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铸造高温合金涡轮叶片热冲击疲劳行为研究

陈竹兵，安中彦，吕　颂，葛宏志，刘伟茁

（中国航发沈阳发动机研究所，辽宁沈阳 110015）

摘要：为了研究不同材料涡轮叶片热冲击疲劳性能，采用感应加热热冲击试验装置对三种铸

造高温合金涡轮叶片进行了试验研究。利用光学相机、视频显微镜和扫描电子显微镜对叶片

表面裂纹形貌、叶片横截面和断口形貌进行观察。结果表明：单晶涡轮叶片热冲击疲劳寿命

长于定向晶涡轮叶片热冲击疲劳寿命。定向晶涡轮叶片中添加Re元素延长了热冲击疲劳寿

命。热冲击疲劳导致裂纹萌生于叶片中截面考核区并沿叶高方向扩展。裂纹的扩展方式与叶

片合金成分及铸造工艺有关。
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发动机在运转过程中，启动、停车、突然加减速等操作使得涡轮叶片遭受较大

的温度变化即热冲击，反复的温度变化导致涡轮叶片承受热冲击疲劳，严重缩短了

涡轮叶片的使用寿命，制约着发动机安全运转[1]。因此对涡轮叶片进行热冲击疲劳考

核具有非常重要的意义。通常涡轮叶片热冲击试验在高温叶栅中进行，通过高温燃

气对叶片进行加热，利用喷水或吹气对叶片进行降温[2]，但是高温叶栅试验需要叶片

资源多、试验过程耗费大量的资源及人力成本等[3]，因此对涡轮叶片进行燃气热冲击

疲劳试验研究报道较少。感应加热热疲劳试验技术由于其设备投入少、消耗低等优

点，广泛用于材料及构件的热疲劳试验[4-6]。

随着燃气涡轮发动机应用到舰船动力和发电机组[7-10]，海洋环境的盐分及工业燃

料中硫元素的影响已成为发动机选材设计中不可忽视的因素[11]，航空发动机涡轮叶

片材料已不能满足使用需求[12-13]，对涡轮叶片材料的抗热腐蚀性能要求越来越高[11]。

MCrAlY及Pt改性铝化物涂层已广泛应用于高温合金材料抗高温氧化及热腐蚀并得到

了大量研究[14-15]，然而涂层的引入使得材料系统变得更为复杂，为此，广大高温合金

材料研究人员积极开发了抗热腐蚀高温合金材料，如美国IN738，国内科研人员也积

极研制了某定向凝固高温合金（以下简称2Re定向晶）和某单晶高温合金（以下简称

单晶）。

本研究选用2Re定向晶和单晶涡轮叶片作为试验样品，以国内成熟的某定向凝

固高温合金（以下简称0Re定向晶）涡轮叶片作为目标样品，通过感应加热热冲击疲

劳试验装置对这三种材料涡轮叶片进行热冲击疲劳试验，研究它们的热冲击疲劳寿

命、裂纹萌生及扩展机制。

1　试验材料及方法
以0Re定向晶、2Re定向晶和单晶等三种材料铸造涡轮叶片为研究对象，三种高

温合金主要化学成分见表1。所有试验叶片均符合叶片相关技术条件要求。试验前，

在涡轮叶片榫头处焊接集气装置，试验过程中在集气装置中按要求通入适量冷气。

热冲击疲劳试验在热冲击试验装置上进行，利用感应线圈对涡轮叶片进行加

热，冷却方式为压缩空气吹向涡轮叶片考核截面，通过夹持集气装置固定涡轮叶

片，如图1所示。采用三角波加载，每个周期为55 s，升温和降温各27.5 s。涡轮叶
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                                     （a）0Re定向晶涡轮叶片             （b） 2Re定向晶涡轮叶片                        （c）单晶涡轮叶片

图2　涡轮叶片热冲击疲劳后宏观形貌

Fig. 2 Macroscopic morphologies of the turbine blades after thermal shock fatigue

图1　涡轮叶片热冲击疲劳试验装置图

Fig. 1 Image of thermal shock fatigue equipment for the turbine blade

表2　三种高温合金涡轮叶片热冲击疲劳寿命
Table 2 Thermal shock fatigue life of the turbine blades

 casted by three kinds of superalloys       循环周次

0Re定向晶

2 200

2Re定向晶

3 800

单晶

4 460

表1　三种高温合金化学成分
Table 1 Chemical compositions of three kinds of superalloys     　　　　　　　　　　  wB /%　

