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某型航空发动机涡轮盘结构可靠度计算

蒋向华, 杨晓光, 王延荣
(北京航空航天大学 能源与动力工程学院,北京 100083)

摘要: 针对传统涡轮盘确定性应力和寿命计算上对参数分散性考虑的不足,采用应力—强度干涉法和模糊概

率积分法 (FP I)计算某型航空发动机涡轮盘关键位置的结构可靠度,将两种方法结果进行对比分析,说明 FP I

方法的有效性和快速性,并分析了干涉法计算中的某些近似对可靠度计算结果带来的影响,最后采用 FP I方

法计算了整个涡轮盘的结构可靠度分布,该结果对掌握整个涡轮盘的可靠度水平及对涡轮盘进一步设计具

有参考价值。
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Abstract: Som e deficiencies ex isted in the trad it ional determ in ist ic st ress and fa t igue

analysis of gas tu rb ine disk, fo r examp le, it canno t quan t ify the influence of d iscrepancies in

the st ructu re design variab les. T he stress2st rength in terference m ethod and Fuzzy P robab ility

In tegra l (FP I) m ethod, w h ich can quan t ify these discrepancies, w ere app lied to evaluate the

st ructu re reliab ility of the tu rb ine disk. R esu lt show s FP I m ethod is rap id and effect ive. T he

influence of app rox im at ion s ex ist ing in the in terference m ethod w as also studied. A t the end

FP I m ethod w as u sed to evaluate the w ho le disk reliab ility d ist ribu t ion. T h is resu lt is help fu l

no t on ly fo r understanding the reliab ility level of the w ho le disk bu t a lso fo r the fu rther

design of the disk.
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　　涡轮盘是航空发动机主要承力构件之一,在

离心力、温度载荷的作用下,工作应力水平较高,

属于重要关键件。涡轮盘一旦破坏,其后果往往是

灾难性的。

传统的涡轮盘应力和寿命分析是基于确定性

参数基础上的,计算所用的参数,如轮盘尺寸、转

速及一定温度下的杨氏模量、波松比等,都是确定

值;然而实际生产及使用过程中,这些参数都是具

有一定散度的、带分布的随机变量,确定性计算中

的参数值通常只是这些参数的均值。按确定性计

算来进行结构设计,如传统的安全系数法,并不能

保证结构的可靠性[1 ]。而结构可靠性计算 (设计)

