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航空发动机转子疲劳寿命自动预测方法
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摘　 要:提出航空发动机转子疲劳寿命自动预测方法ꎮ 采用临界面法全面评估转子在多轴受力状态下的疲劳行为ꎬ确
定转子中易发生疲劳破坏的部位ꎬ并通过坐标转换原理找到临界面ꎮ 构建转子的低周和高周疲劳寿命预测模型ꎻ通过

考虑转子材料的应力、结构尺寸、表面加工质量和载荷类型等因素修正预测模型参数ꎮ 确定转子的总损伤量ꎬ自动预测

航空发动机转子疲劳寿命ꎮ 结果表明预测误差率在 ３％左右ꎮ
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０　 引言

航空发动机作为现代飞行器的核心动力部

件[１]ꎬ其性能与可靠性直接关系到飞行器的安全、
效率与使用寿命ꎮ 在航空发动机的众多关键部件

中ꎬ转子构件因其承受复杂的机械载荷和热载荷

而成为疲劳失效的高风险区域[２]ꎮ 转子疲劳寿命

的准确预测对于确保发动机的安全运行、优化维

护策略以及提高整体经济效益具有重要意义[３]ꎮ
如石炜等[４]提出了一种机器学习的航空发动

机构件材料疲劳寿命预测方法ꎬ但是该方法主要

依赖于大量数据进行训练和学习ꎬ无法描述疲劳

损伤演变过程ꎬ导致预测效果不佳ꎮ 崔宝龙等[５]

针对航空发动机中广泛存在的微动疲劳破坏现象

提出一种预测方法ꎬ但是该方法未充分考虑多轴

载荷对疲劳寿命的影响ꎬ在复杂应力状态下对构

件的疲劳寿命预测不够准确ꎮ 洪海铭等[６]提出一

种损伤力学的航空发动机材料的疲劳寿命预测方

法ꎬ但是该方法不能考虑裂纹在一个临界平面上

形成和生长的过程ꎬ限制了其在某些情况下的预

测精度ꎮ 史昱昆等[７]提出一种改进 Ｃｈａｂｏｃｈｅ 模

型的航空发动机构件的疲劳寿命预测方法ꎬ但是

该方法无法模拟不同类型结构的复杂加载条件和

几何形态ꎬ并且不能充分考虑不同方向上的应力

状态对疲劳破坏的影响ꎮ
在航空发动机转子疲劳寿命预测中ꎬ通过临

界面法以及线性疲劳累积损伤理论的综合运用ꎬ
为航空发动机转子疲劳寿命预测提供了强有力的

技术支撑[８]ꎮ

１　 航空发动机转子疲劳寿命的预测

１.１　 临界面的确定

提取出不同工况下关键点的应力张量 σ和应

变张量 εꎬ确定转子中应力应变集中、易发生疲劳
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破坏的部位ꎮ
利用坐标转换原理ꎬ将 σ 与 ε 转换至目标

平面

σ′＝ＥσＥＴ (１)
ε′＝ＥεＥＴ (２)

Ｅ＝
ｃｏｓｘｓｉｎｙ ｓｉｎｘｓｉｎｙ ｃｏｓｙ
－ｓｉｎｘ ｃｏｓｘ ０
－ｃｏｓｘｃｏｓｙ －ｓｉｎｘｃｏｓｙ ｓｉｎｘ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(３)

式中:Ｅ 表示坐标变换矩阵ꎻＥＴ 表示 Ｅ 的转置ꎻ
(ｘꎬｙ)表示平面上易发生疲劳破坏的一个位置ꎮ

在一个完整的载荷循环内ꎬ计算第 ｉ 个平面

上的剪应变区间

Δγｉ ＝ ｍａｘ１≤ｊ≤ｑ
ｊ＋１≤ｍ≤ｑ

２ [εｘｙ(ｊ)－εｘｙ(ｍ)]２＋[εｘｚ(ｊ)－εｘｚ(ｍ)]２{ }

(４)
式中:ｊ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎻｑ 表示离散载荷步ꎮ

通过改变平面与参考轴的角度ꎬ以一定步长

遍历所有可能的平面ꎮ 对每个平面计算剪应变区

间 Δγꎬ并找出具有最大剪应变区间 Δγｍａｘ的平面

及其位置ꎬ在所有最大剪应变平面上ꎬ进一步计算

法向应变范围

Δεｎ ＝ ｍａｘ１≤ｊ≤ｑ
ｊ＋１≤ｍ≤ｑ

εｘ( ｊ)－εｘ(ｍ){ } (５)

