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摘要：针对民航发动机的特点，提出一种基于涡轮叶片外场故障数据及快速存取记录器(Quick access recorder, QAR)历史数据

的涡轮叶片剩余寿命评估方法。从发动机 QAR 数据中提取涡轮叶片使用载荷谱，进而借助寿命损耗模型估算涡轮叶片的累

积损伤量，并进一步评估涡轮叶片的剩余寿命。以涡轮叶片的蠕变损伤失效模式为例验证方法的可行性，方法可推广应用于

热机械疲劳以及疲劳-蠕变交互作用失效模式下的涡轮叶片剩余寿命估计问题，为有限信息条件下外场发动机涡轮叶片的寿

命评估提供了一种可行的工程方法，可为民航发动机在翼寿命评估及送修方案的制定提供决策支持。 
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Remaining Useful Life Estimation Method for the Turbine Blade of a Civil 
Aircraft Engine Based on the QAR and Field Failure Data 
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Abstract：Based on the limited information on the civil aircraft engine, a remaining useful life prediction method for the turbine 

blade based on the quick access recorder(QAR) history data and the field failure data is proposed. The stress and temperature 

spectrum of the critical location of the turbine blade is extracted from the engine QAR data using the empirical models, the 

cumulative damage of the blade is estimated through the life consumption model, and further the remaining useful life can be 

predicted. A simulation case study is carried out to validate the proposed method. Although the method is developed based on the 

creep damage accumulation, it might be extended to take thermal mechanical fatigue and creep-fatigue interaction into account. 
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0  前言 

民航发动机热端部件故障是造成发动机性能

退化以及非计划换发的一个重要因素，对发动机的

在翼寿命、安全性及经济性具有重要影响，准确的

预测其剩余寿命，对降低发动机维修成本、提高利

用率具有重要意义。 

涡轮转子叶片是典型的高温、高负荷、结构复

杂的热端构件，其实际使用寿命，不仅取决于设计、

制造和工艺水平，还与发动机的实际运行环境、使

用方式以及维修等密切相关
[1]
。ABDUL GHAFIR  

等
[2]
以涡轴发动机为对象，研究了在某一特定工作

点下使用条件及性能退化对涡轮叶片寿命的影响； 
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NAEEM 等
[3-4]

针对 F404-GE-400 发动机研究了外界

大气温度的变化分别对叶片蠕变寿命和低周疲劳寿

命的影响；孙见忠等
[5]
以民航发动机为对象，通过

模拟整个航班的飞行参数，定量的分析了民航发动

机性能退化、大气温度变化以及减推力起飞对涡轮

叶片蠕变寿命的影响。这些研究揭示了外界大气条

件、使用方式以及发动机健康状况等对涡轮叶片的

使用寿命具有重要影响，根据实际运行数据评估叶

片使用可靠性及剩余寿命是十分必要的，对航空公

司合理制定机队维修计划、控制维修成本具有重要

意义。 

目前，根据外场使用数据评估涡轮叶片寿命的

研究方法可大致分为物理模型法和统计模型法。物

理模型法分析发动机的实际运行参数，获得叶片各

关键部位的应力/温度载荷谱，进而借助寿命损耗模

型来评估涡轮叶片的寿命损耗情况
[6-10]

。这些方法
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建立在掌握了发动机详细设计数据的基础上，特别

是叶片的应力及温度分析需要借助复杂的有限元模

型。BAGNALL 等
[6]
介绍了罗罗公司的发动机涡轮

叶片在役寿命损耗监控方法；PARTHASARATHY

等
[7]
介绍了霍尼韦尔公司借助神经网络实现了快速

计算零部件关键部位应力和温度谱的方法，使得根

据发动机外场运行数据监控关键件的寿命损耗成为

可能；夏毅锐等
[8]
根据某型发动机飞行参数记录仪

统计分析了叶片的实际载荷谱，结合温度场和应力

场的有限元分析和疲劳/持久寿命模型，估算出了叶

片的外场使用寿命；高勇等
[9]
对某航空发动机高压

涡轮叶片进行了热-结构分析，得出了叶片在典型科

目下的低循环疲劳和蠕变寿命，并给出了不同平均

应力修正方法下该科目的总损伤。杨自春等
[10]

