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摘暋要:机体可靠性差是航空活塞发动机适航取证过程中的技术难题。以某型发动机下机体为研究对象,通

过模型仿真得到机体的瞬态载荷曲线并进行拟合,按实际安装对其进行约束,采用 Goodman方法进行高周疲

劳分析,计算机体疲劳安全系数;提出一种分离式主轴盖的设计方法,优化下机体结构,在相同载荷的条件进行

对比分析;采用威布尔数学模型对机体可靠性指标进行计算验证,并对优化后的机体进行耐久测试。结果表

明:下机体疲劳安全系数、整机寿命、可靠性大幅提升,该设计方法对提高类似结构可靠性有一定的借鉴意义。
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Abstract:Poorreliabilityofengineblockisatechnicalprobleminairworthinesscertificationofaviationpiston

engine.Takingtheengineblockofacertaintypeofengineastheresearchobject,thetransientloadcurveofthe

engineblockisobtainedandfittedthroughthemodelsimulation,anditisrestrainedaccordingtotheactualin灢
stallation.TheGoodmanmethodisusedtoanalyzethehighcyclefatigueoftheengineblock,thefatiguesafety
factorofblockisobtained.Adesignmethodofseparatedmainbearingcapisputforwardtooptimizethestruc灢
tureofthelowerengineblock,andthecomparativeanalysisiscarriedoutunderthesameloadconditions.The

Weibullmathematicalmodelisusedtoverifytheblockreliabilityindexes,andtheoptimizedblockisperformed

withdurabilitytest.Theresultsshowthatthefatiguesafetyfactor,enginelifeandreliabilityofthelowerblock

areimproved,andthedesignmethodisofacertainreferencevaluetoimprovethereliabilityofsimilarstruc灢
tures.
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0暋引暋言

随着通用航空的快速发展,目前世界范围内至

少有3暳1010架通用飞机,航空汽油活塞发动机是

通用航空飞机的主要动力单元[1]。出于对环境污

染的关注以及对燃油安全性的考虑,稳定性好、易

获取、经济性好的航空煤油逐渐走进通用航空领

域,且易于在军事上让装备达成燃油统一[2灢3]。因

此采用航空活塞发动机的无人机、教练机、特殊行

业用途的飞机希望使用航空煤油活塞发动机[4]。

但是高功重比的航空煤油活塞发动机的研发,其机

体可靠性成为研发的技术瓶颈[5灢6]。目前世界范围

内仅有几款航空煤油发动机获得了 FAA 或者

EASA 的 型 号 认 证,如 CD135、AE300、SR305
等[7],这些机型主要来源于车用发动机的改装,功

重比优势不明显[8]。而全新设计的高功重比航空

煤油发动机受缸内爆发压力的影响,机体耐久性成

为技术难题,难以达到适航法规的要求,国际上能

提供的参考资料有限[9灢12],大部分研究主要来源于

车用发动机[13灢14]。李欣等[15]根据动态载荷推导出

时间-应力历程,应用临界面法预测了机体上若干

位置的疲劳寿命,找出了疲劳位置;FanKL等[16]