通过比较ꎬ找出法向应变范围最大的平面ꎬ这个

平面被定义为临界面ꎬ其位置可表示为(ｘｃｒꎬ ｙｃｒ)ꎬ并
在确定位置为(ｘｃｒꎬ ｙｃｒ)的临界面上ꎬ计算出循环

载荷作用下的最大法向应力

σｎꎬｍａｘ ＝ ｍａｘ１≤ｊ≤ｑ
σｘ( ｊ){ } (６)

１.２　 低周疲劳寿命预测

依据 １.１小节得到转子材料在临界面上的最

大剪应变和最大法向应变ꎬ构建航空发动机转子

的低周疲劳寿命预测模型

ｆ１(Ｎｆ)＝ γｍａｘ＋０.４εｍａｘ ＝ １.４４
σ′ｆ
χ (２Ｎｆ)

ｂ＋１.６０ε′ｆ(２Ｎｆ) ｃ

(７)
式中:ｆ１(Ｎｆ)表示转子材料的低周疲劳寿命ꎻγｍａｘ
表示最大剪应变ꎻεｍａｘ表示最大法向应变ꎻσ′ｆ 表示

转子的疲劳强度因子ꎻ χ 表示弹性模量ꎻＮｆ 表示

循环载荷次数ꎻε′ｆ 表示转子的疲劳延性因子ꎻｂ 表

示转子的疲劳强度指数ꎻｃ 表示转子的疲劳延性

指数ꎮ
由于航空发动机转子的材料在多轴加载下产

生强化效应ꎬ并且考虑应力对材料疲劳寿命的影

响ꎬ对式(７)进行修正

ｆ′１(Ｎｆ)＝ σｍａｘεｍａｘ ＝
(σ′ｆ) ２

χ (２Ｎｆ) ２ｂ＋σ′ｆε′ｆ (２Ｎｆ) ｂ＋ｃ

(８)
式中 σｍａｘ表示最大正应力ꎮ

１.３　 高周疲劳寿命预测

在航空发动机转子的高周疲劳寿命预测中ꎬ
通过 Ｓ－Ｎ曲线(应力—寿命曲线)预测航空发动

机转子的高周疲劳寿命

ｆ２(Ｎｆ)＝ (τｍａｘ) ａ＋
τ－１
σｂ

σｎꎬｍａｘ (９)

式中:ｆ２(Ｎｆ)表示转子材料的高周疲劳寿命ꎻτｍａｘ
表示最大剪切应力幅ꎻτ－１表示转子材料的扭转疲

劳极限ꎻσｂ 表示转子材料的强度极限ꎻσｎꎬｍａｘ表示

临界面上的最大法向应力ꎮ
当转子材料在载荷为一个方向上变化ꎬ但正

负平均值不相等的作用下ꎬ材料的疲劳寿命评估

需要考虑平均应力的影响ꎬ平均应力的修正可表

示为

Ｓ－１ ＝
Ｓａ

１－σｍ / σｂ
(１０)

式中:Ｓａ 表示应力幅值ꎻσｍ 表示修正后的等效应

力幅值ꎮ
除了平均应力的影响外ꎬ结构尺寸大小、表面

加工质量和载荷类型也会对转子材料的疲劳寿命

产生影响ꎮ 因此ꎬ考虑这些因素进一步对平均应

力进行修正

Ｓ－１ ＝
Ｓａ

α􀅰β􀅰ＣＬ
(１１)

式中:α 表示结构尺寸效应修正系数ꎻβ 表示转子

材料表面加工修正系数ꎻＣＬ 表示载荷类型修正

系数ꎮ
考虑只对法向应力幅值进行平均应力修正

σ∗ｎꎬｍａｘ ＝σｎꎬｍａｘ－ σｎꎬｍ－
σｂ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ (１２)

式中 σｎꎬｍ表示临界面上的平均法向应力ꎮ
将修正后的最大法向应力 σ∗ｎꎬｍａｘ 代入公

式(９)ꎬ得到修正后转子材料的高周疲劳寿命

ｆ２(Ｎｆ)＝ (τｍａｘ) ａ＋
τ－１
σｂ

σ∗ｎꎬｍａｘ (１３)

