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摘　　　  要：    介绍了增材制造技术在航空发动机中的应用现状，重点论述航空发动机中增材制造结构强度、

寿命评估与设计等关键技术的研究进展。分别从增材制造缺陷的无损检测方法与等效准则、考虑缺陷影响

的关重件强度与寿命预测方法，以及创新结构一体化设计技术等方面探讨了现有研究进展、存在不足，以及

发展趋势。结果表明：航空发动机中增材制造结构强度、寿命评估处于起步阶段，大多针对增材制造材料及

简单结构的单一失效模式，仍需在复合疲劳失效、“结构特征 -广布缺陷 -表面形貌”多因素耦合失效等方面开

展研究，从而发展适用于航空发动机增材制造结构的数据驱动评估方法、损伤容限设计方法以及专用试验

技术。
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Abstract: The application status of additive manufacturing technology in aero-engine was introduced,
and the key technologies of strength, lifetime assessment and design methods for additive manufacturing
structures  in  aero-engine  were  emphatically  reviewed.  The  shortcomings  and  development  trends  of
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existing research were discussed in terms of nondestructive detection methods and equivalence criteria for
additive manufacturing defects, strength and lifetime prediction methods considering the effects of defects,
and the integrated innovative structure design technology of aero-engine additive manufacturing structures,
respectively. The results showed that strength and life assessment of additive manufacturing structures in
aero-engine was at the initial stage. Most of them were geared for the additive manufacturing materials and
simple  structures  under  a  single  failure  mode,  making  it  necessary  to  conduct  research  on  compound
fatigue  failure,  multi-factor  failure  coupled  of  structural  characteristics-widespread  defects-surface
morphology,  so  as  to  develop  data-driven  evaluation  methods,  damage  tolerance  design  methods  and
special test techniques for aero-engine additive manufacturing structures.

Keywords:   additive manufacturing；defect characterization；damage mechanism；

strength and lifetime prediction；integrated design
 

先进航空发动机朝着高推质比、高可靠性、

长寿命和经济可承受性的方向发展，苛刻且相互

矛盾的指标要求航空发动机关重件构型复杂、轻

质高效。传统的“减材”制造技术面临生产周期长、

成品率低、制造成本高等挑战，成为制约先进航

空发动机研发的瓶颈。变革性的“近净成形”增材

制造技术，因具有一体化成形、无需模具、制造成

本低等优点，最早被美国联合技术研究中心

（UTRC）尝试用于涡轮叶盘一体化制造[1]，随后通

用电气（GE） [2]、罗尔斯-罗伊斯（RR） [3] 等航空发

动机企业也开始应用增材制造技术加工或修复零

部件。例如，GE公司在 GE9X、Leap系列航空发

动机中已成功应用增材制造技术成形了燃油喷嘴、

传感器外壳、热交换器、涡轮叶片等 10余种结构[2]。

Safran[4]、MTU[5] 等发动机公司增材制造了燃油喷

嘴、燃烧室机匣等结构，提升了生产效率。中国

航发湖南动力机械研究所[6] 采用增材制造技术加

工了微型涡喷发动机，将近百个零件集成制造为

10个，包括增材制造成形的压气机/涡轮的整体叶

盘结构，并成功通过某型涡喷发动机试车。

增材制造技术给航空发动机复杂结构的加工

提供了新的途径，但在能量源“逐点扫描熔化－逐

线扫描搭接－逐层凝固堆积”的过程中，粉末/丝
材局部熔化形成熔池，熔池内残留未完全恢复的“
匙孔”，导致增材制造结构内部存在广布缺陷；且

受限于加工可达性，复杂结构（如涡轮叶片）内部

空腔等关键部位残留粉末等表面缺陷。另外，增

材制造结构不同部位处的晶体形貌、内部/表面缺

陷等具有显著差异，导致结构强度、疲劳寿命与

结构特征密切相关且表现出大的分散性。为此，

美国联邦航空管理局（FAA）、欧洲航空安全局

（EASA）分别于 2018年、2021年发布的《粉末床

熔融增材制造成形涡轮发动机零件及修复指南》

建议稿[7]、《增材制造认证备忘录》 [8] 等适航认证

文件中指出，需发展适用于航空发动机增材制造

结构的强度及寿命评价方法。

为此，本文以航空发动机增材制造结构为研

究对象，从无损检测方法、初始缺陷统计与表征、

强度预测方法、寿命评估方法及创新结构一体化

设计技术等方面论述研究进展，以期为长寿命、

高可靠性的航空发动机增材制造结构设计提供技

术支持。

 1    无损检测技术与初始缺陷表征

增材制造结构缺陷种类主要包括气孔、未熔

合（lack of fusion, LOF）、未熔化粉末、微裂纹和

夹杂物等[9]。气孔、匙孔等微孔隙是金属增材制

造中最常见的缺陷；LOF、未熔化粉末常见于选

区激光熔化（selective laser melting, SLM）等铺粉

式增材制造技术，形状扁平、不规则且边缘尖锐，

取向近似与成形平面平行；微裂纹是由快速熔化—
凝固过程中的内应力超过材料强度极限而产生；

球化现象是由于熔池在表面张力的作用下凝固，

常位于结构表面；夹杂则是粉末熔炼过程中不可

避免混入的金属及非金属化合物等，多呈颗粒状

或块状[10-12]。尽管通过优化工艺参数和热处理等

方式能够在一定程度上降低缺陷水平，但至今尚

无有效方法予以完全消除，是制约增材制造结构

可靠服役的“顽疾”[13]。
初始缺陷的无损检测与表征是揭示缺陷对服

役结构损伤机理的基础。按照空间分辨率，增材

制造结构缺陷的检测技术可分为两类。一类是缺

陷分辨率在亚毫米量级的传统检测手段，例如超

声、涡流等[14]。超声检测穿透性强、检测时间短、

成本较低，是检测金属结构内部缺陷的常用手段[15]，

近年来发展的超声相控阵检测技已可应用于缺陷
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的三维表征中。采用超声相控阵检测技术对电子

