发生蠕变。

考虑到低工况载荷对叶片产生的损伤很小，为简

化计算过程提高计算效率，仅考虑单个循环载荷

谱包含的高、中工况，其中共计 3个不同高工况

A、B、C，2个不同中工况 D、E，由慢车工况加载

及各个工况间共变载 22次，其中包含慢车工况至

高工况 A的 3次快速变载工况。

 2.3.1    单个循环载荷谱蠕变分析

情况 1计算单个载荷谱循环，共计设置 47个

载荷步，各载荷步对应于载荷谱的稳态载荷及变

载过程，变载过程中，温度载荷和压力载荷采用

载荷谱变载时长下的线性斜坡载荷进行过渡。

经过单个载荷谱循环后，叶片等效蠕变应变

及Mises等效应力分布如图 7、图 8所示。M1 点

为靠近叶尖交错肋重叠处一点，循环结束时该点

的等效蠕变应变值最大；M2 点为靠近叶尖前缘内

部交错肋重叠处一点，循环结束时该点的 Mises
等效应力最大；M1、M2 两点的 Mises等效蠕变应

变和等效应力随时间变化曲线见图 9。由图可见，

随着载荷作用时间增加，考核点 M1 蠕变应变增

大，应力松弛，且应力、应变显著变化的区间均处

于较高工况载荷下；而考核点 M2 在单个载荷谱

循环下产生的蠕变应变极小，应力松弛量也很小，

高工况以下的过程基本不发生蠕变。
  

Mises等效蠕变
应变/10−3

0.203
0

0.405
0.608
0.810
1.013
1.215
1.418
1.620
1.823

M1

MN

MX

图 7    单个循环结束后叶片Mises等效蠕变应变分布

Fig. 7    Mises equivalent creep strain distribution of

blade after single cycle
 

  
Mises等效
应力/MPa

M2

0.204
81.694
163.185
244.675
326.165
407.656
489.146
570.637
652.127
733.618

MN

MX

图 8    单个循环结束后叶片Mises等效应力分布

Fig. 8    Mises equivalent stress distribution of blade after

single cycle
 

提取考核点 M1 各载荷步结束时的 Mises等
效蠕变应变，得到单个载荷谱循环模拟时各载荷

步产生的蠕变应变。对各高、中工况对应的载荷

步进行汇总，得到各工况产生的 Mises等效蠕变

应变占总 Mises等效蠕变应变的比值，具体结果

见表 4。
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从表 4中得出，高工况 A在单个载荷谱循环

下运行时间最长，该工况产生的 Mises蠕变应变

也最大，在总蠕变应变中占比为 93.795%。这一

点从 Mises等效蠕变应变和等效应力随时间变化

曲线中也可看出，Mises等效蠕变应变显著增长

的阶段与等效应力松弛明显的阶段一一对应，且

都位于高工况下。

 2.3.2    多个循环载荷谱蠕变分析

在单个载荷谱循环的基础上，情况 2计算

100个载荷谱循环，共计设置 4 700个载荷步，其

中，每个循环的载荷步设置与时间变程都与单个

载荷谱循环相同。

100个载荷谱循环蠕变模拟结束后，叶片等

效蠕变应变及 Mises等效应力分布如图 10所示。

提取叶身等效蠕变应变最大值部位的结构及网格，

为排除应力集中部位网格尺寸对应力结果的影响，

针对扰流肋重叠连接局部采用子模型法在高工况

A下进行应力计算。将整个叶片视作主模型，该

局部网格为子模型。分别进行 3次加密，利用主

模型的静应力结果在子模型边界进行温度及位移

边界条件插值，作为子模型的边界条件。各次网

格加密后的模型与应力分析结果见表 5。从表 5

分析中可见，应力结果随网格加密逐渐增大，不

存在收敛现象。由此推断，相连处由于无圆角，

可能存在应力奇异点。

提取不同时间点叶片应力、应变值进行分析，

 

时间
(a) Mises等效蠕变应变

M
is
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等

效
蠕

变
应

变
/%

单个循环结束0
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0.20
M1点
M2点

时间
(b) Mises等效应力
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力
/M
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800
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M1点
M2点 单个循环结束

