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再制造航空发动机涡轮盘LCF寿命预测研究
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摘要:针对缺乏航空发动机再制造涡轮盘低周疲劳(lowcyclefatigue,LCF)参数数据,无法

直接利用传统寿命预测方法进行再制造涡轮盘LCF寿命预测的现状,考虑疲劳极限与疲劳

寿命的关系,提出利用再制造涡轮盘寿命修正系数,对通过有限元应力-应变分析及局部应

力-应变法得到的寿命预测结果进行修正的方法,实现再制造涡轮盘寿命预测.最后将预测结

果与相关试验结果进行对比,证明预测结果具有一定准确性.
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0 引 言

航空发动机涡轮盘结构及服役环境的复杂

性,导致其疲劳失效问题极为突出.由于涡轮盘造

价昂贵,直接更换经济效益太低,对失效涡轮盘进

行再制造修复十分迫切[1].激光增材制造技术在

涡轮盘再制造领域应用广泛,再制造后涡轮盘质

量要保证达到甚至超过新品质量,同时再制造后

涡轮盘的服役环境也同样恶劣,与新品相比,不仅

要受到工作荷载的作用,同时还要承受再制造工

艺诱发的影响,因此对于激光增材再制造后涡轮

盘的寿命评估十分重要.
对于再制造涡轮盘寿命的预测依旧要应用材

料疲劳和断裂失效的机理,朱胜等[2]提出再制造

产品寿命预测运用的原理和计算方法与新品基本

上一致.通常通过建立应力寿命损伤模型或应变

寿命损伤模型,进而得出零部件的疲劳寿命.
Huang等[3]将多源信息融合方法与贝叶斯推理技

术相结合,提出了一种实用的飞机发动机盘体疲劳

寿命评估方法.蔚夺魁等[4]利用有限元法,考虑危险

部位应力集中,基于修正的Coffin-Manson公式计

算出涡轮盘裂纹形成寿命;Ling等[5]采用有限元

分析,基于SWT模型及双重混合威布尔分布进

行了涡轮盘疲劳寿命分析.同样,再制造产品也可

通过建立相应的寿命预测模型进行寿命的预测,
如舒林森[6]就通过构建再制造叶轮的服役寿命预

测模型,结合有限元仿真,进行了寿命的预测.再
制造涡轮盘服役过程中再制造工艺产生的残余应

力及其他因素的作用虽然不会随时间改变,但是

仍会对再制造涡轮盘疲劳寿命产生影响,故而需

要考虑再制造因素的影响进行预测结果的修正.
应用低周疲劳(lowcyclefatigue,LCF)寿命

预测模型直接进行再制造涡轮盘寿命预测需要再

制造涡轮盘LCF参数数据,目前再制造涡轮盘

LCF试验进行较少,缺乏相关的再制造涡轮盘

LCF参数数据,而新品涡轮盘疲劳参数数据有很

多.进行再制造涡轮盘LCF试验从而获得LCF
参数将要花费大量人力物力,同时需要很长的时

间积累.针对目前的情况,本文提出再制造涡轮盘

寿命修正系数,对应用新品涡轮盘LCF参数数据

和寿命预测模型得到的寿命预测结果进行修正,
实现再制造涡轮盘LCF寿命预测,并将预测结果

与相关试验结果进行对比.

1 再制造航空发动机涡轮盘应力-
应变分析

1.1 有限元弹塑性基本原理

再制造涡轮盘服役过程中局部危险点应力会



超过屈服极限,进入塑性变形状态,应力-应变之

间为非线性关系,对材料寿命产生极大影响.此时

弹性力学的几何方程和平衡方程不再适用再制造

涡轮盘变形分析,将 Mises运动强化模型代入流

动准则中得到适用于再制造涡轮盘塑性变形有限

元分析的运动硬化模型的增量方程:

dεp=32
dεp
σ
(σx-σm σy-σm σz-σm 

2τxy 2τyz 2τzx) (1)
式中:σm=(σx+σy+σz)/3,为平均应力.
1.2 再制造涡轮盘有限元模型

再制造涡轮盘几何模型通过SolidWorks软

件建立,轮缘均匀分布着41个榫槽.由于再制造

涡轮盘具有旋转周期性,选取1/41部分进行分

析.图1为再制造涡轮盘整体图.将研究对象导入

ABAQUS软件进行网格划分.选用六面体八单

元网格进行网格划分,单元类型为C3D8RT型,
划分好的模型如图2所示.所研究再制造涡轮盘

的基体及粉末材料均为GH4169,具有良好的综

合性能,在航空发动机各种部件上应用广泛,具体

的材料参数参考《中国航空材料手册》[7].