束 熔 丝 沉 积（electron  beam  free  form  fabrication，
EBF3）成形的 A-100钢制件进行缺陷检测 [16]，结

果表明其对成形件内部微裂纹检测和大厚度制件

检测中有较好的效果。但超声检测对表面/亚表

面缺陷的检测能力不足[17]，当超声频率低于 5 MHz
时，表面粗糙度产生的噪声使得缺陷不可检。针

对表面/亚表面缺陷，常采用涡流方法进行检测，

试验表明，涡流检测对激光熔融沉积（laser metal
deposition, LMD）的镍基高温合金标准试样中大

于 0.2 mm的表面缺陷和大于 0.6 mm缺陷近表面

缺陷（深度 1 mm以内）检出率可达 90%[18]。

但随着缺陷定位与尺寸量化要求的不断提升，

上述传统无损检测技术难以满足航空发动机增材

制造材料、结构的缺陷检测需求，另一类以 X射

线断层扫描成像（computed tomography, CT）技术

为代表，缺陷分辨率在微米量级的无损检测技术

逐渐凸显优势。依据 X射线源的类型，可将 CT
技术分为实验室 X射线断层扫描成像（laboratory
computed tomography，Lab-CT）和同步辐射 X射线

断 层 扫 描 成 像（synchrotron  radiation  computed
tomography，SR-CT）两类。Lab-CT的空间分辨率

一般在几微米至几毫米之间。美国航空航天局

（NASA）采用 Lab-CT对激光直接沉积成形的燃

油喷嘴、混合器等结构进行检测，实现内部缺陷

检测的同时对结构成形精度进行评价[19]。然而，

高分辨率需要更多的曝光时间来保证成像对比度，

Lab-CT整体成像时间较长，限制了增材制造结构

缺陷的检测效率[20]。随着第三代同步辐射光源及

电荷耦合器件探测器的发展，具有高亮度、高通

量、高相干、高准直和高时空分辨优势的 SR-CT
成为当前学术研究的有力工具，其空间和时间分

辨率分别可达到亚微米级和微秒级，逐步成为增

材制造结构缺陷表征的高效手段之一[21-23]。

考虑到增材制造结构的缺陷数量众多、形状

各异，单个缺陷的三维成像结果不能代表缺陷群

形貌，需要发展反映缺陷群共有特征的等效评价

准则。初始缺陷等效准则目前主要有四类：①裂

纹等效准则；②球等效准则；③椭球等效准则；

④多球等效准则。

 1.1   裂纹等效准则

依据包络缺陷截面的原则将缺陷等效为裂纹，

以便于应用断裂力学等理论评估材料疲劳极限。

目前常用方法将断口观测得到的缺陷截面作为等

效对象，分别提出了内部缺陷、表面缺陷与亚表

面缺陷的裂纹等效准则[24-25]（图 1），并用于 SLM
成形 Ti-6Al-4V的疲劳极限预测，误差小于 10%。

进一步考虑应力梯度的影响，将裂纹等效准则应

用至 SLM成形 Ti-6Al-4V的缺口疲劳极限预测中，

最大误差不超过 9%，说明了裂纹等效准则在疲劳

极限预测方面具有良好的适用性[26]。
  

(a) 内部缺陷 (b) 表面缺陷 (c) 亚表面缺陷

等效裂纹面积 等效裂纹面积 等效裂纹面积

自由表面 自由表面

图 1    裂纹等效准则[24]

Fig. 1    Crack equivalence criterion[24]
 

 1.2   球等效准则

增材制造结构中的微气孔缺陷，其形貌则近

似于球体（图 2），且边缘并不尖锐，这时裂纹等效

准则不适用[27]，需利用球等效准则对初始缺陷尺

寸进行表征。将缺陷形貌重构后的体积作为参考

值，采用与该体积相等的球直径描述缺陷尺寸。
  

(a) LOF (b) 气孔

图 2    电弧增材制造成形 Al-Mg4.5Mn铝合金缺陷形貌[27]

Fig. 2    Defect morphologies of Al-Mg4.5Mn aluminum alloy

formed by wire arc additive manufacturing[27]
 

应用该准则对成形态粉末床熔融（powder bed
fusion, PBF）Ti-6Al-4V的缺陷形貌进行统计，缺陷

等效直径符合对数正态分布，均值为 30 μm[28]。

进一步采用球等效准则对比研究了热等静压处理

前后的 SLM成形 Ti-6Al-4V缺陷等效尺寸与疲劳

寿命间的关系，结果表明缺陷等效尺寸由热处理

前的 22～50 μm降低至热处理后的 22 μm以内，

而热处理后的疲劳寿命提高近 1个量级，这说明

缺陷等效尺寸的降低是材料疲劳性能提升的主要

原因[29-31]。

球等效准则仅反映了缺陷体积的差异，但难

以反映缺陷形状的差异。为了区分图 2中两种缺

陷形状的差异，等效球度的概念被提出

S =
π1/3（6V）2/3

A
（1）
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其中 S为缺陷等效球度，V为缺陷的体积，A为缺

陷的表面积，其余系数设置的目的是将 S限制在

0～1范围内，即等效球度趋近于 1时缺陷为正球

体，反之则形貌偏离球的程度更大。利用上述关

系，实现了 PBF 成形 Ti-6Al-4V缺陷球度与等效

直径的关联[28]，其中缺陷的球度随着等效直径的

增大而减小，小尺寸缺陷多呈现近球形，大尺寸

缺陷的形貌更加不规则[31-33]（图 3）。
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图 3    PBF成形 Ti-6Al-4V中缺陷等效直径与球度间关联