图 9    M1 和 M2 点应变和应力随时间变化曲线

Fig. 9    Strain and stress curve with time of points M1 and M2

 

表 4    各工况产生的等效蠕变应变及其占比

Table 4    Equivalent creep strain and proportion under each

working condition %

工况 等效蠕变应变 在总蠕变应变中的占比

A 0.170 95 93.795

B 0.011 07 6.074

C 0.000 19 0.104

D 0.000 02 0.011

E 0.000 03 0.016

 

Mises等效蠕变
应变/10−3

0.542
0

1.083
1.625
2.166
2.708
3.250
3.791
4.333
4.874

Mises等效
应力/MPa

61.727
0.697

122.757
183.787
244.816
305.846
366.876
427.906
488.936
549.966

(a) 应变 (b) 应力

MN

MX

MN

MX

图 10    100个循环结束后叶片Mises等效应力和

蠕变应变分布

Fig. 10    Mises equivalent stress and creep strain distributions

after 100 cycles
 

表 5    局部子模型法应力分析结果

Table 5    Results of stress analysis by local submodel method

网格 模型 应力云图
最大

应力/MPa

原网格 858

1次
加密 906

2次
加密 1 008

3次
加密 1 106
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由于部分应力、应变值较大点均位于叶片内部交

错扰流肋重叠部位，类似位置的网格重叠面积不

超过 0.3 mm2，因此对于此类位置，现认为该部位

的破坏不会对叶片整体的承载能力产生影响，故

在选取危险点时将类似部位排除。由此，选取考

核点 M3 位于靠近叶背缘板内部交错肋根部，如

图 11所示，该点的 Mises等效蠕变应变和等效应

力随时间变化曲线见图 12。随循环数增加，M3

点位置的蠕变应变增加，应力松弛，且从图中可

以判断，蠕变已进入第 2阶段稳态蠕变状态。

 3    涡轮叶片损伤等效系数分析

Ceq

Ceq

依据 Miner线性损伤累积法则，将损伤定义

为运行时长或循环数与寿命的比值，当总损伤等

于 1时，即视作失效。由于叶片各工况在多个载

荷谱循环下运行时长不同，且仅用最后一个循环

预估得到的寿命无法描述整个载荷作用过程中产

生的损伤，现定义累积损伤等效系数 ，利用每

个循环结束后各工况的等效应力计算得到对应寿

命，将各工况单个循环内的运行时间或循环数与

寿命的比值记作该循环的损伤等效系数，对多个

循环的等效系数进行求和得到试验载荷谱下的

，式（5）、式（6）给出了其具体表达式。

Ceq,c =

n∑
i=1

Ceq,ci =

n∑
i=1

ti

tc,i
（5）

Ceq,f =

n∑
i=1

Ceq,fi =

n∑
i=1

Ni

Nf,i
（6）

Ceq,c

Ceq,f

ti

tc,i Ni

Nf,i

式中 为考虑蠕变损伤的累积损伤等效系数，

为考虑疲劳损伤的累积损伤等效系数，n为载

荷谱循环数， 为单个循环各工况的运行小时数，

为单个循环各工况对应的持久寿命， 为单个

循环各工况的循环数， 为单个循环各工况对应

的疲劳寿命。

 3.1   考虑蠕变损伤的损伤等效系数

从第 2.3节的分析可以看出，在载荷作用一

段时间后，由于蠕变，叶片上的高应力区域、高温

区域会发生应力松弛，直接根据不考虑蠕变的应

力计算结果对叶片寿命进行预测，结果可能过于

保守，远低于工程使用需求，与实际结果也不符。

因此需考虑蠕变产生的应力松弛对寿命的影响。

结合第 2.3节的计算结果，采用式（3）根据各

工况每个循环蠕变结束后的应力、应变结果进行

持久寿命预测，进而结合式（5）计算得到各工况的

累积损伤等效系数。对于千小时的试验载荷谱，

其通常由超过 100个循环的载荷谱组成。通过计

算 100个载荷谱循环得到的结果可以看出，随时

间增加，蠕变应变增长与应力松弛均处于平稳状

态。现计算各工况每个循环结束后的累积损伤等

效系数，并绘制各工况下累积损伤等效系数随循

环数增长曲线，如图 13所示，从中可以看出，随循

环数增多，各工况累积损伤等效系数呈近似线性

增长，由此利用 100个载荷谱循环的计算结果预

测得到超 100个循环后的持久寿命累积损伤等效

 

