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1- Introduction 

Today, a significant portion of the country's electrical 

energy is produced by gas turbines. In the last two decades, 

with the production of Siemens V94.2 (SGT5-2000E) 

class E gas turbines, the use of gas turbines has 

accelerated. Estimating the remaining life of critical 

components is very important in order to reduce 

maintenance costs and operational risks. Among the most 

sensitive components with special operating conditions are 

the blades in gas turbines. Destructive mechanisms such as 

creep, fatigue, erosion, hot corrosion, and oxidation can 

severely affect the life of these components. To investigate 

the creep life of alloys, various relationships and 

mechanisms have been proposed that can be used to 

predict the service life of components using the results of 

the stress-rupture test. One of the most important 

relationships for estimating creep life is the use of the 

Larson-Miller relationship. The purpose of this study is to 

estimate the remaining life of the first-row blade of the 

Siemens V94.2 gas turbine made of IN738LC superalloy 

using the Larson-Miller parameter (computational 

method) and the results of non-destructive tests of visual 

inspection and liquid penetrant, microstructural studies, 

and mechanical properties tests (destructive methods) in 

order to reduce maintenance costs and reduce operational 

risk. 

 

2- Materials and methods 

In order to estimate the remaining life of the first-row 

blade made of IN738LC in a Siemens V94.2 class E gas 

turbine, non-destructive tests including visual inspection 

and liquid penetrant using MAGNAFLUX brand spray 

were carried out according to ASTM E1417 standard. 

Micro-etching of different areas of the tested blade 

samples of low carbon nickel-based superalloy Inconel 

738 was performed by electro-etching in an electrolytic 

solution containing 12 ml of H3PO4, 40 ml of HNO3 and 

48 ml of H2SO4 at a voltage of 5 V, current density of 0.12 

- 0.15 A/cm2 for 5 s. Microstructural studies were carried 

out using a field emission scanning electron microscope 
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(MIRA3) equipped with energy dispersive X-ray 

spectroscopy analysis. Mechanical tests including 

hardness testing according to ASTM E92 standard using a 

hardness tester (SUH-200B), ambient temperature tensile 

strength (according to ASTM E8 standard) using a 

KASON device at a rate of 5 MPa/s, high temperature 

tensile strength according to ASTM E21 standard using a 

KASON device at 650°C with a rate of 5 MPa/s, impact 

according to ASTM E23 standard, and stress-rupture 

according to ASTM E139 standard were performed on the 

blade. 

 

3- Results and discussion 

In the visual inspection of the first-row blade, no extensive 

surface degradation effects were observed due to the 

operation of the part in service conditions. The results of 

the penetrant liquid inspection indicated the absence of 

surface defects, cracks, or porosity throughout the outer 

surface of the tested blade. Figs. 1 (a and b) shows the 

FESEM image of the blade root and the leading-edge area 

of the tested specimen, respectively. Figs. 1 (c and d) 

shows the needle phases of TCP and the microstructure of 

the trailing edge area, respectively. As can be seen, the 

microstructure of the tested blade root area includes γ 

dendrites, a significant volume fraction of primary γ' 

strengthening precipitates of approximately cubic shape, 

secondary γ' strengthening precipitates of micro spherical 

shape, and blocky primary carbides with a stoichiometric 

composition of MC. No effects of extensive 

microstructural destruction, such as changes in the 

morphology of the initial γ' precipitates, the formation of 

an interconnected carbide network at the grain boundaries, 

and the formation of grain boundary creep cavities in the 

root region of the tested blade were observed. 
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Fig. 1: (a) FESEM images of the microstructure of the 

root region of the tested blade; (b) Primary and 

secondary gamma prime deposits in a transverse 

sample taken from the leading edge at the airfoil tip of 

the tested blade; (c) TCP phases; (d) gamma prime 

particles from the trailing edge at the airfoil tip of the 

tested blade. 

 

The Vickers hardness test results revealed that the 

hardness at the root and leading-edge regions of the blade 

airfoil tip is in full compliance with the standard hardness 

range of heat-treated IN738LC nickel-base superalloy 

(354-412 Vickers). However, the hardness at the trailing 

edge of the blade airfoil tip is significantly (291 Vickers) 

lower than that of the standard hardness range, which is in 

a good agreement with the microscopic observations 

presented in the previous sections. 

Based on the results obtained from the ambient and high 

temperature tensile tests, given that the percentage of 

elongation, yield strength, and maximum tensile strength 

in the airfoil and root are higher than those of the minimum 

properties allowed for service, if a proper reconstruction 

and structural rejuvenation process is performed, the parts 

will be able to be reused. 

The impact test results indicated that the resistance of 

the two tested areas of the blade to crack growth is almost 

similar, and no brittle fracture was observed in the airfoil 

area of the blade relative to its root. 

According to the Larson-Miller relationship, at a 

temperature of 920°C (1193 K) and a stress of 220 MPa, 

the standard time to failure of a sample made of IN738LC 

was calculated to be 1.62 h. The results indicate a 

significant decrease in the stress-rupture properties of the 

two areas of the blade compared to the minimum 

serviceable properties and the standard properties of the 

IN738LC. Considering a 20% safety factor due to the 

effect of other degradation mechanisms such as 

thermomechanical fatigue and hot corrosion, the 

remaining life of the airfoil area of the blade is predicted 

to be ~10,032 h. This calculated remaining life is 

significantly different from the future overhaul interval of 

the blade (~33,000 h). Therefore, further use of the tested 

blade until the next overhaul (in the next 33,000 h until the 

service life of 99,000 h) is not recommended without 

carefully performing the microstructural regeneration and 

rejuvenation process and restoring mechanical properties. 

 

4- Conclusions:  

Considering the extensive microstructural changes in the 

blade airfoil area, especially the trailing edge of the blade 

airfoil tip, as well as the significant reduction in the 

hardness value in this area of the blade, it can be stated that 

the reuse of the tested blade in service conditions is not 

allowed until the microstructural reconstruction and 

rejuvenation process is accurately implemented using heat 

treatment. It can also be stated that if the blade is properly 

operated according to the turbine manufacturer's 

instructions, the blade can be used for a maximum of 

10032 h after the reconstruction process, while 

maintaining all conservative measures. 
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ا استفاده کم کربن ب 738 ژ اینکونلاز جنس سوپرآلیا V94.2 گازی ردیف اول توربین متحرک مانده پرهعمر باقیتخمین محاسبه و  ،هدف از این پژوهش  دهیچک

 میکروسکوپ الکترونی روبشیبه کمک های متالوگرافی و ریزساختاری های انجام شده شامل بررسیباشد. ارزیابیمی و محاسباتی مخرب ،های غیرمخرباز روش
بازرسی اولیه روی پره مورد آزمایش  ،چشمی و مایع نافذ بازرسی های غیرمخربآزمونابتدا با استفاده از باشد. های خواص مکانیکی میآزمونگسیل میدانی و 

همچنین خواص مکانیکی پره شامل آزمون کشش دمای محیط، کشش دمای  مقایسه شد.یکدیگر ریزساختار قسمت ریشه، لبه حمله و لبه فرار با  انجام شد و سپس

