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载荷环境谱驱动的服役 HPT叶片
寿命混合预测方法

师利中，张    谦
（中国民航大学 航空工程学院，天津 300300）

摘　　　  要：    针对航空发动机高压涡轮叶片在服役中疲劳寿命预测难的问题，编制应力和温度相关的服役

载荷 /环境谱，基于耐久性和损伤容限理论评估其低周疲劳寿命。基于流 -热 -固耦合仿真模型结合随机森林

代理模型计算了叶片疲劳危险位置服役应力温度时间历程，通过多轴雨流计数方法编制载荷 /环境谱。基于

细节疲劳额定值法的半经验方法评估涡轮叶片裂纹萌生寿命。基于损伤容限理论和 Franc3D平台构建物理

模型计算涡轮叶片裂纹扩展寿命。结果表明：叶片疲劳危险位置为前缘根部气膜孔处，该处应力、温度预测

误差分别为 0.4%和 0.71%，两者时序强相关，Pearson系数为 0.902。建立的半经验 -物理混合模型方法的预测

寿命与真实叶片统计的平均寿命相比误差约为 8%，可为航空发动机涡轮叶片寿命预测和维修间隔制定提供

有价值的参考。
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Load/environment spectrum driven hybrid life prediction
approach for in-service HPT blades

SHI Lizhong， ZHANG Qian

（College of Aeronautical Engineering，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China）

Abstract:   To address the difficulty in predicting the fatigue life of aero-engine high-pressure turbine
blades  during  service,  a  stress-  and  temperature-correlated  service  load/environment  spectrum  was
developed.  The  blade  low-cycle  fatigue  life  was  assessed  based  on  durability  and  damage  tolerance
theories.  The  stress-temperature  time  histories  at  critical  fatigue  locations  were  computed  using  a  fluid-
thermal-structural  coupled  simulation  model  combined  with  a  random  forest  surrogate  model.  The
load/environment  spectrum  was  compiled  via  the  multiaxial  rain-flow  counting  method.  The  crack
initiation life was evaluated using a semi-empirical approach based on the detail fatigue rating method. The
crack propagation life was calculated by constructing a physical model on the Franc3D platform grounded
in damage tolerance theory. The results demonstrated that the critical fatigue location of the blade was at
the  film-cooling  hole  near  the  leading-edge  root.  At  this  location,  the  prediction  errors  for  stress  and
temperature  were  0.4%  and  0.71%,  respectively,  and  their  time  histories  exhibited  a  strong  correlation,
with  a  Pearson coefficient  of  0.902.  The  established  semi-empirical-physical  hybrid  model  predicted  the
blade  life  with  an  error  of  about  8%  compared  with  the  average  statistical  life  of  actual  blades.  This
approach  could  provide  a  valuable  reference  for  predicting  the  life  of  aero-engine  turbine  blades  and
determining maintenance intervals.
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航空发动机高压涡轮（high-pressure  turbine,
HPT）叶片运行在高温、高压和高转速的恶劣环

