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涡轴发动机燃气涡轮叶片热腐蚀机理 

分析与改进 

叶飞，况侨，李军，滕官宏伟 

（陆装驻株洲地区航空军代室，湖南 株洲 412000） 

摘要：目的 提高航空发动机燃气涡轮工作叶片的结构完整性、安全性和可靠性。方法 以某型涡轴发动机

燃气涡轮转子叶片热腐蚀案例为研究对象，详细阐述热腐蚀下燃气涡轮转子叶片的结构破坏形式，分析发

生热腐蚀部位的分布规律。通过冶金分析方法，研究燃气涡轮转子叶片的热腐蚀-疲劳失效形式。结果 燃气

涡轮叶片高摩擦系数的区域在高温燃气的冲刷效应以及热盐腐蚀的作用下，发生表面涂层腐蚀剥落。涂层

腐蚀剥落部分的叶片合金基体受到高温燃气的氧化与侵蚀后，形成了热腐蚀坑。腐蚀坑表面的凹凸处出现

应力集中，并萌生裂纹，最终引起叶片疲劳断裂。结论 探究了典型腐蚀性物质对燃气涡轮转子叶片的耐高

温涂层与镍基合金基体侵蚀与氧化的化学本质，最后针对燃气涡轮转子叶片热腐蚀问题提出了改进建议，

可对防范航空涡轴发动机热腐蚀问题提供有益参考。 
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Hot Corrosion Analysis and Improvement of Gas Turbine Rotor  
Blades of Turboshaft Engines 

YE Fei, KUANG Qiao, LI Jun, TENG Guan-hong-wei 

(Zhuzhou Regional Aviation Military Office, Hunan Zhuzhou 412000, China) 

ABSTRACT: In order to improve the structural integrity, safety, and reliability of the working blades of aviation engine gas 

turbines. This paper studied the hot corrosion-fatigue failure mechanisms of gas turbine rotor blades, including the structural 

failure mode, the distribution law of corrosion pits, as well as the erosion and oxidation mechanisms of thermal barrier coating 

and blade superalloy. The results showed that the surface coating corrosion spalling occurred in the high friction coefficient area 

of the gas turbine blade under the action of high temperature gas scour effect and hot salt corrosion. The corrosion pit was 

formed after the blade alloy substrate of the spalling part of the coating was oxidized and eroded by high temperature gas. The 

protrusions or depressions on the surface of corrosion pits caused stress concentration, which accelerated the initiation of fatigue 

cracks and finally lead to fatigue fracture of blades. The chemical nature of corrosion and oxidation of high temperature resistant 

coating and nickel-based alloy matrix on gas turbine rotor blades caused by typical corrosive substances is investigated. Finally, 

suggestions for improving the thermal corrosion of gas turbine rotor blades are put forward, which can provide useful reference 
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for preventing the thermal corrosion of aviation turboshaft engines. 

KEY WORDS: turboshaft engine; turbine blade; hot corrosion; fatigue failure; mechanism analysis; improvement measures 

航空发动机主要热端部件燃气涡轮的工作叶片不

仅要承受高速旋转时的离心力、气动力、振动负荷，

还可能因燃烧室出口温度场不均匀而出现热应力、热变

形、热腐蚀等特殊问题[1-2]。其中，燃气涡轮叶片的热

腐蚀问题曾频繁发生在国内外多种型号的航空发动机

与燃气轮机的服役过程中，如美国的 PT6 系列涡轴发

动机、CFM56-3 涡扇发动机、MS5002 燃气轮机，俄罗

斯的 RD33 发动机，中国的某型发动机等，如图 1 所示。 

腐蚀性物质对叶片的耐高温涂层与基体合金加

速氧化和侵蚀[9]。由于直升机飞行高度低，涡轴发动

机易吸入海域或盐碱化地域内低空大气中具有腐蚀

性的沉积盐与金属氧化物。这些腐蚀性物质在高温下

会快速氧化，并侵蚀燃气涡轮转子叶片，造成叶片气

动外形破坏，从而使涡轮部件性能衰退，甚至导致叶

片萌生裂纹，进而断裂，严重威胁发动机的正常运行

与飞行安全[10-28]。 

本文以某型涡轴发动机出现的燃气涡轮转子叶

片热腐蚀问题为研究对象，对出现热腐蚀的燃气涡轮

转子叶片结构破坏情况进行阐述分析。通过冶金分析

探究热腐蚀对叶片断裂、萌生裂纹等情况的影响，研

究典型腐蚀性物质在高温下对叶片涂层与基体合金

腐蚀的化学原理，最终提出应对燃气涡轮叶片热腐蚀

问题的有效措施，并验证所提出的措施对防止燃气涡

轮叶片热腐蚀的可行性和有效性。 
 

 