Fig. 3    Relationship between defect equivalent diameter and

sphericity in Ti-6Al-4V formed by PBF
 

 1.3   椭球等效准则

采用球等效得到的等效尺寸、等效球度等标

量概念仍难以准确反映缺陷空间取向的差异性，

为此发展了基于 CT检测的椭球等效准则。椭球

等效准则最初以缺陷轮廓中距离最长的两点间距

离作为长轴，以两者中点为球心构建缺陷的外接

椭球用于等效。但是，上述方法在应用于 LOF等

凹多面体形式的缺陷时，难以保证外接椭球的球

心位于缺陷轮廓内部，无法准确表征 LOF缺陷的

空间取向。为此，发展了基于主成分分析方法的

椭球等效准则。将 CT检测得到的缺陷轮廓点云

坐标进行主成分分析，得到缺陷轮廓在三组正交

基矢量上的投影。以上述正交基矢量建立的直角

坐标系原点为球心，将正交基矢量上的投影依据

长短分别作为等效椭球的长轴、中轴与短轴，构

建缺陷的等效椭球，实现了 LOF等缺陷取向的合

理表征（图 4）[34]。
  

(a) LOF缺陷原始形貌 (b) 等效椭球

等效长轴

等
效

中
轴

等效短轴

图 4    基于主成分分析的椭球等效准则[34]

Fig. 4    Ellipsoidal equivalence criterion based on

principal component analysis[34]
 

利用上述椭球等效准则，对不同成形方向下LOF
缺陷的等效椭球取向进行统计，结果表明 LOF缺

陷的最大等效截面平行于成形平面[31-34]。进一步

考虑缺陷附近的应力梯度影响，修正 Eshelby张量

表达式，量化不同取向缺陷影响下的非均匀应力

场[35]，从而描述不同加载方向下疲劳寿命的差异性。

 1.4   多球等效准则

上述裂纹等效、球等效及椭球等效准则均采

用单个规则几何体描述缺陷的尺寸、取向等整体

信息，但难以描述缺陷尖锐度等局部信息，因而

无法表征缺陷受载时基体内的应力集中现象。为

此，发展了一种基于多球体颗粒模型的等效准则

（图 5），将缺陷原始形貌等效为若干尺寸和位置
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100

57.71

97.5

17.31
20.23

53.25

97.7

73.73

41.14

X
+
Y

+
Z
−

X
+

Y
−

Y
+

X
−

Z
−

Z
+

X
+
Y
−
Z
−

X
−
Y

+
Z
−

X
−
Y
−
Z
−

X
+
Y

+
Z

+
X

+
Y
−
Z

+
X
−
Y

+
Z

+
X
−
Y
−
Z

+

80

60

40

20

0

(c) 末端球最大球心距

象限

最
大

球
心

距
/μ
m

图 5    多球等效准则[36]

Fig. 5    Multi-sphere equivalence criterion[36]
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均不同的内切球体的组合，并通过距离原点最远

球体（定义为末端球）的半径和与原点的距离（定

义为球心距）来表征缺陷局部的尖锐度。采用该

方法实现了SLM成形Ti-6Al-4V缺陷的等效表征[36]，

为增材制造结构寿命预测提供了新方法。

 2    增材制造结构强度预测方法

增材制造结构的缺陷在受载时会发生演化，

造成材料刚度、强度下降并提前发生破裂。为了

阐明缺陷演化对材料及结构拉伸性能的影响，国

内外学者分别从原位试验、损伤模型等方面开展

研究，阐明缺陷演化机理并建立反映物理机制的

模型，用于航空发动机关键件的强度预测。

为了探究增材制造材料/结构的缺陷演化行

为，国内外学者搭建了原位试验平台，揭示缺陷

演化对变形、损伤的影响机理。基于 Lab-CT的

原位加载试验研究发现，单轴拉伸载荷下 SLM成

形 AlSi10Mg铝合金中缺陷当前体积与初始体积

之比 γf 随外加力 F呈现指数型演化规律，并结合

有限元计算确定了缺陷周围切应变导致材料失效

的机理[37-38]。

γf = 0.02e
F

656 +1.09 （2）

同时，借助各国的同步辐射大科学装置研制

出的原位试验平台，实现了缺陷演化的实时监测[39]。

例如，兼容美国先进光源（ALS）的原位高温试验

平台，可开展 1 750 ℃ 真空或保护气体环境下的

损伤机制研究[40]。针对欧洲同步辐射光源（ES-
RF）、中国上海同步辐射光源（SSRF）研制的原位

高 温 试 验 平 台 可 以 清 晰 地 捕 捉到 SLM成 形

AlSi10Mg铝合金试样内部的缺陷尺寸增加、融

合直至试样断裂的全过程[41-42]（图 6）。分析不同

载荷下的缺陷形貌可以发现，随着载荷增大，SLM
成形 Ti-6Al-4V合金的缺陷数量与尺寸增加，且

多缺陷合并，这为增材制造结构强度分析提供了

数据支持[43]。

φ

在描述缺陷演化行为的基础上，便可结合塑

性损伤模型建立缺陷演化与强度的关联。考虑损

伤 时的弹性模量 E*为

E∗ = E（1−φ）= E
(
1− Vdefect

Vmatrix

)
（3）

其中 E为材料理想弹性模量，Vdefect 为缺陷群总体

积，Vmatrix 为基体体积。

根据模型输入不同，国内外学者提出针对增

材制造材料缺陷演化所致损伤提出三类预测方法。

第一类方法以材料稳定循环的特征参量为输

入，模型中不显含缺陷量化项。该类方法以变形

过程中的迟滞能量增加来反映缺陷演化对材料的

影响，基于简化的 J2弹塑性本构关系进行建模[44]