研究

了随机环境下某型燃气轮机涡轮盘-片的疲劳蠕变

寿命，并分析了影响疲劳和蠕变损伤的各种因素，

提出了装备使用和维护方面的建议。虽然物理模型

法能够给出高精度的使用寿命损耗评估，但航空公

司用户受技术所限一般采用传统的可靠性分析方

法，即统计模型法评估叶片的使用可靠性及剩余寿

命。ZARETSKY 等
[11]

收集了 16 台民航发动机涡轮

叶片的外场可靠性数据，将失效模式分为热机械疲

劳、氧化/侵蚀和其他三类，然后用 Weibull 分析确

定了叶片寿命以及每种故障模式下的叶片寿命；AN

等
[12]

采用贝叶斯方法融合外场可靠性数据，假设叶

片疲劳寿命服从正态分布和 Weibull 分布，利用蒙

特卡罗仿真分析不同寿命分布假设和不同数量的寿

命数据对寿命参数和寿命分布的影响，然后得到更

新后的寿命分布来确定叶片寿命。统计模型法的得

到结果反映了相同或类似使用条件下的叶片使用可

靠性的平均属性，难以体现个体发动机自身的差异

以及使用环境和载荷的不同，这对以个体为对象进

行寿命管理和维修决策的民航发动机来讲是非常不

利的。 

现代民用飞机一般都配有快速存取记录器

(Quick access recorder, QAR)系统记录飞机和发动

机的状态数据，如尾气排气温度和高压转子转速比

与高压涡轮叶片的工作载荷有直接关系，这为评估

涡轮叶片的使用可靠性及剩余寿命时考虑其实际运

行条件提供了数据基础。若能建立起发动机涡轮叶

片运行环境和载荷参数与其使用可靠性及剩余寿命

之间的关系，即可为评估民航发动机在翼寿命以及

制定送修计划提供决策支持。进一步，还可以根据

发动机自身的性能状况、运行环境和飞行任务等，

通过主动调整发动机的使用参数或优化飞行计划以

延长热端部件的使用寿命，避免因涡轮叶片提前到

寿而导致非计划换发。这对延长发动机在翼时间、

减少维修次数、降低寿命周期成本具有重要意义
[5]
。

以民航发动机为例，依据发动机涡轮叶片外场失效

数据及相应的 QAR 历史数据及来评估涡轮叶片的

寿命损耗，并进一步预测其剩余寿命，为民航发动

机在翼寿命评估以及送修计划的制定提供决策    

支持。 

1  涡轮叶片蠕变寿命预测 

当涡轮叶片出现超出设计允许的变形或预计

叶片累积损伤达到所允许的极限时，叶片即达到其

使用寿命。导致涡轮叶片失效的原因主要有：包括

热-机械疲劳引起的高、低循环疲劳，高温长时间作

用下的蠕变变形和蠕变应力断裂以及高温燃气的冲

刷腐蚀和氧化，此外一些偶发性因素，如外物击伤

等，也会导致叶片随机性的失效
[1]
。对于现代高涵

道比民航发动机而言，其飞行过程平稳，飞行任务

较为单一、时间较长，高压涡轮叶片的蠕变寿命是

叶片使用寿命重要决定因素之一
[13]

，因此文章以涡

轮叶片的蠕变损伤为例研究其剩余寿命评估方法。

蠕变是金属材料在临界温度大于或等于金属材料的

0.3～0.5 倍的熔点温度并承受持续载荷作用下，发

生与时间相关的塑性变形。在工程上，蠕变损伤实

际是材料应力、温度以及持续时间的函数
[14]

。在无

冷却或较少冷却气流的情况下，蠕变导致涡轮叶片

伸长而截面积变小，持续发展下去可能会导致叶片

断裂，而对于冷却较充分的涡轮叶片，蠕变往往发

生在局部区域，是导致叶片裂纹萌生和扩展的重要

原因
[6]
。 

1.1  蠕变持久方程 

涡轮叶片应力和温度分布复杂，难以准确的测

量和建模，加之叶片材料的缺陷等因素，建立一个

精确的叶片蠕变寿命预测模型非常困难，因此，实

践中通常采用一些工程化的方法，如美军标

(MIL-5007D)和国军标(GJB/Z18-91)推荐的拉森-米

勒方程等四种涡轮叶片蠕变持久寿命预测方法，均

能够很好地表征蠕变持久寿命、应力以及温度之间

的关系，能给出相对合理的蠕变寿命预测结果，材

料手册中也给出了各种材料的蠕变持久方程及相应

各参数值
[14]