就可以及时、充分地考虑参数的分散性,为低冗余

量、高安全性的先进涡轮盘结构设计提供一条良



图 1　涡轮盘的有限元模型、转速和主盘危险位置P 及其温度谱

F ig. 1　FEM model of tu rb ine ro to r, ro ta t ional velocity tab le,

po in t P and its temperatu re tab le

好的途径。

本文采用传统的应力—强度干涉模型法及一

种新的方法—模糊概率积分法,来计算某型航空

发动机涡轮盘的构件可靠度,对两种方法的计算

结果进行了比较和分析。

1　涡轮盘的结构应力、应变计算

　　涡轮盘的结构及有限模型如图 1 (a)和 (b)所

示,分为主盘及非主盘两部分,整个涡轮盘主要采

用 GH 4169 材料,其中非主盘中有部分结构采用

粉末冶金材料。本文对整个涡轮盘进行了应力分

析,但分析重点只放在主盘的应力、寿命及可靠性

上。

经过确定性有限元弹塑性应力计算,确定涡

轮盘的几处失效危险位置,其中应力极值点为P ,

该点受R = 0的恒幅疲劳载荷作用,在该应力作用

下,涡轮盘的塑性应变并不大,根据计算结果,采

用应力- 寿命关系进行疲劳寿命分析。涡轮盘蠕

变效应也可以忽略。

整个涡轮盘均采用轴对称单元。涡轮盘受离

心力和温度载荷作用。一个涡轮盘循环的载荷共

有626个子步。涡轮盘受本身的离心力和叶片离

心力共同作用,其中叶片离心力按实际转速计算

并作为外力加在轮缘,涡轮盘的转速载荷谱如图1

(c)所示; 涡轮盘受瞬态温度场作用,其中P 点的

温度谱如图1 (d)所示。约束条件共两个:轴向约束

和主盘与非主盘间的位移协调关系。弹塑性计算

的本构方程选用经典的多线性随动硬化模型,所

用有限元程序为AN SYS。

2　涡轮盘的结构可靠度计算

　　涡轮盘中每个节点的可靠度都是不同的,本

文以P 点为例计算轮盘的可靠度。这里只考虑轮

盘转速的分散性,根据转速的统计值,涡轮盘转速

服从正态分布,标准差为转速的215◊ 。通过对转

速抽样计算轮盘应力,得到该点的应力基本上服

从正态分布,其中ΛS = 1 074107 M Pa, ΡS = 01037

54。

P 点的最高温度为463℃,这个温度并没有实

验曲线。在这个温度附近,可查的材料P - S- N

曲线图有400℃和500℃两个。按式 (1) [2 ]进行实验

曲线拟合,得到这两个温度下的P- S- N 曲线拟

合系数 (含p 50与P 99187两种存活率) ,如表1所示。
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表 1　材料的P- S- N 曲线拟合系数

Table 1　M ater ia l P- S- N f itness curve coeff ic ien ts

tö℃ 存活率 a b c

400℃
P 50

P 99187

a11= 291650 22

a12= 301603 68

b11= 81245 25

b12= 81910 49

c11= 841646 64

c12= 01517 70

500℃
P 50

P 99187

a21= 381885 73

a22= 391894 79

b21= 111175 06

b22= 121403 18

c21= 921313 86

c22= 2211214 71

Ρm ax = 10 (a- lg N ) öb + c (1)

　　下面采用传统的应力—强度干涉模型法及模

糊概率积分法来计算轮盘在该分布应力作用下的

可靠性,并将计算结果进行对比分析。

2. 1　传统应力- 强度干涉模型法

　　取P- S- N 曲线中温度最靠近P 点温度的

曲线,即500℃下的P- S- N 曲线,作为该点计算

寿命的应力—应变曲线。根据等寿命强度分布理

论[3 ] ,当等强度寿命分布符合对数正态分布时,材

料的等寿命强度分布可以根据式 (2)求出:

g (S ) =

Λ(S ) Ρ′(S ) - Λ′(S ) Ρ(S ) - Ρ′(S ) lg N 3

2ΠΡ2 (S )
õ

exp -
[ lg N 3 - Λ(S ) ]2

2Ρ2 (S )
(2)

式中,N
3 为给定寿命, Λ(S )和Ρ(S )分别为对数寿

命的均值和标准差的拟合曲线,拟合曲线的阶次

通常取为一阶,即:

Λ(S ) = a + b× S　,　Ρ(S ) = c + d × S

　　高阶的拟合会给强度分布的计算带来非常大

的难度。

根据材料 500℃下的 P - S- N 曲线,即可拟

合出材料的对数寿命及标准差随应力变化的方程

为 (3)和 (4) ,其中寿命标准差采用 (5)式计算。

Λδ(S ) = 121087 - 01006 28S (3)

Ρδ(S ) = - 01115 23 + 01000 728S (4)

Ρ(S ) =
1

uP 99187

[ lg (N P 99187
) - lg (N P 50

) ] (5)

R (N ) =∫
Sm ax

Sm in

f (S S ) ∫
+ ∞

S S

g (S r) dS r ]dS S (6)

　　将 (3)、(4)式代入 (2)中即可得到材料的等寿

命强度分布方程,图 2 即为不同寿命下P 点的应

力- 强度干涉图形。将 (2)代入 (6)式即可求得P

点的结构可靠度方程,如图 4中的R 1所示,具体

的可靠度值见表2中R 1一栏。为方便对比说明,

本节所述的轮盘可靠度干涉模型算法下面简称为

方法1。

应当指出的是,式 (3)实际上确定了一条新的

S- N 曲 (直)线,该S- N 直线与材料真实的S- N

曲线有着一定的差别,如图3所示,“F”为拟合

图 2　不同寿命下P 处的应力—强度干涉图

F ig. 2　Stress strength in terference pattern of po in t

P at differen t life cycles

图 3　材料P 50的P- S- N 曲线及拟合的

P- S- N 直线

F ig. 3　M ateria l test P- S- N curve and its linear

fitness curve (P 50)
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直线,“T”为材料的实验曲线。同样,按直线拟合

