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氧化损伤对航空发动机涡轮叶片
裂纹扩展影响
师利中，刘鹏宇
中国民航大学，天津  300300

摘 要：氧化损伤以及裂纹在涡轮叶片服役过程中不可避免，对裂纹行为的预测及其受氧化损伤的影响对于服役安全和寿

命管理具有重要意义。针对航空发动机高压涡轮叶片长期处于高温环境下产生的氧化损伤以及裂纹问题，通过对紧凑拉伸

（CT）试样在850℃条件下进行疲劳裂纹扩展试验，得到正常试样和氧化损伤后试样的疲劳裂纹扩展速率；运用Paris模型考

虑了存在氧化损伤时裂纹扩展的情况，对比氧化损伤对疲劳裂纹扩展速率的影响。本文以某航空发动机高压涡轮叶片为

例，聚焦于氧化损伤对裂纹扩展阶段的影响，利用ANSYS和Franc3D软件分析并对比涡轮叶片在有无氧化损伤条件下的裂

纹扩展寿命。结果表明，叶片前缘裂纹受氧化损伤影响下，其循环寿命平均降低到无氧化损伤情况下的44.02%，叶片后缘

裂纹循环寿命平均降低到无氧化损伤情况下的50.22%。对实际服役环境工作条件下的涡轮叶片寿命评估提供基础参考，

以及在其他实际工程中正确评价材料、预测工程热端零部件的使用寿命和设计强度均有重要的现实意义。
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随着航空发动机工作效率的不断提高，作为高性能航

空发动机的核心部件，涡轮叶片所面临的服役环境随之变

得更加恶劣[1]。涡轮叶片除承受高速旋转带来的离心载荷

外，还承受着复杂的气动力和热应力，以及振动、腐蚀和氧

化等多种作用[2]。因此对于涡轮叶片部件来讲，长期在这

种使用条件下，叶片难免会出现裂纹。与此同时，长期处

于高温环境下，也会造成叶片的氧化损伤[3]。在涡轮叶片

的各类损伤中，氧化损伤是最常见、最容易发生的一种[4]，

通过调研国内某民用航空发动机叶片孔探等数据记录，发

现其中裂纹型损伤占比为 11.4%，而氧化损伤占比高达

73.3%。涡轮叶片的变色是氧化损伤一个早期典型特征，

然而，由于其造成的后果并不严重，通常在发动机维护时

会与其他损伤区别对待[5]。但氧化损伤却是造成其他损伤

的重要因素之一。由于大多数金属材料的基本力学和疲

劳性能都具有温度相关性[6]，而高温环境是影响镍基高温

合金疲劳裂纹扩展的关键因素，同时与材料氧化作用密切

相关，因此涡轮叶片的裂纹扩展势必会受到氧化损伤的影

响[7]。Kitaguchi[8]用扫描电镜和 X 射线能谱仪研究了镍基

高温合金在 650℃空气中暴露后裂纹尖端前形成的氧化物

侵入。Li Haiyan 等[9]通过在真空条件下进行保载疲劳和基

准疲劳试验，提出了一种考虑裂纹尖端氧化和应力松弛相

互 作 用 的 新 机 制 。 Schulz 等[10] 在 700℃ 空 气 中 对 粗 晶

RR1000 进行等温疲劳裂纹扩展试验，从保载时间的角度讨

论疲劳裂纹扩展抗力的潜在因素。Jiang Rong 等[11]在疲劳

裂纹萌生和扩展阶段中，评估了氧在镍基高温合金强化疲

劳开裂中的作用。Karabela 等[12]研究镍基高温合金在疲

劳-氧化条件下的氧扩散和裂纹扩展，进行了显微表征和数

值模拟。研究发现，氧气渗入材料和相关的内氧化会导致

材料脆化和失效。Osinkolu 等[13]采用单刃缺口拉伸试样，

研究了不同晶粒尺寸下多晶 IN718 高温合金在 650℃高温

下的疲劳裂纹扩展速率。

上述学者大部分是从微观角度研究氧化损伤对裂纹扩

展的影响，从晶界裂纹起裂时间入手，分析环境温度、载荷

不同等导致的氧扩散能力的改变，进而影响裂纹在萌生阶

段的扩展速率问题，对合金微观结构、温度、载荷等因素影

响下高温合金疲劳裂纹扩展规律有了较清楚的认识，但针
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对裂纹扩展阶段氧化损伤对疲劳裂纹产生的影响的研究相