。文中采用拉森-米勒蠕变持久方程来预

测叶片蠕变寿命，对于涡轮叶片材料 DZ125 型高温

合金，其蠕变持久方程为
[14] 

 2 3
0 1 2 3 4lg / / / /l b b T b x T b x T b x T      (1) 

式中，l为持久寿命(单位：小时)； x为应力对数值
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lg ；T为温度，  9 / 5 32 460BT T    ， BT 为叶

片 温 度 ( 单 位 ： ℃) 。 式 中 各 常 数 取 值 为 ：

0 22.262b   ， 1 92 202.77b  ， 2 31 964.91b   ，

3 12 467.15b  ， 4 2 414.596b   。 

计算一个飞行任务内叶片的蠕变损伤量，还需

要知道叶片在各个载荷状态下的持续时间。若以

Miner 线性法则累积一个航班飞行任务内的蠕变损

伤，则可以得到一个飞行循环内涡轮叶片的累积损

伤总量为 

 
1

N
i

C
i i

t
D

l

  (2) 

式中， il 为第 i个载荷状态下叶片的蠕变寿命，而 it

为一个飞行循环内叶片在第 i 个载荷状态下的持续

工作时间，若规定到寿判据为 =1CD ，则可得到

叶片的飞行循环寿命为 

 

1

1 1
C N

iC

i i

L
tD
l

 

  (3) 

1.2  叶片应力分析 

发动机涡轮叶片工作时，主要受到自身质量产

生的离心力、横向气体力以及热负荷和振动负荷，

详细计算叶片各处的应力/应变需要复杂的有限元

模型和详细的设计数据，这超出了本文的研究范围，

为了使问题简化，可只考虑主要的应力成分得到近

似的总应力。对于发动机的旋转部件(如涡轮叶片)

来说，近似的评估其应力分布，可假设在一定的转

速范围内其应力大小与转速的平方成正比
[4] 

 

2

= ref
ref

 


 
  

 
 (4) 

因此，给定参考工作点下的叶片关键部位的应

力值 ref 和转速 ref ，那么根据实际的转子转速即

可估算出叶片当前工作状态下的应力大小，进而由

整个飞行循环的涡轮转子转速谱可得到涡轮叶片关

键部位的应力-时间历程。 

1.3  叶片温度分析 

涡轮叶片温度与涡轮前温度及叶片的冷却有

关，与燃烧室出口处温度分布相似，涡轮叶片温度

沿叶片径向变化，通常叶中温度最高而叶根与叶尖

处温度相对较低。对于给定的一台发动机，涡轮前

温度与叶片关键部位的温度具有一定相关性，文章

采用文献[15]所用方法，根据涡轮前温度 41T 来估算

一级涡轮叶片的温度 BT (单位：℃) 

 
41

,
41,

273B B ref
ref

T
T T

T
    (5) 

式中， 41,refT 为参考工作状态下涡轮前温度(单位：

K)， ,B refT 为相应的叶片温度(单位：K)。因此，借

助式(5)，根据整个飞行循环的涡轮前温度记录可估

算得到涡轮叶片关键部位的温度-时间历程。 

2  涡轮叶片蠕变损伤载荷谱估计 

发动机 QAR 数据在民航发动机的状态监控等

方面发挥着重要作用，如发动机排气温度和高压转

子转速比是发动机状态监控的重要参数，另一方面，

这两个状态参数也间接反映了涡轮叶片的实际使用

载荷，在缺乏足够的设计数据的情况下，借助经验

模型可估算出涡轮叶片关键部位的应力/温度-时间

历程，用于评估叶片实际寿命损耗及其剩余寿命。 

由于缺乏详细的设计数据，在无法对涡轮叶片

关键部位的应力/温度载荷谱进行详细的分析和计

算的情况下，文章借助第 1 节介绍的经验模型和

QAR 数据来近似估计关键部位处的应力/温度载荷

谱。取发动机最大工作状态为参考状态，即高压涡

轮转速比 2 100%refN    ，涡轮前温度、涡轮叶

片关键部位处应力和温度分别为 41,refT 、 ref 和

,B refT ，则根据式(4)可得实际工作状态下关键部位处

的应力大小为 

 