Mises等效蠕变
应变/10−3

0.434
0

0.867
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2.602
3.036
3.469
3.903
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图 11    考核点 M3 位置示意图

Fig. 11    Gragh of assessment point M3 position
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图 12    M3 点应力和应变随时间变化曲线

Fig. 12    Stress and strain curve with time of point M3
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系数。现有某试验载荷谱由 350个单个载荷谱循

环构成，对其累积损伤等效系数进行预测，具体

结果见表 6。
  

0.06

0.04

0.0003

0.0002

0.0001

0.02累
积

损
伤

等
效

系
数

0 25 50 75 100 0 50 100
循环数

高工况A
高工况B
高工况C
中工况D
中工况E

图 13    各工况下累积损伤等效系数随循环数增长曲线

Fig. 13    Curve of cumulative damage equivalent coefficient

increase with cycle number
  

表 6    各工况下持久寿命累积损伤等效系数

Table 6    Cumulative damage equivalent coefficient of

endurance life under various working conditions

工况
单个载荷谱
运行时间/h

100个循环下的累积
损伤等效系数

350个循环下的
累积损伤等效系数

A 2.70 0.087 4 0.214 3

B 1.03 0.008 2 0.019 6

C 0.33 2.584×10−4 5.858×10−4

D 0.33 2.166×10−5 4.819×10−5

E 0.93 1.489×10−5 3.379×10−5
 

将表 6中得到的累积损伤等效系数平均至各

工况运行时长，得到每小时产生的损伤等效系数，

进一步求解各工况相对高工况 A的相对损伤等

效系数，将结果列于表 7。
  

表 7    不同工况间相对损伤等效系数

Table 7    Equivalent coefficient of relative damage with

different working conditions

工况
总运行
时间/h

每小时产生的
损伤等效系数

各工况相对工况 A的
相对损伤等效系数

A 945 2.268×10−4 1

B 360.5 5.437×10−5 0.240

C 115.5 5.072×10−6 0.022

D 115.5 4.172×10−7 1.840×10−3

E 325.5 1.038×10−7 4.577×10−4
 

 3.2   考虑疲劳损伤的损伤等效系数

同第 3.1节，采用式（4）对各工况每个循环结

束后进行低循环疲劳寿命预测，结合式（6）计算得

到各工况的累积损伤等效系数，同理利用 100个

载荷谱循环的计算结果预测得到 350个循环后的

疲劳寿命累积损伤等效系数，具体结果见表 8。
 
 

表 8    各工况下疲劳寿命累积损伤等效系数

Table 8    Cumulative damage equivalent coefficient of fatigue

life under various working conditions

工况
单个载荷谱
循环次数

100个循环下的
累积损伤等效系数

350个循环下的
累积损伤等效系数

A 4 0.037 4 0.176 9

B 2 0.027 2 0.076 7

C 0

D 0

E 2 1.341×10−3 3.042×10−3
 

将表 8中得到的累积损伤等效系数平均至各

工况循环次数，得到每次循环产生的损伤等效系

数，进一步求解各工况相对高工况 A的相对损伤

等效系数，将结果列于表 9，由于载荷谱中不包含

工况 C、D循环，因此将其损伤等效系数视为 0。
 
 