对较少。

本文通过设计对照试验分别得到有无氧化损伤试件裂

纹扩展速率曲线，利用 Franc3D 和 ANSYS 软件开展联合仿

真，使用 Paris 模型计算裂纹扩展寿命，对比研究高压涡轮

叶片裂纹的稳定扩展阶段在有无氧化损伤情况下的裂纹扩

展规律。

1 疲劳裂纹扩展试验
1.1 材料及试样

发动机涡轮叶片材料为 DZ125 高性能镍基合金，常用

于高温环境下的工程应用。可以在高温环境保持良好的机

械性能、抗蠕变性能和耐腐蚀性能，具有较长的使用寿命和

可靠性[14]。其化学成分见表 1。

本文选用 CT 试样开展裂纹扩展试验研究。试样设计

基于金属材料-疲劳试验-疲劳裂纹扩展方法的标准[15]，且

设定裂纹扩展方向平行于定向凝固方向，具体尺寸如图 1

所示。

1.2 试验方案

试验目的是得出含氧化损伤以及不含氧化损伤试件裂

纹扩展速率曲线，并拟合 Paris 参数，考虑采用真实叶片并

改变试验环境条件过于复杂，本文采用热处理后的 CT 试验

件模拟氧化损伤进行简化分析。

本次试验对两个试验件进行裂纹扩展试验研究。1 号

试验件不做高温氧化处理，2 号试样件使用 SXL-1400C 箱

式试验电炉进行 850℃高温氧化 1000h 的热处理，从而模拟

镍基合金经过氧化后的材料性能，试验件如图 2 所示。

通过对涡轮叶片温度分布研究后，计算涡轮叶片平均

温度在 850℃左右，所以本节试验过程的高温环境均设置在

该温度条件下。所有试件在室温下进行预制裂纹，试验系

统如图 3 所示。试验过程中，试验件在高温 850℃空气环境

下进行疲劳裂纹扩展试验，通过电阻炉进行加热，并控制其

与试验设定的误差在±5℃以内。采用正弦波加载方式，初

始最大循环加载为 3.5kN，频率为 5Hz，应力比 R=0.1，直至

试件断裂后试验终止。

试验过程中采用柔度法测量裂纹长度。柔度法是测量

金属材料裂纹扩展长度的间接方法，通过测量裂纹两侧位

移差来确定裂纹长度[16]。柔度和归一化裂纹长度的关系通

常用量纲一（曾称无量纲）柔度 BEVx /P 和归一化裂纹长度

表1 DZ125合金化学成分（单位：wt%）

Table 1 DZ125 alloy chemical composition（Unit：%）
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图 1　疲劳裂纹扩展试样(单位: mm)

Fig.1　Fatigue crack growth specimen(Unit: mm)

图 2　疲劳裂纹扩展试验件

Fig.2　Fatigue crack propagation test piece

图 3　疲劳裂纹扩展试验系统

Fig.3　Fatigue crack growth test system
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a/W来表达。具体公式如下
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式中，B 和 W 为 CT 试件的厚度和宽度；E 为材料弹性模量；

Vx 为测量点位移；P 为试验过程中施加的载荷；a 为裂纹长

度；C0~C5为相关参数。

1.3 试验结果

记录试验过程中两个试验件的 a—N 曲线。疲劳裂纹

扩展速率公式可以描述循环载荷下裂纹扩展速率和应力强

度因子范围之间的关系，用于研究材料疲劳断裂机制和预

测材料寿命。应力强度因子计算公式依据标准[15]如下

DK =
DP

BW 1/2
g(α) （3）

g(α)=
(2 + α)(0.886 + 4.64α - 13.32α2 + 14.72α3 - 5.6α4 )

