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某航空发动机热端件寿命消耗
计算模型及寿命监视
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【摘要】　在航空发动机热端件寿命消耗模型中考虑了离心负荷、热负荷及蠕变的影响。在计算中

通过对一般军用发动机飞行剖面的数据处理提取出影响寿命的 3个主要循环进行其寿命消耗的

计算。应用线性累积损伤理论将各种形式的寿命消耗百分数叠加以得到每次飞行发动机的寿命消

耗和剩余寿命。以航空发动机高压涡轮盘作为算例,针对榫槽第二喉部、轮缘与腹板连接处和盘中

心孔三危险处进行了寿命消耗计算。按本文模型编制的计算程序可对发动机热端件进行实时寿命

监视。

　主题词:　寿命　监视　消耗　循环载荷

　分类号:　O 34612

1　寿命消耗计算模型 [1 ]

　　飞行循环的确定 :为计算寿命消耗首先应提取飞行剖面循环数。发动机实际转速 (应力)

飞行剖面通常由一个主循环和若干个次循环组成。寿命计算时需将其换算成标准循环。采用

实时雨流计数法得到所有循环并识别每一循环的最大和最小应力及应变。

根据航空发动机的使用情况并参考文献[ 2 ]可分成主循环L CF1 (停车—最大—停车)、次

循环之一L CF2 (慢车—最大—慢车)、次循环之二L CF3 (巡航—中间—巡航)。寿命计算时需

将次循环按照修正的 Goodm an 图转换成脉动循环或对称循环。转换成对称循环表达式为:

Ρ- 1a = (Ρim ax - Ρim in) ö{[ 2 - K 0 (Ρim ax + Ρim in) ]öΡb} (1)

　　需指出,对于一些较小的次循环,当其峰值应力 Ρim ax < 0103Ρb 时,由于对疲劳损伤极小可

以略而不计。

应力修正方法:某型发动机的热端件在很小的局部区域出现塑性,其应力值是按弹性理论

计算得到的,而实际上应力超过屈服极限后,将按弹塑性条件重新分布。应用局部应力应变法

对最大状态的应力进行修正,修正后的应力状态仍按线弹性问题处理,即用应力控制法预测寿

命。根据N euber准则及塑性区应力应变关系,可导出理论峰值弹性应力 Ρs 和局部塑性区真应

力 S 间的增量 K n ,从而对循环应力进行修正,进而对疲劳损伤计算进行修正:

S = Ρs - K n　,　S = [ (Ρ2
s öE ) K ′

(1ön′) ]n′ö(1+ n′) (2)