境中，加之发动机启停及变工况运行，容易发生

低周疲劳破坏[1]。由于实际使用条件可能与所预

期的不同，HPT叶片在使用中的寿命可能不同于

出厂时确定的初始寿命[2]。为保障飞行安全和降

低维护成本，准确预测叶片在服役载荷下的寿命

对于提高燃气轮机系统的可靠性和降低维护成本

至关重要[3]。

国内外学者对发动机热端部件疲劳寿命开展

了相关研究：叶育明等 [4] 提出一种考虑变温度场

影响的低周疲劳寿命预测方法，准确预测了热端

部件在变温度场影响下的全场寿命。Liu等 [5] 提

出基于有限元仿真联合 Franc3D的航空发动机

涡轮叶片裂纹扩展模拟方法，以基于转速简化的

0-max-0载荷循环计算了叶片疲劳寿命。段红燕

等[6] 认为低转速的变化对叶片的疲劳寿命影响很

小，只考虑了主循环对涡轮叶片疲劳和蠕变寿命

的影响。Li等[7] 研究了考虑初始制造损伤的涡轮

叶片在恒定单一工况载荷下的气膜孔位置疲劳裂

纹扩展寿命。Salehnasab等[8] 基于 ABAQUS有限

元分析和 ZENCRACK裂纹扩展软件研究了启

停循环下燃气轮机发动机叶片的疲劳裂纹扩展寿

命。为模拟发动机真实工作状态，相关学者研究

了真实服役条件下变化的应力和温度对热端部件

疲劳寿命的协同作用。吴云伍等[9] 根据真实涡轮

叶片载荷编制了热机疲劳载荷谱开展了叶片气膜

孔寿命数值仿真和试验。Zhu等[10] 提出了一种考

虑温度波动和循环持续时间的燃气轮机热部件疲

劳损伤的在线评估方法，提高了疲劳损伤评估准

确性。Li等[11] 提出一种基于多轴循环计数法并考

虑温度时变特征的变幅载荷作用的实时损伤评估

方法。基于服役载荷谱的寿命计算方法可以有效

指导工程实际：曹慧玲等[12] 基于真实飞行任务快

速存取记录器（quick access recorder, QAR）数据编

制载荷谱计算了高温环境下 HPT叶片疲劳-蠕变

寿命，并表明对于低周疲劳，主循环和次循环造

成的损伤均不能忽略。金新灿等[13] 研究了实测

载荷谱加载下高速列车轮轴的疲劳裂纹扩展寿命。

Pourheidar等 [14] 研究了服役载荷谱作用的全尺寸

铁路车轴疲劳裂纹扩展。

当前航空发动机涡轮叶片寿命预测的研究，

大多基于转速简化的主循环工况假设或基于试验

件模拟，难以表征构件服役叶片的载荷特性和几

何特征，疲劳寿命预测结果不利于指导工程实际。

因此，本文基于 QAR数据结合叶片仿真代理模型

预测危险位置应力和温度时序并提取全工况载

荷/环境谱表征载荷特性；建立以损伤容限理论为

基础的裂纹扩展物理模型表征叶片几何特征。旨

在为涡轮叶片服役寿命评估提供一种半经验-物
理混合模型方法支撑。

 1    涡轮叶片寿命计算方法

低周疲劳失效行为包括裂纹萌生、扩展和断

裂，低周疲劳寿命主要消耗在裂纹萌生阶段。如

图 1所示，在工程上，叶片从出厂到出现可检裂纹

尺寸 a0 的寿命为裂纹萌生寿命 Ni。裂纹长度从

a0 劣化直至超出维修手册规定阈值 a1 时，认为叶

片发生故障[2]，这段寿命为裂纹扩展寿命 Np。则

叶片服役寿命 N可以表示：

N = Ni+Np （1）
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图 1    叶片寿命划分方法

Fig. 1    Blade life classification method
 

 1.1   裂纹萌生寿命计算方法

名义应力法中的应力寿命（S-N）曲线是开展

耐久性分析的关键，是应用最广泛的疲劳裂纹萌

生寿命分析与评估方法。用来表示 S-N曲线的

Basquin公式[15] 如下：

σa = σ
′
f（2Nf）

b
+E∆εe/2 （2）

σa σ′f Nf

E b

式中 为载荷幅值（MPa）； 为疲劳强度系数；

为疲劳寿命； 为弹性模量； 为疲劳强度指数；
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∆εe为弹性应变范围。