图 1  各类型燃气涡轮发动机燃气涡轮工作叶片热腐蚀现象 
Fig.1 Hot corrosion phenomenon of gas turbine working blades in various types of gas turbine engines:  

a) PT6 series turboshaft engine[3]; b) 30 MW gas turbine[4]; c) certain type engine[5]; d) CFM56-3 turbofan engine[6];  
e) RD33 turbofan engine[7]; f) GE MS5002 gas turbine[8] 

 

1  研究方法与分析 

1.1  分解检查 

近期，某型涡轴发动机进行验证试验时，发现振

动参数突发异常，整机出现的低沉异响，紧急停车。

通过对故障发动机进行分解检查，发现除多片叶片击

伤外，燃气涡轮转子叶片中 1 片叶片的叶身断裂（以

下简称 1 号叶片），1 片叶片的叶身出现裂纹（以下

简称 2 号叶片），1 片叶片的叶身出现微裂纹（以下

简称 3 号叶片）。经查，以上 3 件叶片在参加搭试前，

叶身均已出现局部热腐蚀现象，如图 2 所示。 

 

图 2  故障叶分解检查宏观情况 
Fig.2 Inspection of faulty blades macroscopic condition 
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3 件叶片叶盆面排气边侧距叶根约 5~11 mm 区

域、进气边靠叶根部位均各存在 1 处黑斑，黑斑部位

均存在明显的隆起和手感。叶盆面排气边侧黑斑尺寸

约φ6 mm，进气边靠叶根部位黑斑尺寸约φ4 mm。 

1 号叶片发生断裂，其中排气边侧剩余叶片高度

约 6 mm，进气边侧剩余叶片高度约 12 mm。断裂位

置为叶身叶盆尾缘距缘板 5 mm 处，裂纹附近发现热

腐蚀现象。在叶盆面排气边侧黑斑部位出现横向断裂

掉块，如图 3 所示。 

2 号叶片叶型完整，叶背面排气边侧局部均可见

点状的击伤，击伤部位表面呈棕蓝色。叶盆面靠排气

边侧的黑斑区域内出现 1 条约 5.5 mm 的横向裂纹，

裂纹已贯穿壁厚，如图 4 所示。 

3 号叶片叶型完整，叶背面排气边侧局部均可见

点状的击伤，击伤部位表面呈棕蓝色。叶盆面靠排气

边一侧的黑斑区域内边界存在微裂纹，如图 5 所示。 
 

 
 a 断裂部位 b 叶背部位黑斑与裂纹 

图 3  1 号叶片分解检查情况 
Fig.3 Decomposition inspection of blade 1: a) fracture site; b) black spots and cracks on the back of leaves 

 

 
 a 叶背部位黑斑 b 叶盆部位腐蚀坑与裂纹 

图 4  2 号叶片分解检查宏观情况 
Fig.4 Macroscopic decomposition inspection of blade 2: a) black spots on the back of leaves; b) corrosion pits and cracks in leaf basin 

 

 
 a 叶背部位黑斑与裂纹 b 叶盆部位腐蚀坑与微裂纹 

图 5  3 号叶片分解检查宏观情况 
Fig.5 Macroscopic decomposition inspection of blade 3: a) black spots and cracks on the back of leaves;  

b) corrosion pits and micro-cracks in leaf basin 
 

综合 3 片叶片的热腐蚀情况，不难发现，某型故

障发动机燃气涡轮工作叶片热腐蚀部位分布的共性，

即热腐蚀现象发生在叶盆面排气边约 30%叶高处，以

及叶背进气边靠叶根连接处，导致以上 2 个部位出现

烧蚀黑斑与腐蚀坑。 

1.2  冶金分析 

在实体显微镜下观察 1 号叶片断口，发现断面断

口表面呈棕蓝色，靠排气边一侧约 11 mm 区域端面

相对平坦，其上可见明显的疲劳弧线特征，疲劳起始

于叶盆面排气边一侧的黑斑处。其后的断面较平滑，

与叶片叶高方向约呈 45°角，断口附近表面可见轻微

塑性变形，未见疲劳特征，如图 6 所示。 

将 2 号叶片叶盆侧黑斑部位裂纹打开后进行断

口观察。黑斑部位靠叶盆侧 0.98 mm 的弧形区域断面

氧化严重，无断口特征，弧形区边缘约 0.2 mm 弧形 
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图 6  1 号叶片断口分析 