式中, S 为循环稳定后应力集中区的真实应力幅值; Ρs 为理论峰值弹性应力; K n 为 S 间的增

量; K′为循环疲劳强度系数,即产生一次循环所得到的真实应力; n′为循环应变硬化指数; E 为



材料弹性模量。认为增量 K n 为常值并对任意次循环适用。

线性累积损伤理论应用:∑ (n iöN i) = 1, ( i= 1, 2, 3,⋯)。式中N i 是给定载荷水平下的疲

劳寿命,是在给定载荷水平下实际使用掉的循环数。应该强调指出,正确地应用线性累积损伤

规律,其循环中的应力或应变应是全反复的,即其平均应力或平均应变等于零[1 ]。

(1) 低循环疲劳寿命消耗计算。低循环疲劳应包括离心载荷、扭转载荷、气动力及温度梯

度和不均匀膨胀等引起的应力循环。如果在发动机零件中造成其破坏的应力主要由转子转速

引起的离心力产生,则认为是机械因素导致的低循环疲劳 (L CF)。计算低循环疲劳寿命需要用

一合适的数学函数建立转速循环与疲劳的关系。对每一次飞行剖面提取循环后,用次循环转换

方法将所有的次循环转换成对称循环,查出监测点在最大状态时的工作温度,再查出构件材料

在该温度下的应力—寿命关系式,便可计算出每一循环的寿命值,将各循环寿命值的倒数乘以

该循环的个数并相加便得到一次飞行的寿命消耗百分数。

(2) 热疲劳寿命消耗计算。热疲劳实质也是低循环疲劳。要对零件进行精确的预测和监

测,就必须准确知道稳态和过渡状态下金属的温度。本文仅在上规定的 3个主、次循环中考虑

热负荷的作用,即在计算应力同时考虑离心负荷和热负荷的作用,统一按低循环疲劳进行寿命

消耗计算。

(3) 蠕变寿命消耗计算。对于有长巡航飞行剖面的发动机而言蠕变比L CF 成为更严格的

寿命限制准则。蠕变寿命的计算步骤为:对构件进行各状态下的应力、温度场计算和试验分析

确定危险部位; 建立监视点处温度、应力与可监测的参数的函数关系; 获取构件材料的热强综

合参数方程;计算高温下每一状态的蠕变寿命;将每一状态下蠕变寿命的倒数乘以其持续时间

后相加得到蠕变寿命消耗百分数。

在航空发动机中热端件的寿命消耗主要取决于低循环疲劳、热疲劳、蠕变疲劳载荷的作

用。综上所述, 航空发动机中热端件的寿命消耗可记为: ∑ (n f iöN f i ) + ∑ (nT iöN T i ) +

∑Sum H i= 1, ( i= 1, 2, 3)。式中: N f i是给定离心力载荷下的疲劳寿命, n f i为相应实际使用掉的

循环数; N T i是给定热循环载荷下的疲劳寿命, nT i为相应实际使用掉的循环数; Sum H i 为给定

状态的蠕变寿命消耗百分数。

2　某航空发动机高压涡轮盘寿命监测

　　某型发动机高压涡轮盘材料是DA Inconel718,根据某型发动机高压涡轮盘两种状态二维

轴对称带温度负荷的应力计算结果,并参考相似发动机核心机一级涡轮盘光弹性应力分析结

果,选定 3个监视部位分别为:榫槽第二喉部,轮缘与腹板转接段处和中心孔边应力最大处。轮

盘的监测主要考虑L CF1、L CF2、L CF3这 3种循环。每种循环要考虑离心负荷和热负荷的综

合作用。按照计算结果和参照相似发动机涡轮盘温度分布,近似地给定了地面慢车,巡航和中

间 3种状态的温度场,并依此温度场计算了包括温度负荷和离心负荷作用下的轮盘应力分布。

进而对各监测部位寿命消耗计算。

(1) 榫槽第二喉部寿命消耗。由计算和实验研究高压涡轮盘榫槽第二喉部应力集中系数

为 K = 2142, 各状态平均应力乘以应力集中系数后分别为: 最大—91116 M Pa、地面慢车—

47216 M Pa、巡航—65815M Pa、中间—91116M Pa。由于轮缘处的温度负荷对低循环疲劳寿命

影响不大,故此寿命消耗仅考虑离心负荷的作用即可。

轮盘材料为DA GH 416。为了同时比较DA GH 4169材料和 GH 4169材料在第二喉部处寿
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命消耗的差别, 故同时也采用 GH 4169 材料数据计算监测点的寿命消耗。DA GH 4169 和

GH 4169在 650℃时的性能数据如表 1。

表 1　DA GH 4169和 GH 4169在 650℃时的性能数据[3 ]

Ρ012 (M Pa) Ρb (M Pa) E (M Pa) K ′(M Pa) n′

DA GH 4169

GH 4169

1093

980

1233

1129

1821295

153

176316

1950

011188

0115

　　两种材料在 650℃时的应力～寿命关系式分别为:

△Ρö2 = 144516× (2N f ) - 010745　,　△Ρö2 = 141819× (2N f ) - 0108599 (3)