φ =

[
E（1−φ）(εe−εeu)− (σe−σeul)

]k

w∗cr（1−φ）m （4）

εe εeu σe

σeul w∗cr

其中 、 分别为循环中最大、最小等效应变， 、

分别为循环中最大、最小等效应力， 为总的

迟滞能量，m、k为材料参数。采用上述模型结合

有限元计算，实现了激光直接沉积成形 Ti-6Al-
4V中损伤随循环数变化规律的预测。但由于未

能将迟滞能量与缺陷特征建立关联，该类方法不

能反映初始缺陷尺寸对损伤演化的影响。

为此，国内外学者发展出第二类方法，将初始

缺陷的损伤作为模型输入进行建模。其中最经典

的 GTN损 伤 模 型 ， 由 Gurson[45]、 Tvergaard与

Needleman[46] 联合提出。其核心思路是将总损伤

分解为初始缺陷生长带来的损伤和新缺陷萌生带

来的损伤

φ̇ = φ̇g+ φ̇n （5）

φ̇g =（1−φ）̇εpl : I （6）

φ̇n = Anε̇
pl （7）

φ̇ φ̇g

φ̇n ε̇pl

其中 为总损伤演化率， 为缺陷生长带来的损伤

演化率， 为新缺陷萌生带来的损伤演化率， 为

等效塑性应变率，I为应力第一不变量，An 为模型
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图 6    SLM成形 AlSi10Mg铝合金试样内部的缺陷演化[42]

Fig. 6    Defect evolution in AlSi10Mg aluminum alloy specimen

formed by SLM
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参数。采用该类方法对 SLM成形的 Ti-6Al-4V单

轴拉伸性能进行预测，延伸率预测误差在 8.6%以

内，且能反映初始缺陷增加时延伸率的降低现象[47]。

随着原位实时表征技术发展，可实现受载下

增材制造材料/结构中缺陷演化行为的量化表征，

这为第三类以缺陷尺寸、密度为输入的损伤模型

建立提供了物理机制与数据支持。在考虑初始缺

陷生长带来的损伤和新缺陷萌生两类机制的基础

上，发展了缺陷平均体积、平均密度等内变量独

立演化的模型，并引入损伤联合因子描述多个缺

陷合并导致的损伤加速现象[48-49]

φ = (φ0+ηv)C （8）

η = η0 exp（εAb） （9）

ν = π[Rexp（εAc）]2 （10）

φ0

η v η0

其中 为初始缺陷造成的损伤，C为损伤联合因

子， 为缺陷的平均密度， 为缺陷的平均体积，

为缺陷的初始平均密度，R为缺陷初始平均半径，

ε为应变，Ab、Ac 为与缺陷形状相关的模型拟合参数。

该模型在物理机制上更为明确。例如，采用

相同的模型参数分别准确预测了单件、成组成形

的激光近净成形（laser engineered net shaping, LENS）
316L不锈钢单轴拉伸应力 -应变关系 [50]（图 7）。
为了验证该类模型在缺陷平均尺寸、密度的预测

精度，在同步辐射光源下开展了 PBF成形 Ti-6Al-
4V缺陷演化的原位试验。结果表明，PBF成形 Ti-
6Al-4V缺陷平均尺寸、密度的预测值与试验结果

较好符合[43]。

利用上述模型预测材料的拉伸极限、延伸率

等参量，可实现航空发动机增材制造结构的强度

分析。北京航空航天大学与中国航发湖南动力机

械研究所联合，采用 Chaboche本构模型与第三类

以缺陷尺寸、密度为输入的损伤模型进行耦合，

描述材料的单轴拉伸变形行为，并以 CT检测结

果为输入校准了损伤模型的参数，实现了 SLM成

形 2070A铝合金材料延伸率、极限拉伸强度的预

测。进一步对 SLM成形 2070A铝合金离心叶轮

的破裂转速预测值为 64 580 r/min，并开展离心叶

轮破裂转速试验对预测结果进行验证。试验结果

表明 SLM成形 2070A铝合金离心叶轮的破裂转

速为 69 411 r/min，且破裂位置、模式与预测结果

相吻合，预测误差为 7%[51]（图 8）。
 
 

(a) 塑性变形场预测 (b) 沿塑性变形最大面径向破裂

塑性变形最大
塑性变形最大

图 8    SLM成形 2070A铝合金离心叶轮[51]

Fig. 8    SLM formed 2070A aluminum centrifugal impeller[51]
 

 3    增材制造结构寿命评估方法

循环载荷下缺陷局部出现应力集中，引起裂

纹提前萌生，降低了增材制造材料与结构的抗疲

劳性能。为了描述缺陷尺寸、形貌对疲劳寿命的

影响，国内外学者分别采用裂纹等效、球等效及

椭球等效等准则量化缺陷，并结合线弹性断裂力学

与弹塑性本构模型分析等方法对疲劳寿命进行评估。

√
Aarea

国内外学者采用线弹性断裂力学方法对增材

制造材料的高循环疲劳特性进行评估。在疲劳极

限预测方面，应用广泛的 Murakami模型以缺陷截

面积相关的参量 作为初始裂纹长度，定义

应力强度因子低于应力强度因子门槛值时对应的

应力为疲劳极限。

∆K = Y∆σ
√
π
√

Aarea （11）

∆K Y

∆σ
√

Aarea

其中 为有效应力强度因子幅； 为形状参数，

根据缺陷位置不同取值不同； 为应力幅；

为缺陷在受载平面上的投影。

基于上述思想，采用球等效准则对缺陷尺寸

的概率分布进行统计，并结合极值统计理论选取

尺寸较大缺陷的裂纹面积用于评估 SLM成形
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图 7    结合损伤模型对不同工艺参数 LENS成形 316L不锈钢