(1 - α)3/2

（4）

式中，DP 为载荷变化量；W 和 B 分别为试件的宽度和厚度；

g(α)为形状因子；α = a/W。

在选择裂纹扩展速率处理实际数据方法时，GB/T 6398—

2017 中推荐采用割线法和七点递增多项式法，且七点递增多

项式法拟合度较高[17]，因此本文采用七点递增多项式法进行

处理。为拟合 Paris 公式 da/dN =C(DK)n 中的参数，将计算结

果 (da/dN)i 与DKi 整理成一组数据，在双对数坐标下线性拟

合，如图 4 所示。拟合得到的 Paris参数见表 2。

1.4 数值模拟验证

本文对正常 CT 试样件的裂纹扩展试验进行数值模拟

分析，以验证该数值模拟方法的可行性以及精度。CT 试样

材料参数采用与叶片相同材料，数值模拟加载条件与试验

一致，初始最大循环加载 3.5kN，加载应力比 R=0.1，使用表

2 中拟合的参数计算循环寿命。图 5 为数值模拟示意图。

选取正常试验件裂纹从 18mm 扩展到 24mm 阶段进行

验证，试验中 24mm 裂纹对应的应力强度因子设置为数值

模拟的终止条件，并对比数值模拟与试验的循环次数和裂

纹扩展长度[18]。试验结果表明，当裂纹长度为 24mm 时，相

应的循环数为 14400，应力强度因子 K=28.14MPa m，因此

设定该值为数值模拟的终止条件。试验与数值模拟计算的

循环次数和裂纹扩展长度如图 6 所示，计算相应误差分别

为 4.5% 和 1.6%，证明数值模拟方法的可行性。

2 确定涡轮叶片危险部位
2.1 模型建立及网格划分

针对该高压涡轮叶片结构，通过一种基于 HandySCAN

图 5　含裂纹 CT 试样有限元模型

Fig.5　Finite element model of CT specimens with cracks

表2 DZ125在850℃时Paris参数

Table 2 DZ125 Paris parameter at 850℃

材料参数

氧化前

氧化后

C

7.33×10-9

1.49×10-8

n

3.474

3.502

图 4　氧化损伤对于裂纹扩展的影响

Fig.4　Effect of oxidation damage on crack propagation

图 6　试验与数值模拟结果对比

Fig.6　Comparison between test and numerical simulation results
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3D 三维扫描仪逆向建模方法，获得精确的三维几何模型，