为实现服役载荷谱下任意应力水平和平均应

力下的疲劳寿命评估，采用在名义应力法上发展

出来的以 Goodman等寿命模型和幂函数 S-N曲

线为基础的细节疲劳额定值（detail fatigue rating,
DFR）法[16] 计算裂纹萌生寿命。

 1.2   裂纹扩展寿命计算方法

在损伤容限设计阶段基于断裂力学的应力强

度因子和 Paris公式及其修正模型计算裂纹扩展

寿命。Paris公式把裂纹扩展速率和应力强度因

子范围联系起来，是工程上应用最广泛的预测模

型，其公式为：

da/dNp =C（∆K）m
（3）

da/dNp ∆K式中 为裂纹扩展速率（mm/周次）； 为应

力强度因子范围（MPa·m1/2）；C和 m为材料常数，

通过试验数据拟合获得。

 1.3   叶片寿命计算流程

裂纹萌生和扩展寿命准确计算的关键在于真

实的载荷加载和环境条件，因此将寿命计算分为

3个子步：载荷/环境谱编制、萌生寿命计算和扩

展寿命计算。计算流程如图 2所示。
 
 

涡轮叶片三维几何模型

涡轮叶片载荷时序模型

载荷/环境谱

发动机运营数据

有限元仿真模型

随机森林代理模型

多轴雨流计数法

裂纹扩展速率模型

涡轮叶片裂纹扩展分析

可检初始裂纹

裂纹扩展寿命预测

第1步 载荷/环境谱编制

Goodman
等寿命曲线 Miner线性累积理论S-N曲线

第2步 裂纹萌生寿命计算

第3步 裂纹扩展寿命计算

叶片逆向工程建模

图 2    叶片寿命计算流程

Fig. 2    Blade life calculation process
 

 2    载荷/环境谱编制

评估真实服役工况下 HPT叶片低周疲劳

（low-cycle fatigue, LCF）寿命，需建立 HPT叶片载

荷计算模型，计算叶片的服役应力和温度时序以

编制服役载荷/环境谱。LCF主要考虑的载荷为

离心力、热应力和气动力。

 2.1   HPT叶片温度应力响应计算

 2.1.1    模型建立

以 CFM56-7B航空发动机 HPT叶片为研究

对象，通过逆向工程建模，建立叶片的三维几何

模型并构建流道仿真模型。几何模型和建立的流

体域模型如图 3所示。
 
 

燃气入口 燃气出口

冷却气入口

图 3    叶片和流体域模型

Fig. 3    Blade and flow field model
 

ρ

μ

叶片的材料为定向凝固镍基高温合金 DZ125，
密度 =8 480 kg/m3，其材料力学参数随温度变化，

材料弹性模量 E、切变模量 G和泊松比 见表 1。
 
 

表 1    材料相关属性

Table 1    Material-related properties

温度 T/K 弹性模量
E/GPa

切变模量
G/GPa 泊松比 μ

523.15 168 66.5 0.26

773.15 161.5 63.5 0.27

873.15 151.5 59.5 0.27

1 073.15 139.5 52.5 0.29
 

 2.1.2    网格划分

对流场域和叶片网格进行网格无关性分析，

监测对象分别为叶片表面最大温度和叶片表面最

大应力。网格无关性验证结果如图 4所示。结果

表明，流场域网格数增加到 605万，叶片网格数量

增加到 48万时叶片表面最大温度和最大应力基

本保持不变。兼顾精度和效率，选取网格 605万

和 48万进行计算。

 2.1.3    仿真边界条件

飞机机载的快速存取记录器基于传感器记录

飞机飞行数据，如马赫数、低压转子转速、高压转

子转速、排气温度、高压压气机入口温度等。提

取 CFM56-7B26发动机某航班 QAR数据结合热
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力学公式[17] 简化计算 HPT叶片仿真边界条件用

于多场耦合分析。

p4HPT叶片进口压强 计算公式为

p4 = p3σc （4）

p3 σc式中 为高压压气机出口压强（kPa）； 为燃烧室

总压恢复系数，均已知。

HPT叶片进口温度计算公式为

T4 =
fηbHu+ cpT3

（1+ f）cpg
（5）

f ηb cp

Hu T3

cpg

式中 为油气比； 为燃烧效率； 为空气比定压

热容（kJ/（kg·K））； 为燃油低热值（kJ/kg）； 为

高压压气机出口温度和 HPT叶片冷却气温度（K）；

为 燃 气 比 定 压 热 容 （kJ/（kg·K） ） ， 均 已 知 。

HPT叶片出口压强计算公式为：

p4.5 =
p4

πHPT
（6）

πHPT式中 为涡轮的落压比，已知。

该叶片的最大额定转速为 15 183 r/min，以某

99.49%额定转速工况为例，计算得到仿真边界条

件如表 2所示。
 
 