单轴拉伸曲线预测[50]

Fig. 7    Damage model prediction of uniaxial tensile curve of

316L stainless steel formed by LENS with different

process parameters[50]
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AlSi10Mg的疲劳极限 [52]。但由于球等效难以表

征缺陷取向，研究人员进一步采用椭球等效准则

描述不同成形方向下的缺陷有效面积，预测了

PBF制造的 AlSi10Mg合金疲劳极限[33]，如图 9所

示，图中 HCF为高周疲劳，S-N为应力-寿命斜曲

线。该方法对垂直（V组）、平行（H组）于打印平

面试样的预测误差分别为 8.7%和 37.7%，并指出

与成形平面平行的试样（图 9中 H组）误差较大

的原因是未能考虑缺陷的位置。
  

预测结果
H-HCF P50%

200

150

100

50

105104 106 107

H-HCF P95%

V-HCF P50%

V-HCF P95%

H-HCF
V-HCF

H-HCF S-N:P50%

V-HCF S-N:P50%

H-HCF S-N:P5%−95%

V-HCF S-N:P5%−95%

应
力

幅
/M

P
a

寿命/cycle

图 9    不同成形方向 PBF AlSi10Mg铝合金试样

疲劳极限预测[33]

Fig. 9    Fatigue limit prediction of PBF AlSi10Mg

aluminum alloy samples in different forming directions[33]
 

为了能够反映缺陷位于试样内部、表面及亚

表面时对疲劳性能影响程度的差异，研究人员结

合电子束选取熔化成形 Ti-6Al-4V的断口分析与

疲劳试验结果分别获取了缺陷位于不同位置时

Murakami模型中的位置参数 C1 取值[53]。

σw =
C1（Hv+120）

（
√

Aarea）
1/6 （12）

σw

√
Aarea ,eff

其中 为疲劳极限，Hv 为材料的维氏硬度。当缺

陷位于表面时 C1=1.41；当缺陷位于亚表面时

C1=1.43；当缺陷位于内部时 C1=1.56，即表面/亚表

面缺陷对疲劳寿命的影响更为剧烈，这与 SLM成

形 Ti-6Al-4V结论相一致[29]。考虑到表面/亚表面

缺陷与表面粗糙度存在竞争关系（图 10），缺陷有

效面积需要进一步修正，将两者的等效缺陷因子

相加作为有效缺陷参量  [54]。√
Aarea ,eff =

√
Aarea ,d+

√
Aarea ,r （13）

 
 

等效裂纹面积

表面粗糙度等效面积 √￣￣Aarea, r

√￣￣Aarea, d

图 10    考虑表面粗糙度与表面/亚表面缺陷互相作用时的

有效缺陷参量等效方法

Fig. 10    Effective defect parameter equivalence method

considering the interaction between surface roughness and

surface/sub surface defects
 

上述应力强度因子计算方法可应用于增材制

造材料裂纹扩展分析，进一步预测高循环疲劳寿

命。例如，结合断口分析结果与裂纹等效准则，

采用式（11）计算有效应力强度因子，对 PBF成形

Ti-6Al-4V各向异性 S-N曲线进行预测 [55-56]。进

一步考虑表面粗糙度影响，成功预测了不同成形

方向、不同机加工状态的 SLM成形 AlSi10Mg试

样 S-N曲线[57]（图 11）。
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250

200

150

100

50

104

105

106

105 106 104 105 106107

应
力

幅
/M

P
a

试
验

寿
命

/c
y
cl

e

试验寿命/cycle 预测寿命/cycle

图 11    SLM成形 AlSi10Mg试样疲劳试验数据及预测结果[57]

Fig. 11    Fatigue test data and prediction results of AlSi10Mg specimen formed by SLM[57]
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上述疲劳寿命评估方法的基本假设是将缺陷

