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压气机叶片疲劳可靠度及寿命的预测方法
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【摘要】　提出在缺乏零件工作载荷谱时,进行该零件疲劳可靠性设计计算的方法。用使用过一段

时间后的零件进行疲劳试验,根据这些试验数据统计出剩余疲劳损伤强度,利用它确定该零件在

工作寿命期间的总疲劳损伤量。然后用疲劳累积损伤可靠性模型进行零件疲劳可靠性设计计算。

并以航空发动机压气机工作叶片为例,说明如何使用剩余疲劳损伤强度预测叶片的可靠度或寿

命。

　主题词:　压气机　叶片　可靠性　寿命

　分类号:　V 231195

1　前　言
在实际疲劳问题中,由于零件的形状、工作环境和工况十分复杂; 或由于难于进行测试等

原因,难于获得某些零件的工作载荷谱。对于这些零件,用工作过一段时间后尚未失效的零件

再进行疲劳试验比测这些零件的工作载荷谱要方便的多。例如航空发动机压气机工作叶片,要

获得较合理较全面的工作叶片的工作载荷谱是相当困难的,常用工作过 100, 200或 300小时

的压气机工作叶片进行疲劳试验。通过试验来弥补未知工作载荷谱的缺陷。如何用工作过一

段时间后的零件的疲劳试验数据来间接表述零件的工作载荷谱及间接确定零件的疲劳损伤,

如何进行这类零件的疲劳可靠性设计计算是实际应用中一项十分有益且重要的科研工作。针

对这种实际应用情况,提出用剩余疲劳损伤强度进行这类零件疲劳可靠性设计计算的方法。

2　疲劳损伤强度、剩余疲劳损伤强度、寿命及可靠度之间的关系
2. 1　疲劳累积损伤的概率模型

　　在工作载荷作用下,经过一定的时间后,零件会发生疲劳失效。对于零件的疲劳失效,在一

定的工作载荷谱作用下,无法预知零件何时产生疲劳失效; 在指定的寿命下,也无法预知在何

种工作载荷谱作用下零件会在指定的寿命时产生疲劳失效。以上事实说明如下几点: (1)零件

的疲劳失效属于随机事件; (2)零件本身具有一定的抵抗疲劳损伤的固有能力; (3)零件在工作

载荷作用下,在工作时会产生一定的疲劳损伤; (4)当零件已产生的总疲劳损伤量超过零件本

身具有的抵抗疲劳损伤的固有能力时,零件便产生疲劳失效。

本文把零件疲劳失效处理成随机事件,并用随机变量对其进行描述。用零件的疲劳损伤强

度 K 和零件的总疲劳损伤量D 这两个随机变量来描述零件的疲劳失效。

零件的疲劳损伤强度 K 是零件材料固有的一种疲劳性能参数,它反映零件在使用前所具

有的抵抗疲劳损伤的固有能力,可通过零件的疲劳试验数据确定。零件的总疲劳损伤量D 是



在工作载荷谱作用下,在工作寿命期内,零件已产生的总疲劳损伤量,它反映零件已遭受的疲

劳损伤程度,可通过工作载荷谱及工作寿命确定。

当 K > D 时,零件不产生疲劳失效,即零件的疲劳可靠度R 的概率方程为

R = P (K > D ) (1)

　　假设某一零件在不同的试验应力水平下进行了 n 次疲劳试验, 获得 n 组疲劳试验数据

(ΡT i,N T i, i= 1, 2,⋯, n)。用这 n 组疲劳试验数据可获得该零件疲劳损伤强度K 的 n 个样本值

(K i, i= 1, 2,⋯, n)。
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K i = N T i (ΡT i) m (3)

