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燃气涡轮叶片的服役损伤与修复
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摘要:涡轮叶片是燃气轮机最重要的热端部件之一。它长期在不均匀的温度场、应力场以及燃气腐蚀和高温氧化的环境下工作，面临着蠕变、低周疲劳和高温腐蚀等多种失效威胁。系统地研究涡轮叶片在服役过程中的组织损伤与性能退化规律是揭示其失效机理、探索适宜的恢复热处理工艺以延长涡轮叶片使用寿命的必然途径。本文总结目前已有的涡轮叶片服役损伤研究进行，同时结合本课题组对不同类型的涡轮叶片长期服役后（空中飞行时间：1,200h-20,000h）组织和性能损伤评估的研究结果，对存在的各种服役组织损伤形式进行归类和介绍，主要包括涂层的退化、拓扑密排相（TCP）的析出、二次反应区（SRZ）的形成、’相的粗化与筏排化、碳化物的分解与析出、蠕变孔洞与裂纹的形成等。此外，本文总结了前人研究的服役涡轮叶片性能退化规律以及恢复热处理工艺。热端部件服役损伤的研究对燃气轮机关键部件的寿命管理/安全服役具有重要的指导意义和经济意义。
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Service Induced Degradation and Rejuvenation of Gas Turbine Blades
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Abstract: Turbine blades are one of the most important hot section components in gas turbine systems. They are subjected to complex combination of in-homogenous stresses and temperature distribution as well as high temperature corrosion and oxidation environment, resulting in failures caused by creep, low cycle fatigue and high temperature corrosion/oxidation. In order to understand failure mechanisms and develop proper rejuvenation heat-treatment to extend the life time of turbine blades, it is of great necessity to study the relationship between microstructure and mechanical property degradation of turbine blades during service. This paper is to review the previous studies associated with service induced degradation of turbine blades. Various kinds of typical microstructural degradations are also classified, combined with the investigation of microstructural degradation of different types of turbine blades in aero-engines by our group (service time in air:1,200-20,000h, respectively). The following microstructural degradation is included: surface coating degradation, precipitation of Topologically Close-Packed Phases (TCPs), formation of second reaction zone (SRZ), coarsening and rafting of ’ phase, decomposition or precipitation of carbides, and initiation of creep cavities and cracks, etc. In addition, previous studies of mechanical property degradation and the rejuvenation heat-treatment of turbine blades are also summarized. It is suggested that the investigation of the mechanism for the service induced degradation of hot section components is of great importance and economic significance for the life management and materials safety in gas turbines.
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1 前言
燃气轮机被广泛运用于航空航天、舰船、能源和交通等工业和军事领域，它的设计制造水平代表一个国家的工业技术和国防实力[1]。近20年的多场局部战争已证明，装配有先进燃气涡轮发动机的航空武器已经成为局部战争胜负的关键；而先进工业燃气轮机（Industry Gas Turbine, 简称IGT）的应用是当前高效利用能源、减少污染的最佳选择。此外，燃气轮机较长的产业链，对国民经济的发展具有巨大的带动和促进作用。目前，我国燃气轮机的设计、制造水平相对欧美发达国家比较落后，尤其是IGT方面，更为落后。全行业整体较国际先进水平落后30-40年，实际使用的工业产品仍然主要依赖仿制或进口[2]。

为了提高我国涡轮燃气轮机的设计和制造水平，首先需要形成完善的相关材料工艺基础研发体系和服役评估标准。在我国军用航空发动机机械断裂事故中，转动部件导致的失效事故占80%以上[3]。转动部件中的涡轮转子叶片所处服役环境最为苛刻，其失效事故中一半是由于转子叶片失效导致[4]。因此，涡轮转子叶片是涡轮燃气轮机服役安全领域研究的一项重要内容。下文中所提到的涡轮叶片或叶片均指涡轮转子叶片。

涡轮叶片的失效方式一般分为正常失效和非正常失效两种。正常失效中的叶片损伤包括由磨损、掉块、内裂等构成的表观损伤和内部冶金组织损伤两类。其中，内部冶金组织损伤是指叶片在低于规定使用温度和应力的服役环境下发生的诸如’相粗化、晶界及晶界碳化物形貌的变化、脆性相生成等显微组织的变化。导致的主要失效形式是蠕变，同时还有高温腐蚀、热疲劳和低周疲劳及其交互作用等[5-7]。非正常失效是指由于叶片设计不当、制备缺陷或人员操作不当引起的失效行为，主要表现为高周疲劳、超温服役引起的过热甚至过烧等失效形式[3, 8]。

西方发达国家经过几十年长期系统的研究，其燃气轮机的设计和制造水平非常先进，运行和维修管理已形成规范，大多数涡轮叶片的失效方式为正常失效方式，即蠕变损伤和蠕变-疲劳交互作用导致的失效。早在上世纪五、六十年代，西方发达国家通过产学研部门分工合作，开始对叶片材料的损伤机理与性能退化展开研究[6, 9]。上世纪七、八十年代，进一步针对服役后涡轮叶片的组织损伤与性能退化规律及其相互关系进行了系统性研究，所研究的涡轮叶片主要为IGT和航空发动机中服役条件最为苛刻的高压涡轮叶片[10-12]。基于这些研究工作，他们还针对服役后叶片的恢复热处理工艺展开了大量研究，并取得了较好的效果[13-18]。在最近三十年内，西方发达国家已经开展了大量的叶片寿命预测研究工作[19-23]，期待充分发挥叶片的服役潜能，以获得巨大的技术经济效益，如瑞典空军通过采用可靠性与寿命预测技术，已节省高达1亿美金的开支[21]。尽管国外很早就对涡轮叶片损伤规律进行研究，但出于对关键技术的保密和军事及经济利益的考虑，其公开报道非常有限，且所涉及的材料种类较少。而在已公开的报道中，仅限于对叶片服役后的组织观察和剩余性能测试，未对组织损伤与性能退化之间关系的深入研究，且不涉及叶片服役损伤的机理性分析。
目前，我国燃气轮机涡轮叶片的失效多属于非正常失效[8]，而提高设计和制造水平是短期内解决叶片失效的关键手段。从长期来看，随着设计、制造和操作水平的不断提高，正常服役状态下发生的组织性能损伤（主要表现为蠕变以及蠕变-疲劳交互作用下的性能退化）将成为涡轮叶片寿命的主要限制因素。当前，我国军用航空发动机的翻修期和发动机总寿命分别仅为美国同类型发动机的1/2和1/4 [24]，成为严重影响我军战斗力的制约因素。然而，我国对于涡轮叶片服役损伤的研究工作现多停留在叶片故障引起的失效分析上，远未开展其服役组织损伤机理和性能退化规律的系统性研究工作。因此，深入地研究叶片的服役损伤规律，建立服役叶片的损伤组织与退化性能之间的定量关系，准确预测服役叶片的剩余寿命从而预防灾难性的事故发生，将成为涡轮燃气轮机领域一项至关重要的、长期而艰巨的科研任务。