图1 再制造涡轮盘整体三维模型

Fig.1 3Dmodelofremanufacturedturbinedisk

图2 1/41部分网格

Fig.2 Meshof1/41part

1.3 再制造涡轮盘服役荷载计算

航空发动机再制造涡轮盘在服役状态下承受

的动态荷载主要有离心荷载、温度荷载、气动荷

载、装配应力等.其中离心荷载和温度荷载是影响

再制造涡轮盘LCF寿命的主要部分,故分析时主

要考虑这两种荷载对LCF寿命的影响.随着飞机

起落,发动机工作状态也随之发生变化,并产生应

力循环对涡轮盘造成LCF疲劳损伤.飞机飞行过

程中发动机工作状态改变以起动—最大—停车为

主循环,慢车—最大—慢车和巡航—最大—巡航

为次循环.最大状态是指飞机发动机转速最大的

状态;慢车状态是指发动机维持连续运转的最低

转速,相当于汽车发动机的怠速状态,一般飞机在

地面滑行和降落下滑时处于这种状态;巡航状态

是指飞机燃料消耗最少的状态.其中起动—最

大—停车、慢车—最大—慢车循环状态下转速变

化范围较大,造成的LCF损伤较大,因此主要研

究这两种循环状态下的LCF寿命.表1为某型号

飞机发动机1000h工作状态表.

表1 发动机1000h工作状态

Tab.1 Theworkingconditionofenginefor1000h

工作循环 循环次数 对应转速/(r·min-1)

起动—最大—停车 1301 0—12300—0
慢车—最大—慢车 1942 3800—12300—3800
巡航—最大—巡航 23296 9000—12300—9000

(1)离心荷载

再制造涡轮盘在工作时高速旋转,会受到自

身质量离心荷载及叶片离心力作用于榫槽上的荷

载.设再制造涡轮盘径向体单元质量为dm,则再

制造涡轮盘在高速旋转时其离心力为

dFm=rω2dm=ρr2ω2hdrdθ (2)
式中:ω=πn/30,为角速度;ρ为密度;h为半径r
处的轮盘厚度.

以最大工作转速n=12300r/min为例,由
已知数据可得再制造涡轮盘高速旋转状态下质量

离心力为

Fm=∫
2π
41

0∫
r

0
8240r2(12300π/30)2drdθ (3)

假设涡轮叶片离心力作用于再制造涡轮盘榫

槽的荷载为均布荷载.根据所建模型特征可知此

处只需要计算一对工作叶片作用荷载.叶片离心

作用力计算公式为[8]

Fc=mR'ω2 (4)
式中:m 为叶片质量,R'为叶片质心到再制造涡

轮盘质心的径向距离.
以最大工作转速n=12300r/min为例,由

已知数据计算可得再制造涡轮盘的叶片作用力荷
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载(MPa)为

S=2Fcosθ/2(S1+S2+S3)=252.87 (5)
(2)温度荷载

现已知再制造涡轮盘中心及边缘处工作温

度,根据如下经验公式拟合与有限元模型相对应

的整体温度分布[3]:

T=T0+ΔT(R4-R4
0)/(R4

1-R4
0) (6)

式中:T0 为再制造涡轮盘中心温度,ΔT 为再制

造涡轮盘边缘与中心温度差,R 为再制造涡轮盘

半径,R0 为再制造涡轮盘中心孔半径,R1 为再制

造涡轮盘轮缘处半径.
通过仿真处理得到再制造涡轮盘工况下温度

场如图3所示.

图3 再制造涡轮盘温度场分布

Fig.3 Temperaturefielddistributionofremanufactured
turbinedisk

1.4 约束条件

在进行有限元分析之前需要对所建模型添加

合理的约束条件.由于选择再制造涡轮盘1/41部

分进行分析,需要限制节点周向位移,此外还要限

制其刚体位移,具体约束方程为

Ur=Ur1,Uθ=Uθ1,UZ=UZ1 (7)
式中:Ur、Ur1分别为主从对称面径向位移,Uθ、Uθ1

分别为主从对称面周向位移,UZ、UZ1分别为主从

对称面轴向位移.
1.5 再制造涡轮盘应力-应变有限元分析结果

再制造涡轮盘在不同转速下等效应力-应变

的有限元分析结果如图4所示.从图中可以看出,
再制造涡轮盘等效应力-应变分布集中区域为榫

槽根部、偏心孔以及中心孔处.
由结果分析可知,再制造涡轮盘最大转速

12300r/min和慢车转速3800r/min下最大应

力-应变区域都位于第3级榫槽处.因此,虽然中

心孔及偏心孔处同样为应力-应变集中区域,但由

于第3级榫槽处最为严重,故选取第3级榫槽处

      