所得的寿命标准差也与真实寿命标准差有差别。

这两个近似的存在将给方法1的计算结果带来误

差。

2. 2　模糊概率积分法

　　模糊概率积分法 (Fu ssy P roperty In tegra l,

FP I) ,是笔者研究的一种全新的构件可靠度计算

方法。该方法的简要计算过程为:当结构的应力是

一个分布的随机量,其概率密度函数为 f ; 每一个

应力下材料的寿命满足对数正态分布,其概率密

度函数为g ,对数寿命均值N 50与应力的关系满足

P - S- N 曲线中曲线,即ΛN = h (S ) ,对数寿命标

准差也为应力的函数, 即 ΡN = u (S ) , 则在给定寿

命时结构的可靠度为:

R [N ] =

1 -∫
Sm ax

Sm in

cg (S , lg N ) õ f (S ) õ dS (7)

式中: cg (S , lg N )为应力S 所对应的对数寿命分

布函数在 lg N 处的累积概率, f (S )为应力分布在

S 处的概率密度。S m in , S m ax为应力分布可达的最

小值,如当应力分布为正态分布时,可取S m in , S m ax

分别为ΛS - 5ΡS 和ΛS + 5ΡS ,计算结果误差会很小,

这在工程计算中是实用的。

当涡轮盘应力分布确定后,就可以用FP I方

法直接求得不同寿命下涡轮盘的累积失效概率或

可靠度。本文分别给出 3种不同的条件进行FP I

计算。

2. 2. 1　按500℃计算P 点可靠度

　　首先,取与方法1完全相同的计算条件: 取拟

合的S- N 直线及寿命标准差作为500℃下P 点的

S- N 曲线及寿命标准差,即由式 (3) (4) ,有:

h (S ) = 121087 - 01006 28S (8)

u (S ) = - 01115 23 + 01000 728S (9)

　　将式 (8)和 (9)代入式 (7)得轮盘可靠度随时

间的变化方程:

R [N ] = 1 - ∫
Sm ax

Sm in

1

u (s) 2Π∫
lg N 3

- ∞
e{- [ t- h (S ) ]2}ö{2[u (s) ]2} d t

1

ΡS 2Π
e[ - (S - ΛS

) 2 ]ö2Ρ2ΡS }
dS (10)

　　方程曲线如图4中的R 2. 1所示,具体可靠度

值见表2中R 2. 1一栏。为方便说明,称这种计算

条件下的FP I法为方法2. 1。

如果直接采用材料的真实实验曲线,而不用

方法 1 所拟合的材料曲线,此时,由 (1)、(5)式及

表1,材料寿命均值及标准差分别为:

h (S ) = a21 - b21 × lg (S - c21) (11)

u (S ) =
1
3

{[a22 - b22 × lg (S - c22) ] -

[a21 - b21 × lg (S - c21) ]} (12)

　　将式 (11)和 (12)代入 (10)式即可得到轮盘可

靠度随时间变化的方程,如图 4中的R 2. 2所示,

具体可靠度值见表2中R 2. 2一栏。为方便说明,

称这种计算条件下的FP I法为方法2. 2。

2. 2. 2　采用P 点实际温度计算可靠度

　　在航空发动机涡轮盘这样的高温结构的可靠

度计算中,温度的影响也是重要的。涡轮盘中不同

位置的温度是不同的,而不同的温度下材料的等

强度寿命分布也不相同,所以采用方法 1 计算涡

轮盘的可靠度时,由于计算速度和成本的限制,仅

取最接近P 点温度的材料曲线来代替P 点实际温

度下的材料曲线,这种简化提高了方法 1 计算的

可行性,但同时也带来了相应的误差。而F P I 法

省去了对等寿命强度分布的计算,可以较好地计

算真实温度下的可靠度,显示出更好的模拟真实

状态的性能。

由于没有 P 点真实温度下的实验曲线, F P I

法也需要利用附近温度的实验曲线来获得P 点温

度下的计算数据,这种获得非实验数据点数据的

方法可以有多种,本文采用的方法是取P 点相邻

的 400℃和500℃两条P - S - N 曲线来进行线性

插值,设 t1= 400℃, t2= 500℃, P 点真实温度 t=

463℃,按表1及 (1)、(5)式,有:

