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摘 要:以某火箭发动机涡轮为对象,研究了涡轮叶片带冠、不带冠、带部分冠及叶片空心等

典型结构形式对叶片低周疲劳寿命的影响。结果表明:叶片不带冠可以消除叶片顶部的疲劳损

伤,但使叶背根部损伤增大,危险点位于叶背根部,叶片寿命与带冠叶片相当;带部分冠叶片

在消除叶顶疲劳损伤的同时,还可以减缓叶背根部的低周疲劳,危险点位于前缘根部,寿命比

原叶片高约116%;叶片空心结构可以有效降低叶片的应力应变水平,减缓叶片疲劳的效果最

好,空心叶片危险点位于前缘根部,寿命比原叶片高约370%。
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Abstract:Effectsofshroudedblade,unshroudedblade,bladewithpartial-shroudandhollowbladeon
bladelifeforrocketengineturbinewerestudied.Resultsrevealthatunshroudedbladeavoidsfatigueat
bladetip,whiledamageatrootonsuctionsideincreases.Thecriticalpointlocatesatrootonsuctionside.
Lifeofunshroudedbladeisclosetoshroudedblade.Bladewithpartialshroudnotonlyeliminatesfatigue
atbladetipnearingtrailingedge,butalsomitigatesfatigueatrootonsuctionside.Thecriticalpointlo-
catesatrootnearingleadingedge.Lifeofbladewithpartialshroudislargerthantheshroudedbladeby
116%.Thermalstrainandstresscouldbeeffectivelyreducedbyusinghollowblade,andthuslowcycle
fatiguedamagedecreases.Thecriticalpointlocatesatrootnearingleadingedge.Lifeofhollowbladeis
370%largerthantheshroudedblade.
Keywords:Rocketengine;Turbineblade;Lowcyclefatiguelife;Bladeshroud;Hollowblade

0 引言

随着太空探索和开发利用的不断深入,火箭

发动机性能不断提高,对于重复使用火箭发动机

而言,高压涡轮泵是发动机中使用寿命最低的部

件[1],而涡轮叶片是限制发动机寿命的瓶颈[2],因

此,火箭发动机重复使用必然对涡轮寿命和可靠

性提出更高的要求。
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航空发动机涡轮叶片寿命研究较广泛[3-6],由于

燃气温度高,工作时间长,通常需要考虑蠕变。液

体火箭发动机涡轮叶片疲劳寿命的研究相对较少,
航天飞机主发动机SSME研制过程中发现,引起涡

轮叶片根部位置疲劳裂纹的主要因素是点火和关机

过程的瞬态热应力[7]。火箭发动机涡轮工作时间短,
特别是对于燃气温度不高的涡轮,可以不考虑蠕变

损伤[8]。为提高SSME涡轮叶片热疲劳寿命,研究

者从载荷、材料、几何方面进行了分析,并认为通

过改变叶片设计提高低周疲劳寿命是最好的思路[9]。

Porreca等[10]采用耦合传热方法与有限元法,研究叶

冠结构对涡轮气动性能、热载和寿命的影响,结果

表明,通过对部分叶冠进行较小改进,可以改善气

动性能和叶片寿命。
带冠 (围带)叶片可以减小涡轮中的二次损

失,提高涡轮效率,但也增加了叶片的应力[11-12],
叶片顶部尾缘和前缘应力集中,都可能成为失效

发生的危险点。叶片空心结构可以降低叶片热应

力,还能减轻涡轮质量,对于不带冠涡轮来说,
可能是一种理想的结构方案。因此,本文通过热

结构分析和低周疲劳损伤分析,研究带冠、不带

冠、部分冠和空心对叶片寿命的影响。

1 模型及边界条件

1.1 计算方法

1.1.1 热分析方法

非稳态导热问题应满足如下形式的能量守恒

方程

Δ

·q+ρc
􀆟T
􀆟t -Q̇=0 (1)