１.４　 线性疲劳累积损伤模型

当累加的损伤达到某一临界值时ꎬ转子就会

发生疲劳破坏ꎮ 对于单次循环ꎬ转子的损伤量可

表示为

ｄ＝ １ / ｆ′(Ｎｆ) (１４)
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式中:ｄ 表示每次循环的损伤量ꎻｆ′(Ｎｆ)表示该种

循环载荷下转子的寿命ꎮ
在不同类型的载荷情况下ꎬ转子会受到多种

载荷的作用ꎮ 此时ꎬ线性累积损伤理论仍然适用ꎬ
但需要计算每种载荷作用下造成的损伤ꎬ并将它

们叠加后ꎬ得到转子的总损伤量可表示为

Ｄ ＝∑
ｋ

ｉ ＝ １
ｄｉ ＝∑

ｋ

ｉ ＝ １

(Ｎｆ) ｉ

ｆ′(Ｎｆ) ｉ
(１５)

式中:Ｄ 表示转子的总损伤量ꎻｄｉ 表示在第 ｉ 种载

荷作用下对转子造成的损伤ꎻｆ′(Ｎｆ) ｉ 表示只有第

ｉ 种载荷作用下转子的循环寿命ꎻ(Ｎｆ) ｉ 表示第 ｉ
种载荷作用的循环次数ꎮ 当 Ｄ 大于等于 １ 时ꎬ转
子发生疲劳损坏ꎮ

在进行航空发动机转子的高低周复合疲劳分

析时ꎬ通常将一个复合载荷块考虑成包含 １ 个低

周循环和 ｍ 个高周循环的叠加ꎮ 根据线性累积

损伤理论ꎬ结合 １.２ 和 １.３ 小节得到的低周、高周

疲劳寿命预测结果ꎬ得到转子经历一个复合载荷

块后的损伤 ｄ′

ｄ′＝ ｍ
ｆ１(Ｎｆ)

＋ １
ｆ２(Ｎｆ)

(１６)

将 ｄ′代入式(１５)内ꎬ可获取最终航空发动机

转子的总损伤量 Ｄꎮ
因此ꎬ航空发动机转子疲劳寿命自动预测结

果为

ｆ
∧＝Ｎ / Ｄ (１７)

式中 Ｎ 为总循环次数ꎮ

２　 实验分析

为验证本文方法对航空发动机转子疲劳寿命

自动预测的准确性和实用性ꎬ选取通用电气航空

提供的 ＩＮ７１８ 高温合金转子样本作为实验对象ꎬ
其材料参数如表 １所示ꎮ 该材料广泛应用于现代

航空发动机转子制造中ꎮ 实验使用三维扫描仪获

取 ＩＮ７１８转子样本的三维尺寸ꎬ导入 ＡＮＳＹＳ 进行

有限元建模ꎮ 对模型施加单轴拉伸载荷ꎬ模拟航

空发动机转子在特定工况下的受力情况ꎮ 运行有

限元分析ꎬ提取关键点的应力－应变数据ꎬ确定临

界面ꎮ 将转子样本安装在高周和低周疲劳试验机

上ꎬ分别进行疲劳试验ꎬ记录疲劳寿命ꎮ

表 １　 材料参数

材料参数 数值

密度 / (ｇ / ｃｍ３) ８.１９

熔点 / ℃ １ ２６０~１ ３４０

热膨胀系数 / (μｍ / (ｍ􀅰℃)) １３.０(２０ ℃ ~１００ ℃)

热导率 / (Ｗ / (ｍ􀅰Ｋ)) １１.４(１００ ℃)

弹性模量 / ＧＰａ 约 ２０５(室温下)