作为初始裂纹，当其产生的应力强度因子大于门

槛值时裂纹立即开始扩展。然而，CT原位试验和

断口分析结果并不支持这一假设。试验结果表明，

含缺陷材料具有可观的裂纹萌生寿命[58-59]，上述

基于断裂力学的方法难以描述这一现象。同时，

上述以线弹性条件下的裂纹强度因子范围作为缺

陷致裂驱动参量的方法，未考虑材料的弹塑性变

形行为，在高应力水平的低循环疲劳失效模式时

难以适用。

为此，国内外学者采用球等效、椭球等效准

则，结合弹塑性有限元分析来描述高应力水平下

缺陷对疲劳寿命的影响。国内外学者通过将 CT
检测得到的缺陷形貌等效为球体，并采用有限元

量化了与材料表面不同距离时的缺陷在基体内产

生的应力集中程度，并将应力集中系数修正至模

型的有效应力中[60]。但正如前文所述，对疲劳寿

命影响较大的 LOF缺陷形貌与成形方向相关，仅

用球等效准则难以反映缺陷取向对寿命的影响。

为此，通过主成分分析方法捕捉了缺陷群的椭球

等效形貌，结合有限元量化了不同成形方向的缺

陷影响，并基于能量守恒准则预测了 PBF成形 Ti-
6Al-4V低循环疲劳寿命，平行、垂直于成形平面

试样的低循环疲劳寿命预测结果的最大误差在

1.7倍分散带内[34]。

Ninc

Nmsc Nlc

上述基于线弹性断裂力学与弹塑性有限元方

法分别针对高循环、低循环疲劳失效模式进行了

建模，而 McDowell等人 [61-62] 则针对铝合金中的

缺陷，提出了缺陷参量驱动的多阶段疲劳模型，

描述了缺陷致裂失效过程中经历的裂纹萌生 、

微裂纹扩展 及长裂纹扩展 三个阶段所经历

的全寿命

Ntotal = Ninc+Nmsc+Nlc （14）

Cinc α

(
da
dN

)
msc

其中裂纹萌生寿命由类 Manson-Coffin关系的模

型进行描述，将缺陷变形集中部位的最大塑性切

应变幅 Δγmax p*作为寿命控制参量，如式（15），其中

与 为模型参数。在微裂纹扩展阶段，采用裂

纹张开位移 ΔCtd 作为控制参量，计算缺陷处萌生

裂纹后微裂纹的扩展规律 ，如式（16）。为

考虑门槛值，其引入拟合参量裂纹张开位移阈值

ΔCtd, th。而在长裂纹扩展阶段，则采用经典 Par-
is公式进行描述。

CincNα
inc =
∆γmaxp∗

2
（15）

(
da
dN

)
msc

=G
(
∆Ctd−∆Ctd,th

)
（16）

式中 G 为与裂纹扩展速率相关的模拟拟合参数。

上述模型在含缺陷铸铝中取得较好的应用，

并扩展至激光直接沉积成形 316L不锈钢、SLM
成形 Ti-6Al-4V的疲劳寿命评估[58,63-64]。由于该模

型中最大塑性切应变幅是通过有限元计算得到的，

可反映缺陷形状、尺寸对疲劳寿命的影响，因而

可用于成形态试棒与热处理后试棒的疲劳寿命预

测[58]。

值得注意的是，多阶段疲劳寿命模型采用有

限元方法对缺陷局部的应力/应变集中进行描述，

赋予材料弹塑性本构关系时能够同时描述高应力

水平下与低应力水平下缺陷局部的最大塑性切应

变，因而在高循环疲劳与低循环疲劳中均具有较

好的适用性，如图 12所示。但该模型中多个阶段

的转折点仍未给出明确、统一的判断标准，如何

通过试验数据确定转折点并减小参数的获取难度

仍然需要进一步研究。同时，该模型仍不能反映

缺陷与材料表面距离的影响，也不能表征缺陷尺

寸小于临界尺寸时的基体开裂机制，如何表征含

缺陷材料低循环疲劳失效模式下多个失效机制的

竞争行为仍待进一步研究。
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幅
/M
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图 12    激光直接沉积 316L不锈钢多阶段疲劳寿命预测[64]

Fig. 12    Multi-stage fatigue lifetime prediction of 316L stainless

steel formed by laser directly deposited[64]
 

上述材料级模型应用于航空发动机增材制造

结构时，还需考虑结构不连续带来的应力梯度影

响，以及因随机缺陷引起的寿命分散性。为了描

述缺陷部位的应力梯度影响，可将微孔缺陷视作

等效缺口，采用临界距离法与高应力体积法描述

驱动缺陷局部失效的参量，并将其引入传统

Murakami模型预测疲劳极限 [26]。在概率寿命预

测方面，将 PBF成形 Ti-6Al-4V中的缺陷尺寸、形

状参量进行概率表征，通过大量抽样计算得到缺

陷致裂有效应力的概率分布，实现 PBF成形 Ti-
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6Al-4V低循环疲劳寿命的概率预测，寿命中值与

试验寿命最大误差在 2倍分散带内[34]。

 4    航空发动机增材制造创新结构
一体化设计技术

航空发动机增材制造结构一体化设计技术本

质是依靠可靠、高效的优化算法，在给定的约束

条件下，按照质量最轻、成本最低、刚度最大等目

标，寻求满足需求的最佳结构形式，主要应用于

概念设计阶段。目前，国内外学者在面向增材制

造工艺约束、结构强度工程研制需求、多物理场

服役环境、多材料/结构一体化设计等方面开展研

究，实现了航空发动机叶片、轮盘等关重件的一

体化设计。

 4.1   面向增材制造工艺约束的结构拓扑优化

拓扑优化通过将材料排布在更合理的位置上

来实现结构效率的更优，因而往往具有复杂几何

构型。增材制造虽能减小拓扑优化后构型制造时

的几何复杂度限制，但仍需在拓扑优化算法中考

虑提高成形精度与效率的工艺约束，主要包括最

小/最大尺寸、悬垂角度、连通性等约束[20]。最小

尺寸约束来自制造工艺的加工精度，最大尺寸约

束来自工作台或工作间尺寸的限制以及零件制造

过程中的受热变形限制。在拓扑优化过程中将节

点密度依据网格单元尺寸映射到单元空间，通过

控制网格尺寸，即可实现考虑最小尺寸[65] 及最大

尺寸[66] 约束的结构拓扑优化。自支撑约束主要

为了防止大悬挑结构的形成，从而避免过多使用

支撑结构而造成打印时间及成本的增加，同时减

少后处理过程中去除支撑结构带来的工艺难度。

为此，在迭代优化过程中测量局部悬挑结构长度

和悬垂角度，对悬垂角度大于设定值（一般设置

为 45°）的单元进行惩罚，以获取不含大悬挑结构

的优化结构[67]。连通性约束是指不允许零部件存

在封闭的空腔以及与外界不连通的区域，主要用

于增材制造完成后多余材料/粉末的清除。可采

用两种思路表达该约束：一种是通过给实体单元

与空单元赋予不同的导热系数，将连通性约束转

化为结构最大温度约束[68-69]；而另一种则在单元

密度函数中人为规定单元密度与距表面距离成反

比，避免内部空腔[70]。在不考虑连通性约束时，获

得了带封闭孔的轮盘构型，但采用第二种方法引

入连通性约束后，最优构型退化为无封闭孔的单

辐板轮盘构型（图 13）。
 

(a) 不考虑连通性约束

(b) 考虑连通性约束

图 13    考虑连通性约束前后的涡轮盘拓扑优化结果[70]