表 2    稳态边界条件

Table 2    Steady-state boundary conditions

参数 数值

转速/（rad/s） 1 581.9

进口燃气温度/K 1 604.9

进口冷气温度/K 791.15

进口压强/kPa 1 310.8

出口压强/kPa 593.9

冷气流量/（kg/s） 0.1

 2.1.4    HPT叶片仿真结果

图 5为叶片 Von-Mises等效应力分布云图。

结果表明，在此高功率工况下，叶片最大应力为

891.12 MPa。叶背区域应力沿径向逐渐减小，表

明离心力对等效应力的贡献最大。在叶片顶部受

热应力的影响，存在应力增大的现象。叶片后缘

冷气槽处的应力普遍较小。
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图 5    Von-Mises等效应力分布云图

Fig. 5    Von-Mises stress distribution contour map
 

图 6为 HPT叶片温度分布云图，由于叶顶处

的薄壁特征以及缺乏冷却气流，叶片顶部的温度

高于其他区域。由于叶根后缘根部较薄，离后缘

冷气槽较远，冷气覆盖量少，因此存在局部高温

区域。
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图 6    温度分布云图

Fig. 6    Temperature distribution contour map
 

 2.2   载荷时序计算

 2.2.1    危险位置选取

如图 7所示，等效应力最大位置位于叶片前

缘下端气膜孔处，这是由于气膜孔破坏了涡轮叶

片结构的完整性，导致缺口处产生高应力状态[18]，

裂纹大多始于气膜孔边缘的应力集中区域。因此

选择气膜孔应力集中处为低周疲劳寿命考察位置。

 2.2.2    基于代理模型的载荷时序计算

随机森林（random forest, RF）是一种基于集成

学习的非线性回归方法，在复杂的回归任务中预
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图 4    网格无关性分析结果

Fig. 4    Mesh independence analysis results
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测精度和泛化能力好。为实现全时序载荷快速计

算，基于随机森林机器学习算法建立温度、应力

预测模型。

在时长为 6 413 s的仿真边界条件数据中，选取

其中 170组数据构成样本点，基于 ANSYS Work-
bench平台进行参数化多场耦合分析，计算危险

位置的温度和应力，构建代理模型训练数据集。

N2、p4、T4 和 T3 是仿真边界条件，参数 N2 和 N1 分

别代表驱动不同部件的轴的转速，Teg 能反应发动

机的温度载荷[19]，将上述六维参数作为随机森林

代理模型的输入，预测温度值。为提高应力预测

精度，在预测应力时，预测的温度结果也作为输

入参数之一。图 8为随机森林代理模型流程图，

图中 T表示温度，S表示应力。
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图 8    代理模型建模流程

Fig. 8    Surrogate model development flowchart
 

将抽样数据的 80%划分为训练集，20%作为

测试集。测试结果和预测误差如图 9所示，随机

森林代理模型的预测效果良好，温度和应力代理

模型的预测平均绝对百分比误差分别为 0.4%和

0.71%。
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图 9    代理模型测试结果

Fig. 9    Surrogate model testing results
 

如图 10所示是基于代理模型预测的气膜孔

危险点在一个完整飞行周期下的应力和温度时间

序列。应力和温度随时间变化，并表现出明显的

相关性。

Pearson相关系数常作为计算数据相关性的

判据，若 Pearson相关系数的取值落在 [0.8, 1]或
[−1, −0.8]的区间内，则认为两个向量极强相关。

式（7）是 Pearson相关系数的计算公式。

Rxy =
Cov（Fx,Fy）√
D（Fx）

√
D（Fy）

（7）

 