میلر و رابطه کسر ـ  در نهایت با استفاده از پارامتر لارسونبالا، سختی و تنش گسیختگی قسمت میانی پره و ریشه با حداقل خواص مجاز به سرویس مقایسه شد. 
های حمله با توجه به دمای کاری پایین در ریشه پره، این قسمت ساختار اولیه خود را نسبت به لبهشد. نتایج نشان داد  تخمین زدهمانده خزشی، عمر پره عمر باقی

اظهار توان با توجه به بالاتر بودن استحکام تسلیم و استحکام کششی نهایی ایرفویل و پره نسبت به حداقل خواص مجاز به سرویس می. استو فرار حفظ کرده 
 10032حدود  در ماندهباقیعمر های ردیف اول توربین قابلیت استفاده مجدد را خواهند داشت. سازی ریزساختار، قطعات پرهدر صورت احیا و جوانداشت 

 ها الزامی و متعاقباًسازی پرهاصلاح ساختار و جوان ،باشد. بنابراینمی ساعت 33000 یعنی بازه مورد نیاز برای تعمیرات اساسی از اعت براورد شد که بسیار کمترس

 باشد.ساعت بلامانع می 10032استفاده از آن به مدت 

 

 .کلین هیپا اژیسوپرآل ن،یتورب پره ،یخزش عمر :یدیکل یهاواژه

 
Creep Life Assessment of the IN738LC Superalloy in V94.2 Gas Turbine First Stage Blade 

 

Alireza Toosi                        Fatemehsadat Sayyedan 
 

Abstract The aim of this research was to calculate and estimate the creep life of the V94.2 gas turbine first stage blade 

made of low carbon Inconel 738 superalloy using non-destructive, destructive, and computational methods. The 

evaluations performed include metallographic and microstructural examinations using field emission scanning electron 

microscopy (FESEM) and mechanical properties tests. An initial inspection was performed on the blade using non-

destructive tests including visual inspection and liquid penetrant followed by comparing the microstructure of the root, 

leading edge, and trailing edge. The mechanical properties of the blade, including ambient temperature tensile test, high 

temperature tensile test, hardness, and stress-rupture of the middle part of the blade and the root, were compared with 

the minimum properties allowed for service. The blade life was assessed using the Larson-Miller parameter and the creep 

residual life fraction relationship. The results revealed that the blade root has maintained its initial structure compared 

to the leading and trailing edges due to the low operating temperature at this part. Considering the yield strength and 

ultimate tensile strength of the airfoil and blade higher than those of the minimum properties allowed for service, the first 

stage blade of the turbine will be reusable in case of restoration and rejuvenation of the microstructure. The blade life 

was estimated to be 10032 h, which was much less than the required period for overhaul, i.e. 33000 h. So, structural 

modification and rejuvenation of the blades are essential and its subsequent use will be unimpeded for 10032 h. 

 

Key words Creep life, Turbine blade, Ni-based Superalloy. 
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 1404، چهار، شمارۀ ششسال سی و   مهندسی متالورژی و موادنشریۀ 

 مقدمه

الکتریکی کشور به وسیله امروزه بخش قابل توجهی از انرژی 
قابلیت و کارایی بالای این  .شودهای گازی تولید میتوربین
ابع داخلی کشور و امکان نسازگاری با شرایط و م ،هاتوربین

های سیکل ترکیبی از جمله ها در نیروگاهاستفاده از این توربین
که سبب گسترش روزافزون این  است هامزایای اصلی آن

تولید در دو دهه اخیر، با  به علاوه .ها در کشور شده استتوربین

 -V94.2 (SGT5مدل زیمنس  Eهای گازی کلاس توربین

2000E)، های گازی در کشور شتاب بیشتری استفاده از توربین
بیش  139۶تا  138۶های سال طیکه ای گونهبه  ،پیدا کرده است

د توربین گازی از این مدل در کشور نصب و واح 1۵0از 
 اندازی شده است. از طرفی با توجه به این نکته که توربینراه

های گازی و های گازی تولید شده به منظور استفاده در نیروگاه
های ارتقا و یا مدل V94.2سیکل ترکیبی، تماماً از نوع زیمنس 

کشور از اهمیت های گازی در این توربین ،باشدیافته آن می
نظر به تعداد واحدهای  ،مضاعفی برخوردار شده است. بنابراین

V94.2 موضوع ارزیابی وضعیت  ،برداری در کشوردر حال بهره
-به منظور کاهش هزینه ،مانده قطعات بحرانی و تخمین عمر باقی
 های نگهداری و 

در شکل  .برداری بسیار حائز اهمیت استبهرهکاهش ریسک  
اصلی توربین گازی زمینی مدل  یاجزار شماتیک از تصوی (1)

 شده است. نشان داده V94.2زیمنس 

های پره ،ترین قطعات با شرایط ویژه کارکرداز جمله حساس 

این قطعات به دلیل شکل  .باشندهای گازی میمتحرک در توربین
های ناگهانی همواره در معرض تخریب ،و شرایط شدید کاری

برخورد  ،های تخریبی مانند خزش، خستگیمکانیزم. قرار دارند

 ،داغ خوردگی ،فرسایش ،سایش، رات خارجی و یا داخلیذ
تواند عمر مفید این اکسیداسیون و برهم کنش این عوامل می

بینی چند پیش هر [1] ثیر قرار دهدأقطعات را به شدت تحت ت

معمولاً توسط شرکت سازنده در قالب عمر  ،هاعمر این پره
 ،هااز توربین اما استفاده غیر استاندارد ،پذیردطراحی صورت می

برداری و تغییرات بینی در سیکل بهرهتغییرات غیر قابل پیش

ساختاری حین شرایط سرویس که منجر به افت خواص ریز
 سبب خواهد شد که عمر واقعی این قطعات با ،شودمکانیکی می

حتی  متفاوت باشد.اعلام شده توسط سازنده )عمر طراحی( عمر 
بینی شده که این قطعات به عمر پیش ممکن استدر مواردی 

های گازی دچار های توربینکه پره . در صورتیدست نیابندخود 
های ممکن است از جنبه ،هنگام و ناگهانی شوند تخریب زود

د. پس از پایان نها سازمختلف ضررهای هنگفتی را متوجه نیروگاه
دلیل  به ،هامانده این پرهتخمین عمر باقی ،هاعمر طراحی پره

های تعمیر و تعویض هزینه ،های ناشی از بازسازیکاهش هزینه
نگهداری واحد را به میزان قابل توجهی کاهش خواهد داد و منجر 

ها خواهد شد.ها تا حداکثر عمر مفید آنبرداری از پرهبه بهره
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مهندسی متالورژی و موادنشریۀ  4140، چهار، شمارۀ ششسال سی و     

 
 

 یبازساز و راتیتعم مرحله نیچند از بعد قطعه یعیطب زوال روند  2 شکل

 

های گازی در واحدهای سیکل استفاده روزافزون از توربین 
ها برای تولید سریع ترکیبی به صورت بار پایه و یا استفاده از آن