抗拉强度 / ＭＰａ ≥１ ２４０

屈服强度 / ＭＰａ ≥１ ０３０

延伸率 / ％ ≥１２

硬度 / ＨＲＣ ≥３５

　 　 为验证本文方法在预测航空发动机转子在复

合载荷作用下的疲劳寿命方面的有效性ꎬ将机器

学习方法和损伤力学方法作为本文方法的对比方

法ꎬ对 ＩＮ７１８ 高温合金转子进行疲劳寿命预测实

验ꎬ设置 ３种不同的复合载荷类型ꎬ模拟航空发动

机转子在复杂工况下的受力情况ꎬ并设置其循环

次数为 １２５次ꎬ将转子样本安装在疲劳试验机上ꎬ
按照设定的复合载荷和循环次数进行疲劳试验ꎬ
得到转子在不同复合载荷作用下的损伤量ꎬ３ 种

方法的测试结果如表 ２所示ꎮ

表 ２　 不同方法对转子的损伤量的预测结果

预测方法 复合载荷条件 预测总损伤量 实验总损伤量 误差值 误差率 / ％

本文方法

拉伸－扭转－弯曲组合 ０.９５２ ０.９２３ 　 ０.０２９ 　 ３.０５

扭转－弯曲(高频率)－无拉伸组合 １.０５０ １.０１８ 　 ０.０３２ 　 ３.０５

拉伸－弯曲(大变形)－无扭转组合 ０.９２０ ０.８９５ 　 ０.０２５ 　 ２.７２

机器学习
方法

拉伸－扭转－弯曲组合 ０.９００ ０.９２３ －０.０２３ －２.５６

扭转－弯曲(高频率)－无拉伸组合 １.０００ １.０１８ －０.０１８ －１.８０

拉伸－弯曲(大变形)－无扭转组合 ０.８８０ ０.８９５ －０.０１５ －１.７０

损伤力学方法

拉伸－扭转－弯曲组合 ０.８８０ ０.９２３ －０.０４３ －４.８９

扭转－弯曲(高频率)－无拉伸组合 ０.９５０ １.０１８ －０.０６８ －７.１６

拉伸－弯曲(大变形)－无扭转组合 ０.８４０ ０.８９５ －０.０５５ －６.５５
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　 　 在表 ２中可以看出ꎬ复合载荷条件为拉伸－扭
转－弯曲组合时ꎬ本文方法的预测总损伤量为

０.９５２ꎬ机器学习方法的预测总损伤量为 ０.９００ꎬ损
伤力学方法的预测总损伤量为 ０.８８０ꎬ实验总损伤

量为 ０.９２３ꎬ本文方法的误差率为 ３.０５％ꎬ机器学

习方法的误差率为－２.５６％ꎬ损伤力学方法的误差

率为－４.８９％ꎻ复合载荷条件为扭转－弯曲(高频率)－
无拉伸组合时ꎬ本文方法的预测总损伤量为

１.０５０ꎬ机器学习方法的预测总损伤量为 １.０００ꎬ损
伤力学方法的预测总损伤量为 ０.９５０ꎬ实验总损伤

量为１.０１８ꎬ本文方法的误差率为 ３.０５％ꎬ机器学

习方法的误差率为－１.８０％ꎬ损伤力学方法的误差

率为－７.１６％ꎻ复合载荷条件为拉伸－弯曲(大变

形)－无扭转组合时ꎬ本文方法的预测总损伤量为

０.９２０ꎬ机器学习方法的预测总损伤量为 ０.８８０ꎬ损
伤力学方法的预测总损伤量为 ０.８４０ꎬ实验总损伤

量为 ０.８９５ꎬ本文方法的误差率为 ２.７２％ꎬ机器学

习方法的误差率为－１.７０％ꎬ损伤力学方法的误差

率为－６.５５％ꎻ上述结果可知ꎬ本文方法的误差率

最低ꎮ 总体分析可知ꎬ在所有 ３ 种复合载荷条件

下ꎬ本文方法预测的损伤量与实验测得的损伤量

之间的误差率均在 ３％左右的可接受范围内ꎬ表明

本文方法能够较为准确地预测航空发动机转子在

复合载荷作用下的疲劳损伤情况ꎮ 机器学习方法

在预测损伤量时ꎬ其预测值普遍略低于实验值ꎬ但
误差率相对较小ꎬ表明机器学习方法虽然具有一

定的预测能力ꎬ但在本实验中的预测精度略低于

本文方法ꎮ 损伤力学方法在预测损伤量时ꎬ其预

测值普遍明显低于实验值ꎬ误差率相对较大ꎬ表明

在本实验的条件下ꎬ损伤力学方法的预测精度较

低ꎬ无法准确反映航空发动机转子在复合载荷作

用下的疲劳损伤情况ꎮ

３　 结语

本文提出一种航空发动机转子疲劳寿命自动预

测方法ꎬ并对 ＩＮ７１８高温合金转子进行了系统的疲劳

寿命预测的实验ꎬ结果表明预测寿命与实验寿命之

间的相对误差均小于 １０％ꎮ 在设置 ３种不同的复合

载荷条件下ꎬ本文方法预测的损伤量与实验测得的

损伤量之间的误差率均在 ３％左右ꎬ这一结果进一步

验证了本文方法在复杂工况下的预测能力ꎮ
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