2

2
2= ref ref

ref

N
  


 
    

 
 (6) 

涡轮前温度 41T 通常比较高，实践中直接测量难

度比较大，因此目前的民航发动机一般都不直接测

量 41T ，而是通过尾气排气温度 E 或者涡轮级间温

度来间接反映涡轮前温度的大小，这是因为涡轮前

温度与排气温度之间存在一定的对应关系
[15-16] 

 41 /T E   (7) 

对某型民航发动机涡轮前温度与排气温度的

统计显示，在高转速范围内， 41 /T E的比值一般保

持不变，在 1.83～1.85；在低转速范围内，两者比

值变小，如转速为 N2=66.9%时， 41 / 1.33T E  ，但

此时涡轮叶片温度及转子叶片的应力均较低，涡轮

叶片的蠕变损伤量很小，几乎可以忽略，所以此状

态下的 41T 的换算精度不再那么重要
[15]

。因此，将

式(7)代入式(5)可得涡轮叶片关键部位温度与 E 之

间的近似关系式 

 ,
41,

273 273B B ref ref
ref

E
T T E

T

      


 (8) 

式中， , 41,ref B ref refT T   为常数，需要根据具体
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型号的实际外场使用数据估计。 

因此，根据 QAR 记录的高压涡轮转速比 N2 以

及尾气排气温度 E(每秒采样一次)，在已知 ref 和

ref 的情况下，借助经验式(6)和式(8)即可估算得到

发动机涡轮叶片关键部位的应力/温度—时间历程，

即蠕变损伤载荷谱。在缺乏详细的设计数据的情况

下，参数 ref 和 ref 无法获知，但借助外场叶片故

障数据可得到其估计值，估计方法将在第 3 节介绍。 

3  蠕变损伤评估及剩余寿命估计 

在得到涡轮叶片的蠕变损伤载荷谱后，借助第

1 节介绍的蠕变持久方程即可计算叶片当前的累积

损伤量，并进一步估计叶片的剩余寿命。 

假设 ref 和 ref 已知，则将式(6)和式(8)代入蠕

变持久方程式(1)即可得在当前载荷状态  ,,i B iT 下

的叶片蠕变持久寿命 

 2 3
0 1 2 3 4exp( / / / / )il b b T b x T b x T b x T      (9) 

 
,(9 / 5 32) 460=

[9 ( 273) / 5 32] 460
B i

i ref

T T

E 

   

    
 

 2
2lg lg( )i i refx N     

依据涡轮叶片蠕变损伤载荷谱，由式(2)可得到

当前时刻涡轮叶片的累积损伤量为 

 
,

1 1 ,

M N
j i

j i j i

t
D

l 

  (10) 

式中，M 为总的飞行循环数，N为每个飞行循环内

的载荷状态数，由于发动机 QAR 数据采样周期为                       

1 s，因此在计算时认为每一秒内载荷不变，即为一

个载荷状态。 

未知参数 ref 和 ref 需借助外场发动机涡轮叶

片的故障数据来估算，若某台发动机的涡轮叶片在 

实际使用了 CL 个飞行循环后，由于正常的蠕变寿命

损耗而出现的蠕变应力裂纹/断裂或伸长量超标，则

假设此时叶片的蠕变损伤累积量达到了 1，即 

 
,

1 1 ,

1
M N

j i

j i j i

t
D

l 

   (11) 

式(11)中含有两个未知数 ref 和 ref ，至少需要

两个方程(即两个发动机涡轮叶片蠕变/应力裂纹或

伸长量超标的故障样本)构成一个方程组才能求解，

且方程组为高度非线性，需要借助数值方法求解。   

在得到 ref 和 ref 的值后，即可根据实际载荷

谱，借助式(9)和式(10)来估计涡轮叶片实际的累积

损伤量，若假设发动机保持当前的运行方式或环境

不发生大的变化，那涡轮叶片的剩余寿命 RL 可由式

(12)得到 

  1R CL L D    (12) 