Fig. 13    Results of topology optimization of turbine disk before

and after considering connectivity constraints[70]
 

 4.2   面向结构强度工程研制需求的结构拓扑优化

在航空发动机结构强度工程研制过程中，最

大应力、冲击响应、疲劳寿命等问题往往更受关

注，而以柔顺度最小为目标、体积为约束的传统

拓扑优化算法难以满足上述要求。在最大应力方

面，基于应力的拓扑优化面临奇异性、局部特性

和高度非线性三个重要挑战，目前主要采用松弛

方法、聚合方法和过滤方法等[71]，以体积和最大

应力为约束函数、以柔度最小为目标函数，对涡

轮盘进行拓扑优化，优化后构型在提升结构性能

的同时质量成功减轻 11.1%[72]。在冲击响应方面，

采用动态拓扑优化方法结合冲击动力学分析，建

立了泄压门弹开载荷作用下铰链的拓扑优化方法，

提高了泄压门铰链强度裕度（图 14） [73]。将上述

方法应用于转子部件中，针对发动机风扇叶片遭

受鸟体撞击的瞬态响应过程，采用基于混合自动

元胞机算法的动态拓扑优化方法对风扇叶片实现

质量减轻，在满足适航条例强度要求的前提下质

量减少 37.9%[74]。此外，考虑涡轮盘材料、载荷等
 

图 14    拓扑优化后增材制造航空发动机泄压门铰链[73]

Fig. 14    Aero-engine pressure relief door hinge formed by

additive manufacturing after topology optimization[73]
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不确定性因素，提出了一种基于疲劳可靠性约束

的涡轮盘拓扑优化设计方法，将某型一级高压涡

轮盘在 6 000循环寿命下的可靠度由 89.31%提高

至 99.96%[75]。综合考虑航空发动机多工况载荷，

采用上述方法对某型发动机外部支撑结构进行拓

扑优化设计，最终构型质量为初始构型的 7.3%[76]，

显示了面向结构强度工程研制需求的结构拓扑优

化潜力。

 4.3   面向多物理场服役环境的多学科拓扑优化

航空发动机服役环境复杂，单学科的结构拓

扑优化已经无法满足航空发动机的设计需求，国

内外学者在考虑流-热-固耦合等多物理场服役环

境下的多学科拓扑优化方法方面取得一定进展。

在热-固耦合方面，提出基于不规则元胞的主轴热

拓扑优化设计方法，综合不同工况下的温度/结构

场耦合拓扑优化设计研究，最终的优化构形在质

量减少 25%的前提下，最大应力仅上升 6%且内

部温度场过渡更平滑[77]。在流-固耦合方面，通过

假设系统存在稳态层流和较小的结构位移，提出

一种流-固耦合载荷下的拓扑优化方法[78]，实现了

体积约束下的简化叶珊结构柔度最小化设计。在

流-热-固耦合方面，研究人员利用 Hadamard边界

变分来计算灵敏度，并采用基于水平集的网格演

化方法、适用于无限维形状优化的约束优化算法，

结合适用于大规模有限元求解的预处理等技术减

小拓扑优化过程中强耦合带来的巨大计算量，实

现了三维条件下散热器等承载换热系统的优化[79-80]。

采用上述流-热-固耦合方法，基于变密度法以最

小柔度指数和加权平均模态特征值为目标，对航

空发动机齿轮箱壳体进行拓扑优化[81]，优化后（如

图 15）质量减轻 7.64%，变形减小 26.6%，等效应

力减小 5.7%。
  

图 15    拓扑优化后航空发动机齿轮箱壳体结构[81]

Fig. 15    Aero-engine gearbox shell structure after

topology optimization[81]