式中N f 是断裂循环数。榫头第二喉部处最大状态的应力值仅接近材料的Ρ012,暂不作修正。根

据公式 (1)将 3种循环应力分别转换成对称循环应力,代入式 (3)即可得到 3种循环的寿命循

环数见表 2。

表 2　高压涡轮盘各监测部位寿命计算比较

部　位 榫槽第二喉部 转接段处 盘心处

温　度 650℃ 550℃ 360℃

材料型号 DA GH 4169 GH 4169 GH 4169 GH 4169

应力值

Ρ最大= 91116

Ρ地慢= 47216

Ρ巡航= 65815

Ρ中间= 91116

Ρ最大= 91116

Ρ地慢= 47216

Ρ巡航= 65815

Ρ中间= 91116

Ρ最大= 98110

Ρ地慢= 38813

Ρ巡航= 60017

Ρ中间= 98110

Ρ最大= 1084

Ρ地慢= 613

Ρ巡航= 924

Ρ中间= 1081

L CF1
Ρ峰值= 911. 6

Ρ幅值= 91116

Ρ峰值= 91116

Ρ幅值= 91116

Ρ峰值= 98110

Ρ幅值= 98110

Ρ峰值= 1084

Ρ幅值= 1084

L CF2
Ρ峰值= 911. 6

Ρ幅值= 439. 0

Ρ峰值= 91116

Ρ幅值= 43910

Ρ峰值= 98110

Ρ幅值= 59217

Ρ峰值= 1084

Ρ幅值= 47110

L CF3
Ρ峰值= 911. 6

Ρ幅值= 25311

Ρ峰值= 91116

Ρ幅值= 25311

Ρ峰值= 98110

Ρ幅值= 38013

Ρ峰值= 1081

Ρ幅值= 157

寿　命

N f 1= 2423

N f 2= 121725

N f 3= 7432027

N f 1= 294

N f 2= 2874

N f 3= 39353

N f 1= 332

N f 2= 362

N f 3= 461

N f 1= 225

N f 2= 840

N f 3= 61564

　　由表 2可见,经过DA (时效)处理的DA GH 4169 材料,在给出的三种应力循环情况下寿

命比未经DA 处理的 GH 4169 材料要高出许多。其中标准循环DA GH 4169 材料的寿命是

GH 4169材料寿命N f 1的 8124倍,次循环 1的寿命N f 2两者差 42135倍,次循环 2的寿命N f 3

表 3　转接段处和中心孔处的应力值

Ρ最大 Ρ地慢 Ρ巡航 Ρ中间

A (M Pa)

B (M Pa)

102010

115410

388127

613

600168

924

102010

1128

两者差 189倍。

(2) 轮缘与腹板转接段处和盘中心孔

处寿命消耗计算。GH 4169材料在 550℃和

360℃时的性能参数见表 3。由应力计算结

果可得各状态应力值如表 3,表中A 和B
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分别代表转接段处和中心孔处。

GH 4169材料在 550℃和 360℃时的性能参数见表 4。

表 4　GH 4169材料在 550℃和 360℃时的性能参数

温　度 550℃ 360℃

材料数据

Ρ012= 996 M Pa　　Ρb= 1165 M Pa

E = 161 GPa　　K ′= 1543 M Pa

n′= 0109

△Ρö2= 147710× (2N f ) - 0107388

Ρ012= 104314 M Pa　　Ρb= 123614 M Pa

E = 168 GPa　　K ′= 1530 M Pa

n′= 0107

△Ρö2= 155910× (2N f ) - 0106618

根据应力计算结果和材料数据可见,轮缘与腹板转接段处与盘心两部位应力值均已超过

屈服极限,材料进入局部塑性需对应力进行修正,根据公式 (2)得转接处、盘心处应力修正结果

为: Ρ最大A = 98110 M Pa、Ρ中间A = 98110 M Pa、Ρ最大B = 108410 M Pa、Ρ中间B = 1081. 0 M Pa 将 3种循