从而提高有限元数值仿真的精度。通过扫描实物叶片获得

被测叶片的点云，如图 7（a）所示。然后使用 SolidWorks 软

件以点云数据为参考，建立高精度整体模型。

使用 ANSYS 软件建立叶片有限元模型，网格尺寸为

0.2mm，对气孔区域网格进行适当加密，如图 7(b)所示，网格

单元总数为 100×105。叶片材料为 DZ125 镍基合金，为各向

异性材料，850℃材料参数见表 3，密度为ρ = 8.48g/cm3。

使用 ANSYS ICEM 软件对外流道网格进行划分，网格

划分结果如图 8（a）所示，流道网格数量为 75×105。为使网

格划分更加精确以及仿真结果精度更高，所以针对曲率较

大区域进行局部加密，如图 8（b）所示。

2.2 边界条件

图 9 所示为涡轮叶片所在位置的飞机通用任务转速

谱。涡轮叶片内的温度场随飞行状态而变化，从飞行谱分

析，温度场与转速变化基本一致。因此，用于裂纹及氧化对

裂纹扩展影响分析的最坏状态可以简单地基于转速谱。

考虑飞行器的载荷循环形式为 0-max-0。选择最大巡

航状态作为有限元分析和裂纹扩展的输入条件，根据该发

动机载荷谱数据，提取发动机排气温度（EGT）和高压压气

机转速（N2）。根据提取数据，计算得到最大工况下高压涡

轮叶片流场的边界条件[19]，见表 4。

在 Fluent 中设置流体域和固体域。如图 10 所示，流体

域既包含叶片外部燃气的流动区域，也包含叶片内部冷气

的流动区域，固体域由叶片自身构成。外流道入口设置总

压入口，出口设置静压出口，内流道进口设置为质量流量入

口，方向沿径向向外。

2.3 涡轮叶片仿真结果

通过上文边界条件进行流场分析，将计算结果导入

图 8　涡轮叶片流场网格

Fig.8　Turbine blade flow field grid

图 7　涡轮叶片实物及有限元模型

Fig.7　Physical and finite element model of turbine blade

表3 DZ125材料参数

Table 3 DZ125 material parameters

材料方向

弹性模量 E/GPa

切变模量 G/GPa

泊松比 υ

纵向

98.5

90

0.435

横向

137.5

52.5

0.295

图 9　转速谱

Fig.9　Schematics speed spectrum

表4 边界条件数据

Table 4 Boundary condition data

运行状态

最大工况

转速/%

98.2

T4 /℃

1366

p4/kPa

1323

p4.5 /kPa

599

图 10　内外流场示意图

Fig.10　Schematics of internal and external flow fields
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Steady-State Thermal 模块，对涡轮叶片温度分布进行研究。

涡轮叶片叶盆温度和叶背温度分布如图 11 所示。

从图 11 可以看出，耦合面温度分布情况。涡轮叶片整

体呈现出温度较高且温差较大的特点。流场的进气端温度

明显高于出气端，且叶片进气端一侧存在温度最高点，达到

1086.2℃。受气流冲击作用，叶片的前缘温度高于后缘温

度，且叶盆区域的温度高于叶背区域的温度。叶片最前缘

温度最高，是导致氧化或烧蚀的主要原因。对比实际服役

的发动机涡轮叶片，如图 12 所示，该图是由 DVM6 数码显

微镜放大 43.77 倍拍摄所得，叶片前缘为烧蚀最严重区域，

证明该区域温度最高，与仿真结果一致。

将温度及气动应力分布导入 Static Structure 模块，并对涡

轮叶片应力分布进行研究。其应力结果显示，叶身应力最大

值在叶背靠近叶根处，为 524.8MPa。叶盆区域的应力高于叶

背区域，且叶根区域应力、应变值较大，这是由于叶片在高速

转动过程中，叶身部分产生的离心力完全作用在叶根区域。

应力最大点在固定约束处。其应力云图如图 13 所示。

3 氧化损伤及裂纹扩展分析
3.1 氧化损伤分析

涡轮叶片氧化损伤是指叶片表面因长期暴露于高温、

高压和高速的工作环境中，与空气中的氧分子发生反应导

致氧化和腐蚀所引起的叶片表面和内部材料性能退化的一

种现象[20]。这种氧化损伤会导致叶片减薄、形变、裂纹等问

题，在严重情况下会对发动机的安全和可靠性造成威胁。

涡轮叶片表面的高温氧化主要是由于高温下叶片表面

与氧气的直接接触导致的，叶片表面的合金元素会被氧化

并逐渐脱离合金结构，使得叶片表面开裂和剥落[21]。为了

减缓涡轮叶片的氧化损伤，通常采用表面覆盖、金属喷涂、

复合材料等措施来保护涡轮叶片，并采用先进的制造工艺

和材料来提高叶片材料的抗氧化性能[22]。由于裂纹萌生及

扩展发生在热障涂层脱落以后，所以本文在没有热障涂层

的基础上展开研究。

涡轮叶片的变色是氧化损伤的一个典型特征，如图 14

所示，该图是由 DVM6 数码显微镜放大 101 倍拍摄所得，左

侧为经历氧化损伤区域，右侧为未氧化损伤区域，通过对比

发现左侧区域明显变黄。因此，准确识别和评估涡轮叶片

氧化损伤，了解出现裂纹之后氧化损伤对其影响，并采取适

当的措施进行维修和保养是非常必要的。

图 11　涡轮叶片温度分布

Fig.11　Temperature distribution of turbine blade

图 12　DVM6 数码显微镜拍摄损伤区域

Fig.12　DVM6 digital microscope photography of damage areas

图 14　DVM6 数码显微镜拍摄氧化与非氧化区域

Fig.14　DVM6 digital microscope photography of oxidized 

and non oxidized areas                                

图 13　涡轮叶片应力分布

Fig.13　Stress distribution of turbine blade
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3.2 Franc3D 裂纹数值模拟