式中m 是零件疲劳性能的一个参数,即 S - N 曲线的斜率。m 值也是反映零件疲劳性能随机

性的一个参数,由于零件的疲劳损伤强度 K 已经反映了零件疲劳性能的随机性,故可以把m

看作一个常数。

用 K 的 n 个样本值进行统计分析,可获得零件疲劳损伤强度 K 的分布规律及分布参数。

作者曾对数十种材料的疲劳损伤强度进行过统计分析,用对数正态分布拟合疲劳损伤强度K

是合适的,故一般可以认为 K 服从对数正态分布,那么

lnK = N (ΛlnK , ΜlnK ) (4)
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式中 ΛlnK , ΜlnK为 K 的对数正态分布的均值和均方差。

零件的总疲劳损伤量D 由工作载荷谱和工作寿命确定。若已知零件的工作载荷谱和工作

寿命,则可确定零件的总疲劳损伤量,用式 (1)便可进行零件的疲劳可靠性设计计算。当不知道

零件的工作载荷谱,本文提出如何利用使用过一段时间后的零件的疲劳试验数据来确定零件

的总疲劳损伤量的方法。

2. 2　剩余疲劳损伤强度 K r与总疲劳损伤量D 的关系

为了便于说明剩余疲劳损伤强度 K r 与总疲劳损伤量D 的关系,暂且假设零件的疲劳损

伤强度 K 是个常数。假设某一零件在工作应力 Ρ1 作用下,产生疲劳失效的循环次数是N 1,那

么此零件的疲劳损伤强度K 1= N 1Ρm
1。若该零件已工作了几个循环 (n1< N 1) ,用工作过 n1 个循

环的零件,在试验应力 Ρ1 作用下再进行第二次疲劳试验,当进行了 n2 个循环时 (n1+ n2= N )

零件产生疲劳失效。也就是说,零件在工作 n2 次循环以前还具有的剩余疲劳损伤强度为 K r=

n2Ρm
1 ,零件在进行第二次疲劳试验前已产生的疲劳损伤量为D 1= K - K r= N 1Ρm

1 - n2Ρm
1 = n1Ρm

1。

以上说明,可用零件的剩余疲劳损伤强度确定该零件在进行第二次疲劳试验时零件已产生的

总疲劳损伤量。

定义: 零件的剩余疲劳损伤强度 K r 是零件在使用一段时间后与参照时刻的零件相比,该

零件还具有的抵抗疲劳损伤的能力,它可用使用过一段时间后的一批零件的疲劳试验数据计
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算确定。

某类零件在工作 t时间后,再拿这批零件进行疲劳试验。假设在不同的应力水平下共进行

了 n r 次试验,得出 n r组疲劳试验数据 (Ρri,N ri, i= 1, 2,⋯, n r)。用这 n r组试验数据可以计算出

零件的剩余疲劳损伤强度 K r 的样本值 (K ri, i= 1, 2,⋯, n r)。对 K r 的 n r 个样本值进行统计分

析,便可得出 K r的分布规律及分布参数。

K ri = N ri (Ρri)m (7)

在计算零件剩余疲劳损伤强度时,式 (7)中的m 值必需使用式 (3)计算的m 值,即必需用确定

剩余疲劳损伤强度的参照时刻的零件的疲劳试验的m 值。例如:有未使用、使用过 t1 时间及使

用过 t2 时间的零件的三组疲劳试验数据。在确定使用过 t2 时间后的零件的剩余疲劳损伤强度

时,若以未使用过的零件为参照时刻的零件,则必需用未使用过的零件的疲劳试验数据计算的

m 值; 若以使用过 t1 时间的零件为参照时刻的零件,则必需用使用过 t1 时间后的零件的疲劳

试验数据计算的m 值。这是因为:虽然用使用过一段时间的零件的疲劳试验数据按式 (3)可以

拟合出一个m r值,但此时的m r 值不仅含有材料本身随机性的影响,而且还包含了在使用期间

载荷的随机性的影响,故不能用来计算此时零件的剩余疲劳损伤强度;再者按剩余疲劳强度的

定义,计算剩余疲劳损伤强度时必需使用参照时刻的零件的m 值 (本文均以未使用过的零件

为参照时刻的零件)。该零件在进行第二次疲劳试验时,或在工作 t时间后,零件已产生了一定

的疲劳损伤量D r,即

D r = K - K r (8)