等效应力/MPa
891.12
818.39
745.66
672.94
600.21
527.49
454.76
382.04
309.31
236.59

图 7    气膜孔 Von-Mises等效应力分布

Fig. 7    Von-Mises stress distribution in film cooling hole
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Cov（Fx,Fy） D（Fx）

D（Fy）

式中 为温度和应力的协方差；

为温度时序方差， 为应力时序方差。计算

得应力和温度时序的 Pearson系数为 0.902，两者

极强相关。

 2.3   考虑应力和温度的多轴雨流计数

载荷时序反映了结构在真实服役工况下受到

的负载和环境信息，但由于其随机交变性，不能

直接用于疲劳寿命评估，需基于计数方法对载荷

时序进行计数统计[20]。雨流计数法是目前公认的

单轴变幅载荷的最佳计数方法[21]，常被用来处理

应力时序，进行疲劳分析。为满足工程需要，单

轴雨流计数法扩展到了多轴。多轴雨流计数法对

损伤参量中的主要影响参数进行雨流计数，同时

将其他载荷作为辅助通道以考虑其影响[22]。

应力作为裂纹扩展的主导因素，温度影响材

料裂纹扩展速率。为实现应力计数并匹配相应温

度数据，将应力和温度视为多轴载荷，采用多轴

雨流计数和重构法处理应力温度时序。应力作为

主要通道进行雨流计数，温度作为辅助通道进行

跟踪，得到每个应力计数循环对应的温度。

采用专业疲劳载荷数据处理与分析软件

TECWARE的多轴雨流计数模块对温度和应力时

序进行计数。为剔除小损伤或者无损伤小循环并

简化载荷谱，经计算验证，在计数过程中剔除了

小于应力时序极差的 12%的无效循环。

将叶片前缘气膜孔危险位置应力温度时序的

计数结果通过多轴雨流重构模块进行时序重构。

重构过程提取了载荷循环的幅值和均值，并通过

坐标系转换将重构结果与原始数据的时空特性相

关联，保留原始载荷加载顺序。图 11为重构后的

危险位置应力和温度序列。与原载荷时序相关性

一致，重构的温度和应力同相位变化。
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图 11    应力温度重构序列

Fig. 11    Stress-temperature reconstruction sequence
 

因不涉及热机耦合疲劳研究，为简化计算，用

应力峰值对应的温度作为该循环的温度。基于重

构的载荷时序可以得到如表 3所示的应力循环和

温度，即为载荷/环境谱。
 
 

表 3    载荷/环境谱

Table 3    Load/environment spectrum

循环编号
应力/MPa 温度/K

（峰值）峰值 谷值

1 678.97 548.12 723.46

2 706.69 553.31 779.52

3 754.07 548.97 766.82

4 725.73 576.69 850.60

5 783.8 539.45 854.08

6 804.86 568.87 956.36

7 825.38 488.58 938.17

8 678.04 461.4 933.21

9 547.19 423.85 847.65

10 699.72 573.2 895.66

11 875.94 710.71 937.32

12 884.61 768.78 922.30

13 896.46 102.92 919.12
 

 3    涡轮叶片寿命预测

 3.1   涡轮叶片裂纹萌生寿命计算

采用基于细节疲劳额定值法的半经验方法计

算涡轮叶片裂纹萌生寿命。其中，幂函数 S-N方

程和 Goodman等寿命模型公式如下[15]：

lg N0 = 15.64−4.21lg（S max−268.41） （8）

S max =
σmax−σmin

1−1.1σmin/σb
（9）
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图 10    应力和温度时序

Fig. 10    Stress and temperature time series
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N0 S max