Fig.6 Analysis of blade 83 port 
 

带伤可见疲劳弧线特征，形貌如图 7 所示。 

对 3 号叶片进行显微组织检查，叶片叶盆面靠排
气边侧热腐蚀斑深度约 0.98 mm，如图 8 所示。 

进气边靠叶根部位热腐蚀斑深度约 0.34 mm，未
腐蚀的基体最薄部位厚度约 0.13 mm，均较挂片长试
前同台发动机叶片剖切件明显加重，如图 9 所示。经
腐蚀后观察，叶片基体显微组织无过热过烧现象，如
图 10 所示。 

除黑斑部位外，叶片叶身表面涂层连续完整，涂
层厚度为 30~50 μm。涂层与基体界面局部可见少量
颗粒状的 σ 相析出，如图 11 所示。 

 
图 7  2 号叶片断口分析 

Fig.7 Analysis of blade 88 port 

 
图 8  3 号叶盆面靠排气边侧热腐蚀形貌 

Fig.8 Hot corrosion morphology of blade basin surface near exhaust of blade 3: a) blade after the long test; 
 b) same engine blade before the long test 
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图 9  进气边靠叶根部位热腐蚀 
Fig.9 Hot corrosion at the inlet edge near the blade root 

 

 

图 10  进气边靠叶根部位热腐蚀 
Fig.10 Hot corrosion at the inlet edge near the blade root:  

a) hot corrosion part of blade body; b) tenon position 
 

综合以上结果，冶金分析的结论如下：1）1 号

叶片叶身断裂性质为热腐蚀引起的疲劳断裂，疲劳起

始于叶片叶盆面排气边侧热腐蚀处；2）2 号叶片叶

盆面排气边侧热腐蚀层厚度约 0.98 mm，热腐蚀层内

的裂纹有轻微扩展（约 0.2 mm）；3）1 号与 3 号叶片

基体显微组织无过热过烧现象。 

 

图 11  叶片叶身表面涂层显微组织 
Fig.11 Microstructure of blade body surface coating:  

a) coating morphology; b) microstructure of the interface 
between coating and substrate 

 

1.3  设计复查 

某型涡轴发动机燃气涡轮工作叶片的材料选用

××单晶合金。××合金是含有钽、铼等元素的镍基单

晶高温合金。采用三维热分析软件分析燃气涡轮叶

片、涡轮盘温度场，结果如图 12 所示。计算结果显

示，断裂部位温度约为 870 ℃，该数值模拟结果与示

温漆的试验结果吻合较好。 
 

 

图 12  燃气涡轮工作叶片温度场计算结果 
Fig.12 Calculation results of temperature field of gas  

turbine working blades 
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1.4  强度、振动复查 

根据某型涡轴发动机的静强度设计的要求，其燃

气涡轮叶片的持久寿命为 3 050 h。对模拟腐蚀坑（直

径φ5mm，深度为 0.3 mm）的叶片进行了强度计算，

计算结果如图 13 所示。 
 

 