式中,T 为温度,q为热流密度矢量,ρ 为密度,c
为比热,t表示时间。̇Q 为内热源强度,对于无内

热源的问题,̇Q=0。 按照傅立叶定律,热流密度

可表示为温度梯度的函数

q=-λ

Δ

T (2)
式中,λ为导热系数。结合以上两式,无内热源的

涡轮非稳态导热问题的求解,最终归结为在一定的

初始条件和边界条件下求解以下导热偏微分方程

-

Δ

·(λ

Δ

T)+ρc
􀆟T
􀆟t =0 (3)

假设涡轮初始温度均匀为T0,则给定如下初

始条件

T(x,0)=T0 (4)
对于与燃气接触的各表面,给定对流换热边

界条件如下

-λ 􀆟T
􀆟n

æ

è
ç

ö

ø
÷=h(Tw -Tg) (5)

式中,n 为换热表面的外法线,h 为对流换热系

数,Tw 为未知待求解的结构表面温度,Tg 为靠近

壁面的燃气主流温度。
对于未与燃气接触的涡轮盘其他外表面,假

设为绝热边界条件

q·n=0 (6)

1.1.2 结构分析方法

本文采用Chaboche随动硬化[13]与非线性等向

硬化相结合的模型进行结构分析。Chaboche随动

硬化模型基于 Von Mises屈服准则,屈服函数

如下

 f(σ-α,R)= (s-a)·(s-a)-R=0
(7)

式中,σ为应力张量,α为背应力张量;s为偏应力

张量,a 为偏背应力张量;R 代表屈服面尺寸,在

随动硬化模型中(不考虑等向硬化时),R 为常数。
流动准则描述塑性流动方向,塑性应变在屈

服面梯度方向增加

dεp =λ􀆟f
􀆟σ

(8)

式中,dεp 为塑性应变增量,λ 为塑性乘子。

Chaboche硬化模型是几个 Armstrong硬化模

型的叠加,表达式如下

dα=∑
M

i=1
dαi (9)

式中,M 为叠加的随动硬化模型数目,随动硬化分

量 (背应力分量的演化)定义如下

dαi=
2
3CIdεp -γiαidp (10)

式中,Ci 和γi 为材料参数,dp 为累积塑性应变,
定义如下

dp=
2
3
(dεp∶dεp) (11)

等向硬化律通过以下方程描述

dR=b(Q-R)dp (12)
式中,Q 和b是等向硬化材料参数。

通过 优 化 得 到 的 GH4169材 料 参 数 如 表1
所示。
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表1 GH4169材料参数

Tab.1 MaterialparametersforGH4169

T/℃ E/MPa μ σ0/MPa Q/MPa b

400 221600 0.3287 1000 -201 6.312

550 186220 0.3092 880 -261 5.829

650 174030 0.3075 868 -295 6.832

730 157610 0.3523 764 -310 8.189

采用 Manson-Coffin理论预测低周疲劳损伤,
并考虑主应力的影响,进行SWT修正,得到应变

-寿命公式如下[14]

Δε
2σn,max=

σ'2f
E
(2NL)2b +ε'fσ'f(2NL)b+c (13)

式中,Δε为应变幅值,NL 为低周疲劳寿命循环次

数;E 为材料的弹性模量,σ'f,ε'f,b,c是材料的

疲劳性能参数,对于GH4169合金,其值分别取为

1546MPa,0.412,-0.07,-0.73[15]。
若结构响应存在多个应变幅值,假设在应变

幅值下εti 寿命Ni
L,循环次数为ni,根据线性累积

损伤理论得到低周疲劳损伤DLCF
[16]

DLCF=∑
r

i=1

ni

Ni
L

(14)

根据Palmgren-Miner线性累积损伤法则,当

累积损失达到1时结构发生破坏,此时疲劳寿命为

Nt,即

∑
Nt

i=1
Di
total=1 (15)