Franc3D 采用 M-积分计算应力强度因子，M-积分能量

表达式[23]为

-
M

(12)
= ∫

Γ( )σ (1)
ij

¶u(2)
i

¶x1

+ σ (2)
ij

¶u(1)
i

¶x1

¶q
¶xj

ds -∫
Γ
( )W 12δ1j

¶q
¶xj

ds

（5）

式中，Γ为围绕裂纹尖端的积分回路；W (12)= σ (1)
ij ε

(2)
ij = σ

(2)
ij ε

(1)
ij 。

M-积分与应力强度因子关系为

-
M

(12)
=

1 - v2

E
K (1)

Ι K (2)
Ι +

1 - v2

E
K (1)

ΙΙ K (2)
ΙΙ +

1 + v
E

K (1)
ΙΙΙ K

(2)
ΙΙΙ（6）

式中，KΙKΙΙKΙΙΙ 为三种基本裂纹形式对应的应力强度因

子。对于复合型裂纹扩展情况，考虑三种基本的裂纹模式，

采用等效应力强度因子来表征裂纹尖端应力场，其表达

式为

Ke = K (2)
Ι + (βΙΙ K

2
ΙΙ )+ (βΙΙΙ K

2
ΙΙΙ ) （7）

DKe = | Kemax -Kemin | （8）

式中，DKe 为等效应力强度因子；βΙΙβΙΙΙ 为权重因子。

对围绕裂纹尖端的单元环执行守恒积分计算，积分域

包括一个 15 节点奇异楔形单元的内环和一个 20 节点六面

体单元的外环[24]，如图 15 所示。

裂纹扩展方向会显著影响模拟结果。本文采用最大周

向应力准则。最大周向应力准则[25]定义裂纹会沿着垂直于

最大的周向应力 σθ 的方向扩展，确定裂纹扩展方向的条

件为

¶σθ
¶θ

= 0，  
¶2σθ
¶θ2

< 0 （9）

裂纹扩展开裂角计算表达式为

KΙ sin θ +KΙΙ (3cosθ - 1)= 0 （10）

θ =-arccos ( 3K 2
ΙΙ +KΙ K 2

Ι + 8K 2
ΙΙ

K 2
Ι + 9K 2

ΙΙ ) （11）

裂纹扩展的步长同样也是影响裂纹扩展精度的重要因

素。本文通过指定裂纹前缘中点处的扩展距离设置裂纹扩

展步长，根据裂纹前缘各点与中点处应力强度因子增长率

的比例关系[26]得到裂纹扩展步长

Da = ( DKi

DKmedian )Damedian （12）

下面研究不同初始裂纹位置，氧化损伤对裂纹扩展的

影响。其截面位置及该位置应力如图 16 所示。因该型涡

轮叶片叶盆与叶背不允许出现裂纹，并结合应力分布情况

分析，本文将研究前缘与后缘危险截面（截面 3、4 和 5）上的

裂纹扩展问题。截面 3、4 和 5 在前缘节点命名 A1、A2 和

A3，后缘节点命名 B1、B2 和 B3。

3.3 裂纹出现在叶片前缘的情况分析

在进行涡轮叶片裂纹检测时，检测人员可检测长度为

0.05mm 及以上的裂纹，所以本文在前缘插入初始裂纹大小

r=0.1mm 的初始裂纹。初始裂纹设置如图 17 所示。

前缘以 A3 区域（应力最大区域）为例进行展示，A1、A2