های گیری از روشبهرهانگیزه برای  ،نیروبرق و جبران کمبود 
مانده باقیتر و کاراتر در زمینه تشخیص شرایط و عمر مفید متنوع

افزایش  .های گازی را افزایش داده استقطعات حساس توربین
عمر مفید این قطعات و یا افزایش فواصل زمانی بازرسی و 

جویی زیادی در موجب صرفه (Overhaul) تعمیرات اساسی
های نگهداری خواهد شد. بنابراین قطعات دما بالای هزینه

به طور معمول در طول عمر خود تحت تعمیر  ،های گازیتوربین

این تعمیرات بیشتر بر روی پوشش  .گیرندو بازسازی قرار می
ها بسیار کمتر از چرا که عمر مفید پوشش .شودقطعات انجام می

مواد فدا شونده  ،موادعمر طراحی قطعات بوده و در واقع این 
از تعمیرات پس از انجام هر مرحله  .[2]شوند محسوب می

 ،شودمی بازگرداندهخواص از دست رفته ماده تا حدودی  اساسی،
خواص قطعه به طور کامل  بازگشتباید توجه داشت که این  اما

 .رسدبه پایان می تعمیرپس از چند  پره و در نهایت عمر نیست
روند زوال طبیعی یک پره توربین گازی پس از  (2)در شکل 

 و بازسازی نشان داده شده است. تعمیراتچندین مرحله 

ترین از جمله حساس ،های گازیهای متحرک توربینپره 
د که به دلیل نشوها محسوب میقطعات داغ در این نوع توربین
انواع آسیب  در معرضحین کار  ،شرایط خاص موجود در توربین

 هستنداز این رو این قطعات دارای عمر محدودی  .گیرندمیقرار 
های ریزساختاری و و در طول مدت زمان سرویس تحت زوال

آگاهی از روند  ،بدون شک .گیرندخواص مکانیکی قرار می
تغییرات ریزساختاری و خواص مکانیکی در طول قرارگیری در 

 شرایط سرویس از نقطه نظر ارزیابی وضعیت و تخمین عمر
 مانده بسیار حائز اهمیت است.باقی

های گازی مورد استفاده در صنعت به دلیل آنکه بیشتر توربین 
تخمین عمر  ،هزار ساعت هستند ۵0دارای عمر کاری بیش از 

ای برخوردار است. آنچه در تخمین ها از اهمیت ویژهمانده آنباقی
تغییرات های توربین گازی حائز اهمیت است، مانده پرهعمر باقی

ها در اثر کارکرد در دمای بالا به مدت زمان ریزساختاری در پره
طولانی است که منجر به افت تدریجی خواص مکانیکی خواهد 
شد. تغییرات مورفولوژی، کسر حجمی و نحوه توزیع فاز 

های فازی رخ داده در استحاله ،(′γ) استحکام بخش گاما پرایم
ریزساختار نظیر تجزیه کاربیدها و همچنین امکان رسوب 

TCP (Topologically Closed Pack )تدریجی فازهای مخرب 

از جمله پارامترهایی است که بایستی مورد  Lavesو μ ،σ نظیر 
در اثر کارکرد پره توربین گاز در دمای  .[3]بررسی قرار گیرند 
رسوبات گاما پرایم ثانویه )ریزتر( به تدریج  بالا به مدت طولانی،

نفوذ عناصر آلیاژی تشکیل دهنده  .یابددر زمینه آلیاژ انحلال می
ها زمینه منجر به رسوب مجدد آن این رسوبات در حالت جامد در

خواهد شد. بدین  (تردرشت)روی ذرات گاما پرایم اولیه بر 

طی شرایط سرویس در دمای بالا، رسوبات  ،ترتیب
و دچار تغییر  شوندمیرایم اولیه درشت پبخش گاما استحکام

 این پدیده به نام فرایند رشد استوالد .[4] مورفولوژی خواهند شد

(Ostwald ripening process) شود که در نهایت شناخته می
م اولیه و منجر به تغییر مورفولوژی گسترده در رسوبات گاما پرای

ای یا ها از حالت مکعبی و یا کروی به حالت رشتهتبدیل آن
رسوبات گاما  (Rafting) پدیده الواری شدن .الواری خواهد شد



 IN738LC جنس از V94.2 گازی نیاول تورب فیپره متحرک رد یعمر خزش نیتخم ۶

 

 

 1404، چهار، شمارۀ ششسال سی و   مهندسی متالورژی و موادنشریۀ 

نتیجه اعمال تنش در دمای بالا در یک جهت خاص به پره  ،پرایم

که رسوبات گاما پرایم در سوپرآلیاژهای پایه  ییاز آنجا .ستا
و نیز به  هستندظ استحکام در دمای بالا ترین عامل حفنیکل مهم

تغییر در  ،ندکنمیها عمل جاییهعنوان سدی در برابر حرکت ناب

-قابل ملاحظهثیر أتاندازه، توزیع و مورفولوژی این نوع رسوبات 
ها دارد. علاوه بر تغییر مشخصات ای بر خواص خزشی پره

دمای بالا و مدت ساختاری فاز گاما پرایم در اثر کارکرد پره در 

با مورفولوژی  TCP زمان طولانی ممکن است فازهای مخرب
در صورت  .ای شکل نیز در ریزساختار آلیاژ تشکیل شوندصفحه

-افزایش بیش از حد کسر حجمی این فازها با مورفولوژی صفحه

و  شوندمیریزساختار ماده شکننده  ،آلیاژ ای شکل در زمینه
جه کاهش خواص مکانیکی پره موجب رشد سریع ترک و در نتی

های توربین مانده خستگی پرهمحاسبه عمر باقی .[5]خواهد شد 
های مکانیکی و حرارتی سیکلی در اثر گازی ناشی از اعمال تنش

های متوالی و همچنین تغییرات گسترده خاموش و روشن شدن
های المان محدود و بار در شرایط سرویس با استفاده از تحلیل

رهای مهندسی مورد توجه محققان بوده است. با توجه به افزانرم
های گازی زمینی تعداد دفعات خاموش و روشن آنکه در توربین

توان خزش را به عنوان پدیده می ،شدن توربین محدود است
 های گازی در نظر گرفتهای متحرک توربینغالب در زوال پره

تحرک نسبت به های ممانده خزشی پرهلذا تخمین عمر باقی .[6]
برای بررسی عمر . یت داردها ارجحتخمین عمر خستگی آن

های مختلفی ارائه شده است که خزشی آلیاژها، روابط و مکانیزم
توان با استفاده از نتایج آزمون تنش گسیختگی، عمر کاری می

ترین روابط برای تخمین . یکی از اصلیدکربینی پیشقطعات را 

( 1رابطه )مطابق با میلر ـ  لارسونعمر خزشی استفاده از رابطه 
 باشد: می

(1)                             LMP=T(C+LogtR) 

است  لارسون ـ میلر بیانگر پارامتر LMP ،در این رابطهکه  
 T .و برای مواد مختلف متفاوت است استکه تابعی از تنش 