本文在总结和借鉴已有的涡轮叶片服役损伤与恢复相关研究报道的基础上，结合作者所做的研究工作，具体介绍了服役过程中涡轮叶片的服役环境特点、主要的组织损伤形式和性能退化特点及其相关服役评价方法等。同时，也介绍了恢复热处理工艺在修复服役叶片中的工业应用。上述研究需要政产学研用等部门的通力合作，才有可能加速缩短与国外的差距，实现从燃气轮机服役叶片失效后的再分析向“积极防御”的转变（即在正常服役状态下通过组织损伤分析预防灾难的发生），以服务于国民经济发展和国防工业发展的重大需求。
2涡轮叶片的损伤及其探测方法

2.1 涡轮叶片的服役环境

现代燃气轮机的涡轮部分位于发动机燃烧室的后面，直接接触高温高压燃气，承受离心力及其弯矩、热应力、振动应力和气动力等复杂的应力作用[3]。根据燃气轮机类型的不同，涡轮叶片所处的服役环境有很大差异：1）IGT所使用燃料品质较低，燃烧产生的燃气含有大量的Na、V、S等热腐蚀性元素；航空发动机用燃气轮机所使用的燃油品质较高，热腐蚀性元素含量较低[1]。2）IGT涡轮服役过程中长期处于较高的、较恒定的温度（870-1020℃）下工作；航空发动机涡轮叶片随着飞行状态（起飞-爬升-巡航-降落）的变化而承受不同的温度。如某民用航空发动机的整个服役寿命周期中，起飞和爬升阶段涡轮叶片所承受的峰值温度高达970-1120℃，在此条件下的服役时间达300h；在巡航过程中涡轮叶片承受温度仅为720-870℃，总服役时间为10,000h以上，见图1所示 [25]。3）IGT涡轮叶片服役工况较平稳，所承受的综合应力也较平稳；而军用航空发动机涡轮叶片承受的综合应力在不同的飞行（工况）状态下存在较大差异[1, 25]。
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图1 民用航空发动机与IGT涡轮叶片的服役温度与时间
的对比[25]
Fig.1 Temperature distribution and service time of turbine blades of aero-engine and IGT [25]
尽管不同类型的燃气轮机涡轮叶片所处的服役环境各异，但是均在高温、高压燃气和复杂应力的耦合作用下服役，其服役环境参数在该叶片上随着时间和空间的变化呈不均匀分布状态。例如，图2(a)-(b)分别为某IGT二级涡轮叶片服役过程中纵向离心应力分布和某航空发动机CMSX-4单晶涡轮叶片（[001]取向叶片和偏离[001]方向叶片）在发动机起飞过程中叶尖处横截面离心应力与热应力的综合应力分布的模拟结果[26, 27]。图2表明：1）叶片在服役过程中，无论沿着叶片的纵向还是横截面方向，均存在不同程度的应力梯度；2）在叶片纵向上，叶根的前缘和后缘所受拉应力最大；当叶片采用空心气冷结构时，在叶尖的横截面方向上，冷却孔结构的设计使热应力与机械应力的综合应力峰值通常发生在中间肋上[27, 28]。另外，有文献报道，在实心叶片横截面方向上，叶片的前缘、后缘及叶背处所受的综合应力最大[3]。
图3(a)为CMSX-4单晶高压涡轮叶片在设计工况下的纵向温度场模拟。图3(b)为航空发动机用CMSX-4单晶涡轮叶片在起飞过程中叶尖横截面上温度分布的模拟结果[27, 28]。叶片温度场的模拟结果表明：在叶片的纵向上，无论叶片采用怎样的冷却孔结构，中间段至叶尖处属于高温区，叶尖前缘温度最高（图3(a)）；航空发动机在起飞过程中，叶尖的横截面上后缘的升温速度最快，首先达到最高温度，与叶片其他部位形成温度梯度（图3(b)）。考虑温度与应力同时在涡轮叶片上的耦合作用分布时，通常认为，靠近叶根1/3处属于危险区，其所受热力耦合作用最大。
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图2 涡轮叶片的应力分布：(a) 某IGT二级涡轮叶片纵向

的离心应力分布[26]；(b) 航空发动机用CMSX-4单

晶叶片在起飞过程中叶尖处横截面上离心应力+热应
力的综合应力分布[27]
Fig. 2 Stress distribution of turbine blades: (a) simulation of 