从材料属性角度对铸铁机体进行疲劳研究,在不同

的应变幅值下研究裂纹的扩展机制;S.H.Kang
等[17]研究铝合金机体在压铸过程中热膨胀和冷却

引起的热应力疲劳。通过机体结构设计出发来提

升发动机机体的可靠性报道较少。

本文分析某型航空煤油发动机下机体的边界

条件及下机体疲劳开裂原因,从结构设计出发,提

出一种分离式主轴承盖的设计方案,开发一种新的

机体,将下机体承受的交变载荷转移到其他刚度好

的结构上,并对其进行试验验证。

1暋初始边界条件的确定

在计算分析前,必须要明确发动机的结构布

局。该发动机为 V 型4缸发动机,下机体中各轴

承的序号如图1所示,其中1号和2号缸共用一个

曲柄,3号和4号缸共用一个曲柄。

图1暋下机体主轴承编号

Fig.1暋Mainbearingnumberoflowerblock

根据厂家提供的缸径、配气相位、排气正时等

重要性能参数和发动机具体的布局等信息,使用商

业软件 GT灢POWER建立发动机仿真模型,将实验

台上获取的发动机性能参数与仿真平台获取的参

数进行对比,结果表明实测扭矩值和仿真扭矩值的

最大误差为3.5%,可以确认仿真模型具有一定的

正确性。因此,后续下机体进行疲劳分析需要的载

荷曲线,使用该模型进行仿真获取。

对下机体进行网格划 分,下 机 体 长 宽 高 为

452.8mm暳362.3mm暳230.8mm,将三维模型

导入 Workbench中,采用二阶四面体单元进行网

格划分,对细小结构进行单独处理,如倒角圆孔。

单元尺寸3mm,网格划分后节点数284637,元素

个数162197。网格划分后的下机体如图2所示。

图2暋网格划分

Fig.2暋Blockmeshing

建立发动机 GT灢POWER仿真模型,输入发动

机相关性能参数,将实验测得的不同转速下发动机

扭矩曲线和仿真数据进行对比,误差在5%以内,

验证结果表明该仿真模型具有一定的准确性。在

仿真模型的基础上,得出作用在1、2、3号轴承上的

受力曲线,如图3~图5所示。
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图3暋1号主轴承受力曲线

Fig.3暋ForcecurveofNo.1mainbearing

图4暋2号主轴承受力曲线

Fig.4暋ForcecurveofNo.2mainbearing

图5暋3号主轴承受力曲线

Fig.5暋ForcecurveofNo.3mainbearing

从图3~图5可以看出:作用在下机体上的是

交变载荷,其中2号轴承受2号和3号气缸的作

用,交变次数要高于1号和3号轴承;1号轴承在

X 方 向 承 受 的 力 最 大 值 为 37592 N,最 小 力

-32698N,Y 方向承受的力最大值为37249N;

2号轴承在X 方向承受的力最大值为37646N,
最小力 -33241 N,Y 方向承受的力最大值为

41994N;3号轴承在 X 方向承受的力最大值为

35852N,最小力-32434N,Y 方向承受的力最

大值为34928N。

2暋高周疲劳分析

下机体的疲劳属于高周疲劳,机体没有在短时

间内没有发生疲劳裂纹,而是在低于屈服强度的循

环应力作用下,经历100000以上的循环次数后而

产生裂纹。通常采用S灢N 曲线方法表示交变应

力、失效周期以及应力幅值之间的关系,疲劳破坏

次数N 与交变应力之间的关系如式(1)所示。

N=N0
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式中:S为交变应力;S0 为机体的疲劳极限;b为疲

劳强度指数;N0 为工程中无限寿命的设定值[18]。
计算高周疲劳过程中,充分考虑平均应力对下

机体疲劳寿命的影响,最常见的平均应力修正方法

是采 用 Goodman 模 型、Gerber 模 型,如 式 (2)
所示[18]。
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式中:毮a 为交变应力幅值,MPa;毮fs为平均应力毮m