D r 也是随机变量,其分布规律和分布参数可按此式由 K 和 K r的分布规律和分布参数确定。

零件的工作载荷每时每刻都在变化,具有随机性。某一零件在确定其工作性质后,虽然工

况多变,但若以一个足够长的时间为一个统计单位 (如对于工程机械的零件,可以一年为一个

统计单位;对于航空发动机的零件,可以 100小时为一个统计单位) ,可认为在每个统计单位时

间内,工作载荷具有各态历经性,即在每个统计单位时间内,工作载荷谱的统计规律是相同的

(这一假设对大多数工作零件是能满足的)。根据这一假设,可由式 (8)确定在一个统计单位内,

零件的疲劳损伤量D r为

D r = (1öt) (K - K r) (9)

　　此时,可以利用剩余疲劳损伤强度来确定在工作寿命 T 内,零件的总疲劳损伤量D。零件

的总疲劳损伤量D 为

D = (T öt) (K - K r) (10)

2. 3　用零件的剩余疲劳损伤强度进行零件疲劳可靠性计算

根据式 (1) ,用零件的剩余疲劳损伤强度计算零件疲劳可靠度和预测零件疲劳可靠性寿命

的基本概率方程为

R = P [K > (T öt) (K - K r) ] (11)

根据式 (11) ,可利用未使用过的及使用过一段时间后的零件的疲劳试验数据,在缺乏零件的工

作载荷谱时,进行零件的疲劳可靠度计算及预测零件疲劳可靠性寿命。

3　压气机工作叶片疲劳可靠性计算
以压气机工作叶片为例,利用剩余疲劳损伤强度进行压气机叶片可靠度计算及预测叶片

在指定可靠度下的疲劳寿命。引起压气机工作叶片疲劳失效的主要因素是振动引起的高周疲
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劳。因此叶片振动引起的高周循环应力是导致叶片疲劳损伤的主要原因[3 ]。下面仅考虑叶片振

动引起的高周循环应力对疲劳损伤的影响。

算例:导致某压气机的工作叶片疲劳失效的主要原因是叶片振动引起的高周循环应力。叶

片的振动应力具有随机性,但以 100工作小时为统计单位,振动应力的统计规律是相同的。用

实际工作叶片进行疲劳试验,由新叶片及工作 300小时后的叶片的疲劳试验数据统计出的叶

片疲劳损伤强度 K 和叶片剩余疲劳损伤强度 K r 的分布规律均为对数正态分布, m =

1613322,新叶片 K 和工作 300小时的叶片 K r 的均值分别为 11816632和 11813982,而均方差

分别为 011995和 011116 (应力单位M Pa)。

以 100小时为统计单位,叶片在工作寿命 T 内的总疲劳损伤量D = (T ö3) (K - K r)。根据

式 (11)有

R = P〔K > (T ö3) (K - K r)〕 (12)