     normal stress distribution due to centrifugal load in 
      a second-stage turbine blade of an IGT [26]; (b) simulation of normal stress due to the distribution of thermal and centrifugal loads in the tip transverse section of a CMSX-4 single crystal turbine blade in an aero-engine during taking-off period [27]
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图3 涡轮叶片的温度分布：(a) 在设计工况下，CMSX-4单晶高压涡轮叶片在纵向上的温度分布[28]；(b) CMSX-4单晶涡轮叶片在起飞过程中叶尖横截面上的温度分布[27]
Fig.3 Temperature distribution of turbine blades: (a) simulation of longitudinal temperature distribution in a CMSX-4 single crystal high pressure turbine blade under designed service condition [28]; (b) simulation of temperature distribution along the tip transverse section of a CMSX-4 single crystal turbine blade in an aero-engine during taking-off period [27]
因此，要尽可能减少叶片在该区域的缺陷。
2.2 涡轮叶片的损伤
涡轮叶片在正常服役过程中主要会产生两类损伤：表观损伤和内部冶金组织损伤。表观损伤由载荷、热腐蚀和颗粒冲刷造成，主要表现为叶片的径向伸长、反扭转、开裂、断损、掉块、腐蚀、涂层剥落等[3, 7, 8, 29]。图4(a)-(c)所示分别为涡轮叶片的断损、蠕变径向伸长与反扭转及涂层剥落等几种典型的表观损伤[29, 30]。其中，涂层的剥落可能与以下因素相关：外物击伤、加工过程中造成过大的残余应力和叶片清洗不彻底等。当表观损伤没有严重影响叶片外形和性能时，受损叶片可以通过修复处理得到表观恢复[5]。涡轮叶片表观损伤及其修复方面的工作通常由修理厂完成，不在本文讨论范围之列。
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图4 涡轮叶片的表观损伤：(a) 叶尖断损[30]；(b) 叶片的反扭转与径向伸长[31]；(c) 涡轮叶片的热障涂层剥落[29]
Fig. 4 Physical damage of turbine blades: (a) tip fracture of a turbine blade [30]; (b) untwisted and lengthen along the longitudinal axis of a turbine blade; (c) de-lamination between TBC and alloy matrix of a turbine blade [29]
内部冶金组织损伤是指涡轮叶片在服役过程中发生的一系列冶金组织演变与损伤，主要包括涂层的退化、拓扑密排相（Topologically Close-Packed Phase，简称TCP）的析出、二次反应区（Secondary Reaction Zone，简称SRZ）的生成、’相的粗化与筏排化、晶界及晶界碳化物形貌的演变、初生碳化物MC的分解以及蠕变孔洞和裂纹的形成等。组织演变与损伤过程往往与服役温度、服役时间和承受载荷密切相关，通常发展较为缓慢[32]。

需要指出的是：涡轮叶片温度和应力的不均匀分布会造成叶片不同部位冶金组织损伤程度不同，从而导致叶片性能的不均匀分布。在服役状态下，这种不均匀性造成邻近部位间的塑性变形不协调，从而加速叶片的失效过程。另外，在特殊情况下，发动机还会经历短时过热甚至过烧的异常服役，导致基体组织中出现’相的回溶、碳化物的迅速析出或者回溶、基体的初熔异常等组织变化，极大地影响材料的性能[33, 34]。
2.3 检测方法

为及时掌握叶片服役后的损伤情况并保证服役安全，外场规定需定期对叶片进行检查。目前主要使用无损检测和损伤性检测两种方法。其中无损检测主要包括射线、磁粉、涡流、超声波、荧光渗透和工业CT等检测技术，用于探测叶片制备和服役过程中产生的缩孔、夹杂、裂纹、冷却孔通道缺陷等尺寸较大的缺陷[35, 36]。光子诱导正电子湮没技术（PIPA）能够检测镍基单晶高温合金涡轮叶片中尺寸较小（≤10m）的缺陷，且可以进行多层扫描并能够100%的发现裂纹和塑性损伤[37]。
在外场规定的大修过程中，需要从服役后的叶片典型部位截取出样品进行金相分析。这种损伤性检测方法是大修过程中必不可少的检修环节，往往需要解剖整个叶片，从而获取涡轮叶片服役过程中的更加准确、可靠和详细的物理冶金信息。

3 服役后涡轮叶片的组织损伤与性能退化
本文中所涉及的涡轮叶片主要有IGT和航空发动机（包括军用和民用）涡轮叶片。在没有标注的情况下，下文中引用的图片均为本课题组的研究工作。表1列出下文采用的本课题组研究的五种镍基高温合金涡轮叶片的服役历史信息。为了描述的简洁性，下文将以相应编号表示各涡轮叶片。
在服役叶片的组织损伤研究过程中，通常将涡轮叶片
表1 涡轮叶片编号及服役历史信息
Table 1 Service information of the investigated turbine blades in this paper

	No.
	Materials
	Prepare Processing
	Type of Blades
	Type of Turbines
	Life Service Time
	Flight Time

	Ⅰ
	RENE N5
	2nd SX
	HP 1st-stage
	Commercial aero-engine
	—
	20,000h

	Ⅱ
	RR3000
	3rd SX
	IP 1st-stage
	Commercial aero-engine
	—
	≥6,000h

	Ⅲ
	—
	Casting
	HP 1st-stage
	Military aero-engine
	—
	1,200h

	Ⅳ
	GH4037
	Forging
	HP 1st-stage
	Military aero-engine
	~20 Years
	1,600h

	Ⅴ
	GH4033
	Forging
	HP 2nd-stage
	Military aero-engine
	~20 Years
	1,600h


沿纵向解剖，分为榫头区、叶根、叶身中部及叶尖四个典型区域；沿横截面方向解剖，分为前缘、中间及后缘三个典型区域进行组织分析，如图5所示。由于榫头处的服役温度远低于叶身部分和叶片合金的设计使用温度，因此通常将叶片榫头区的组织作为叶片服役前的原始状态组织进行对比。
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图5 服役后涡轮叶片的解剖示意图