C 1 = ( t2 - t) ö( t2 - t1)　　　C 2 = 1 - C 1　　　h t1
(S ) = a12 - b12 × lg (S - c12)

h t2
(S ) = a21 - b21 × lg (S - c21)　　　　h (S ) = C 1 × h t1

(S ) + C 2 × h t2
(S ) (13)

u t1
(S ) =

1
3

{[a12 - b12 × lg (S - c12) ] - [a11 - b11 × lg (S - c11) ]}

u t2
(S ) =

1
3

{[a22 - b22 × lg (S - c22) ] - [a21 - b21 × lg (S - c21) ]} (14)
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表 2　不同计算得到的轮盘可靠度结果

Table 2　D isk rel iabil ity by differen t methods

方法
寿命ö循环数

101 102 103 104 105 106 107

R 1

R 211

R 212

R 213

11000 0

11000 0

11000 0

11000 0

11000 0

11000 0

11000 0

11000 0

01999 2

01999 2

01999 8

01999 9

01968 1

01967 6

01984 5

01982 8

01688 1

01687 9

01753 6

01676 1

01180 7

01178 5

01206 8

01109 4

01011 6

01008 6

01009 3

01001 6

　　将 (13)和 (14)式代入 (10)式即可得到涡轮盘

可靠度随时间变化的方程, 如图 4 中的R 2. 3 所

示,具体可靠度值见表2中R 2. 3一栏。为方便说

明,称这种计算条件的FP I法为方法2. 3。

图 4　不同方法计算的可靠度

F ig. 4　R eliab ilit ies ob tained by differen t m ethod

图 5　R 211与R 1之差

F ig. 5　D ifference in the resu lts betw een R 211 and R 1

2. 3　计算结果对比

　　由图 4可以看出,方法 1 结果R 1 与方法 2. 1

的结果是一致的,取 (R 2. 1- R 1)作差值图,如图5

所示,可以看到两者相差极小,且不规则,属计算

过程产生的数值误差。这表明FP I法涵盖了应力

—强度干涉法的功能。同时FP I的计算速度更快,

某次计算时间测试的结果显示,用同一台计算机

计算相同的可靠度,方法1的计算耗时 46 s,方法

2. 1耗时仅3 s。

图 6　R 211与R 212之差

F ig. 6　D ifference in the resu lts betw een R 2. 1

and R 2. 2

图 7　R 212与R 213之差

F ig. 7　D ifference in the resu lts betw een R 2. 2

and R 2. 3

取 (R 2. 1- R 2. 2)作差值图, 如图 6 所示, 该

图表示的是材料的均值寿命及标准差采用直线拟
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合所带来的误差。由图可以看出, R 2. 1与R 2. 2结

果的最大绝对误差达 010671,此时的相对误差为

1317% ,说明近似给可靠度计算带来较大误差。

GH 4169材料在500℃时的疲劳性能比400℃

时的疲劳性能有较为明显的优势。取 (R 2. 2- R 2.

3)作差值图,如图7所示,该图表示了未计及温度

差别所带来的误差。由图可以看出, R 2. 2与R 2. 3

结果的最大绝对误差达01125,此时的相对误差为

3913% ,说明不能充分考虑温度的影响会产生很

大的误差,即使温差不大 (37℃)。

图 8　105 工作循环时轮盘的可靠度分布云图

F ig. 8　Contour distribu tion of disk reliab ility at

105 life cycles

2. 4　采用FP I方法对整个主盘进行可靠度计算

　　FP I的计算简便和快捷使得对轮盘所有节点

的可靠度计算成为可能。图8为在105 工作循环时

采用方法2. 3计算轮盘中所有节点可靠度的计算

结果。由图可以看出, P 点的可靠度正是整个轮盘

中最低的,可以根据这个结果及轮盘的可靠度指

标,对轮盘进行进一步的结构设计。

3　结　论

　　通过计算可以看出, S- N 曲线及温度数据

处理中的近似将会给涡轮盘的结构可靠性计算带

来较大的影响; 涡轮盘的可靠度分布计算则可以

直观地提供整个盘体的可靠度分布情况,易于了

解涡轮盘可靠性的整体水平和发现局部可靠性不

足之处; 新的模糊概率积分法在上述分析时体现

出较为良好的性能,较之传统的干涉法具有一定

的先进性。
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