 4.4   面向功能特殊化的多材料 /结构多尺度拓扑

优化

以发动机轮盘设计为例，承受较大拉应力和

较低温度载荷的盘心对材料的强度、塑性和低循

环疲劳性能要求较高，而承受较高温度载荷和较

小应力的盘缘则对材料的高温蠕变和断裂韧性提

出更高要求，因此轮盘需要同时满足盘心和盘缘

的多性能要求。宏观均质的单材料拓扑优化已经

难以满足结构的多性能要求，进而推动了多材料

和多尺度拓扑优化的发展。前者希望通过连续过

渡的材料属性变化满足多性能要求，而后者希望

通过为结构内部填充差异化的点阵结构来满足要求。

在多材料拓扑优化方面，目前大多采用线性、

幂指数等函数插值来表征多材料过渡段的材料属

性[82-83]，以等效界面应力的全局应力测度作为约

束，结合水平集、双向渐进结构优化等方法进行

结构拓扑优化[84]。将该方法应用于航空发动机涡

轮盘的拓扑优化，形成了盘缘为 K418B、盘心为

GH4169、过渡段为线性插值的轮盘多材料属性

新布局。相较于原始轮盘的 GH4169单一材料布

局，新布局在质量减少 3%的前提下，最大应力与

最大应变能分别降低了 9%和 17%[85]。

而在多尺度点阵结构的拓扑优化方面，存在

尺度分离和尺度相关两类研究方法。尺度分离方

法，即在微观尺度上通过单胞计算得到各类型点

阵的基本属性，而在宏观上采用实体单元代替相

应属性的单胞，在宏观上进行拓扑优化。以空心

风扇叶片为例，研究人员计算得到了面心立方点

阵的力学属性，将属性赋予风扇叶片的单元并以

抗冲击为目标进行拓扑优化[86]。采用增材制造成

形了 Ti-6Al-4V模拟叶片结构，在此基础上了开

展了模拟鸟体的撞击试验，结果显示该结构在

质量减少 40.8%的前提下仍能抵抗 550 g模拟鸟体

200 m/s的冲击速度。该方法进一步延伸，通过丰

富微观上的点阵种类，发展出非均匀点阵拓扑优

化方法[87]。该思路的优势是计算量较小，在进行

大规模计算时点阵属性还可采用代理模型等方法

进一步缩减计算量。但由于在宏观上点阵是没有

空间姿态的实体单元，非规则结构优化后的构型

需通过人为调整后才能用于增材制造。

为了避免尺度分离带来的制造困难，近年来

发展了尺度相关的点阵拓扑优化方法。尺度相关

方法，即宏观结构拓扑的改变会影响微观点阵的

填充形式（图 16）。该类方法在航空发动机空心
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风扇叶片轻质化结构设计中具有一定潜力[88]，但

受限于算法鲁棒性和计算效率，离工程应用仍有

差距。

在增材制造创新结构一体化设计的应用方面，

中国航发湖南动力机械研究所在保证气动性能与

冷却效率的基础上实现了增材制造压气机离心叶

轮、涡轮叶盘一体化设计与验证（如图 17、图 18）。

采用SLM技术成形了2070A铝合金离心叶轮和K418B

涡轮叶盘结构，并开展了破裂转速试验[89]。与原

始设计相比，优化后的结构分别质量减少 14.1%
和 9.0%，且破裂转速均达到设计转速的 145%以上。

 5    结论及展望

本文重点综述了航空发动机增材制造结构在

无损检测技术与初始缺陷表征、强度预测方法、

寿命评估方法及创新结构一体化设计方面的研究

进展，得到主要结论如下：

1） 涡流、超声等技术可以检测增材制造简单

结构近表面及内部缺陷，借助这些方法，实现增

材制造结构初始缺陷形貌的量化表征，进而建立

缺陷空间取向与增材制造方向的关联规律。

2）  基于 CT检测的原位试验方法，揭示了单

轴拉伸、循环拉伸等典型载荷下缺陷演化机理，

发展了用于预测拉伸极限、延伸率等性能的塑性

损伤模型，实现了增材制造发动机离心叶轮破裂

转速的准确预测。

3）  发展了以初始缺陷等效参量为输入的增

材制造材料级寿命模型，实现了增材制造标准试

样、缺口试样的高循环疲劳、低循环疲劳寿命预测。

4） 考虑增材制造工艺约束、强度、多物理场

服役环境等因素，发展了航空发动机增材制造结

构一体化设计方法，并开展了齿轮箱壳体、离心

叶轮、整体叶盘等创新构型的设计与试验验证。

为了进一步推动航空发动机增材制造结构的

实际应用，仍需开展以下几个方面的研究：

1） 在试验数据方面，国内外学者针对增材制

 

1. 航空发动机风扇

2. 风扇叶片

3. 叶片内部填充点阵示意 4. 多晶体式点阵结构 8. 点阵金属的基本相/沉淀相形貌

7. 点阵金属的晶格结构
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图 16    基于点阵结构的空心风扇叶片设计[88]

Fig. 16    Design of hollow fan blade based on lattice structure[88]
 

 

(a) 几何模型 (b) SLM成形实物

图 17    拓扑优化及多学科优化后的离心叶轮

Fig. 17    Centrifugal impeller after topology optimization and

multidisciplinary optimization
 

 

(a) 几何模型 (b) SLM成形实物

图 18    拓扑优化及多学科优化后的涡轮叶盘

Fig. 18    Turbine disk after topology optimization and

multidisciplinary optimization
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造材料的拉伸、高循环及低循环疲劳等开展了试

验研究，但仍处于零散、样本量少的状态。需针

对航空发动机选用的材料开展系统且深入的试验

研究，扩大数据样本，表征材料力学特性及分散

性。同时，涡轮叶盘等热端结构长期工作在复杂、

严苛的载荷环境中，现有研究仍无法满足增材制

造热端结构设计的需求，仍需针对复杂失效模式

开展蠕变、蠕变-疲劳等试验研究。

2） 航空发动机空心气冷涡轮叶片、双辐板涡

轮盘等结构具有复杂内腔与几何不连续特征。采

用增材制造工艺成形后，结构局部呈现大应力梯

度-缺陷-表面粗糙度多因素耦合特征。如何实现

复杂结构的缺陷-表面粗糙度表征，阐明多因素耦

合下的失效机理，并建立相应的强度、寿命评估

方法仍是当前应用的难点。

3） 增材制造工艺导致的广布缺陷/微结构与

发动机服役环境的双重复杂性，使得航空发动机

增材制造结构的性能与工艺参数、服役环境紧密

联系。因此，如何挖掘工艺参数、缺陷形貌、微观

组织等数据，与发动机服役数据相融合进行强度

与寿命预测，是航空发动机增材制造结构设计的

发展趋势。

4）  航空发动机增材制造结构的广布缺陷不

可避免、难以消除，在型号研制时需要重点关注，

亟需开展损伤容限设计方法研究。如何将面向传

统金属中少量缺陷（通常是单个）的损伤容限设计

方法推广至含广布缺陷的航空发动机增材制造结

构中，是亟需解决的关键问题。

5） 航空发动机的研制作为一门试验科学，其

发展离不开试验技术与装备的发展。面向航空发

动机增材制造结构的广布缺陷、大应力梯度、服

役环境复杂等特征，亟需开展面向增材制造结构

的模拟件设计方法研究，完善“积木式”试验验证

体系，并形成试验技术与装备，为航空发动机增

材制造结构强度、寿命设计提供验证平台。
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