　　式 (12)中, K 和 K r的分布规律和分布参数都已知,可进行给定工作寿命 T 时的可靠度计

算及在指定可靠度R 时叶片的疲劳可靠性寿命计算。根据式 (12)编程计算,计算结果是:指定

寿命 T (小时)分别为 100, 200, 300, 400, 500时,叶片的可靠度为 019999997, 019996, 019912,

019606, 019072; 指定可靠度 R 为 019999, 01999, 0199, 019 时叶片的疲劳寿命 (小时)分别为

17215, 22114, 30616, 51116。

4　结束语
提出了在缺乏零件工作载荷谱时,利用剩余疲劳损伤强度进行零件疲劳可靠度和疲劳可

靠性寿命的计算方法。对难于测量或难于获得零件工作载荷谱的疲劳问题,发展了进行该类零

件疲劳问题的可靠性理论分析方法和实用的疲劳可靠性计算方法。为了能较准确地利用剩余

疲劳损伤强度确定零件的总疲劳损伤量,在选择试验零件时,必需注意两组不同时间的零件的

时间间隔。如当以未使用过的零件为参照时刻的零件时,另一组零件必需至少使用过一个统计

单位的时间 (如对于工程机械的零件,必需使用一年以上; 对于航空发动机的零件,必需使用

100小时以上)。但也不应选用使用时间间隔太长的零件进行疲劳试验,因为若使用时间太长,

零件已产生的疲劳损伤量过大,在使用期间已失效的零件较多,这会影响利用剩余疲劳损伤强

度计算零件的总疲劳损伤量的准确性。以使用过多长时间的零件进行疲劳试验较为合适,这要

在实践中探讨和积累经验。作者认为:使用过的时间至少大于一个统计单位的时间,小于可靠

度R = 0199时的疲劳寿命期较为合适。如本文算例,叶片的时间在 100小时到 306小时之间

较好。
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rest rict ion s induced by exp licit boundary trea tm en ts and, m eanw h ile, p reserve all the impo r2
tan t fea tu res of the schem e such as non2o scilla t ion and h igh reso lu t ion. T he imp licit so lver ef2
fect ively accelera tes the convergence ra te of the h igh2reso lu t ion schem e. T he comparison of
cascade flow calcu la t ion s under variou s inflow condit ion s w ith the co rresponding experim en ts
demon stra tes the accu racy and eff iciency of the p ropo sed so lver.

Key words　Cascade flow　N um erica l compu ta t ion　H igh reso lu t ion　 Imp licit m ethods
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(Shangha i J iaotong U n ivers ity)

ABSTRACT　　　　O n the basis of moving sou rce radia t ion theo ry, th is paper d iscu sses
the sound so lu t ion of a ro ta t ing sou rce in frequency dom ain. Emphasis is la id on near sound
field w h ich has th ree“addit ional sou rces”in con trast to far f ield. T he compu ta t ion reveals
that the near sound field p roduced by these " addit ional sou rces" d ist ribu tes in discrete view 2
ing angles. R adia l and ax ia l devia t ion s affect sound field respect ively around the ro ta t ing
p lane and ax ia l area, and their m ax im um connect ion s have differen t characterist ics. T he anal2
ysis is p roved p relim inarily by a fan experim en t.

Key words　Sound R adia t ion　A eroacou st ics　Sound sou rce　F requency analysis
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W u X iaosong and Xu Chen
(M echan ica l College, N anj ing U n ivers ity of Science & Technology)

ABSTRACT　　　　T he un steady N avier2stokes equat ion s are so lved to p redict num eri2
cally the in ternal f low of single2cavity labyrin th channel w ith dep th2to2w idth ra t io s H öW =
011, 013 and 015. T he num erica l resu lts demon stra te the o scilla t ion of the flow structu re and
fluctuat ion of the ex it leakage ra te. It is show n that the seal eff iciency is relevan t to the am 2
p litude of leakage fluctuat ion, fu rthermo re, the sequence of H öW from 013, 015 to 011 is a lso
the o rder of bo th increasing seal eff iciency and increasing amp litude of leakage fluctuat ion.
A lso , the comp lex physics, including mo tion and m ergences of vo rtex, m igra t ion of separa t ion
bubb le, bending and impact of jet, is d iscu ssed, and the influence of impact effects on the in2
creasem en t of energy dissipat ion and decreasem en t of leakage are analysed.