σmax σmin

σb

式中 为裂纹萌生寿命（循环周次）； 为等效

应力（MPa）。 为循环峰值（MPa）； 为循环

谷值（MPa）； 为拉伸极限，与温度相关。

根据 Miner线性损伤累积理论，单次服役飞

行任务谱的损伤为

D =
M∑

i=1

1
N0,i

（10）

D M

N0,i i

式中 为单次服役总损伤； 为一次载荷谱的循

环数，为 13； 为第 级循环应力作用下材料能够

承受的循环寿命（循环周次）。

1/D当累积损伤达到 1时认为材料失效，故

即为所求裂纹萌生寿命。由于 DZ125的拉伸极

限参数有限，不宜根据温度进行差值计算，且在

973 K以下变化范围幅度小，因此以该温度下的

拉伸极限值 1 220 MPa进行裂纹萌生寿命计算。

编写 MATLAB代码进行计算，求得裂纹萌生寿

命为 7 538循环。

计算得到将载荷基于转速 0-max-0简化的仅

考虑主循环（即表 3中循环 13）的裂纹萌生寿命

为 8 411循环，较载荷/环境谱加载增加了 11.58%。

 3.2   涡轮叶片裂纹扩展寿命预测

 3.2.1    叶片材料裂纹扩展速率

针对实际服役过程中叶片的工作环境温度变

化范围广，裂纹扩展速率变化的问题，文献 [23]
依据 ASTM-E647标准对材料为定向凝固镍基高

温合金 DZ125的紧凑拉伸（compact tension）试样

进行高温裂纹扩展试验，并利用 Paris公式拟合裂

纹扩展参数与温度的关系式。材料裂纹扩展速率

参数拟合公式见表 4。
  

表 4    裂纹扩展速率参数拟合公式

Table 4    Fitting formula of crack growth rate parameters

参数 拟合公式

C 7.067 8×10−9exp（−1 680/T）

m 3.495 3+1.246 8×293/T
 

根据 Paris公式和拟合参数公式可知，裂纹扩

展速率随温度升高而增大。为简化计算，将各应

力循环峰值温度的裂纹扩展速率作为该循环的扩

展速率。HPT叶片各应力循环对应的裂纹扩展

速率参数如图 12所示。

 3.2.2    裂纹扩展寿命预测物理模型

采用 ANSYS有限元软件联合损伤容限分析

软件 Franc3D对 HPT叶片进行谱载荷下裂纹扩

展仿真模拟，仿真分析流程如图 13所示。

主要步骤为：在 ANSYS中计算叶片多场耦

合有限元结果模型，导入 Franc3D中将有限元模

型划分为局部模型（裂纹扩展区域）和剩余模型；

在局部模型部分插入初始裂纹并划分网格；合并

局部和剩余模型调用 ANSYS求解器进行静态裂

纹分析；在 Franc3D里计算应力强度因子并扩展

裂纹，再次划分网格，重复求解。

 3.2.3    涡轮叶片疲劳裂纹扩展

图 14所示为 HPT叶片前缘气膜孔裂纹引入

区域以及裂纹形貌示意图。根据损伤容限理论，

插入工程可检裂纹长度为 0.05 mm[24]，插入裂纹

的形貌为 1/4圆形的角裂纹，裂纹沿水平方向。

在 HPT叶片气膜孔处，对模型重新划分网格

并进行静态结构分析，通过 M积分计算应力强度

因子（stress intensity factor, SIF）。裂纹前缘应力

强度因子如图 15所示。Ⅰ型应力强度因子占主

导地位，认为裂纹为张开型。

在 Franc3D中采用以下设置进行裂纹扩展分

析：将裂纹扩展类型设定为亚临界扩展，基于最
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图 12    裂纹扩展速率参数

Fig. 12    Crack propagation rate parameters
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图 13    裂纹扩展仿真流程图

Fig. 13    Crack propagation simulation flowchart
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大张应力准则构建裂纹扩展预测模型。在载荷模