زمان گسیختگی در قطعه 𝑡𝑅  ،کلویندمای کاری قطعه بر حسب 

تا  10 ثابتی است که بسته به جنس ماده از Cبر حسب ساعت و 
فرض  20برای فولادها و سوپرآلیاژها  معمولاً ومتغیر است  40
 .[7,8] شودمی

های گازی در اکثر واحدهای توربین یاجزاارزیابی وضعیت  

-از میزان تخریب حین سرویس و بهینه نیروگاهی با هدف آگاهی

احتمال وقوع  .گیردآتی واحد صورت می تعمیرات اساسیسازی 
 تحت تأثیرهای گازی داغ توربین یاجزاهر نوع شکست در 

برداری و پروفیل بهره ،عواملی نظیر محیط سرویس، سوخت

سایر عوامل شامل عیوب  ،د. علاوه بر اینباشسطح نگهداری می
ی ماده پراکندگی در خواص ماده و عیوب حین ساخت نیز ذات
مانده اجزا داشته باشد. وقوع ثیر مخربی بر عمر باقیأتواند تمی

در پی خواهد  را های گازی عواقب متعددیشکست در توربین
 ،توان به فاکتورهای ایمنی و بهداشتداشت که از آن جمله می

های ناشی آسیب دیده و هزینه یاجزایر و تعویض های تعمهزینه

 دهی واحد اشاره کرد که در بین موارد ذکر شده،از عدم سرویس
و بیشترین  استدهی واحد چشمگیرتر های عدم سرویسهزینه

 کند.خسارت مالی را به نیروگاه تحمیل می
های گازی در شرایط های متحرک توربینکه پره ییاز آنجا 

ی بحرانی قرار دارند و شرایط ذکر شده و بر هم تنشی و دمای
شود که های خستگی و خوردگی باعث میها با مکانیزمکنش آن

ارزیابی  از این رو ،ای باشندپیچیدهاین قطعات در شرایط کاری 
 مندو نیاز نیست ایسادههای متحرک فرایند مانده پرهعمر باقی

های قابل تا بتوان ارزیابی استدقت و صرف زمان و هزینه 
تغییر شرایط کاری  ،علاوه بر این .[1]داد  ارائهاطمینانی را 

های گازی از قبیل تغییر نوع سوخت مصرفی و تغییر توربین
های مختلف کاری نیز از جمله شرایط بار اعمالی در طول دوره

های مانده پرهر باقیعواملی هستند که بر پیچیدگی تخمین عم
 افزایند.متحرک می

های ساده فرایند تخمین عمر به طور معمول از روش 

های دقیق مخرب و در نهایت به روش شودمیمحاسباتی شروع 
 شود. به طور کلی مراحل تخمین عمر تجهیزات نیروگاهیختم می

 باشد:به صورت زیر می یامرحلهسه ندیفرا کی شامل

 .های محاسباتیاول: روشمرحله 

 .مخربهای غیرمرحله دوم: روش
 .های مخربمرحله سوم: روش

 داغ قطعات ماندهیباق عمر نیتخم مراحل (3) شکل در 
 عمر یابیارز یا مرحله انجام .است شده آورده یگاز یهانیتورب

 نه،یهز در ییجوصرفه جمله از یتوجه قابل یایمزا مانده،یباق

 ج،ینتا از نانیاطم و دقت شیافزا ،یابیارز زمان شدن ترکوتاه
 به یابیارز مراحل میتقس و یضرور ریغ یهاتیفعال حذف
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 .دارد همراه به را مختلف فواصل
 متحرک پره ماندهباقی عمر نیتخمهدف از پژوهش حاضر،  

 سوپرآلیاژ جنس از V94.2 گازی زیمنس نیتورب اول فیرد

IN738LC روش محاسباتی(  لریمـ  لارسون پارامتراز  ادهبا استف(

و سی چشمی و مایع نافذ مخرب بازر های غیرنتایج آزمونو 
های )روش های خواص مکانیکیساختاری و آزمونمطالعات ریز

های نگهداری و کاهش ریسک به منظور کاهش هزینه مخرب(

 است. برداریبهره
 

 
 

 

 یروگاهین یگاز یهانیگاز داغ در تورب ریمس یاجزا ماندهیباق عمر نیتخم دستورالعمل  3 شکل
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 قیتحق روش و مواد

 (1)در جدول  در این پژوهش ارزیابیمورد  پره فنیمشخصات 
 .است ارائه شده

-V94.2 (SGT5 مدل زیمنس Eتوربین گازی کلاس  

2000E) ۵0مین برق شهری أیک توربین شناخته شده برای ت 
های ساده یا ترکیبی تواند در سیکلشود که میهرتز محسوب می

های این نوع توربین برای همه محدوده .مورد استفاده قرار گیرد

ای را ارائه العادهپذیری سوخت فوقبار مناسب است و انعطاف
و دارای چهار  (Single shaft) محوردهد. این توربین تکمی

و سیستم احتراق  استردیف پره ثابت و متحرک در قسمت داغ 

شکل و دارای ظرفیت نامی ییتوربین مشتمل بر دو محفظه سیلو
 (2)در جدول . [9]باشد می ISOمگاوات در شرایط  1۶2

ارائه شده است.  V94.2مشخصات طراحی توربین گازی زیمنس 

این مدل توربین گازی و موقعیت پره نقشه برش خورده از 

شود.مشاهده می (4)متحرک ردیف چهارم در توربین در شکل 
  

های ثابت و متحرک تصاویر شماتیک از پره (۵)در شکل  

ذکر این نکته حائز  .توربین ارائه شده است 4تا  1های ردیف
های پره ،اهمیت است که طبق دستورالعمل سازنده توربین

 ساعت کارکرد 33000متحرک ردیف اول و دوم پس از 

(Equivalent Operating Hour (EOH)) هایمعادل و پره 
ساعت کارکرد معادل  99000متحرک ردیف سوم و چهارم پس از 

 ات بازسازی برایگونه عملی بایست جایگزین گردند و هیچمی

کرد معادل مذکور توصیه نشده های کارها پس از گذشت زمانآن
 . [9] (3 جدولاست )

 
 پژوهش نیا در یابیارز موردپره  یمشخصات فن  1 جدول

 

 جنس
پره در  یتموقع

 ینتورب
 کانال هوا خنک پوشش یطشرا وزن تعداد

ساعت 

 کارکرد

تعداد دفعات 

 یبازساز

IN738LC 
ردیف متحرک 

 اول

پره در هر ست 

 عدد 89
 کیلوگرم 5/3

 دارد

(MCrAlY+TBC) 
 ۶۶000 دارد

یک بار بازسازی 

 ساعت 33000در 

 

 

  V94.2 [9] توربین گازی ساده زمینی زیمنس مشخصات طراحی  2 جدول

 
Value Design parameter 

162 MW Nominal output power (Iso condition*) 

50 Hz Frequncy  

3000 rpm Rotatioal speed 

34.5 % Efficiency (Simple cycle) 

9890 Kj/Kw.h Heat rate 

391.6 Kg/s Exhaust gas flow 

1:12 Pressure ratio 

16 Number of compressor stages (stationary & rotary) 

4 Number of turbine stages (stationary & rotary) 

1060 °C Turbine inlet temperature (TTT) 

540 °C Turbine exhaust temperature (TET) 

25 ppm Nox emission at full load with natural gas 

* Pressure = 1 atm, Temperature = 15 °C, Relative moisture = 60% 
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 در توربین اولو موقعیت پره متحرک ردیف  V94.2قشه برش خورده از توربین گازی زیمنس ن  4شکل 

 

 

 
 

 های مختلف ناحیه توربینهای ثابت و متحرک ردیفپرهتصاویر شماتیک از   ۵شکل 
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 [9] متحرک توربینهای ثابت و بازسازی و جایگزینی پره های زمانی تعمیر/سازنده در مورد بازه دستور العمل شرکت  3جدول 

Interval1 (EOH) Type of inspection 

4,000-8,0002 Inspection  

33,000 Hot gas path inspection3 

66,000 Major inspection3 

1) EOH=equivalent operating hours 

2) The inspection interval can be extended to 8,000 EOH for machines in continious operation. 