采用疲劳寿命分散系数评估结构的安全寿命,
本文中取疲劳寿命分散系数为4[17]。

1.2 计算模型

以某液体火箭发动机涡轮 (如图1 (a)所示)
叶片为研究对象,开展热结构和动力响应分析。
涡轮将高温高压气体的能量转变为转轴的动能,
因此涡轮叶片承受热载荷、气动载荷及离心载荷

等,热载荷由高温燃气引起,特别是发动机启动

关机瞬间,温度梯度和变化率高,热冲击影响大;
离心载荷由涡轮高速转动引起。考虑到涡轮周向

的循环对称性,取一个叶片进行仿真计算,计算

模型如图1 (a)所示。对轮毂中心线上的节点施

加径向约束,约束中心线下游端面中心轴半径范

围内节点的轴向位移;对叶冠和轮毂周向面上的

节点施加耦合约束,得到循环对称边界,约束轮

盘突台周向面上节点的周向位移;热载荷和气动

载荷施加到所有与燃气接触的面,包括叶冠表面、
叶片表面及轮毂上表面。热分析采用单元类型为

Solid90,结构分析单元类型为Solid186。在带冠

涡轮基础上,保持叶型不变,进行适当修改,得

到不带冠涡轮 (图1 (b))、带部分冠涡轮 (图1
(c))和空心叶片模型 (图1 (d))。部分冠涡轮

的叶冠前端面距叶片前缘和后端面距叶片尾缘的

轴向距离为11mm;空心叶片的孔形状与叶型相

(a)带冠涡轮模型

(b)不带冠涡轮模型

(c)带部分冠涡轮模型
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(d)空心叶片模型

图1 不同结构形式涡轮叶片模型

Fig.1 Modelsofturbineswithdifferentstructure

似,叶 片 近 似 为 薄 壁 结 构,叶 片 顶 部 壁 厚 约

1.5mm,根部壁厚约2.5mm,不同结构约束及

载荷施加与带冠涡轮叶片相近。

1.3 边界条件

考虑热载荷及离心载荷,进行热结构分析,
加载分为4个阶段:启动阶段S1、稳定工作阶段

S2、关机阶段S3和后冷阶段S4,各阶段时长如表

2所示。一个周期内,涡轮进出口参数及转速变化

如所 示 图 2。稳 定 工 作 阶 段,涡 轮 入 口 总 压

47.5MPa,总温771K,出口静压24.5MPa,转

速16000rpm,假定启动、关机阶段进出口参数

及转速线性变化。通过建立表面效应单元,将流

场仿真得到的叶片对流换热系数和主流温度插值

到有限元模型上。

表2 载荷加载时间

Tab.2 Durationofloadingcycles

阶段 S1 S2 S3 S4 总计

时长/s 1.28 98.12 0.6 10 110

2 计算结果及分析

2.1 带冠涡轮叶片结果分析

图3给出了不同工作阶段结束时刻叶片上的温

度分布,由于叶片较厚,而启动时间较短,启动

阶段结束时叶片中心温度仍无变化,叶片上最大

温差达到510K;稳定工作阶段结束时,叶片温度

分布稳定,基本上反映 了 流 场 温 度,最 高 温 度

图2 涡轮进出口参数及转速变化

Fig.2 Parametersattheinletandoutletofturbineandspeed

655K,整个叶片上的最大 温 差 不 超 过50K,压

力面侧温度高于吸力面侧,靠近叶顶和前缘的温

度较高而根部靠近前缘位置温度较低;关机阶段

结束时,叶片中心仍保持较高温度,而尾缘温度

基本降至主流温度,叶片上最大温差480K;经过

冷却后,受叶冠对流换热的影响,叶顶中心温度

接近叶片表面温度,而因轮毂的影响,叶根中心

温度 仍 较 高,最 高 温 度307K,叶 片 上 温 差 有

190K。可以看出,叶片不同位置对叶片热载的响

应速度差别大,在载荷变化过程中引起较大的温

度梯度,加上结构约束使叶片变形受限,会导致

叶片内产生大的应力。
各工作阶段结束时刻叶片上的等效应力分布如