图 13  腐蚀坑叶片当量应力分布 
Fig.13 Equivalent stress distribution of corroded blades 

 
从图 13 可知，腐蚀坑位置的最大当量应力为

587 MPa，标准模型该位置当量应力为 400 MPa，与

标准模型相比，应力增大 187 MPa，增大 47%。针对

腐蚀坑位置，标准模型高周疲劳储备 3.48>2.5。根据

振动计算和整机动应力测试的结果，表明叶片高周疲

劳强度满足要求。此外，某型涡轴发动机燃气涡轮工

作叶片在共振转速下的统计结果表明，在台架试车及

外场使用过程中，燃气涡轮工作叶片在共振转速附近

的振动次数大于 107，叶片经过了较充分的考核。设

计复查结果表明，故障发动机燃气涡轮工作叶片的材

料选用、温度场设计以及强度振动均满足设计要求，

排除了因设计缺陷而导致叶片提前失效的可能性。 

1.5  反应机理分析 

多种盐类物质与金属氧化物在以气态、液态或固

态的形式附着于高温部件表面后，会加速燃气涡轮叶

片的氧化和侵蚀，从而形成热腐蚀。以往的研究表明，

NaCl、Na2SO4、V2O5 对燃气涡轮叶片热腐蚀具有重

要影响，其来源见表 1[29]。 
 
表 1  航空燃气涡轮叶片典型热腐蚀介质来源 

Tab.1 Typical sources of hot corrosion for gas turbine blades 

腐蚀介质 来源 

NaCl 大气和海洋环境 

Na2SO4 航空煤油中硫化物与 NaCl 反应生成 

V2O5 航空煤油或合金材料本身 

 
某型涡轴发动机的燃气涡轮工作叶片基于××单

晶镍基合金铸造，并在叶身及椽板流道面喷涂了 30~ 

50 μm 的××耐高温涂层。该型耐高温涂层的抗热腐蚀

性能很大程度上取决于表面形成的连续致密的 Al2O3

与 Cr2O3 氧化层薄膜。其中，Cr、Ta、Y 能使 Al2O3

层持续稳定地生成，以提高涂层的抗热腐蚀性。下面

将分析 NaCl、Na2SO4、V2O5 对含耐高温涂层与 Ni

基合金叶片的腐蚀机理。 

××涂层含有的 Cr 元素，能在高温下能生 Cr2O3

保护层，对叶片基体起到保护作用。而 NaCl 对 Cr2O3

氧化膜具有破坏作用，其反应为： 

6NaCl+Cr2O3=2CrCl3↑+3Na2O 

随着温度的提高，NaCl 蒸汽压力的增大使得其

进一步向 Cr2O3 保护层深处渗透，并使得反应速度增

加。生成的气态 CrCl3 使得保护层翻起，造成大面积

破坏，其反应为： 

4NaCl+2Cr2O3+3O2=2Na2CrO4+2CrO2Cl2↑ 

Na2SO4 对 Cr2O3 保护层的侵蚀作用相对 NaCl 较

弱，但对保护层的破坏程度随着温度的升高而增加，

其反应为： 
2Na2SO4+2Cr2O3+1/2O2=2Na2CrO4+2SO2 
钒元素在燃气涡轮发动机中经高温氧化生成的

氧化物 V2O5 对 Cr2O3 保护层具有强烈的热腐蚀作用。

这是由于 V2O5 在燃气涡轮内高温环境中呈现液态或

气态，与 Cr2O3 反应后生成结构疏松的钒酸盐，从而

破坏保护层，其反应为： 
Cr2O3+V2O5=2CrVO4 

××涂层含有的 Al 元素能在高温下能生 Al2O3 保

护层，对叶片基体起到保护作用。Na2SO4 可视为由

碱性组分（Na2O）和酸性组分（SO3）组成。随着酸

性组分 SO3 不断地通过保护层向内层扩散形成硫化

物相，Na2SO4 将对 Al2O3 氧化膜造成碱性熔融腐蚀，

其反应为： 
Al2O3+Na2O=2NaAlO2 

综合以上分析，当××涂层由于贫铬与贫铝而不

能维持 Al2O3 保护层的生长修补，将造成保护层破

坏或剥落，使得高温燃气能直接氧化和侵蚀叶片基

体合金。 

当镍基叶片表面失去氧化物保护膜后，将直接与

高温燃气中 O2 和 Na2SO4 的反应。其过程主要有下列

反应： 
2Ni+O2=2NiO 
2Na2SO4+9/2Ni=Na2O+3NiO+1/2Ni3S2 
在此过程中，液态的 Ni3S2 及其共晶体可沿晶界

向金属内部浸透。此外，液态 Ni3S2 及其共晶体比氧

化物的晶体缺陷数高得多，为金属的扩散提供了快速

的通道，从而导致基体合金的迅速破坏。 

在高温下呈液态的 V2O5 与基体合金接触时，一

方面可直接氧化合金元素，另一方面又是大气中氧扩

散到合金基体表面的极好通道。V2O5 对于 Ni 基燃气

涡轮叶片腐蚀机理，以下列反应描述： 
4Ni+2V2O5=4NiO+2V2O3 
V2O3+O2=V2O5 
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2  结果与分析 