Fig.5 Anatomy schematic of a turbine blade in an aero-engine after service

3.1涡轮叶片服役后的典型组织损伤

燃气轮机涡轮叶片在服役过程中产生的服役组织损伤形式随着燃气轮机的类型、服役条件不同以及其叶片材质的不同而存在较大的差异。自上世纪40年代以来，航空发动机和IGT高温合金涡轮叶片的制备工艺经历了锻造高温合金、普通铸造等轴晶高温合金、定向凝固高温合金和单晶高温合金四个阶段，如图6所示，其承载、承温能力持续提高[25]。为进一步提高承温能力，现代先进的涡轮叶片几乎都采用了高温防护涂层。叶片经长时服役后，通常会发生涂层的损伤；而涡轮叶片制备工艺的不同带来的组织差异，使得其在服役过程中所产生的典型组织损伤形式也各具特点。对于单晶和定向凝固涡轮叶片而言，TCP相的析出、SRZ的生成（与高温防护涂层相关）以及’相的粗化和筏排化是其组织损伤的主要体现；而对于锻造和普通铸造的等轴晶高温合金涡轮叶片，晶界碳化物的演变、’相颗粒的长大和晶粒尺寸的变化对叶片的服役性能影响更大。以上组织损伤均会对涡轮叶片服役的安全性和可靠性带来隐患。
[image: image10.emf]
图6 航空发动机和IGT涡轮叶片材料的发展历程[25]
Fig.6 Progress of blade materials in aero-engines and IGTs [25]
3.1.1 涂层的退化
燃气轮机涡轮叶片表面的高温防护涂层主要有铝化物涂层和热障涂层（TBC）两类。铝化物涂层的损伤主要有两种形式：一是服役过程中表面氧化失铝，逐步发生β-NiAl→’-Ni3Al→转变，使抗氧化能力很强的β-NiAl涂层逐渐减少并最终丧失，即涂层完全消失[33]。如不及时进行物理修复，将会使叶片的合金基体表面发生灾难性氧化。二是由于铝化物涂层较脆，在机械应力和热应力的作用下在
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图7 涡轮叶片的热腐蚀现象：(a) Avon工业燃机一级涡轮叶片（Nimonic118合金）服役1,900h后的热腐蚀现象[39]；(b) Dart航空发动机一级涡轮叶片（Nimonic105合金）经4,113h服役后热腐蚀的金相组织[40]
Fig.7 Hot corrosion of turbine blades: (a) hot corrosion in first-stage turbine blades (Nimonic118) in an Industrial Avon (IGT) after service for 1,900h [39]; (b) metallurgraphy of hot corrosion in a first-stage blade (Nimonic105) of a Dart Engine (aero-engine) after service for 4,113h [40]
涂层内或涂层/基体界面产生裂纹引起涂层剥落[38]，涂层裂纹还可能会进一步扩展到基体合金中去。图7(a)-(b)分别为Avon工业燃机（IGT）带有渗铝涂层的一级涡轮叶片（Nimonic118合金，服役1,900h）的宏观形貌和Dart航空发动机一级涡轮叶片（Nimonic105合金，服役4,113h）的显微组织[39, 40]。图7(a)显示该涡轮叶片表面已经发生严重的热腐蚀；而图7(b)中的显微组织形貌表明，该叶片中的铝化物涂层已经在服役过程中完全分解，叶片表层为疏松氧化层，下面是厚厚的氧化物与基体合金交错在一起的内氧化层。图8所示为涡轮叶片Ⅰ（服役历史信息见表1）冷却通道表面涂层（铝化物涂层）产生的裂纹。该图表明：铝化物涂层的外层与内层之间出现了明显的裂纹，且出现了贯穿涂层和基体合金的裂纹，如图中箭头所示。
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图8 涡轮叶片Ⅰ的冷却通道表面涂层裂纹

Fig.8 Cracks across and between the coating and alloy matrix near a cooling passage surface in turbine blade Ⅰ

服役后的热障涂层（Thermal Barrier Coating，简称TBC）通常包括陶瓷涂层、热生长氧化层（Thermally Grown Oxide, 简称TGO）和连接层。最常见的损伤是外层陶瓷层沿着TGO层剥落，主要由TGO层在服役过程中产生很大残余应力所导致的。TGO层的残余应力主要有两个来源：1）服役和停车状态下剧烈的温度变化使得TBC陶瓷涂层与基体合金之间的热膨胀失配，形在TGO层成很大的残余应力集中；2）服役过程中TGO层随着氧化的进行不断增厚，造成一定的残余应力[28, 29, 38, 41]。涂层的上述损伤与剥落使得叶片合金直接暴露于高温腐蚀性的燃气下，大大缩短了叶片的使用寿命。因此，涂层的性能和寿命很大程度决定了叶片的翻修期。所以，在发动机大修时，通常要对叶片进行物理修复，重新加覆涂层。

3.1.2拓扑密排相(TCP)相的生成
为了提高合金的承温能力，需要提高高温合金中W、Re等难熔合金元素的含量。但是，当难熔合金元素的含量过高时，涡轮叶片在长期服役过程中易析出TCP相。TCP相的晶体结构比较复杂，原子排列比等球径的最密排列还要紧密，原子间距极短，只有四面体间隙，无八面体间隙[38]。典型的TCP相有：σ相、μ相、P相和R相等。镍基高温合金中，TCP相的析出被认为是组织不稳定的重要表现，且一旦生成便很容易长大，消耗周边固溶强化合金元素，并且TCP相本身多为脆性的薄片或针状相，是裂纹源和裂纹扩展的有利位置，大大降低叶片的性能[38]。Yoo等人在对服役5,200h后的地面燃气轮机二级涡轮叶片（IN738LC合金）进行解剖分析过程中发现：叶尖前缘和后缘’相均发生筏排化并析出TCP相[42]。Sujata等人对某军机飞行事故中断裂的高压叶片进行分析，结果表明：基体中大量TCP相的存在是导致裂纹萌生和叶片过早断裂（仅服役230h），从而酿成坠机事故的主要原因[43]。图9(a)所示为服役100,000h后退役的某IGT涡轮叶片（Nimonic 115合金）叶身中部析出的σ相形貌。对该叶片的解剖组织分析结果表明：叶片中部至叶尖高温区长时服役后会析出大量针状的σ相，且越靠近叶尖处σ相越多[10]。图9(b)为涡轮叶片Ⅰ距叶尖2/5处横截面上析出的TCP相。组织分析结果表明：越靠近后缘，TCP相析出越多。大多数合金服役时产生的σ相可通过高于1020℃的恢