4  仿真验证 

验证本文所提方法，不仅要有涡轮叶片的故障

样本数据，而且需要有此发动机的 QAR 历史数据，

在目前外场数据比较难获取的情况下，本文采用了

仿真试验的方法来验证上述方法的可行性。 

4.1  涡轮叶片蠕变寿命周期仿真 

以现代普通民航涡扇发动机(涵道比 5，压比

30，额定推力 150 kN)执行某一典型航班任务(飞行

距离：1 500 km；巡航高度：11 000 m；巡航速度：

0.78 Ma(Ma为马赫数))为例，通过模拟发动机整个

航班的飞行任务剖面，根据式(6)和(8)得到发动机涡

轮叶片的载荷谱，进而借助蠕变损伤估算模型(式(2))

可计算每个航班涡轮叶片的损伤情况。 

图 1 所示为涡轮叶片蠕变寿命周期仿真流程

图，发动机实际的运行条件，如大气温度、巡航高

度和速度、减推力起飞等因素，甚至不同的驾驶员

操作习惯等均对发动机和零部件的使用载荷及其寿

命具有重要影响。图 2 所示为现代民航飞机执行某

一典型中短途航班任务时的飞行参数，图中同时给

出了执行同一航线的不同航班的飞行参数，由于实

际运行条件的不同，对涡轮叶片的损伤也相差较大。

为使仿真更接近实际情况，在模拟一个飞行任务时， 

 

图 1  涡轮叶片蠕变寿命周期仿真 



月 2015 年 12 月 孙见忠等：基于民航发动机状态数据的涡轮叶片剩余寿命评估 57 

 

 

图 2  典型航班飞行数据 

发动机实际运行参数均在基准值的基础上添加一定

的噪声，如大气温度偏差、巡航高度和速度偏差，

借助发动机性能模型计算得到航班任意时刻的 E和

N2参数(图 3所示为执行航班 1和航班 2的发动机涡

轮叶片工作载荷相关参数)，由蠕变损伤模型(式(10))

计算涡轮叶片的损伤量，当累积损伤量为 1 时，仿

真结束。 

 

图 3  涡轮叶片工作载荷相关参数 

总共仿真 5 台发动机，均执行同一航班，但由

于具体运行条件不同涡轮叶片寿命也不同(表 1 所

示)。仿真最终输出为每个航班涡轮叶片的蠕变损伤

量以及叶片最终的蠕变寿命，同时 QAR 记录了每

个航班中的涡轮叶片工作载荷相关参数(E，N2)，采

样间隔为 1 s。 

表 1  涡轮叶片蠕变寿命 

发动机号 1 2 3 4 5 

涡轮叶片蠕变寿命(飞行循环) 11 870 8 459 7 124 6 741 6 897

 
4.2  计算结果 

在实践中航空公司用户可获得 QAR 数据以及

一些外场的故障数据，比如涡轮叶片出现因蠕变损

伤引起的裂纹/断裂等失效数据，我们假设此时涡轮

叶片的蠕变损伤量为 D=1，则根据第 3 节介绍的方

法，可构建方程组来估计两个关键的未知参数 ref

和 ref 。假设 2 号和 3 号两台发动机在使用中分别

出现了涡轮叶片蠕变应力裂纹/断裂或蠕变伸长量

超标等故障，则认为此涡轮叶片的蠕变总损伤量为

1，借助 QAR 历史数据和式(10)可累积叶片蠕变损

伤量得到以下方程组 

 

 

 

8 459
,

1
1 1 ,

7 124
,

2
1 1 ,

1

1

N
j i

ref ref
j i j i

N
j i

ref ref
j i j i
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，

，

 (13) 

借助Matlab2009的 fsovle函数来求解上述非线

性方程组。在估计出 ref 和 ref 值后，即可根据式(9)

和(10)以及 QAR 历史数据来计算同型号的其他发

动机涡轮叶片的累积损伤量，并根据式(12)预测涡

轮叶片的剩余寿命，流程图如图 4 所示。 

 