图4所示。启动阶段由于瞬时热冲击,导致整个工

作过程最大应力的出现,最大应力为1214MPa。
可以看出,大应力出现在叶片根部和顶部,特别

是尾缘和前缘附近,以及吸力面侧叶根中部。分

别取尾缘根部、尾缘顶部、叶根中部吸力面侧、
前缘根部及前缘顶部区域最大应变幅点进行分析,
分别记为A,B,C,D,E,如图4所示。

图5,6分别给出了叶片尾缘根部A 点和顶部

B 点的径向应力-塑性应变滞回曲线。可以看出,
根部节点A 在第一次启动过程中产生最大塑性压

应变,并在随后的循环中逐渐恢复;而顶部节点B
在第一次启动过程中产生最大塑性拉应变,在之

后的循环中,滞回环左移,残余塑性应变逐渐减

小。对比两图可以看出,根部节点塑性应变远小

于顶部节点,并且根部最大应力及应力幅值均低

于顶部,说明该涡轮叶片中,低循环载荷对叶片

顶部作用更大。
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(a)压力面

(b)吸力面

图3 各阶段末叶片温度分布

Fig.3 Temperaturedistributionattheendofeachstage

(a)压力面

(b)吸力面

图4 各阶段末叶片VonMises等效应力分布

Fig.4 VonMisesstressdistributionattheendofeachstage

55
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



宇航总体技术 2020年9月

图5 A点径向应力-塑性应变滞回曲线

Fig.5 Radialstress-plasticstrainhysteresisloopsatnodeA

    
图6 B点径向应力-塑性应变滞回曲线

Fig.6 Radialstress-plasticstrainhysteresisloopsatnodeB

  表3给出了前10次工作循环中各个节点的应

变幅值和低周疲劳损伤。可以看出,叶顶尾缘B

点应变幅值最大,其次是顶部前缘E 点, 而根部

各点应变幅值相对较小。

表3 不同位置节点应变幅值和低周疲劳损伤

Tab.3 StrainrangeandLCFdamageatnodeA~E

循环 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

应变幅值 (10-2)

A 点 0.730 0.726 0.722 0.719 0.718 0.717 0.716 0.715 0.714 0.714

B 点 1.473 1.189 1.170 1.167 1.184 1.185 1.187 1.189 1.190 1.192

C 点 1.010 0.747 0.749 0.750 0.752 0.752 0.753 0.753 0.753 0.753

D 点 0.743 0.730 0.730 0.730 0.730 0.730 0.730 0.730 0.730 0.730

E 点 1.049 0.976 0.962 0.955 0.952 0.950 0.949 0.948 0.947 0.947

最大应力/MPa

A 点 697 736 763 780 793 803 811 818 822 823

B 点 1406 1210 1162 1131 1116 1096 1079 1063 1049 1036

C 点 1446 1388 1347 1316 1290 1269 1250 1235 1220 1218

D 点 1010 1000 1000 998 996 995 993 991 990 990

E 点 1446 1281 1233 1207 1191 1179 1169 1161 1155 1153

低周疲劳损伤 (10-3)