[image: image14]     
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图9 服役后涡轮叶片中的TCP相析出：(a) Nimonic 115合金IGT涡轮叶片服役100,000h后叶身中部的σ相[10]；(b) 涡轮叶片Ⅰ距叶尖2/5处横截面后缘的TCP相

Fig.9 Precipitation of TCP phases in turbine blades: (a) precipitation of σ phase in the central region of an IGT turbine blade (Nimonic 115) after service for 100,000h [10]; (b) precipitation of TCP phases in the trailing edge at the 2/5 length of turbine blade I away from the tip

复热处理消除，但μ相和其他TCP相的消除则困难得多。3.1.3 二次反应区(SRZ)的形成
在服役过程中，先进镍基单晶高温合金涡轮叶片还会在涂层与基体合金互扩散区下方形成SRZ，为一种不稳定的组织。SRZ胞界、SRZ/基体界面以及SRZ内部的TCP相都是裂纹形成和扩展的有利位置，是制约叶片性能和服役寿命的关键部位。有研究表明：有SRZ生成的试样在1093℃/103MPa下的持久寿命只有正常试样的30%[44]。图10(a)-(b)所示为涡轮叶片Ⅱ（服役历史信息见表1）外表面涂层下发现的二次反应区。图10显示该叶片生成的SRZ组织由’相基体、条状的相和TCP相构成；而且SRZ组织与合金基体的界面之间以及SRZ胞团边界处已产生裂纹并沿界面扩展。此外，SRZ区与涂层扩散区之间的界面开裂将导致涂层剥落，将直接引起叶片基体的氧化烧蚀，从而引发重大的灾难事故。

[image: image16]
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图10涡轮叶片Ⅱ服役后表面涂层下的SRZ组织：(a) 表面涂层互扩散区下方的SRZ组织与服役形成的裂纹；(b) 裂纹在 SRZ/基体间界面产生并导致界面剥离

Fig.10 Morphologies of SRZ in turbine blade Ⅱ: (a) SRZ and the associated cracks beneath and in the diffusion zone; (b) de-lamination between SRZ and alloy matrix
3.1.4 ’相的退化
’相的尺寸与形貌是镍基高温合金涡轮叶片服役温度最直观的体现。在服役过程中，’相会发生缓慢的长大、聚集粗化与筏排化现象[32, 45]。通常叶尖、叶片前缘和后缘处’相的演变最为明显[42, 46]。’相作为镍基高温合金涡轮叶片中的主要强化相，其形貌、尺寸与体积分数的改变显著地影响叶片的性能。叶片超温服役时，’相甚至会发生回溶，大大降低叶片的性能，造成重大安全隐患。图11(a)-(c)所示分别为涡轮叶片Ⅰ榫头处、距叶尖2/5处横截面的中间区域和后缘的典型组织形貌。相对于榫头处立方的’相（图11(a)），横截面中间区域’相的立方度下降，并发生聚集粗化（图11(b)），而后缘则出现了明显的筏排化（图11(c)）。这进一步说明涡轮叶片横截面方向上的温度和载荷的不均匀性，其中叶尖后缘处所受的热力耦合作用最为明显。

图12(a)-(b)分别为涡轮叶片Ⅳ(服役历史信息见表1) 榫头和中部典型的球状’相形貌。图12(a)表明榫头处’相
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图11 涡轮叶片Ⅰ不同部位的显微组织：(a) 榫头处立方状的’相；(b) 距叶尖2/5处横截面中间部位的’相粗化；(c) 距叶尖2/5处横截面后缘的’相筏排化

Fig.11 Typical microstructure in different locations of turbine blade Ⅰ: (a) cuboidal ’ phase in the shank; (b) aggregation of ’ phase in the middle of the transverse section at the 2/5 length of turbine blade I away from the tip ; (c) rafting of ’ phase in the trailing edge at the 2/5 length of turbine blade I away from the tip
呈球状弥散分布于基体，尺寸约为90nm；而图12(b)显示叶片中部的’相也大多呈球形并弥散地分布，但尺寸更加细小，仅为50nm左右。通过前文所述（见2.1节）可知，涡轮叶片服役过程中叶身中部为高温区，而’相的长大与温度密切相关。正常服役条件下，叶身中部的’相颗粒会发生长大，尺寸将大于榫头区的原始状态组织中’相的尺寸；而对于图12(a)-(b)中涡轮叶片Ⅳ来说，情况正好相反。上述实验事实说明该叶片此部位曾发生超温服役（过热），导致’相的完全固溶，然后在后续的服役过程中又低温析出（服役温度低于叶片材料的热处理时效温度），呈现更加细小和弥散的形貌。类似这种超温服役现象在其他航空发动机涡轮叶片失效事故的研究中也有过报道；情况更加恶劣时甚至发生过烧，使叶片合金初熔，从而导致涡轮叶片的断裂[34]。
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图12涡轮叶片Ⅳ各部位的’相形貌：(a)榫头处；(b)中部
Fig.12 ’ phase morphologies in different locations of turbine blade Ⅳ: (a) in the shank; (b) in the central region
3.1.5 碳化物的退化
碳化物是镍基高温合金涡轮叶片中常见的第二相（secondary phase）之一，通常包含MC（M(C,N)）、M23C6和M6C碳化物等。碳化物的退化主要表现为初生MC碳化物的分解、片状M6C碳化物的析出及晶界M23C6碳化物的粗化或膜状化[47-49]。初生MC碳化物在服役过程中将退化生成M23C6或M6C碳化物以及’相，且它的分解在服役条件下为不可逆的组织演变，将会促进M23C6碳化物的粗大化或膜状化。片状M6C碳化物和晶界上粗大或膜状M23C6碳化物会显著降低等轴晶高温合金的蠕变性能，从而对涡轮叶片的服役安全造成威胁[50]。图13(a)所示为涡轮叶片Ⅳ中初生MC碳化物形貌。该图显示MC颗粒周围已形成M6C碳化物与’相，表明服役叶片中MC碳化物已发生轻微的分解。图13(b)所示为涡轮叶片Ⅲ（叶片服役历史信息见表1）中析出的片状M6C碳化物。在难熔元素（如W、Mo元素）含量较高的合金中，这种M6C碳化物通常在晶界和枝晶间区域以片状形式析出，易成为裂纹源，从而降低涡轮叶片的性能。因此，发动机大修规定中要求对W、Mo含量较高的涡轮叶片进行重新固溶热处理以消除这种片状的M6C碳化物。
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图13 晶内碳化物形貌：(a) 涡轮叶片Ⅳ内MC碳化物的分解；(b) 涡轮叶片Ⅲ中析出的片状M6C碳化物