(a)12300r/min等效应力分布

(b)12300r/min等效总应变分布

(c)3800r/min等效应力分布

(d)3800r/min等效总应变分布

图4 再制造涡轮盘整体等效应力-应变分布

Fig.4 Distributionofequivalentstressandstrainof
remanufacturedturbinedisk

为最危险点,对该处进行危险点寿命预测分析.最
大转速12300r/min下再制造涡轮盘最大应力为

883.9MPa,最大应变为0.5843%;慢车转速

3800r/min下最大应力为85.11MPa,最大应变

为0.05621%.
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2 航空发动机再制造涡轮盘 LCF
寿命预测

2.1 基于 Morrow 修正公式的再制造涡轮盘

LCF寿命预测

再制造涡轮盘服役状态下虽然大部分位置处

于弹性变形状态,但是在危险区域会产生弹塑性

变形,因此选用考虑塑性变形影响的局部应力-应
变法进行再制造涡轮盘LCF寿命预测.局部应

力-应变法认为在材料相同,应力-应变历程相同

的条件下,零件与光滑试件的疲劳寿命相同[9].采
用局部应力-应变法求解再制造涡轮盘LCF寿命

的步骤如图5所示,首先得到再制造涡轮盘危险

点处应力-应变状态,再根据再制造涡轮盘材料的

材料参数和疲劳特性,按照 Miner法则,求解再

制造涡轮盘LCF寿命.

图5 局部应力-应变法流程图

Fig.5 Theflowchartoflocalstress-strainmethod

由有限元分析结果得知再制造涡轮盘不同转

速下最大应力-应变区域都位于第3级榫槽处,将
其选为再制造涡轮盘危险点,该处等效总应变值

如表2所示.

表2 再制造涡轮盘危险点处等效总应变值

Tab.2 Theequivalenttotalstraindataatthedangerpointofremanufacturedturbinedisk

状态 波峰转速/(r·min-1) 波谷转速/(r·min-1) εmax/% εmin/% Δεt/%

起动—最大—停车 0 12300 0.5843 0 0.5843
慢车—最大—慢车 3800 12300 0.5843 0.05621 0.5281

查询《中国航空材料手册》得知650℃下,

GH4169直接时效的涡轮盘锻件的LCF性能参

数σ'f(疲劳强度系数)、ε'f(疲劳延性系数)、b(疲劳

强度指数)、c(疲劳延性指数)如表3所示[7].

表3 GH4169合金涡轮盘锻件的LCF参数

Tab.3 LCFparameterofGH4169alloyturbine
diskforgings

θ/℃ σ'f/MPa ε'f/% b c

650 1163 29.8 -0.059 -0.681

基于局部应力-应变法的疲劳寿命预测疲劳

寿命模型种类众多,由于材料应力-应变寿命曲线

通常是在对称循环荷载作用下的疲劳试验获得,
而再制造涡轮盘服役荷载为非对称循环荷载,故
而采用带有平均应力修正的 Morrow修正公式进

行再制造涡轮盘LCF寿命预测:

Δεt/2=((σ'f-σm)/E)(2Nf)b+ε'f(2Nf)c (8)
式中:Δεt为总应变范围,E 为弹性模量,σm 为静

态应力分量的平均值,Nf为疲劳寿命.
将表2和3数据代入式(8)中,通过迭代求解

可得到表4所示的再制造涡轮盘LCF寿命估计

结果.

表4 利用 Morrow修正公式的疲劳寿命估计结果

Tab.4 ResultoffatiguelifeestimationusingMorrowmodifyingformula

状态 波峰转速/(r·min-1) 波谷转速/(r·min-1) εmax/% εmin/% Δεt/% σm/MPa Nf/104

起动—最大—停车 0 12300 0.5843 0 0.5843 441.95 1.6558
慢车—最大—慢车 3800 12300 0.5843 0.05621 0.5281 484.51 2.5182

2.2 危险点个数对再制造涡轮盘LCF寿命的影响

在现有再制造涡轮盘材料性能基础上,使用

局部应力-应变法预测其LCF寿命时,所得到的

结果具有一定的误差,需要对预测结果进行必要

的修正.大量研究表明危险点的数目会对再制造

涡轮盘LCF寿命产生影响[10-11],故考虑该因素影

响,对预测结果进行修正.选取第3级榫槽作为再

制造涡轮盘危险点,共有41处.假设危险点应力-
应变、温度及结构特征都相同,则再制造涡轮盘各

危险点处LCF寿命都相同,由等形状参数的威布

尔分布理论推导出的受危险点数目影响的寿命衰

减修正系数公式为[12]

N'=Nf/x1/e (9)
式中:x为再制造涡轮盘危险点个数,e为威布尔
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分布形状参数,N'为考虑危险点个数修正后的

LCF寿命.
利用式(9)拟合的危险点个数对LCF寿命影

响趋势如图6所示.所研究再制造涡轮盘危险点

个数为41,故影响系数C为0.3535.用此系数对

LCF寿命结果进行修正后,起动—最大—停车工

况下疲劳寿命结果为5853,慢车—最大—慢车工

况下结果为8901.杨玉荣等[13]对GH4169合金

涡轮盘进行LCF试验得出在Δεt=0.550%,σm=
605MPa时,其LCF寿命为4723,预测结果相对

偏高,但文中σm 比试验情况下小163.05MPa,故
而结果具有一定的准确性.