A 点 0.024 0.032 0.039 0.044 0.047 0.051 0.053 0.056 0.059 0.059

B 点 4.853 2.052 1.760 1.621 1.624 1.551 1.487 1.431 1.382 1.338

C 点 2.138 0.764 0.695 0.642 0.603 0.568 0.538 0.513 0.492 0.472

D 点 0.206 0.184 0.182 0.179 0.179 0.177 0.175 0.174 0.173 0.172

E 点 2.355 1.388 1.184 1.085 1.028 0.987 0.957 0.934 0.915 0.900

2.2 不带冠涡轮叶片结果分析

各工作阶段结束时刻叶片上的等效应力分布

如图7所示。可以看出,没有叶冠约束,叶片上整

体的应力水平明显降低;叶片顶部成为自由端,
应力很小,特别是尾缘,由于叶片尾缘薄,可以

快速跟随环境温度变化,除了根部受约束以外可

以自由膨胀,因此在开关机温度瞬态变化时,尾

缘附近应力最小。另外,由于叶顶侧减少了约束

可以自由膨胀,叶片尾缘根部的应力也得到释放,
等效应力低于带冠涡轮相应位置的应力。取叶片

65
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



第5期 火箭发动机涡轮典型结构形式对叶片低周疲劳寿命的影响研究

根部尾缘、叶背和前缘区域的关键点 A,C,D
(见图4)进行分析。

图8给出了不带冠叶片和带冠涡轮叶片在一个

工作循环中,根部不同位置节点的径向总应变和

应力随时间的变化曲线。对于尾缘A 点,由于不

带冠叶片降低了对根部的约束,应变范围和最大

应力略有降低。对于叶背C 点,带冠叶片叶背根

部产生塑性拉应变,因此总应变值高于不带冠叶

片;而不带冠叶片中,尾部相对较大的变形导致

叶背径向应力水平提高,因而径向应力最大值高

于带冠涡轮,会对疲劳寿命产生不利影响。前缘

D 点的应变范围和最大应力增大。

(a)压力面

(b)吸力面

图7 各阶段末叶片VonMises等效应力分布

Fig.7 VonMisesstressdistributionattheendofeachstage.

(a)尾缘A 点应变

    
(b)尾缘A 点应力
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(c)叶背C 点应变

    
(d)叶背C 点应力

(e)前缘D 点应变

    
(f)前缘D 点应力

图8 A,C,D 点径向应变应力时间历程

Fig.8 HistoriesofradialstrainandstressatnodeA,C,D

  表4中列出了前10次工作循环中,叶根不同

位置节点的应变范围和低周疲劳损伤,叶背根部C
点疲劳损伤最大,虽然其应变范围小,但是最大

应力值高,导致疲劳损伤大;尾缘 A 点应力低,
因此疲劳损伤较小。

表4 不同位置节点应变幅值和低周疲劳损伤

Tab.4 StrainrangeandLCFdamageatnodeA,C,D
循环 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

应变幅值 (10-2)

A 点 0.663 0.657 0.653 0.651 0.651 0.647 0.648 0.648 0.647 0.647
C 点 0.582 0.635 0.626 0.619 0.617 0.609 0.608 0.604 0.601 0.599

D 点 0.758 0.739 0.741 0.742 0.745 0.743 0.746 0.746 0.746 0.746
最大应力/MPa

A 点 625 671 703 724 739 751 761 769 777 783
C 点 2050 2040 2030 2020 2020 2010 2010 2000 2000 2000

D 点 1280 1260 1250 1240 1230 1220 1213 1206 1200 1196
低周疲劳损伤 (10-3)

A 点 0.009 0.009 0.012 0.015 0.017 0.017 0.020 0.021 0.022 0.023
C 点 1.199 1.535 1.452 1.391 1.365 1.304 1.291 1.261 1.234 1.211
D 点 0.608 0.518 0.504 0.490 0.484 0.465 0.462 0.452 0.443 0.435
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2.3 带部分冠涡轮叶片结果分析