图 4  涡轮叶片蠕变损伤及剩余寿命估计流程图 

按照上述方法，估算另外 3 台发动机涡轮叶片

在不同的时刻(如分别在使用了 4 000 和 5 000 个飞

行循环后)的累积蠕变损伤量及剩余寿命，计算结果

如表 2 所示。作为对比，表 2 中同时给出了涡轮叶

片的实际累积蠕变损伤量及剩余寿命，其中实际的

累积蠕变损伤量及剩余寿命是由第 4.1 节的仿真程

序得到。由表 2 计算结果可见，涡轮叶片蠕变损伤

量以及剩余寿命的估计值均接近实际值，方法可行。 

表 2  累积蠕变损伤量及剩余寿命估计结果 

4 000 循环 5 000 循环 

损伤量 剩余寿命 损伤量 剩余寿命 

发

动

机 估计值 实际值 估计值 实际值 估计值 实际值 估计值 实际值

1 0.349 0.336 7 455 7 870 0.437 0.421 6 431 6 870

4 0.602 0.594 2 641 2 741 0.751 0.741 1 655 1 741

5 0.597 0.580 2 695 2 897 0.747 0.725 1 685 1 897

 

5  讨论 

发动机的实际使用条件对涡轮叶片的使用寿

命具有重要影响，同样型号的发动机在不同的使用

条件下或执行不同类型任务，其涡轮叶片寿命相差



 机  械  工  程  学  报 第 51 卷第 23 期期 58 

悬殊
[1]
。发动机 QAR 数据含有丰富的关于发动机零

部件使用载荷的信息，如 E 和 N2 参数可间接反映

高压涡轮叶片的工作载荷。E和 N2 值越高，则涡轮

叶片载荷越大，发动机涡轮叶片寿命损耗较快，当

载荷较重的发动机涡轮叶片因正常寿命损耗而出现

叶片裂纹/断裂等问题时，选此台发动机的载荷谱

0 2( , )S E N 为基准载荷谱，同时把现役发动机的载荷

谱 2( , )iS E N 与基准载荷谱相比来评估当前发动机

涡轮叶片的寿命损耗情况，这种方法不需要叶片详

细的设计数据，仅需发动机 QAR 历史数据和少量

失效样本，因此工程实践中便于实现。 除载荷谱 iS

和 0S 外，涡轮叶片累积损伤量 ( )i iD F S 和

0 0( )D F S 还取决于累积损伤估算函数 ( )F  ，这取

决于所研究的叶片的失效模式和损伤机理。本文以

蠕变损伤这一单一失效模式为例来说明这种方法，

损伤估算模型采用蠕变持久寿命模型，且损伤累积

采用线性相加原则，但这一方法同样可推广应用于

更加复杂的热-机械疲劳、蠕变/疲劳交互作用等损

伤估算模型及非线性损伤累积方法
[17-18]

。 

未知参数 ref 和 ref 的估计需要借助涡轮叶片

失效样本数据，文章研究涡轮叶片的蠕变剩余寿命

的估计，因此需选择因蠕变损伤而引起的涡轮叶片

裂纹或断裂的故障样本，并假设此时叶片的累积蠕

变损伤为 1。通常至少需要两个故障样本才能估计

出未知参数，但每一个叶片的实际使用寿命不可避

免地受到一些随机因素(如叶片材料本身缺陷等随

机因素)的影响，因此通过收集大量的同型号发动机

涡轮叶片的故障样本及其相应的 QAR 数据，可以

得到更加合理的 ref 和 ref 值，减少随机因素的   

影响。 

6  结论 

针对民航发动机，提出了一种基于外场故障样

本数据及相应的 QAR 历史数据的涡轮叶片剩余寿

命评估方法。在缺乏详细设计数据的情况下，根据

QAR 数据以及外场涡轮叶片故障数据和经验模型

来估计涡轮叶片关键部位的应力/温度—时间历程，

在此基础上建立涡轮叶片关键部位的蠕变寿命损耗

模型，估算其累积蠕变损伤量及剩余寿命。最后，

通过仿真分析验证了本文所提方法的可行性，为民

航发动机涡轮叶片剩余寿命评估提供了一种便于实

现的工程方法，对评估发动机在翼寿命以及制定送

修计划具有重要意义。 
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