3) Inspection scope is included in the hot gas path inspection. 

The scope of the hot gas path inspection is an integral part of the major inspection. 

4) Dependent on whether replacement parts are used. 

 

Item Repair/Refurbishing interval1 Replacement interval 

Compressor blades 3 HGPI - 

Combustion chamber end plate 1 HGPI 3 HGPI 

Combustion chamber tiles - Based on inspection findings 

Mixing casing 1 HGPI 4 HGPI 

Inner casing 1 HGPI 4 HGPI 

Stage 1 moving blades  1 HGPI 

Stage 2 moving blades  1 HGPI 

Stage 3 moving blades 1 HGPI 3 HGPI 

Stage 4 moving blades - 3 HGPI 

Stage 1 stationary blades 1 HGPI 3 HGPI 

Stage 2 stationary blades 1 HGPI 3 HGPI 

Stage 3 stationary blades - 3 HGPI 

Stage 4 stationary blades - 3 HGPI 

1) It can be anticipated that inspection findings will require replacement of individual items. 

 

اول از  یفرد متحرکمانده پره به منظور تخمین عمر باقی 
 V94.2مدل زیمنس Eتوربین گازی کلاس در  IN738LCجنس 

)بازرسی های ظاهری رسیبر شامل مخرب های غیرآزمون ابتدا ،

با استفاده از به روش مایع نافذ  چشمی( و در ادامه، بازرسی
 ASTM بر اساس استاندارد MAGNAFLUXاسپری با برند 

E1417 گرفت صورت. 

های مورد آزمایش نمونه پره میکرواچ نواحی مختلف 
 در چروش الکتروا بهن بکم کر 738 نکونلیا کلیسوپرآلیاژ پایه ن
 دیاس کیفسفر تریل یلیم 12 بیبا ترک یتیمحلول الکترول

(4PO3H)، 40 دیاس کیترین تریل یلیم (3HNO )تریل یلیم 48 و 
 1۵/0 انیجر تهیدانس ،ولت ۵در ولتاژ ( 4SO2H) دیاس کیسولفور

 شد انجام هیثان ۵متر مربع و مدت زمان یآمپر بر سانت 12/0 –

[10] . 
 یالکترون کروسکوپیم کمک به یساختارزیر یهایبررس 

 Field Emission Scanning Electron) یدانیم لیگس یبشرو

Microscope (FESEM) )(MIRA3 )یسنجفیط زیآنال به مجهز 
 Energy Dispersive X-ray) کسیا اشعه یانرژ یپراکندگ

Spectroscopy (EDS)) شد انجام.  

 اساس بر یسنجیسخت شامل یکیمکان خواص یهاآزمون 
 ،(SUH-200Bسنج )یسختدستگاه  توسط ASTM E92 استاندارد

توسط  (ASTM E8 استاندارد اساس بر) طیمح یدما کشش

کشش دما بالا  ،هیثان بر مگاپاسکال ۵ نرخ با( KASONدستگاه )
 در( KASON) دستگاه توسط ASTM E21بر اساس استاندارد 

ضربه  ،هیثان بر مگاپاسکال ۵ نرخ با وگراد یدرجه سانت ۶۵0 یدما

بر اساس  یختگیو تنش گس ASTM E23بر اساس استاندارد 
 .شد انجام پره یرو بر ASTM E139استاندارد 

 

 بحث و جینتا

 های ظاهریبررسی
تصاویر ظاهری از پره متحرک ردیف اول دریافت شده جهت 

گردد. مشاهده می (۶)مانده در شکل بررسی و تخمین عمر باقی
آثار تخریب گسترده سطحی در  ،شودهمان طور که ملاحظه می

در  گردد. صرفاًاثر کارکرد قطعه در شرایط سرویس مشاهده نمی
ایرفویل  (Suction side) سمت مکش (Trailing edge) رارفلبه 

خوردگی مشاهده آثار دفرمگی و ترک ،پره در نزدیکی پلتفرم
 بازسازی مورد توجه قرار گیرد. ایست در فرایندبکه می شودمی
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 در IN738LCجنس  ازاول  فیاز پره متحرک رد یظاهر ریتصاو  ۶شکل 

 V94.2 (SGT5-2000E) منسیمدل ز Eکلاس  یگاز نیتورب

 

 آزمون مایع نافذ

روی پره  بر بررسی عیوب سطحی آزمون مایع نافذ به منظور
مشاهده  (7)در شکل  نتیجه آن که شدمتحرک ردیف اول انجام 

روی نمونه افشان شد.  (Penetrant) ابتدا اسپری نفوذ گردد.می

 کننده وسیله اسپری تمیز هدقیقه مایع قرمز ب 1۵پس از گذشت 
(Cleaner/Remover) بلافاصله  نتمیز و پس از خشک شد

نتایج قطعه افشان گردید.  روی (Developer) اسپری آشکارساز
ناشی از ترک یا حاصل حاکی از عدم وجود عیوب سطحی 

در سرتاسر سطوح خارجی پره مورد آزمایش )به غیر از تخلخل 
 .بودعیب اشاره شده در بازرسی چشمی( 

 

 
 

 جنس ازاول  فیپره متحرک رد ینافذ بر رو عیآزمون ما جینتا  7شکل 

IN738LC  توربین گازی کلاس درE مدل زیمنس V94.2 

 

های ریزساختاری با میکروسکوپ الکترونی بررسی
 روبشی و آنالیز عنصری

 میپراگاما بخشاستحکام ذرات در یزساختاریر راتییتغ یبررس

 وستهیپ شبکه لیتشک ،TCP مخرب یفازها رسوب ه،یثانو و هیاول
 شرفتیپ زانیم نیتخم نیهمچن و دانه یمرزها در یدیکارب

 یاژیآل عناصر غلظت یریگاندازه کمک به یدیکارب هیتجز واکنش

 نانیاطم قابل یزساختاریر یارهایمع عنوان به یدیکارب ینواح در
 در اگر. شودیم شنهادیپ سیسرو تحت پره تیوضع یابیارز یبرا
 ،یخزش حفرات کروترک،یم همچون یموارد قطعه زساختاریر