各工作阶段结束时刻叶片上的等效应力分布

如图9所示。可以看出,叶片根部尾缘、叶背和前

缘区域依然是应力大的位置,因此仍然在这3个位

置取关键点A,C,D 进行分析。
图10给出了不带冠叶片和带部分冠涡轮叶片

在一个工作循环中,叶背根部C 点和前缘D 点的

径向总应变和应力随时间的变化曲线。对于叶背C

点,带部分冠叶片的应变范围和最大应力均低于

不带冠叶片,说明加上部分冠对叶背受力情况起

到了改善作用。而对于前缘D 点,带部分冠叶片

的应变范围增大,应力也略有增加。
表5中列出了前5次工作循环中,叶根尾缘、

叶背和前缘节点低周疲劳损伤,前缘 D 点损伤

最大。

(a)压力面

(b)吸力面

图9 各阶段末叶片VonMises等效应力分布

Fig.9 VonMisesstressdistributionattheendofeachstage

(a)叶背C 点应变

    
(b)叶背C 点应力
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(c)前缘D 点应变

    
(d)前缘D 点应力

图10 C,D 点径向应变应力时间历程

Fig.10 HistoriesofradialstrainandstressatnodeC,D

表5 不同位置节点应变幅值和低周疲劳损伤

Tab.5 StrainrangeandLCFdamageatnodeA,C,D

循环 1 2 3 4 5

应变幅值 (10-2)

A 点 0.625 0.625 0.623 0.621 0.621

C 点 0.599 0.576 0.561 0.550 0.542

D 点 0.806 0.811 0.814 0.814 0.814

最大应力/MPa

A 点 550 585 614 635 650

C 点 1680 1650 1631 1616 1610

D 点 1245 1225 1216 1209 1205

低周疲劳损伤 (10-3)

A 点 0.009 0.009 0.009 0.009 0.009

C 点 0.683 0.559 0.483 0.431 0.392

D 点 0.680 0.658 0.647 0.635 0.624

2.4 空心叶片结构结果分析

各工作阶段结束时刻叶片上的等效应力分布

如图11所示。与图7不带冠叶片应力分布相比,
除了后冷阶段最大应力略有增加,其他各阶段最

大应力明显减小,且叶片上整体应力水平降低。
取叶片根部尾缘、叶背和前缘区域的A,C,D 点

(见图11)进行分析。
图12给出了空心叶片和不带冠涡轮叶片在一

个工作循环中,叶背根部C 点和前缘D 点的径向

总应变和应力随时间的变化曲线。与不带冠叶片

相比,空心叶片叶背根部的拉应变减小,压应变

值增大,而应力明显减小;前缘应变范围减小,
应力略有增大。

表6中列出了前10次工作循环中,叶根不同位

置节点的应变范围和低周疲劳损伤。与表4不带冠

叶片应变幅值相比,叶背应变幅变化不大,但最大

应力明显减小;前缘应变幅降低,应力略有增大。

(a)压力面
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(b)吸力面

图11 各阶段末叶片VonMises等效应力分布

Fig.11 VonMisesstressdistributionattheendofeachstage

(a)叶背C 点应变

    
(b)叶背C 点应力

(c)前缘D 点应变

    
(d)前缘D 点应力

图12 C,D 点径向应变应力时间历程

Fig.12 HistoriesofradialstrainandstressatnodeC,D
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表6 不同位置节点应变幅值和最大应力

Tab.6 StrainrangeandLCFdamageatnodeA,C,D

循环 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

应变幅值 (10-2)

A 点 0.675 0.669 0.670 0.670 0.671 0.671 0.671 0.670 0.669 0.669

C 点 0.614 0.599 0.599 0.599 0.599 0.599 0.599 0.599 0.599 0.599

D 点 0.637 0.624 0.625 0.626 0.626 0.626 0.626 0.626 0.627 0.627

最大应力/MPa

A 点 753 763 775 784 791 797 801 805 808 808

C 点 1244 1263 1273 1281 1287 1292 1297 1300 1304 1304

D 点 1343 1328 1317 1307 1300 1293 1288 1283 1279 1276

低周疲劳损伤 (10-3)