表 9    不同工况间相对疲劳损伤等效系数

Table 9    Equivalent coefficient of relative fatigue damage

with different working conditions

工况
总循环
次数

每次循环产生的
损伤等效系数

各工况相对工况 A的
相对损伤等效系数

A 1 400 1.264×10−4 1

B 700 1.096×10−4 0.867

C 0 0

D 0 0

E 700 4.346×10−6 0.034 4
 

 3.3   基于损伤等效系数的当量运行时间估计

对于燃气轮机涡轮叶片而言，其失效模式主

要为疲劳及蠕变。由已知载荷条件可知，试验载

荷远高于实际运行使用强度，因此为了更贴合实

际地评估燃气轮机本体的平均故障间隔时间，需

要将千小时的试验载荷谱时间按一定的系数进行

估算，即当量运行时间法，简称 EOH法 [21]。基于

前文提出的损伤等效系数，利用等损伤原则，可

分别将疲劳、蠕变两个因素通过一定的比例因子

换算成等效的运行时间。

表 10给出了一组统计数据，为实际燃气轮机

年度各低、中、高工况平均运行时长，从中可以看

出，实际使用强度相较于试验载荷谱其主要运行

工况为低工况 F、中工况 E、低工况 G及低工况 L。
根据表 10统计中、高工况运行时间：中工况运行

时间为 63.4 h，运行时间占比为 18.5%，高工况运
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行时间为 12.7 h，运行时间占比仅为 3.7%。

依据前文计算得出的各工况下的相对损伤等

效系数，将其应用在实际运行的载荷条件下，即

可得到实际运行与试验载荷谱运行时长下的平均

损伤，具体结果见表 11。
 
 

表 11    试验载荷谱与实际运行对应工况损伤等效系数

Table 11    Equivalent damage coefficient of working

conditions under test load spectrum and

actual operation

参数 工况 实际运行
试验载荷谱

运行

运行时长/h

A 0.6 945

B 12.1 360.5

C 0 115.5

D 19.2 115.5

E 44.2 325.5

累积损伤
等效系数

高工况 7.940×10−4 0.234 5
中工况 2.902×10−5 8.198×10−5

平均损伤
等效系数

高工况 6.252×10−5 1.650×10−4

中工况 1.986×10−7 1.859×10−7

全工况 1.081×10−5
 

为确定试验载荷谱条件下的运行时长等效为

实际载荷条件下的运行时长，现利用等损伤原则

将两者平均损伤进行换算，根据计算结果可得高

工况时长换算系数为

ahigh
p =

1.650×10−4

6.252×10−5 = 2.6 （7）

中、低工况时长换算系数为

alow
p =

1.859×10−7

1.986×10−7 = 0.94 （8）

依据上述分析，取高工况的时长换算系数为

2.6，中、低工况时长换算系数近似为 1，因此中、

低工况取实际运行时长。

除考虑蠕变损伤的时长换算系数外，对于疲

劳损伤由试验载荷谱可以将其分为两个部分，一

是每运行一次载荷谱循环可视作一次正常启动，

即从慢车工况缓慢加载至高工况 A，运行一段时

间后缓慢卸载至停机状态；二是当慢车工况快速

变载至高工况 A时，视作一次快速加载，如图 14
所示。下面将考虑正常启动与快速加载对应的换

算系数。
 
 

高工况A

慢车工况

停机工况

工况

时间

高工况A

停机工况

工况

时间
(a) 正常启动 (b) 快速加载

图 14    工况示意图

Fig. 14    Gragh of working conditions
 

根据上述对一次正常启动循环的定义，其损

伤等效系数相当于第 3.1节中每个高工况 A循环

产生的损伤等效系数。进而，正常启动一次的时

长换算系数可由考虑疲劳寿命下的高工况 A循

环的损伤等效系数与考虑持久寿命下的实际运行

每小时损伤等效系数的比值得到，即

as =
1.264×10−4

1.081×10−5 = 11.69 ≈ 11.7 （9）

在快速加载时，由于工况的快速变化，涡轮叶

片的温度场尚未变化至稳态状态，较大的温度梯

度将产生相对稳态高工况 A更大的热应力，进而

导致快速加载时产生的损伤高于正常启动。因此，

在瞬态温度场与高工况 A对应转速下对叶片进

行蠕变模拟。

参考蠕变时间硬化理论，假设载荷在某一时

刻 t由载荷 1变化为载荷 2，应力随时间变化曲线

按照载荷 2状态时间 t应力曲线变化，如图 15所

示。在每个载荷谱循环后引入变载至快速加载工

况的过程，利用上述假设得到此时刻快速加载工

况的应力、应变值，并进行寿命预测及损伤等效

系数分析。从蠕变曲线上看，由于 1 000 h后蠕变

才进入第 2阶段稳定变化，因此对损伤等效系数

分析时考虑由 200个载荷谱循环进行 350个循环

的递推，结果列于表 12中。

进而，快速加载一次的换算系数可由考虑疲

劳寿命下的损伤等效系数与考虑持久寿命下的实

 