为0时的最大交变应力,MPa;毮m 为平均应力,

MPa;毮TS为材料的抗拉强度,MPa。
采用 Workbench软件中的 TransientStruc灢

ture模块进行分析,根据发动机安装位置对其约

束。常见瞬态分析方法是挑选典型工况下的力和

时间参数进行施加,但不能精确反应整个时间历程

的变化情况。为了提高计算准确性,在对下机体进

行瞬态分析时,以主轴承受力曲线作为输入。由于

主轴承力变化的不规律性,用 Matlab拟合的函数

曲线与原始曲线有较大的误差,因此每10曘取一个

数据进行添加,确保数据准确性。
根据发动机的工作状况和设定的寿命,在Fa灢

tigueTool模块中输入循环次数为2.3暳107。由

于Goodman模型比Gerber模型更加保守,适用于

对航空结构件疲劳寿命要求更加苛刻的计算分析,
因此在仿真计算过程中采用 Goodman修正模型,
计算下机体在额定载荷谱下的疲劳情况,具体如图

6所示。
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图6暋下机体的疲劳安全系数

Fig.6暋Fatiguesafetyfactoroflowerblock

从图6可以看出:2号主轴承盖位置下方两侧

均出现红色区域,疲劳安全系数小于1,属于易出

现高周疲劳区域,仿真分析结论与前期试验结论相

同;1号和3号轴承下方疲劳安全系数较高,从分

析数据判断出下机体未出现疲劳。
下机体背面螺栓连接处均出现红色,表明该位

置疲劳安全系数较低,但该位置主要受压应力作

用,无交变应力作用,因此不会产生高周疲劳。故

而在分析时不予考虑其疲劳特性,因此2号主轴承

下方区域是仿真和实验关注的重点区域。

3暋优化设计方案的提出和分析

为了解决下机体2号主轴承下方易出现高周

疲劳这一技术问题,根据创新设计方法,提出一种

设计方案,阻隔下机体承受的交变载荷,对下机体

原型受力进行简单分析,了解应力的传播过程。发

动机在工作过程中,缸内混合气燃烧后产生的爆发

力经过活塞连杆机构传递到主轴承盖的表面,由于

采用的是嵌入式主轴盖安装方法,该作用力最终直

接传递到下机体上,如图7所示。

图7暋燃烧爆发力传递示意图

Fig.7暋Schematicdiagramofcombustionexplosive

forcetransmission

爆发力传递到下机体后,经发动机固定支架和

连接螺栓,最终传递到防火墙和上机体。下机体在

发动机工作循环过程中,受到缸内爆发压力和压缩

行程的交变作用,由于交变载荷的长期作用,产生

高周疲劳,可靠性变差,产生裂纹。

将分离式主轴承盖替换现有的嵌入式主轴承

盖,重新设计发动机下机体,新的设计方案如图8
所示,通过分离式主轴承盖,将易发生疲劳区域隔

离开来,如2号和3号轴承的下方。从图8可以看

出:主轴承盖的连接螺栓没有穿过下机体,而是与

上机体进行连接,发动机在工作过程中产生的交变

载荷,传递到主轴承盖后通过螺栓转移到刚度好的

上机体,极大地减少交变应力带给下机体的冲击。

上机体的结构刚度好,能承受发动机工作过程中产

生的交变应力而不产生疲劳。

图8暋优化后的设计方案

Fig.8暋Optimizeddesignscheme

采用相同的载荷曲线、固定约束条件以及分析

方法,对优化后的下机体进行高周疲劳分析,其疲

劳安全系数如图9所示。

图9暋优化后下机体的高周疲劳分析

Fig.9暋Highcyclefatigueanalysisoftheoptimized

lowerengineblock

从图9可以看出:2号主轴承下方的疲劳区域

发生了改善,没有出现疲劳安全系数过低的状况,
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该区域疲劳安全系数均大于8,和原方案相比,高

周疲劳作用下的安全系数提升了10倍;下机体背

面螺栓连接位置仍然出现疲劳安全系数较低的现

象,但仍属于压应力造成,不会造成高周疲劳。

威布尔数学模型适用于各种寿命数据的拟合,

产品可靠性指标的计算。两参数威布尔模型只考

虑尺寸参数和形状参数,计算精度存在误差,本文

选用三参数威布尔模型对上述分析进行评估,如式

(3)所示。

F(t)=1-exp - t-毭æ
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式中:F(t)为失效概率;t为循环次数,万次;毭为位

置参数;毬为形状参数;毲为尺寸参数;毲和毬均大于

0,毭曒0。

威布尔可靠度函数如式4所示。
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本次试验中,试件数量少,不能进行大规模试

件测试,且试件开始试验后,任何时间均可能发生

失效,因此取毭=0。

对式(4)两边取倒数再取对数,并将R(t)=

1-F(t)代入后如式(5)所示[19]。

lnln 1
1-F(t

é
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û
úú)=毬lnt-毬ln毲 (5)

使用 MedianRank法估算威布尔累计失效

率,两次试验试件中,第一次经受1000万次循环

后失效,第二次通过疲劳分析,2300万次循环后

仍未失效。计算两次F(t)分别为0.292,0.708,将

数据代入公式(5)得到毬=3.243,毲=46.72。

将上述数据代入到式(3)中,计算得到结果

t=2405万次,失效概率0.02,可靠度0.98。表明

发动机工作循环2405万次,试件累计失效率为

2%,可靠度98%,与仿真数据基本吻合。

4暋试验验证

将新的下机体搭载在带桨试验台上进行验证,

如图10所示。根据14CFR33部适航法规对航空

活塞发动机取证的要求,进行150h的耐久测试,

测试结束后拆解发动机,检查发动机下机体是否出

现裂纹。

图10暋地面台架测试

Fig.10暋Benchtest

采用科学的检测方法检测后表明,新的发动机

下机体的表面及内部均没有出现裂纹损伤,大幅提

升了发动机的可靠性,满足适航法规的耐久测试

需求。

5暋结暋论

(1)在相同载荷的条件下,新机体原疲劳破裂

区域的可靠性得到大幅提升,改进后的下机体能够

满足耐久测试需求。
(2)分离式主轴承盖能够有效地将发动机运

行过程中产生的交变应力传递到上机体,下机体的

可靠性提高,整机的寿命提升。
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