 شود، مشاهده... و هیثانو ذرات و دهایکارب محسوس رشد
 .ردیگ صورت قطعه یرو بر مخرب یهایابیارز که است یضرور
های انجام شده از بردارینمونهتصویر موقعیت  (8)شکل  

ناحیه ایرفویل پره مورد آزمایش جهت مطالعات ریزساختاری را 
تصاویر میکروسکوپ  ج(-ب-الف -9)در شکل دهد. نشان می

 9)و در شکل الکترونی روبشی گسیل میدانی از ناحیه ریشه پره 
مورد آزمایش نمونه  (Leading edge) د( در ناحیه لبه حمله -

و  TCPفازهای سوزنی  (10)در شکل  همچنین ارائه شده است.
نتایج آنالیز  شود.یریزساختار در قسمت لبه فرار مشاهده م

در شکل  نیز (ب - 9شکل )دوم  و اولی از نواح EDSعنصری 
 ،گرددآورده شده است. همان طور که ملاحظه می (11)

های ریزساختار ناحیه ریشه پره مورد آزمایش شامل دندریت

توجه از رسوبات کسر حجمی قابل  ،(γزمینه گاما )
رسوبات  ،شکلعبیمک ( اولیه تقریباً′γپرایم )بخش گامااستحکام

شکل و ( ثانویه ریز کروی′γرایم )پاستحکام بخش گاما

 .است MCشکل با ترکیب استوکیومتری کاربیدهای اولیه بلوکی
ساختاری نظیر تغییر هیچ گونه آثاری ناشی از تخریب گسترده ریز

ایجاد شبکه به هم پیوسته  ،مورفولوژی رسوبات گاما پرایم اولیه

ها و همچنین تشکیل حفرات خزشی کاربیدی در مرزدانه
ای در ناحیه ریشه پره مورد آزمایش مشاهده نگردید. مرزدانه

حکایت از مطابقت قابل  اولکمی ناحیه نیمهنتیجه آنالیز عنصری 

 IN738LCاسمی سوپرآلیاژ پایه نیکل  قبول با ترکیب شیمیایی
های منظم با با مورفولوژی عمدتاً MCای اولیه کاربیده .دارد

 .گردندشکل در نواحی بین دندریتی مشاهده میقاعده و بلوکی

حاکی از آن است که کاربیدهای  دومنتایج آنالیز عنصری ناحیه 
شکل بلوکیهستند. مورفولوژی  Nbو  Ta ،Niاولیه غنی از عناصر 

دهد که این ذرات مشخصات منظم و باقاعده کاربیدها نشان می



 IN738LC جنس از V94.2 گازی نیاول تورب فیپره متحرک رد یعمر خزش نیتخم 12

 

 

 1404، چهار، شمارۀ ششسال سی و   مهندسی متالورژی و موادنشریۀ 

گونه تجزیه و یا استحاله فازی  اند و هیچاولیه خود را حفظ کرده

ها رخ نداده است. این موضوع به حین شرایط سرویس در آن
 (گراددرجه سانتی ۵00کمتر از )دمای بسیار پایین ناحیه ریشه پره 

شود. با حین کارکرد قطعه در شرایط سرویس نسبت داده می

به تصاویر میکروسکوپ الکترونی متوسط اندازه رسوبات توجه 
و ثانویه )ذرات ریز  (شکلمورفولوژی مکعبی با)پرایم اولیه گاما

نانومتر  ۶0و  700کروی( ناحیه ریشه پره مورد آزمایش به ترتیب 

 گیری شد. اندازه
های ریزساختاری به کمک میکروسکوپ الکترونی بر بررسی 

شته شده از لبه حمله نوک ایرفویل پره روی نمونه عرضی بردا

که ذرات گاماپرایم اولیه مورفولوژی  داد( نشان د - 9)شکل 
مکعبی شکل با گوشه های نوک نیز خود را به واسطه کارکرد بلند 

در مدت قطعه تحت دما و تنش کاری بالا از دست داده است. 
رخداد پرایم ثانویه نیز به واسطه این ناحیه کسر حجمی ذرات گاما

پدیده رشد استوالد نسبت به ریشه پره به طور محسوسی کاهش 
پرایم ثانویه )ریزتر( بر طبق این پدیده، رسوبات گاما .تیافته اس

در حین کارکرد بلندمدت قطعه در دمای بالا به تدریج در زمینه 
نفوذ عناصر آلیاژی تشکیل دهنده این  .یابدآلیاژ انحلال می

بر ها رسوبات در حالت جامد در زمینه منجر به رسوب مجدد آن
در  تر خواهد شد. بدین ترتیبرایم اولیه درشتپروی ذرات گاما

بخش طی شرایط سرویس در دمای بالا رسوبات استحکام
گاماپرایم اولیه درشت شده و دچار تغییر مورفولوژی خواهند 

 شد.

کته اصلی در بررسی ریزساختاری نمونه طولی برداشته شده ن 
( تشکیل حجم قابل 10وک ایرفویل پره )شکل نرار در فاز لبه 

به همراه تعدادی حفره  TCPشکل سوزنیای از فازهای ملاحظه

)شکل در ناحیه سوم  EDSبا توجه به نتایج آنالیز  .منفرد است
توانند به این فازها غنی از عنصر کروم هستند که می ،(ج - 11

جه به مقادیر محدود با تو .( نسبت داده شوندσفاز مخرب سیگما )

در ترکیب شیمیایی این فازهای  Nbو  W ،Taگذار از عناصر دیر
توان امیدوار بود که این فازها در طی فرایند مخرب می

ایجاد ذوب سازی پره به کمک عملیات حرارتی بدون جوان

انجام  ،موضعی در قطعه به طور کامل انحلال یابند. در این مورد
 (Differential thermal analysis (DTA)) اقیآنالیز حرارتی افتر

تر دمای انحلال کامل تواند به تعیین دقیقدر این ناحیه از قطعه می

 و اختلاف این دما با دمای ذوب TCPفازهای سوزنی شکل 
کمک ( مایی بسیار نزدیک به دمای سالیدوس مادهد)موضعی ماده 

در صورت وجود اختلاف دمای مناسب میان دمای انحلال  .دکن
توان با و دمای موضعی ماده می TCPشکل سوزنیکامل فازهای 

سازی مناسب به اجرای دقیق یک سیکل عملیات حرارتی جوان
البته با وجود ساختاری این ناحیه از پره امیدوار بود که احیای ریز

بایست در ساختار این موضوع میهای تشکیل شده در ریزحفره
برداری مجدد به فرایند بازسازی پره مورد آزمایش پیش از بهره

در نمونه  ،صورت ویژه مورد ارزیابی قرار گیرد. علاوه بر این
ار کاهش وک ایرفویل پره آثندر  فرارطولی برداشته شده از لبه 

پرایم ثانویه و تغییر مورفولوژی ذرات گاماشدید کسر حجمی 
گسترده در ذرات گاما پرایم اولیه مکعبی به کروی نسبت به 