合金

0Re定向晶

2Re定向晶

单晶

C

0.1~0.3

0.05~0.1

0.03~0.08

Cr+Co

16~20

20~22

15~20

B

0.01~0.02

0.01~0.02

0.004~0.008

W+Mo+Ta

11~13

10~12

9~13

Re

2

Ni

余量

余量

余量

Al+Ti

6~8

5~7

7~9

Hf

1~2

片的考核截面为中截面，最高温度点位于叶片前缘部

分，温度达到960 ℃。正式试验前选取一个涡轮叶片作

为调试件，在调试件的考核截面选取6个典型位置布置

热电偶，通过调节感应线圈形状和通入的冷气量来调

节叶片表面温度场，以此模拟涡轮叶片高温状态下的

温度场。温度场满足要求后记录调试件具体位置和调

试状态参数并拆下调试件。为保证正式试验件与调试

件试验状态一致，三种材料涡轮叶片均按调试件的位

置安装，同时按调试状态参数施加相同温度载荷，然

后通过监控设备观察叶片表面状态，若有必要进入试

验现场对其详细观察，当叶片裂纹超过5 mm时，终止

试验并记录循环周次。

采用光学相机记录试验后叶片表面裂纹位置及形

状，然后用视频显微镜、扫描电子显微镜（SEM）对

裂纹表面、叶片横截面和断口形貌进行观察和分析，

以确定疲劳裂纹的萌生和扩展机制。

2　试验结果及分析
2.1　三种高温合金涡轮叶片热冲击疲劳寿命

表2为相同试验条件下三种涡轮叶片的热冲击疲

劳寿命。从表中可以看出，单晶涡轮叶片的热冲击疲

劳寿命最长，0Re定向晶涡轮叶片的热冲击疲劳寿命最

短。分析可知，在热应力作用下，定向晶叶片由于晶

界变形不协调，容易产生裂纹，同时晶界的去除延缓

了单晶叶片裂纹的萌生，因此定向晶叶片的热疲劳寿

命明显短于单晶叶片，单晶的优异性能在蠕变性能试

验中也得到体现[16]。从表中还可以看出，2Re定向晶涡

轮叶片的热冲击疲劳寿命长于0Re定向晶涡轮叶片。Re
元素的加入，明显提高了合金基体和晶界强度，进而

延长了热冲击疲劳寿命。除此之外，Re还能提高合金

的高温应力持久、蠕变断裂等高温性能[17-18]。

2.2　三种高温合金涡轮叶片在热冲击疲劳作用下裂
纹萌生位置

图2为相同试验条件下三种涡轮叶片经热冲击疲劳

后的宏观形貌。从图中可以看出，三种涡轮叶片表面

均呈现明显的分区现象，中截面为热冲击考核区，紧

邻中截面上下区域为过渡区，其旁边是无变化区域。

基于试验过程观察可知，裂纹均萌生于叶背中截面热

冲击考核区域，再分别向两侧扩展，即沿叶高方向扩
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（a） 叶背侧                                     （b） 叶盆侧

图3　高温状态下涡轮叶片应力分析

Fig. 3 Stress analysis of the turbine blade under high temperature 
condition

            （a）表面裂纹形貌                        （b）横截面裂纹形貌                             （c）断口形貌                               （d）断口疲劳条带

图4　0Re定向晶涡轮叶片热冲击疲劳失效后形貌

Fig. 4 Morphologies of the failed turbine blade casted by directionally solidified superalloy without Re under thermal shock fatigue

            （a）表面裂纹形貌                        （b）横截面裂纹形貌                             （c）断口形貌                               （d）断口疲劳辉纹

图5　2Re定向晶涡轮叶片热冲击疲劳失效后形貌

Fig. 5 Morphologies of the failed turbine blade casted by directionally solidified superalloy with 2Re under thermal shock fatigue