Fig.13 Carbides morphologies inside grains: (a) decomposition of primary MC carbides in turbine blade Ⅳ; (b) precipitation of acicular M6C carbides in turbine blade Ⅲ
图14(a)-(b)分别为涡轮叶片Ⅴ（服役历史信息见表1）榫头处和中部的晶界碳化物形貌。在涡轮叶片榫头处，M23C6碳化物以不连续的颗粒状分布于晶界上；而服役温度很高的叶片中部，部分晶界上已出现膜状化的M23C6碳化物，如图14(b)中黑色箭头所示。有研究表明：晶界上不连续的M23C6碳化物能够提高合金的蠕变强度；但是在服役过程中，晶界上不断析出M23C6碳化物；过多的、甚至膜状化的M23C6碳化物将失去对晶界的钉扎作用并导致应力集中，从而促使M23C6/界面发生剥离以及蠕变孔洞的形成和裂纹的扩展[38, 47, 50]。
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图14涡轮叶片Ⅴ不同部位的晶界碳化物形貌：(a) 榫头处；(b) 中部
Fig.14 Carbides morphologies at grain boundaries in different locations of turbine blade Ⅴ: (a) in the shank; (b) in the central region

3.1.6 蠕变损伤
涡轮叶片的蠕变损伤可以从微观组织结构和宏观蠕变性能两方面体现[32]。从组织上来看，蠕变损伤主要表现为蠕变孔洞和蠕变裂纹的产生。涡轮叶片服役过程中的蠕变损伤将导致叶片的径向伸长，从而减小叶冠/叶尖与机匣间距，甚至发生叶冠/叶尖与涡轮机匣（外环）接触摩擦，导致叶片超温、超载、断裂，造成叶片的非正常失效。蠕变损伤与’相的粗化、大块碳化物及晶界析出物的形貌有关：筏排化的’/界面、碳化物本身及碳化物/基体合金的界面通常是蠕变裂纹形核的有利位置，蠕变过程中这些位置经常出现蠕变孔洞，甚至开裂形成裂纹[38, 51]。图15(a)所示为涡轮叶片Ⅰ在碳化物/基体合金界面出现的蠕变裂纹。这主要是由于碳化物与基体合金的弹性模量差异较大，叶片服役过程中产生不协调变形，从而在界面出现开裂或生成蠕变孔洞。图15(b)所示为某航空发动机二级涡轮叶片表面楔形蠕变裂纹。该裂纹成为叶片后续服役过程中低周疲劳（LCF）的裂纹源，最终导致叶片断裂[52]。通常，当叶片所受的温度较高、应力较低时，在三叉晶界处容易形成楔形裂纹。
3.2涡轮叶片服役后的性能退化
涡轮叶片服役过程中发生的组织演变与组织损伤必然导致高温服役性能的退化。通常，叶片的蠕变性能、高温
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图15 蠕变裂纹形貌：(a) 涡轮叶片Ⅰ内部碳化物/基体合金界面上的裂纹；(b) 某航空发动机二级涡轮叶片表面楔形裂纹[52]

Fig.15 Creep cracks morphologies: (a) creep cracks along the interface between carbides and alloy matrix in turbine blade Ⅰ; (b) wedge-crack on the surface of a second- stage turbine blade in an aero-engine [52]

拉伸性能、抗氧化性能和疲劳性能在服役后均会发生较大程度的下降。

蠕变性能是涡轮叶片服役寿命的主要限制因素。在叶片服役过程中，随着诸如’相的粗化、筏排化和蠕变孔洞及裂纹等组织损伤的产生，蠕变性能会发生明显退化。蠕变性能的退化主要表现为叶片材料稳态蠕变速率的提高和蠕变寿命的降低。图16(a)是某航空发动机服役前和经过8,714h服役后的涡轮叶片（IN713合金）在871℃/200MPa条件下的典型蠕变曲线，表明经过长时服役后的叶片蠕变寿命不到服役前的1/3，而且蠕变曲线中已经没有明显的稳态蠕变阶段。图16(b)所示为该发动机涡轮叶片最小蠕变速率与叶片发生反扭转程度之间的关系曲线，表明该叶片的最小蠕变速率随着反扭转程度的增加而增大；对于相同反扭转程度的叶片来说，服役时间越长，其最小蠕变速率越大[15]。
除高温蠕变测试外，通常还经常采用高温拉伸和高温持久实验来检验涡轮叶片高温性能的退化程度。图17(a) 所示为服役25,000h和52,000h的某IGT二级涡轮叶片（IN738LC合金）榫头、叶根和叶尖处在871℃下的拉伸性能。该图显示：在服役过程中，叶尖处的高温强度比叶根处下降的程度更显著；并且，叶尖处高温强度的下降会

[image: image29] 
[image: image30]
图16某航空发动机IN713合金涡轮叶片：(a) 服役前与服役8,714h后在871℃/200MPa条件下的蠕变曲线；(b) 最小蠕变速率与反扭转程度的关系曲线[15]

Fig.16 Creep properties of IN713 turbine blades in an aero-engine: (a) creep curves under 871℃/200MPa before service and after service for 8,714h; (b) the relationship between the minimum creep rate and blade untwist [15]
随着服役时间的延长而进一步加剧[42]。图17(b)所示为涡轮叶片Ⅳ的榫头、叶根、叶身中部、叶尖处在850℃/196MPa下的持久性能。该图表明：与榫头相比，叶身各部位的高温持久性能均有所下降，而叶根处的高温持久性能下降最多。