早期发生的其他型号发动机在外场出现过批次

性的热腐蚀情况，该型号燃气涡轮叶片为第一代单晶

材料，叶片表面也喷涂了 XX 耐高温涂层，其研究可

以为某型号涡轴发动机提供参考。其燃气涡轮工作叶

片热腐蚀机理研究结果如图 14 所示。 

由图 14 可知，该燃气涡轮工作叶片形成热腐蚀

损伤的部位需同时满足以下 2 个基本条件： 

1）温度场长期处于 800~900 ℃附近的叶片区域。

该型发动机在巡航工况下长时间使用时，热腐蚀损伤

的部位的温度范围恰好为 818~887 ℃，达到了腐蚀盐

熔点以上，因此属于高温热腐蚀。在此温度范围内，

典型腐蚀物 NaCl（熔点为 801 ℃，沸点为 1 465 ℃）、

Na2SO4（熔点为 884 ℃，沸点为 1 700 ℃）将以腐蚀性

最强的熔融态沉积于叶片表面，逐渐破坏氧化层，并消

耗耐高温涂层中的 Al 与 Cr，引起严重的腐蚀破坏。 

2）具有较高的摩擦系数的叶片区域。该发动机

燃气涡轮工作叶片的叶型设计使得高摩擦系数的叶

片区域出现在了叶片排气边叶尖与前缘叶尖。高温燃

气流对高摩擦系数的叶片区域的冲刷效应较强，使得

该区域的耐热涂层在离心力的作用下逐渐从叶片剥

离，导致叶片合金基体提前暴露在高温燃气中，并受

到氧化与侵蚀，从而形成腐蚀坑。 
 

 

图 14  某型发动机的热腐蚀机理研究 
Fig.14 Hot corrosion mechanism of XX engine 

 
根据温度场分析结果，故障发动机燃气涡轮叶片

形成热腐蚀损伤区域的温度范围为 830~920 ℃，满足

典型腐蚀物 NaCl 与 Na2SO4 的熔化条件。此外，故障

发动机的燃气涡轮工作叶片的叶型设计使得高摩擦

系数区域出现在了叶盆面排气边约 30%叶高处，以及

叶背进气边靠叶根连接处，使得这 2 处区域出现较强

的冲刷效应。 

综合冶金分析、设计复查以及其他型号发动机

的热腐蚀机理的研究，表明某型涡轴发动机断裂原

因是热腐蚀导致的疲劳断裂。燃气涡轮叶片上具有

高摩擦系数的区域在高温燃气的冲刷效应以及热盐

腐蚀的作用下，出现表面涂层腐蚀剥落。涂层腐蚀

剥落部分的叶片合金基体受到高温燃气的氧化与侵

蚀后，形成了热腐蚀坑。腐蚀坑表面的凸起或凹陷，

引起应力集中，从而加速疲劳裂纹萌生，最终引起

叶片疲劳断裂。 

3  结论 

本文以某型涡轴发动机为研究对象，阐述了热腐

蚀现象对燃气涡轮转子叶片疲劳断裂与萌生裂纹的

影响，研究了典型热腐蚀介质对燃气涡轮转子叶片高

温涂层以及镍基合金基体腐蚀反应的化学本质，结论

如下： 

1）燃气涡轮叶片上温度场长期处于典型腐蚀性

物质熔点与沸点之间（800~900 ℃），且具有较高摩

擦系数的区域，将首先出现热腐蚀介质的沉积与附

着。以 NaCl、Na2SO4、V2O5 为代表的典型腐蚀性物

质会不断消耗耐高温涂层中的有效成分氧化铬与氧

化铝。 

2）当耐高温涂层因贫铬与贫铝而无法继续修复

氧化物保护膜时，将逐渐形成疏松多孔、无附着力的

氧化层和硫化层混合物，并在离心力作用下逐渐从叶
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片剥离，使得叶片镍基合金基体暴露，从而直接受到

高温燃气的氧化与侵蚀，形成腐蚀坑。腐蚀坑破坏叶

片的结构强度，引起叶片在热负荷与动力负荷的作用

下萌生裂纹，最终发生疲劳断裂。 

根据对某型发动机采取的防止燃气涡轮转子叶

片出现热腐蚀的措施与经验，提出以下措施以应对各

类型涡轴发动机燃气涡轮转子叶片的热腐蚀问题： 

1）在使用维护方面，由于腐蚀性盐碱成分易溶

于水，因此应根据不同的使用地域，个性化制定涡轴

发动机的冲洗方案。 

2）在工艺改进方面，针对有热腐蚀的叶片，在

发动机返厂检修时，应去除热腐蚀层后重新喷涂高温

涂层材料以修复热腐蚀部位损伤。 

3）在设计改进方面，可在保持燃气涡轮叶片的

气动性能、总质量与几何尺寸满足要求的前提下增加

高摩擦系数叶片区域表面的耐高温涂层厚度，以提高

叶片抗热腐蚀能力。 
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