图6 危险点个数对LCF寿命的影响

Fig.6 Theinfluenceofthenumberofdangerpoints

onLCFlife

2.3 再制造工艺对再制造涡轮盘LCF寿命的影响

再制造涡轮盘服役过程中再制造工艺诱发的

残余应力及其他因素的作用不会随时间变化,但
是仍会对再制造涡轮盘疲劳寿命产生影响,由于

缺乏再制造涡轮盘 LCF参数,无法直接应 用

Morrow公式计算再制造涡轮盘疲劳寿命,因此

需要对结果进行修正,修正公式如下:

N=N'K (10)
其中K 为再制造涡轮盘寿命修正系数.

材料疲劳极限表现了对周期应力的承受能

力,反映了材料疲劳性能,对于S-N 曲线有水平

渐近线的材料,疲劳极限一般通过有限寿命法计

算,就是在一定循环寿命基数下,材料不发生疲劳

的最大应力值.那么在相同应力-应变历程下,材
料疲劳极限越大,其发生疲劳的应力循环次数也

就越多,疲劳寿命也越大.再制造后涡轮盘疲劳极

限改变,意味着涡轮盘疲劳寿命也相应产生变化,
因此可以通过考虑再制造工艺对涡轮盘材料疲劳

极限的影响来计算再制造涡轮盘寿命修正系数,
如下式所示:

K=σre/σsub (11)

式中:σre为再制造涡轮盘激光增材制造试件疲劳极

限,σsub为再制造涡轮盘基体材料试件疲劳极限.
Zhou等[14]对激光增材制造GH4169合金标

准试件进行LCF试验得到疲劳极限为550MPa,
而直接时效涡轮盘锻件疲劳极限为639MPa,故
再制造涡轮盘寿命修正系数K=0.86,采用该系

数对预测结果进行修正之后起动—最大—停车工

况下疲劳寿命结果为5033,慢车—最大—慢车工

况下结果为7655.本文研究的是激光增材再制造

涡轮盘疲劳寿命,Zhou等进行了激光增材制造的

Inconel718合金标准件 LCF试验,得出其 LCF
寿命在5000左右,Gribbin等[15]应用局部应力-
应变法预测激光增材制造Inconel718合金LCF
寿命在5000~6000,这与本文预测结果基本吻

合,故而本文方法具有一定准确性.

3 结 语

针对再制造涡轮盘LCF失效的特性,考虑危

险点局部存在塑性变形,本文选择适用于再制造

涡轮盘有限元分析的增量方程,在此基础上考虑

再制造涡轮盘服役状态下各种服役荷载的影响,
通过有限元分析得到再制造涡轮盘局部危险点位

置及该处应力-应变数据.针对再制造涡轮盘服役

荷载特点及疲劳失效特征,基于 Morrow修正公

式进行了再制造涡轮盘LCF寿命预测.最后考虑危

险点个数及再制造工艺产生的影响,引入再制造涡

轮盘寿命修正系数,对预测结果进行修正,并与相关

试验结果进行对比,证明该方法具有一定准确性.
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Researchonlowcyclefatiguelifeprediction
ofremanufacturedturbinediskonaeroengine

WANG Changhao, LIU Shujie*, WANG Yifan, ZHANG Hongchao

(SchoolofMechanicalEngineering,DalianUniversityofTechnology,Dalian116024,China)

Abstract:Duetothelackoflowcyclefatigue(LCF)parameterdataofremanufacturedturbinedisk
onaeroengine,itisimpossibletopredictthelowcyclefatiguelifeofremanufacturedturbinedisk
directlybyusingtraditionallifepredictionmethod.Consideringtherelationshipbetweenfatiguelimit
andfatiguelife,thelifecorrectivefactorofremanufacturedturbinediskisputforwardtocorrectthe
lifepredictionresultsobtainedbyfiniteelementstress-strainanalysisandlocalstress-strainmethod,
thenthelifeofremanufacturedturbinediskispredicted.Finally,thepredictionresultsarecompared
withtherelevantexperimentalresults,whichprovesthatthepredictionresultsareaccurate.

Keywords:remanufacturedturbinedisk;fatiguelifecorrectivefactor;localstress-strainmethod;low
cyclefatiguelifeprediction
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