Key words　L abyrin th seal　o scilla t ion flow　N um erica l analysis

M ETHOD FOR PRED ICT ING FAT IGUE REL IAB IL ITY
AND L IFE OF COM PRESSOR BLAD E

L e X iaob in , Gao D ep ing, He M ingj ian
(2nd D ep t, N anj ing U n ivers ity of A eronau tigue and A s trona tics, B eij ing , 100083)

ABSTRACT　　　　 In engineering app lica t ion of fa t igue p rob lem , it is very diff icu lt to
ob ta in som e w o rk ing parts’ load spectrum due to som e reason s. T h is paper p rovides m ethod
fo r p redict ing the fa t igue reliab ility and life of the part w ithou t w o rk ing load spectrum. Fa2
t igue tests are carried ou t on the part tha t has w o rked fo r som e tim e. Basing on the test data,
the su rp lu s fa t igue dam age strength of the part can be calcu la ted. W ith its su rp lu s fa t igue
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dam age strength, w e can determ ine its overa ll fa t igue quan t ity in the w o rk ing life. A nd based
on the fa t igue cum u lat ive dam age p robab ilist ic model, the part’s fa t igue reliab ility and life
can be p redicted. A n aeroengine comp resso r is taken fo r examp le to show how to u se the su r2
p lu s fa t igue dam age strength fo r p redict ing the b lade’s fa t igue reliab ility and life.

Key words　Comp resso rs　B lades　R eliab ility　Fat igue life
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Peng X iongq i, L iu Geng, W u L iyan
(5th D ep t. N ortherwes t Polytechn ica l U n ivers ity , X ian　710072)

ABSTRACT　　　　Based on the th ree2param eters reliab ility analysis model and the fa2
t igue theo ry of gears, a new reliab ility analyt ica l m ethod fo r the bending fa t igue strength of
too th roo t is p ropo sed by u se of b lending stochast ic f in ite elem en t m ethod. T h is m ethod takes
in to accoun t such random facto rs fo r the reliab ility of gears, as load, fa t igue lim it, the m ateri2
al param eters and radiu s cham fer of too l. A nalyses comp leted w ith th is m ethod indica te: T he
radiu s cham fer of too l has un igno rab le effect on the reliab ility of gears’ bending fa t igue
strength; In the linear elast ic p rob lem s, the Young’s modu lu s has no effect on the st ructu re
reliab ility; T he Po isson ra t io has a lit t le leverage on the gears’ reliab ility; Bu t the gears’ relia2
b ility reduces w ith the increase of varia t ion coeff icien ts of the above2m en tioned random fac2
to rs; So the gear’s reliab lity w ill increase as the skew nesses of fa t igue lim it and the radiu s
cham fer of too l rise. Bu t the skew ness of load has an inverse influence. T h is paper a lso con2
siders the modif ied coeff icien t’s (no random facto r) effect on the gears’ reliab ility.
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M EASUREM ENT AND EXPRESSION OF M A IN
CHARACTER IST ICS OF N iT i SHAPE M EMORY ALLOY W IRES

D u Yan l iang and N ie J ingxu
(4the D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Experim en ts and analyses of the m ain characterist ics of N iT i a lloy
w ires w ere comp leted to research their ab ility in act ive detect ion and con tro l of crack s grow th
as the specia l requ irem en ts of the in telligen t m ateria l st ructu res. T he exp ression s of the m ain
characterist ics as recovery fo rce and o ther param eters are deduced on the basis of m easu re2
m en ts. T he research resu lts show that the N iT i a lloys w ires are very good funct ional m ateri2
als fo r m anufactu ring the in telligen t st ructu res capab le of act ively detect ing and con tro lling
the grow th of crack s and vib ra t ion.
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OPTIM IZATION FOR RED UC ING V IBRATION OF ENGINE P IPEL INE
L iL in

(4the D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he paper deals w ith st ructu ra l op t im izat ion fo r reducing vib ra t ion
of engine p ipeline. T he m ethod can give the best po st ion, st iffness and damp ing of clip s to be
at tached on condit ion that p ipe system ’s st ructu re has been given. Based on the fin it elem en t
analysis of o rig inal st ructu re, the analyt ica l p rocess is lim ited betw een the locat ion s w here are
to be at tached clip s, excited po in ts and dangerou s po in ts. It is no t necessary to m ake again
a fin it elem en t analysis fo r the imp roved system. A n exemp le fo r reducing the vib ra t ion of an
engine p ipeline is p resen ted.
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