بایست ساختار اولیه ماده در ریشه پره به چشم می خورد که می
 مورد توجه قرار گیرد.ره پدر فرایند بازسازی 

 
 

 

 
 

 یزساختاریر یهایبررس جهت شیآزما مورد پره لیرفویا از شده انجام یهایبردارنمونه تیموقع از ریتصو  8 شکل
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 از یالکترون کروسکوپیم ریتصو( د) ،شیپره مورد آزما شهیر هیناح زساختاریاز ر یدانیم لیگس یروبش یالکترون کروسکوپیم ریب، ج( تصاو الف،)  9 شکل

 شیآزما مورد پره لیرفویا نوک در حمله لبه از شده برداشته یعرض نمونه در هیثانو و هیاول میگاماپرا رسوبات مشخصات
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 لبه ازه( ذرات گاماپرایم ) و TCPالف، ب، ج، د( فاز های ) :شده برداشته یطول نمونه یزساختاریر مشخصات از یالکترون یکروسکوپیم ریتصاو  10 شکل

  شیآزما مورد پره لیرفویا نوک در فرار
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 ج( سوم)ب( دوم، )الف( اول، ) :10مشخص شده در شکل  نواحی از EDS زیآنال  11 شکل

 

         
 

 برداشته شده از یب( نمونه عرض) شه،یالف( ر) :شیمختلف پره مورد آزما ینواح یسنجیسخت جینتا  12شکل 

 پره لیرفویرار در نوک افبرداشته شده از لبه  یج( نمونه طول)پره و  لیرفویه حمله در نوک ابل
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 سنجی سختی

سنجی نواحی مختلف پره مورد سختی یجنتا یانگینم (12)شکل 
نتایج حاکی از آن است که سختی در  .دهدآزمایش را نشان می

نواحی ریشه و لبه حمله در نوک ایرفویل پره مطابقت کامل با 
عملیات  IN738LCمحدوده سختی استاندارد سوپرآلیاژ پایه نیکل 

اما میزان سختی در لبه  .دارد ویکرز( 412-3۵4حرارتی شده )
 ویکرز( 291)رار در نوک ایرفویل پره به میزان قابل توجهی ف

کمتراز محدوده سختی استاندارد است که مطابقت قابل قبولی با 
های قبل دارد. در این مشاهدات میکروسکوپی ارائه شده در بخش

نمونه با فاصله از نوک پره میزان سختی در لبه فرار به محدوده 
گردد. بنابراین افت قابل ملاحظه مورد پذیرش استاندارد باز می

بایست در فرایند ه در نوک ایرفویل میعدد سختی در لبه فرار پر
 بازسازی مورد توجه قرار گیرد.

 
 آزمون کشش دمای محیط

نتایج آزمون کشش دمای محیط دو نمونه آماده شده از پره مورد 
 آزمایش یک نمونه از ناحیه ریشه و یک نمونه از قسمت میانی

 .ارائه شده است (4)ایرفویل پره در سمت مکش در جدول 
کششی دمای محیط مجاز به سرویس سوپرآلیاژ حداقل خواص 

اقتباس شده از اسپک تولیدی یک سازنده  IN738LCنیکل  پایه
آورده شده است. ذکر این نکته  (4) توربین گازی نیز در جدول

امکان  ،مایشحائز اهمیت است که با توجه به هندسه پره مورد آز
از  های مکانیکی صرفاًانجام آزمون برایبرداری مخرب نمونه

با  سوم میانی ایرفویل پره در سمت مکش فراهم بود.یکقسمت 
توجه به بالاتر بودن درصد ازدیاد طول، استحکام تسلیم و 
همچنین استحکام کششی حداکثر در ایرفویل و ریشه نسبت به 

صورت  دمای محیط، در حداقل خواص مجاز به سرویس در
سازی ساختاری، قطعات انجام فرایند بازسازی مناسب و جوان

 برداری مجدد خواهند داشت. امکان استفاده و بهره
 

با  سهیو مقا شیپره مورد آزما طیمح یدما یخواص کشش جینتا  4جدول 

 اریمع

 
Temp. 

(°C) 
El. in 

4D (%) 
UTS 

(MPa) 
Y 

(MPa) 

 641 714 5/7 25 نمونه ریشه پره

نمونه وسط ایرفویل 

 734 881 9 25 پره در سمت مکش

حداقل خواص مجاز 

 690 790 4 25 به سرویس

 آزمون کشش دما بالا

دو نمونه آماده شده از پره مورد  ینتایج آزمون کشش دما بالا
سوم یکیک نمونه از ناحیه ریشه و یک نمونه از قسمت )آزمایش 

 .ارائه شده است (۵)در جدول  (میانی ایرفویل پره در سمت مکش
سوپرآلیاژ پایه  حداقل خواص کششی دمای بالا مجاز به سرویس

)اقتباس شده از اسپک تولیدی یک سازنده  IN738LCنیکل 
راکندگی آورده شده است. پ (۵)نیز در جدول  (توربین گازی

نتایج خواص کششی دمای محیط و دمای بالا نواحی مختلف پره 
مورد آزمایش نسبت به حداقل خواص مجاز به سرویس حاکی 

ارزیابی  برایتواند معیار مناسبی که آزمون کشش نمیاست از آن 
مقایسه  به منظور مانده پره مورد آزمایش باشد و صرفاًعمر باقی

توجه به بالاتر بودن درصد ازدیاد  با شده است.خواص گزارش 
طول، استحکام تسلیم و همچنین استحکام کششی حداکثر در 
ایرفویل و ریشه نسبت به حداقل خواص مجاز به سرویس در 

سازی صورت انجام فرایند بازسازی مناسب و جوان دمای بالا، در
برداری مجدد خواهند هساختاری، قطعات امکان استفاده و بهر

 داشت. 
 

با  سهیو مقا شیبالا پره مورد آزما یدما یخواص کشش جینتا  ۵جدول 

 اریمع

 
Temp. 

(°C) 
El. in 

4D (%) 
UTS 

(MPa) 
Y 

(MPa) 

 ۶۵3 729 2/8 ۶۵0 نمونه ریشه پره

نمونه وسط ایرفویل 

 749 88۵ 10 ۶۵0 پره در سمت مکش

حداقل خواص مجاز 

 ۵8۶ 790 ۵ ۶۵0 به سرویس

 

 آزمون ضربه

نتایج آزمون ضربه شارپی دو نمونه آماده شده از  (۶)در جدول 
یک نمونه از ناحیه ریشه و یک نمونه از )پره مورد آزمایش 

ارائه شده  (سوم میانی ایرفویل پره در سمت مکشیکقسمت 
ناحیه مورد آزمایش  است. نتایج حاکی از آن است که مقاومت دو

گونه  مشابه است و هیچ از پره منظور در برابر رشد ترک تقریباً
رفتار تردی در برابر شکست در ناحیه ایرفویل پره نسبت به ریشه 

ذکر این نکته حائز اهمیت است که به دلیل  .گرددآن مشاهده نمی
امکان ساخت نمونه استاندارد آزمون  ،هندسه پره مورد آزمایش

از ناحیه ایرفویل  ASTM E23 ضربه شارپی مطابق با استاندارد
 پره مورد آزمایش وجود نداشت.
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 شیمختلف از پره مورد آزما ینواح در طیمح یدما یآزمون ضربه شارپ جینتا  ۶جدول 

 
Temp. 