表 10    实际燃气轮机运行时长统计

Table 10    Data of actual gas turbine operating time

工况
年度平均
运行时长/h 工况

年度平均
运行时长/h

高工况 A 0.6 低工况 H 16.6

高工况 B 12.1 低工况 I 15.5

中工况 D 19.2 低工况 J 10.3

中工况 E 44.2 低工况 K 12.3

低工况 F 101.9 低工况 L 48.5

低工况 G 62.5
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际运行每小时损伤等效系数的比值得到，即

al =
1.816×10−4

1.081×10−5 = 16.8 （10）

结合上述考虑高温蠕变及低周疲劳的损伤换

算系数，将燃气轮机当量运行时间的估算公式写

作式（11）。

tEOH = tOH+aptp+asns+afnf+alnl （11）

式中 tEOH 为当量运行时间，tOH 为中、低工况运行

小时数，ap 为高工况等效时长换算系数，tp 为高工

况运行小时数，as、af、al 分别为正常启动、紧急停

车、快速加载的换算系数，ns、nf、nl 分别为正常启

动、紧急停车、快速加载的次数。

针对本文中分析的涡轮叶片及对应的千小时

试验载荷谱，高工况运行时长为 1 421 h，中、低工

况运行时长为 854 h，正常启动次数为 350次，紧

急停车次数为 0，快速加载次数为 1 050次。结合

前文中分析得到的换算系数，并代入燃气轮机当

量运行时间的估算公式中，可得到试验载荷谱的

当量运行时间为 26 283.6 h。
 
 

表 12    快速加载工况不同时刻损伤等效系数分析

Table 12    Analysis of equivalent damage coefficient at different times under fast loading condition

参数
数值

初始时刻 200个载荷谱循环 350个载荷谱循环

Mises等效应力/MPa 706.89 612.83

Mises等效蠕变应变/% 0.466 0.424

疲劳寿命/循环 3 151 7 514

累积损伤等效系数 3.174×10−4 0.043 6 0.063 6

平均损伤等效系数 3.174×10−4 2.178×10−4 1.816×10−4
 

 4    结　论

本文采用三阶段的归一化蠕变模型，基于有

限元进行实际涡轮叶片载荷谱下的蠕变变形模拟，

并结合线性损伤累积法则分别从蠕变、疲劳的角

度考虑了试验载荷谱下叶片的损伤等效系数，通

过分析试验载荷谱与实际运行下的换算系数，对

叶片的当量运行时间进行了估算。本文所采用的

边界条件与变载假设虽与实际涡轮叶片存在差距，

但分析方法与结果具有一定的工程适用性。基于

前述的计算分析，可以得到如下结论：

1）  叶片在试验载荷谱各工况的运行时长不

同，明显的蠕变应变增长与应力松弛均发生在高

工况下，单个循环高工况产生的蠕变应变占比可

达到 90%以上。

2） 通过分析叶片在 100个载荷谱循环的Mises
等效蠕变应变与 Mises等效应力，选取危险考核

点位于靠近叶背缘板内部交错肋根部，该点的

Mises等效蠕变应变为 0.39%，高工况 A的持久寿

命预测值为 5 321 h，疲劳寿命预测值为 7 051循环。

3）  试验载荷谱下叶片高工况的运行时长远

高于实际运行的使用强度，可基于等损伤原则对

两种不同运行状态进行换算。针对本文研究的涡

轮叶片及试验载荷谱，可以将其换算为实际运行

强度下的时长为 26 283.6 h。
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