A 点 0.024 0.025 0.027 0.029 0.031 0.033 0.034 0.035 0.035 0.035

C 点 0.224 0.215 0.223 0.229 0.234 0.238 0.241 0.244 0.247 0.247

D 点 0.369 0.323 0.313 0.305 0.298 0.292 0.287 0.283 0.279 0.276

2.5 疲劳损伤及寿命对比分析

图13 (a)给出了带冠涡轮叶片前10次工作

循环中各个节点的损伤。可以看出,叶顶尾缘B
点损伤最大,其次是顶部前缘E点,而根部各点

损伤相对较小,根部尾缘A 点低周疲劳损伤最小,
每次循环损伤低于10-4。随着循环次数增加,损

伤的变化量减小,10次循环后的损伤按照第10次

循环的损伤值计算。
图13 (b)给出了不带冠涡轮叶片前10次工

作循环中,叶根不同位置节点的损伤,叶背根部C
点疲劳损伤最大,虽然其应变范围小,但是最大

应力值高,导致疲劳损伤大;尾缘 A 点应力低,
因此疲劳损伤较小。与图13 (a)带冠叶片损伤对

比可以看出,尾缘根部A 点损伤进一步减小,而

叶背C 点和前缘D 点损伤比带冠涡轮相应位置的

损伤都大,但低于带冠涡轮中顶部尾缘B 点的损

伤。总的来看,不带冠涡轮降低了损伤,但是由

于热应力的存在,叶片厚度大的背部和前缘仍会

产生较大的损伤。
图13 (c)给出了前5次工作循环中,叶根尾

缘、叶背和前缘节点的损伤,前缘 D 点损伤最

大。与带冠叶片和不带冠叶片损伤对比可以看

出,尾缘根部A 点损伤进一步减小,叶背C 点损

伤低于不带冠和带冠叶片损伤,而前缘D 点的损

伤略有增加。
图13 (d)给出了前10次工作循环中,叶根

不同位置节点的损伤,与不带冠叶片的损伤相比,
叶背和前缘的损伤均降低,说明叶片空心可以显

著改善叶片疲劳情况。

(a)带冠叶片各点损伤

    
(b)不带冠叶片各点损伤
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(c)带部分冠叶片各点损伤

    
(d)空心叶片各点损伤

图13 不同结构形式叶片关键节点损伤随循环次数的变化

Fig.13 EvolutionofLCFdamagewithnumberofcyclesatcriticalpointsfordifferentstructure

  表7列出了不同结构形式的叶片各关键节点及

叶片疲劳寿命。与原带冠涡轮叶片相比,不带冠

叶片危险点位于叶背根部,寿命提高11%;带部

分冠叶片危险点位于前缘根部,寿命提高116%;
空心叶片危险点位于前缘根部,寿命提高370%。
显然,叶片空心结构减缓叶片疲劳的效果最好。

表7 不同结构形式涡轮叶片寿命

Tab.7 Lifeofturbinebladewithdifferentstructures

叶片结构形式
疲劳寿命Nf/次

A 点 B 点 C 点 D 点 E 点 叶片 Δ 危险点位置

带冠叶片 816 185 527 1456 276 185 — 尾缘顶部

不带冠叶片 10734 — 206 573 — 206 11% 叶背根部

带部分冠叶片 3000 — 636 400 — 400 116% 前缘根部

空心叶片 6904 — 1000 870 — 870 370% 前缘根部

3 结论

以某火箭发动机涡轮为对象,研究了火箭发

动机涡轮带冠、不带冠及带部分冠和空心叶片等

典型结构形式对叶片疲劳寿命的影响,得到以下

结论:

1)带冠叶片高应力出现在叶片根部和顶部,
特别是尾缘和前缘附近,本文中,叶片危险点位

于叶片尾缘顶部。

2)不带冠叶片可以消除叶片顶部的疲劳损

伤,但使叶背根部损伤增大,本文中,叶片危险

点位于叶背根部,比带冠叶片寿命高约11%。

3)带部分冠叶片在消除叶顶疲劳损伤的同

时,还可以减缓叶背根部的疲劳,进一步提高疲

劳寿命,本文中,叶片危险点位于前缘根部,比

带冠叶片寿命高约116%。

4)叶片空心结构可以有效降低叶片根部的应

力应变水平,减小疲劳损伤,提高叶片疲劳寿命,
本文中,叶片危险点位于前缘根部,寿命比带冠

叶片寿命高约370%。
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