发生服役损伤的涡轮叶片疲劳性能和抗氧化性能也会发生退化。其中, 低周疲劳性能的退化主要是服役过程中产生的组织损伤，如片状碳化物析出、’相的粗化和蠕变裂纹的产生等，导致应力集中而加速裂纹的萌生与扩展，最终降低疲劳性能[53, 54]。抗氧化性能的下降主要是由于涂层退化和剥落使叶片直接暴露于高温燃气下，从而加速其高温腐蚀与氧化失效。
3.3 涡轮叶片服役后组织损伤评价

3.3.1 服役后的组织损伤评价
为了对涡轮叶片的损伤程度进行评估，并判断叶片是否可继续服役，有必要对其组织损伤进行量化评估。这就
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图17 涡轮叶片服役后的性能退化：(a) 经过不同服役时间的某IGT二级涡轮叶片不同部位在871℃下的拉伸强度[42]；(b) 涡轮叶片Ⅳ各部位在850℃/196MPa下的持久寿命
Fig.17 Mechanical properties of turbine blades after service: (a) high temperature tensile strength at 871℃ in different locations of second-stage turbine blades in an IGT after service for 25000h and 52000h [42]; (b) stress rupture life in different locations of turbine blade Ⅳ under 871℃/196MPa 

需要研究服役叶片的组织损伤和性能退化特征，确定部件服役损伤可量化的组织参量，并建立组织损伤与性能退化之间的对应关系模型，最终对叶片进行服役损伤评估。Mclean等人研究了不同蠕变状态下的IN738合金组织损伤特征（孔洞和表面裂纹）和性能参数间的关系，并尝试进行量化。同时，检测和分析了经23,000h服役后的IN738合金涡轮叶片组织与性能，将之与实验室结果进行对比[16]。研究表明：相对于实验室模拟而产生明显蠕变损伤而言，服役后的涡轮叶片各部位均未发生严重的性能退化，表明该涡轮叶片远未达到材料的使用寿命。

Persson等人针对服役后的某军用航空发动机IN713合金涡轮叶片，提出以R值（R为’相筏排化的表征参量，等于’相长度与最小宽度的比值）表征不同服役苛刻因子（service severity factor（ssf），基于每台发动机真实服役历程，综合其服役时间、涡轮温度、转速等因素的表征参数。）下的损伤程度[55]。图18所示为IN713合金涡轮叶片各部位中R≥2的’相含量与ssf之间的关系。结果表明：1）随着ssf的增加，R≥2的’相含量不断增大；2）ssf在15以下时，叶片后缘、前缘和中间部分损伤程度依次递减；3）当ssf达到一定高值时，前缘和中间部分损伤程度R值相近，均比后缘严重。此外，他们还对服役后叶片中的孔洞进行统计和归类；与ssf相联系比较，发现随着ssf的增大，孔洞增多。
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图18 某军用航空发动机IN713合金涡轮叶片服役后各部位R≥2的’相百分含量与服役苛刻因子ssf的关系[55]

Fig.18 Relationship between service severity factor (ssf) and fraction of ’ phase with R ratio ≥2 in different locations of IN713 turbine blades in a military aero-engine after service [55] 

目前对涡轮叶片组织损伤进行量化表征的研究报道还非常有限，并未形成一套公认的组织损伤与性能退化的量化评估系统。因此，为了更加准确的评估服役组织损伤程度，判断叶片是否适合继续服役或采用必要的恢复热处理以延长叶片使用寿命，必须在这一方面开展深入系统的研究工作。
3.3.2 涡轮叶片服役条件的反推
服役过程中涡轮叶片所承受的温度、应力、环境以及服役时间与叶片材料的组织损伤有着密切的联系。因此，通过实验室进行模拟实验，研究诸如温度场、应力场、热-力耦合场及热-力-环境耦合场对材料组织演变和损伤的影响规律，建立这些关键参数与涡轮叶片材料的组织演变规律之间的关系；并根据此关系，结合服役后的涡轮叶片各部位的组织特征，进行反演推断叶片服役过程中温度、应力、环境与时间在叶片各部位最可能的分布状况。具体做法为：使用叶片材料做不同温度、不同时间及不同载荷下的热暴露实验和持久蠕变实验，观察其组织变化，并与真实服役后涡轮叶片的组织进行对比，从而反推叶片的服役温度、时间和应力分布状况。图19(a)所示为Miura等人分析服役后的某单晶涡轮叶片中’相筏排化的组织反推得到叶片各部位的应力分布[56]。结果表明：1）该涡轮叶片在服役过程中承受垂直于表面的单轴向拉应力和平行于表面的多轴向压应力；2）所承受的应力主要来自于叶片冷却产生的热应力；3）该叶片中部和叶尖的前缘所承受的温度和应力最高。Koul等人则利用’相长大的计算公式，并对比服役后涡轮叶片各部位’相的尺寸，反推得到叶片服役过程中的温度分布，结果与叶片真实服役过程中的温度分布相吻合[10]。
图20(a)-(b)为涡轮叶片Ⅴ榫头在750℃/100h热暴露试验后与该叶片中部的显微组织对比。图20(a)表明，在长时热暴露后榫头处的晶界碳化物呈现膜状化；而图20(b)显示服役后该叶片高温区的晶界没有膜状碳化物。由此可知涡轮叶片Ⅴ的服役温度低于700℃，其组织未发生明显的损伤。对比’相长大公式（为时间和温度的函数）计算结果进一步说明：涡轮叶片Ⅴ在整个服役过程中所承受的温度不超过650℃，且叶身存在温度梯度。图19(b)为根据组织反推得到的涡轮叶片Ⅴ叶身部分温度的大致分布情况：1）叶片中部至叶尖属于高温区，最高服役温度在650℃附近；2）前缘和后缘的温度沿纵向不断升高；3）中部的横截面上温度趋于一致；4）叶尖横截面上表现为两端高，中间较低，且叶尖中间温度比叶身中部温度低。
4 涡轮叶片组织损伤的修复
涡轮叶片经过长期服役后，会发生前文所述的组织损伤与性能退化。为延长涡轮叶片的使用寿命，需要对损伤的叶片进行处理，使涡轮叶片的表观形貌、组织和性能恢复至使用前的一定水平。为了消除涡轮叶片服役后的表观损伤，工业界已采用一系列的修复技术并成功地加工出与服役前新叶片相当的外形，如采用钎焊、堆焊、激光熔焊、等离子电弧焊接、热喷涂、扩散渗金属法、物理沉积、化学沉积等技术[57, 58]。对于涡轮叶片服役后产生的组织损伤，则需要通过合理的热处理工艺来恢复组织与性能。这种能够恢复或部分恢复已服役叶片的组织与性能的热处理工艺称为恢复热处理[59]。
恢复热处理制度的开发需要建立在深入认识涡轮叶片材料服役组织损伤机理和性能退化规律的基础上。目前较为成功的恢复热处理工艺主要有热处理和热等静压（Hot Isostatic Pressing，简称HIP）+热处理两类工艺。为了提高恢复热处理技术的有效性及持久性，研究人员针对恢复热处理工艺的制定原则，开展了相关研究工作。Koul等人认为HIP+热处理工艺的制定原则为：HIP的温度应选在’相和M23C6的溶解温度之上，但低于MC碳化物的溶解温度，以达到完全消除蠕变孔洞、微裂纹、材料的缩孔等缺陷并提高合金塑性的目的。随后，需要控制冷却速率从而控制
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图19 利用显微组织反推得到涡轮叶片的服役条件：(a) 根据’相筏排化组织反推某航空发动机镍基单晶叶片的应力分布[56]；(b) 根据’相颗粒尺寸反推涡轮叶片Ⅴ的温度分布