展形成纵向裂纹。

对涡轮叶片在电磁感应作用下应力状态进行仿真

分析，结果如图3所示。从图中可以看出，叶片尾缘

区域应力最大，其次是叶背区域，再次是叶片前缘区

域。试验过程中，由于叶片尾缘壁厚最薄，在电磁感

应集肤效应作用下[4，19]，尾缘温度最高同时最早出现

裂纹，与仿真分析结果吻合，但考虑到裂纹由感应热

冲击疲劳试验方法所致，本次试验未将该类裂纹纳入

考核范围。其次出现裂纹区域为叶背部分，对应了仿

真分析的应力次大区域，进一步说明裂纹由热应力所

致。

2.3　三种高温合金涡轮叶片在热冲击疲劳作用下裂
纹扩展机制

为了深入分析叶片裂纹萌生与扩展行为，将纵向

裂纹横切成两段，对裂纹表面、叶片横截面、裂纹断

口形貌等进行视频显微镜和SEM观察分析，如图4~6所

示。

图4为0Re定向晶涡轮叶片热冲击疲劳作用后的视

频显微镜和SEM形貌。从表面形貌可以观察到，裂纹

并未沿定向晶晶界扩展（图4a），表明裂纹为穿晶扩

展；截面形貌显示叶片内表面裂纹宽度大于叶片外表

面裂纹宽度（图4b），由此认为裂纹应从叶片内表面

萌生向外表面扩展，裂纹断口（图4c）出现氧元素且

内表面的氧元素含量（12.15%）高于外表面氧元素含

量（10.81%），进一步证明裂纹从叶片内表面萌生且

断口经历高温氧化作用；同时从断口形貌还可以观察

到，断口内表面主要呈现放射棱线特征，靠近外表面

区域呈现枝晶形貌，表明裂纹由穿晶扩展转为沿晶扩

展。对放射棱线区域进一步放大观察，可见疲劳条带

（图4d），说明裂纹由热疲劳所致。

图5为2Re定向晶涡轮叶片热冲击疲劳作用后的

视频显微镜和SEM形貌。从表面形貌观察到，裂纹

沿着定向晶晶界扩展（图5a），此裂纹为沿晶扩展；

截面形貌观察到裂纹从叶片外表面萌生向叶片内部扩

展（图5b），裂纹未贯穿叶片壁厚方向；裂纹断口形

貌观察到明显的枝晶组织（图5c），进一步说明裂纹

为沿晶扩展；对断口放大观察发现，带氧化颗粒的疲

劳辉纹（图5d），证明了热疲劳导致了叶片裂纹的萌

生。

图6为单晶涡轮叶片热冲击疲劳作用后的视频显

微镜和SEM形貌。从表面形貌观察（图6a），裂纹呈
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            （a）表面裂纹形貌                         （b）断口表面形貌                            （c）断口放大形貌                        （d）断口台阶形貌

图6　单晶涡轮叶片热冲击疲劳失效后形貌

Fig. 6 Morphologies of the failed turbine blade casted by single crystal superalloy under thermal shock fatigue

现不规则锯齿状，即裂纹跳跃式扩展，裂纹应为沿

枝晶间扩展；同时还观察到叶片经过高温作用后的

金属光泽。叶片除了遭受热应力作用，在高温循环

时，叶片表面还发生氧化，形成脆性氧化膜，氧化

膜在热应力作用下发生开裂并剥落，漏出新的基体

表面，接着再发生氧化，形成新的氧化膜，然后开

裂剥落，以此下去，叶片中截面基体合金元素析出

导致局部强度降低同时叶片壁厚减小，那么在叶片

中截面表面就形成了裂纹并向叶身内部扩展。在裂

纹断口图上（图6b）看见叶片表面呈现近似凹面，

分析认为，由于叶片中截面表面氧化膜反复剥落，

导致中截面壁厚较其他区域减小。对裂纹断口进一

步放大（图6c），发现断口表面被氧化物覆盖，说

明断口经历长时间高温氧化作用。在断口区域还观

察到准解理断裂的台阶面（图6d），这与DD8单晶

试样在反相位热机械疲劳作用下最终瞬断区形貌

一致 [20]，认为叶片可能在低温状态下受到较大的拉应

力所致。

3　结论　
（1）相同的试验条件下，单晶涡轮叶片热冲击疲

劳寿命长于定向晶涡轮叶片热冲击疲劳寿命；定向晶

涡轮叶片中添加Re元素延长了热冲击疲劳寿命。

（2）热冲击疲劳导致裂纹萌生于叶片中截面考核

区，裂纹源可能出现在叶片外表面，也可能出现在叶

片内表面，裂纹均沿着叶高方向扩展。

（3）热冲击疲劳作用下，裂纹在0Re定向晶涡轮

叶片中主要表现为穿晶扩展，部分转为沿晶扩展；在

2Re定向晶涡轮叶片中裂纹表现为沿晶扩展；裂纹在单

晶涡轮叶片中为跳跃式扩展，断口呈现准解理断裂特

征。
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Study on Thermal Shock Fatigue Behavior of Cast Superalloy Turbine 
Blade

CHEN Zhu-bing, AN Zhong-yan, LYV Song, GE Hong-zhi, LIU Wei-zhuo
(AECC Shenyang Engine Research Institute, Shenyang 110015, Liaoning, China)

Abstract:
In order to investigate the thermal shock fatigue property of turbine blades with different materials, thermal 
shock fatigue behavior of the turbine blades cast by three kinds of superalloys was investigated by the 
thermal shock fatigue equipment with induction heating. Crack morphologies of blade surface, cross section 
morphologies and fractographs were observed by optical camera, video microscopy and scanning electron 
microscope. The results showed that the life of the thermal shock fatigue of single crystal superalloy turbine 
blade was longer than that of directionally solidified superalloys. The life of the thermal shock fatigue was 
increased with adding Re content in the directionally solidified superalloy turbine blade. The crack initiated 
at the appraisal area of the turbine blade′s medium section under thermal shock fatigue and propagates along 
blade height. The crack propagation mode was associated with alloy compositions and cast process of the 
blade.
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