区域计算方法同理，不再赘述。使用 M-积分根据得到的应

力计算应力强度因子。将裂纹前缘归一化，如图 18 所示，

计算得到初始裂纹应力强度因子如图 19 所示。

由图 19 可知，初始Ⅰ型应力强度因子并非远大于Ⅱ型以

及Ⅲ型，该裂纹在前期属于混合型裂纹。裂纹扩展的关键

在于扩展方向与步长的计算，裂纹扩展方向通过式（11）确

定，扩展步长通过式（12）确定。计算出裂纹扩展角以及扩

展步长后得到新裂纹前缘，重新划分网格后重复上述计算

直至停止。

裂纹进行 18 步扩展后发展为穿透性裂纹，此后在裂纹

继续发展时出现两个裂纹前缘，同样，各自裂纹前缘做归一

图 15　裂纹尖端网格截面图

Fig.15　Cracked tip grid cross-section

图 16　各截面应力分布

Fig.16　Stress distribution of each section
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化处理。经过 32 步扩展之后停止，此时，左侧裂纹长度达

到 2.095mm，右 侧 裂 纹 长 度 达 到 1.954mm，总 裂 纹 为

4.05mm，各裂纹前缘如图 20 所示。

在后续裂纹扩展发展为穿透裂纹后，I 型应力强度因子

远大于 II 型以及 III 型，所以只展示 I 型应力强度因子。分

别取裂纹前缘归一化坐标为 0.5 处的 KΙ 值。因为该裂纹在

第 18 步时变为穿透裂纹，并出现两条裂纹前缘，所以在此

之后出现两个 KΙ 值，各自的 K 值负责各自裂纹前缘的裂纹

扩展。KΙ 与裂纹长度的关系如图 21 所示。

得到裂纹长度与应力强度因子的关系后，将简化后的

载 荷 循 环 编 入 Franc3D 中 ，并 使 用 Paris 公 式（da/dN =

C(DK)n）进行裂纹扩展寿命分析，各参数已在表 2 中给出。

选用氧化前的 Paris 参数计算不含氧化损伤时涡轮叶片的

裂纹扩展寿命以及选用氧化后的参数计算含氧化损伤时的

裂纹扩展寿命。计算结果如图 22 所示。

图 20　裂纹前缘示意图

Fig.20　Schematics of the leading edge of a crack

图 18　裂纹前缘归一化

Fig.18　Normalization of crack leading edge

图 19　初始裂纹的应力强度因子

Fig.19　Stress intensity factor of initial crack

图 17　前缘插入裂纹示意图

Fig.17　Leading edge insertion crack diagram

图 22　裂纹扩展寿命曲线

Fig.22　Crack growth life curve

图 21　KI随裂纹长度变化曲线

Fig.21　KI curve with crack length
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前缘其他位置裂纹扩展的结果见表 5。计算得到涡轮叶