环按公式 (1)转换为对称循环,并分别将 3 种循环的 Ρ- 1a代入表 4 中材料的应力—寿命关系

式,得转接段处、盘心处 3种循环的寿命如表 2。

3　结果分析

　　由表 2中的计算数据可得出这样结论: (1)监测部位在最大状态时都已接近或进入局部塑

性,这是造成低循环疲劳损伤的主要原因。(2)按GH 4169材料的计算结果可见,主循环时第二

喉部的寿命为 294,转接段处的寿命为 332,盘心处的寿命为 225。可见各部位的寿命数量级相

当。 (3)按照采用不同材料DA GH 4169和 GH 4169榫槽第二喉部处的差异 (即 8124倍)推算,

那么转接段处和盘心处主循环的寿命分别为 2735个循环和 1854个循环,而第二喉部的寿命

为 2423个循环,相比之下盘心处虽然温度较低,没有应力集中,但由于盘心的高应力使之成为

最危险部位。 (4)因为在最大状态的应力计算中考虑了热负荷影响,所以主循环的寿命计算是

比较准确的,整个轮盘的危险状况分析也是比较准确的。由于其它状况下温度分布是给定的,

所以两个次循环的寿命计算给出的是近似值。待有了瞬态热应力计算结果以后准确地计算热

应力产生的低循环疲劳寿命消耗。总之,按上述模型用C 语言编制的程序能够满足对航空发

动机热端件进行实时监视的要求,但有待于在实践中加以验证。
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FULL - L ENGTH PAPERS

A NEW APPROACH
TO D ETERM IN ING ROTOR DY NAM IC RESPONSE

L iao M ingfu
(D ep t. of A eroeng ines, N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X ian　710072)

A lex Siev i and Hartm utW a lter
( Ins titu te f or A eronau tics and A s tronau tics, Techn ica l U n ivers ity of B er lin , Germ any)

ABSTRACT　　　　 In o rder to determ ine the dynam ic respon se of a comp lex ro to r sys2
tem to im balance, a new app roach is developed, based on the sta te equat ion and tran sit ion m a2
t rix of mo tion of a ro to r. By m ean s of th is m ethod, the exact so lu t ion of ro to r vib ra t ion re2
spon se can be direct ly ob ta ined w ithou t any info rm at ion abou t its modes in advance. Fu rther2
mo re, as the tran sit ion m atrix can be tran sfo rm ed in to a tran sfer m atrix, so th is app roach can

be com b ined w ith tran sfer- m atrix m ethod, and the dynam ic respon se of a comp lex ro to r sys2
tem to im balance can be easily compu ted. A num erica l examp le show s, tha t th is app roach is
an effect ive and sho rt- cu t m ethod.

Key W ords　Equat ion s of sta tes　T ran sfer funct ion m atrix　Ro to rs　R espon ses

A COM PUTAT IONAL MOD EL FOR L IFE CONSUM PT ION
AND L IFE MON ITOR ING OF AEROENGINE

He J inglan , Hong J ie, L i Qihan
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A m athem atica l model is set up fo r life con sump tion of the h igh

tempertu re parts in aero- engine. L ow Cycle Fat igue, T herm al Fat igue, C reep , and any com 2
b inat ion of them are con sidered in the model. Engine life u sage m u st be determ ined fo r each

fligh t mode by its m ission analysis. A m ilita ry engine fligh t mode can be divided in to th ree

types of cycle: zero- m ax im um R PM - zero , cru ise- in term edia te- cru ise, id le- m ax im um
- id le. T he rela t ive life con sump tion and rem ain ing life of the h igh temperatu re parts of an
engine fo r every fligh t can be ob ta ined by the M iner’s R u le summ ation. A s an examp le, the

life con sump tion of the h igh p ressu re tu rb ine disk of a given engine is ca lcu la ted by the mod2
el. Based on the m athem atica l model and its compu ta t ional p rogram in C language, the rea l
- t im e life mon ito ring of h igh temperatu re parts in an aeroengine can be conducted.

Key W ords　L ifet im es　Cyclic loads　M on ito ring　Con sump tion