(°C) 

Impact 

Energy (J) 
Dimension 

(mm) 
Notch 

Type 

 V 55×5×5 5 25 نمونه ریشه پره

 V 55×5×5 5 25 نمونه وسط ایرفویل پره در سمت مکش
 

 اریمع با سهیمقا و شیآزما مورد پره از مختلف ینواح یختگیگس تنش خواص جینتا  7جدول 

 Temp. (°C) Larson-Miller Parameter 
Time to Rupture 

(Hours) Stress (MPa) 

 220 8/24 2۵۵23 920 پره ریشه نمونه

 220 5/10 2۵078 920 مکش سمت در پره ایرفویل وسط نمونه

 220 55 2۵93۶ 920 سرویس به مجاز خواص حداقل

 IN738LC 920 2۶000 1/۶2 220استاندارد  خواص

 

 آزمون تنش گسیختگی

نتایج آزمون تنش گسیختگی دو نمونه آماده شده  (7)در جدول 
یک نمونه از ناحیه ریشه و یک نمونه از  ،از پره مورد آزمایش

قسمت یک سوم میانی ایرفویل پره در سمت مکش ارائه شده 
حداقل خواص تنش گسیختگی مجاز به سرویس سوپرآلیاژ  .است

اقتباس شده از اسپک تولیدی یک سازنده  IN738LCپایه نیکل 
با توجه به آورده شده است.  (7)توربین گازی نیز در جدول 

که مجدداً در ذیل آورده شده ( 1ابطه ر) رسون ـ میلرلارابطه 
مگاپاسکال،  220گراد و تنش درجه سانتی 920در دمای  است،

زمان منجر به شکست استاندارد نمونه از جنس سوپرآلیاژ پایه 
ساعت محاسبه  1/۶2(IN738LC) کم کربن  738نیکل اینکونل 

. نتایج حاکی از افت محسوس در خواص تنش گسیختگی دو شد
ناحیه از پره مورد آزمایش نسبت به حداقل خواص مجاز به 

 IN738LCارد سوپرآلیاژ پایه نیکل خواص استاند سرویس و
 است.

LMP=T(C+LogtR) 

LMP = 1193×(20+LogtR) = 26000 →  tR = 62.1  
 

مقدار  (2)مانده خزشی رابطه توجه به رابطه کسر عمر باقی با 
 مانده خزشی ناحیه ایرفویل پره به صورت ذیل محاسبهعمر باقی

 :شد
(2    ) tr

tr min
+

texp−trem

texp
= 1  

 

حداقل خواص تنش گسیختگی  tr minکه در این رابطه،  
 220گراد و تنش درجه سانتی 920مجاز به سرویس در دمای 

زمان منجر به شکست نمونه برداشته tr  ، مگاپاسکال )ساعت(
شده از ناحیه ایرفویل پره طی آزمون تنش گسیختگی انجام شده 

 ،)ساعت( مگاپاسکال 220گراد و تنش درجه سانتی 920در دمای 
 texp)و  زمان تحت سرویس پره )ساعتtrem مانده عمر باقی

گذاری مقادیر مربوط به جای است. با خزشی )ساعت(
مانده خزشی ناحیه ایرفویل پره مورد پارامترهای رابطه، عمر باقی

 :شدذیل محاسبه  آزمایش به صورت
tr

tr min
+

texp − trem

texp

= 1 

 
10.5

55
+

66000 − trem

66000
= 1 

 

trem = 12540 
 

درصدی به واسطه اثر  20با در نظر گرفتن ضریب اطمینان  
مکانیکی و ـ  های تخریب نظیر خستگی حرارتیسایر مکانیزم

 مانده ناحیه ایرفویل پره حدوداًعمر باقی ،نین خوردگی داغهمچ
مانده این میزان عمر باقی .گرددبینی میپیشساعت  10032

ای نسبت به بازه زمانی ملاحظهمحاسبه شده اختلاف قابل 
 ،ساعت دارد. بنابراین 33000 (حدوداً)آتی پره  تعمیرات اساسی

به )آتی  تعمیرات اساسیاستفاده بیشتر از پره مورد آزمایش تا 
 99000ساعت آینده تا زمان کارکرد تحت سرویس  33000میزان 

سازی ساعت( بدون انجام دقیق فرایند بازسازی و جوان
 گردد.ری و احیای خواص مکانیکی توصیه نمیریزساختا

ثیر تغییر میزان تنش اعمالی را بر زمان شکست أت (13)شکل  
درجه  920در دمای  لارسون ـ میلربر پارامتر  نمونه و متعاقباً

دهد. با توجه به اینکه آزمون تنش گسیختگی گراد نشان میسانتی

 220برای ریشه و ایرفویل پره مورد آزمایش تنها در یک تنش )
مگاپاسکال( انجام گرفت، تنها دو داده گزارش و با منحنی 

 .مقایسه شد IN738LCاستاندارد سوپرآلیاژ پایه نیکل 
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 1404، چهار، شمارۀ ششسال سی و   مهندسی متالورژی و موادنشریۀ 

 

 
 

 کلین هیپا اژیاستاندارد سوپرآل یختگینمودار تنش گس  13 شکل

IN738LC مورد پره از شده آماده نمونه دو یختگیگس تنش خواص و 

 شیآزما

 
 یریگجهینت

با توجه به تغییرات گسترده ریزساختاری ناحیه ایرفویل پره 
رار نوک ایرفویل پره و همچنین کاهش قابل فناحیه لبه  خصوصاً

توان اظهار داشت که پره میملاحظه عدد سختی در این ناحیه از 

استفاده مجدد از پره مورد آزمایش در شرایط سرویس تا قبل از 
سازی ریز ساختاری به کمک اجرای دقیق فرایند بازسازی و جوان

توان اظهار داشت باشد. همچنین میعملیات حرارتی مجاز نمی
مطابق  و برداری مناسب از پره منظورکه در صورت بهره

تواند پس از پره مذکور می ،های سازنده توربیندستورالعمل
کارانه تا محافظهاجرای فرایند بازسازی با حفظ تمامی موارد 

بنابراین توصیه  .ساعت مورد استفاده قرار گیرد 10032حداکثر 
ها با شرایط مشابه با پره مورد آزمایش تحت گردد تمامی پرهمی

سازی ریزساختاری قرار گیرند. پس از عملیات بازسازی و جوان
ساختار و خواص مکانیکی در ناحیه ایرفویل پره احیای ریز

استفاده از پره  ،رار نوک ایرفویل پره مورد نظرفلبه  خصوصاً
 10032کارانه تا حداکثر مذکور با حفظ تمامی موارد محافظه

 ساعت بلامانع است.
 

 سپاسگزاری
های با تشکر و قدردانی از پژوهشگاه نیرو بابت انجام آزمون

 خواص مکانیکی.
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