块中，分别输入文中第 2.3节建立的载荷循环，并

耦合对应循环下的峰值温度对应的 Paris裂纹扩

展模型，对参数 C和 m进行赋值，建立裂纹扩展

速率与温度场之间的关系。完成上述参数配置后，

迭代计算模拟裂纹扩展。基于 Miner线性法则，

将各载荷循环计算得的裂纹扩展寿命相加即可算

得裂纹扩展寿命。

图 16为裂纹前缘随扩展步的变化趋势。裂

纹沿着气膜孔向前扩展，裂纹逐渐穿透气膜孔，

并继续向左侧延伸。当 HPT叶片裂纹前缘跨过

内部冷气柱后，裂纹前缘应力强度因子超过材料

断裂韧度，计算终止，叶片断裂失效。

裂纹从初始长度为 0.05 mm扩展至裂纹前缘

SIF达到断裂韧性发生失稳断裂时，裂纹长度为

2.57 mm，历经 9 988次飞行循环。裂纹扩展寿命

曲线如图 17所示。图中绘出了该航空发动机维

修手册规定的 HPT叶片损伤分区示意图，所研究

气膜孔裂纹处于叶片 C区。

HPT叶片前缘裂纹型损伤极限长度规定如

表 5所示。裂纹从可检极限扩展到 C区轴向裂纹

规定的损伤大小 1.2 mm的循环数为 7 651次。同

理，计算得仅考虑主循环的简化工况下裂纹扩展

循环数为 8 218次，裂纹扩展寿命增加 7.41%。
 
 

表 5    维修手册裂纹型损伤极限长度规定

Table 5    Damage limit for crack-type in repair manual

损伤区域 损伤容许极限长度/mm

叶片前缘

A区 2

B、C区轴向 1.2

B区径向 1.5

C区径向 0.7
 

 3.3   载荷/环境谱适用性分析

如图 18所示，计算得载荷 /环境谱加载下基

于细节疲劳额定值法的裂纹萌生半经验方法裂纹

萌生寿命为 7 538循环；基于损伤容限分析的物

理模型方法算得裂纹扩展寿命为 7 651循环；总

服役寿命为 15 189循环。与型号 CFM56-7B26发

动机外场统计涡轮叶片平均寿命为 14 062循环[2]
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图 14    前缘扩展模型示意图

Fig. 14    Leading edge expansion model schematic
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Fig. 15    Stress intensity factor at the crack tip
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Fig. 16    Morphology of crack tip propagation
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接近，相对误差约为 8%。

同理，计算得简化主循环工况加载下裂纹萌

生寿命为 8 411循环，裂纹扩展寿命为 8 218循环，

总寿命为 16 629循环，较平均服役寿命偏差约为

18.25%，不利于指导工程实际。

载荷/环境谱相较主循环简化工况加载考虑

了次循环对涡轮叶片的损伤。次循环在裂纹萌生

和裂纹扩展损伤方面均有不同程度的贡献。因此，

对于热端部件低周疲劳寿命计算，高温、高应力

比的次循环应该被考虑在内。在实际工程中，高

温的氧化作用以及高应力比载荷对裂纹闭合效应

的削弱作用等均会导致疲劳寿命降低。

综合对比表明，基于载荷 /环境谱的半经验-
物理混合模型寿命预测方法可作为评估叶片寿命

的一种工程方法。

 4    结　论

针对 HPT叶片服役寿命评估问题，基于 QAR
数据和仿真及代理模型编制服役载荷/环境谱，结

合耐久性分析和损伤容限理论，预测了 HPT叶片

的服役疲劳寿命。具体结论如下：

1） 叶片前缘根部气膜孔处是疲劳危险位置，

该位置温度和应力变化范围广，变化趋势基本一

致，Person相关系数达 0.902。
2） 考虑应力和温度编制载荷/环境谱的方法

可行。简化的主循环工况载荷计算的服役寿命误

差高于载荷/环境谱加载下的疲劳寿命误差。

3） 基于载荷/环境谱的涡轮叶片半经验-物理

混合模型寿命评估结果与外场平均使用寿命接

近。研究结果可为 HPT叶片制定检查间隔和维

修方案提供数据支撑。
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