Fig.19 Service condition estimation by microstructural investigation: (a) stress distribution of a Ni-base single crystal turbine blade estimated by raftingof’ phase [56]; (b) temperature distribution of turbine blade V estimated by ’ phase size
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图20 涡轮叶片Ⅴ的晶界碳化物形貌：(a) 榫头经 700℃/100h热暴露后的膜状碳化物；(b) 服役后中部的断链状碳化物

Fig.20 Morphologies of carbides along grain boundaries in turbine blade Ⅴ: (a) in the shank after heat treatment at 700℃/100h; (b) in the central region after service
晶界形貌，最后进行时效处理，控制第二相的析出[6, 14]。另外，研究人员还研究了各种恢复热处理制度对叶片材料在不同蠕变机制下性能恢复的有效性及恢复程度。结果表明：通过合适的恢复热处理工艺能够恢复甚至优化服役涡轮叶片的组织，从而恢复甚至提高其性能[16, 32]。但是，Lvova和Norsworthy等人的研究表明：尽管修复后叶片的性能得到恢复，但后续的服役过程中，其服役损伤的速度比未服役的原始材料要明显加快。其主要原因在于：修复前的服役过程中和HIP热处理过程中发生了不可逆的初生MC碳化物分解，使得合金基体中的元素分配比发生了变化，在恢复热处理过程中无法获得恢复[48, 49]。
目前很多修复处理技术已经相对较为成熟，应用也非常广泛。但是报道中所涉及的高温合金材料种类较少，对恢复处理制度制定的细节描述也非常有限。同时，已有的恢复热处理研究主要通过短时蠕变或者硬度测量来衡量受损涡轮叶片的性能恢复程度，而忽略了叶片的长时服役性能与组织演变。另外，对于传统的高温合金来说，恢复热处理是容易实现的；但是，由于服役过程中发生的变形以及恢复热处理过程中的高温作用，单晶高温合金涡轮叶片容易发生再结晶现象[32]。因此，对于单晶合金的部件来说，要恢复其组织与性能是非常困难的，目前还未见过该方面的报道。
5 结束语
近二、三十年来，我国在航空、能源和舰船等工业领域的迅猛发展使得燃气轮机的应用规模急剧增加。国产燃气轮机寿命短仍然是限制其应用的主要因素，而燃气轮机整机服役的安全性和可靠性主要取决于涡轮叶片这类关键热端部件的服役性能。当前，我国通常采用升级叶片材料，启用新材料、新工艺以实现延长燃气轮机服役寿命的目的。当原先使用普通铸造等轴晶的涡轮叶片改成使用定向凝固甚至单晶涡轮叶片时，叶片的使用寿命可以成倍的增加。但是，如何进一步提高它们的服役寿命仍是当今燃气轮机界和高温合金材料界所面临的重大科研挑战之一。虽然可以用计算模拟的方法来预测叶片的使用寿命，但是发动机的服役状态、地域和环境的变化以及叶片各部位所承受温度场和应力场的不均匀性，使得预测结果与实际工况相比有明显差异。因此，了解并跟踪燃气轮机在整个服役期中涡轮叶片组织损伤和性能退化的程度，加以量化从而反推其服役环境，确定其残余寿命，并通过各种措施延缓其退化过程，是燃气轮机延寿的重要途径之一。这是一项需要长期的经验与技术积累和大量人力投入的系统工程。
国外发达国家从上世纪60年代就已开展了服役叶片的组织损伤和性能退化规律的系统性研究，已积累了大量的工程数据和宝贵经验，对叶片的设计、选材、制造、使用、维护与延寿、定寿起到了重要的作用；如今已有不少技术成熟、经验丰富的专业公司开展高温合金部件的延寿业务。相比之下，我国在相关领域的研究报道还仅限于燃气轮机和热端部件的失效分析，缺乏对高温合金热端部件服役损伤及其延寿机理等方面的研究。这需要政府有关职能部门给予高度重视和长期的支持，在设计、制造、使用和维修单位科技人员的通力合作下，开展坚持不懈的系统性研究，加速缩短国内外的差距，实现对燃气轮机服役叶片失效后再分析向“积极防御”（即在正常服役状态下通过组织损伤分析预防灾难的发生）的战略性转变，以服务于国民经济发展和国防现代化的重大需求。
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