片无氧化损伤时的循环寿命与涡轮叶片在氧化损伤影响下的

循环寿命，通过对比得知在氧化损伤的影响下，前缘危险截面

的裂纹扩展寿命平均降低到无氧化损伤情况下的 44.02%。

3.4 裂纹出现在叶片后缘的情况分析

由于高温梯度的存在，气槽（冷却通道的一部分）周围往

往会产生裂纹。与前缘的裂纹不同，后缘的裂纹通常是贯穿

裂纹，所以初始裂纹设置如图 23 所示，初始裂纹尺寸 r=

0.5mm。

后缘以 B3 区域（应力最大区域）为例进行展示。同样，

将裂纹前缘归一化，如图 24 所示，计算得到初始裂纹应力

强度因子如图 25 所示。

由图 25 可知，初始 I 型应力强度因子远大于 II 型以及

III 型，该裂纹属于 I 型张开裂纹。经过 28 步扩展之后停止，

此时，裂纹长度为 7.35mm，裂纹前缘如图 26 所示。

在后续裂纹扩展时，I 型应力强度因子同样远大于 II 型

以及 III 型，所以只展示 I 型应力强度因子。取裂纹前缘归

一化坐标为 0.5 处的 KΙ 值，KΙ 与裂纹长度的关系如图 27

所示。

得到裂纹长度与应力强度因子的关系后进行裂纹扩展

寿命分析，各参数在表 2 中给出，计算方法与上节一致。得

图 26　裂纹前缘示意图

Fig.26　Schematics of the leading edge of a crack
图 23　后缘插入裂纹示意图

Fig.23　Trailing edge insertion crack diagram

图 24　裂纹前缘归一化

Fig.24　Normalization of crack leading edge

表5 计算结果

Table 5 Computed result

区域

A1

A2

A3

无氧化损伤叶片

循环寿命

42853

29636

16513

氧化损伤影响下

叶片的寿命

19104

12992

7207

寿命降低/%

44.58

43.84

43.64

图 25　初始裂纹的应力强度因子

Fig.25　Stress intensity factor of initial crack

图 27　KI随裂纹长度变化曲线

Fig.27　KI curve with crack length
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到裂纹扩展寿命曲线如图 28 所示。

后缘不同位置裂纹的结果见表 6。计算得到涡轮叶片

无氧化损伤时的循环寿命与涡轮叶片在氧化损伤影响下的

循环寿命，通过对比得知在氧化损伤的影响下，后缘危险截

面 的 裂 纹 扩 展 寿 命 平 均 降 低 到 无 氧 化 损 伤 情 况 下 的

50.22%。 相 比 前 缘 ，氧 化 损 伤 对 后 缘 的 裂 纹 扩 展 影 响

较小。

4 结论
本文通过试验获取了涡轮叶片裂纹扩展材料参数，并

利用 Franc3D 和 ANSYS 软件联合仿真，对比了氧化损伤对

涡轮叶片裂纹扩展的影响：

（1）对定向凝固镍基高温合金 DZ125 开展了 850℃裂

纹扩展速率研究，得出该材料不含氧化损伤以及氧化损伤

情况下的裂纹扩展速率。

（2）当叶片出现裂纹时，该裂纹越靠近根部区域，其循

环寿命越短。

（3）利用 Franc3D 计算叶片前缘裂纹扩展受氧化损伤

影响高于后缘。前缘在氧化损伤影响下寿命降低为无氧化

损伤情况下的 44.02%；后缘在氧化损伤影响下寿命降低为

无氧化损伤情况下的 50.22%。
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Influence of Oxidation Damage on the Crack Growth of Aero-Engine
Turbine Blades

Shi　Lizhong， Liu　Pengyu

Civil Aviation University of China， Tianjin 300300， China

Abstract: Oxidative damage and cracks are inevitable during the service process of turbine blades. Predicting crack 

behavior and the impact on oxidation damage are of great significance for service safety and life management. Aiming 

at the problem of oxidation damage and crack of high pressure turbine blades of aero-engine in high temperature 

environment for a long time, the crack growth rates of normal and post oxidation damaged specimens were obtained 

by crack growth tests of Compact Tension (CT) specimens at 850℃; The Paris model was used to consider the crack 

growth with oxidation damage, and the effect of oxidation damage on the crack growth rate was compared. This 

article takes a high-pressure turbine blade of an aero-engine as an example, focusing on the influence of oxidative 

damage on the crack growth stage. The crack growth life of the turbine blade with and without oxidation damage was 

analyzed and compared using the software of ANSYS and Franc3D. The results show that under the influence of 

oxidation damage, the average cycle life of blade leading edge cracks decreases to 44.02% without oxidation 

damage, and the average cycle life of blade trailing edge cracks decreases to 50.22% without oxidation damage. It is 

of great practical significance for providing a basic reference for the life assessment of turbine blades under actual 

service environment and working conditions, as well as correctly evaluating materials, predicting the service life and 

design strength of engineering hot end components in other practical engineering.

Key Words: turbine blades; nickel-base superalloy; oxidative damage; CT specimen; crack growth
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