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Numeryczna analiza niskocyklowej trwasoeci zméczeniowej
turbiny silnika lotniczego

Praca przedstawia wyniki numerycznej analizy trwaoeci zméczeniowej turbiny silnika lotniczego pracujtcego
w warunkach zméczenia niskocyklowego. W pierwszej czéeci pracy wykorzystujic metodé elementow skoficzonych wy-
znaczono rozk3ad napré;efi w newralgicznych elementach turbiny: tarczy (dysku) i *opatce. W obliczeniach zdefiniowa-
no warunki brzegowe i obcit;enia panujtce w silniku turbinowym pracujtcym z maksymaln? startow?® prédkoeci* obro-
tow™. Rezultaty uzyskane z nieliniowej analizy napré;efi posiu¢y®y nastépnie jako dane wejeciowe w numerycznej analizie
trwasdoeci zméczeniowej. Dla zdefiniowanej historii obcit;enia zmiennego w czasie, odpowiadajicej 1 godzinnej pracy
silnika, wyznaczono liczbé godzin, przy ktérej moze wysttpiz uszkodzenie zméczeniowe elementdw turbiny. Analizujic
wyniki obliczefi zméczeniowych mogliwe by?o tak;e wskazanie lokalizacji stref modelu gdzie mog® pojawiz sié pierwsze
szczeliny zméczeniowe.
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Numerical fatigue analysis of the turbine components
under low cycle fatigue (LCF) conditions

The This paper presents results of the stress and fatigue analysis of the turbine disc and blade. A non-linear finite
element method was utilized to determine the stress state of the turbine components under operational condition. A
critical, high stress zones were found at the several region of turbine. Results obtained from the preliminary static
calculation were next used into total fatigue life (S-N) analysis performed for the load time history equivalents to 1-hours
work of engine under operating flight. In this analysis, the number of hours to the total damage of the critical compo-
nents of turbine subjected to low cycle fatigue was estimated.

Numerical fatigue analysis of the turbine components...
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1. Wstép

£opatka oraz tarcza turbiny nale¢* do grupy newralgicz-
nych elementéw silnika przep3ywowego, ktore czésto de-
cydujt o jego ¢ywotnoeci. Jednym z gdownych problemow,
ktdre wystépujt powszechnie w tego typu konstrukcjach jest
zjawisko tzw. zméczenia niskocyklowego powstajtcego przy
zmiennych obci®;eniach wynikajicych z ré; nych zakresow
pracy silnika w poszczegélnych fazach lotu. Tu¢ po uru-
chomieniu silnika w turbinie powstajt poczitkowe
napré;enia wynikajtce z dzia’ania si® bezw3adnoeci od
wirowania. Dodatkowe znaczne napré;enia, ktore wystépujt
tu¢ po rozruchu zwilzane s z nierobwnomiernym
nagrzewaniem czéeci silnika (g30wnie rury ;arowej oraz
tarczy turbiny i opatek). Kolejnym obcil;eniem, czésto
najgroYniejszym dla silnika jest ositgniécie maksymalnej
prédkoeci obrotowej wirnika w fazie startu samolotu. W
tarczy turbiny i 3opatce mogl wowczas pojawiz Sié
napré;enia zblicone do granicy plastycznoeci materiasu. W
fazie ustalonego lotu mog* wystpig niewielkie zmiany
prédkoeci obrotowej wirnika, zae w fazie 1*dowania
prédkoez obrotow? znacznie spada. Czasami zdarza sié, ;e
w ostatniej fazie dobiegu prédkoez obrotow? turbiny
chwilowo zwiéksza sié w celu uzyskania tzw. rewersu citgu,
ktory pozwala na skrocenie drogi dobiegu samolotu.
Sekwencyjna zmiana obrotow silnika w czasie lotu powo-
duje pulsacjé napré;eniaw jego elementach i powstaj* wow-

1. Introduction

High-speed rotating turbine is susceptible to many kinds
of problems. One of the problems that has plagued the jet
engine manufactures for decades is failure due to Low Cy-
cle Fatigue. Low cycle fatigue, commonly referred to as LCF,
is the fatigue of rotating components brought on by the con-
tinuous imposing and relaxing of centrifugal force caused
by fluctuation in speed. Typically, rotating components, like
aero engines, have an idle or low speed and an operational
or high speed. Cycling from the low speed (low centrifugal
stress) to the operational speed (high centrifugal stress), con-
tinuously stresses the rotor material.

Low Cycle Fatigue failures typically have a root cause
which stems from flaws in the material (impurities or voids),
abusive machining which creates high stress concentrations,
or wear between components. However, even “perfect” com-
ponents have a finite life, and will fail after a certain num-
ber of cycles. A cycle is the completion of one repetition
from low to high speed, and back to low speed. If a problem
arises in the turbine section it will significantly affect the
whole engine function and, of course, safety of the aircraft.
The blade loss can be contained within the engine casing,
while the catastrophic failure of turbine wheel, could cause
to puncture of the engine casing by the larger fragments of
the disc. Failures of any high speed rotating components
(jet engine rotors, centrifuges, high speed fans, etc.) can be
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czas warunki sprzyjajice powstawaniu pékniéz zméczenio-
wych. W przypadku madej ilogci cykli i du¢ej amplitudzie
zmian napré;enia (co ma miejsce podczas zmiany prédkoeci
obrotowej turbiny) nastépuje zméczenie niskocyklowe ele-
mentow wirujicych silnika.

Powstawanie uszkodzefi zwitzanych ze zméczeniem ni-
skocyklowym ma zwykle podobny przebieg. Po pewnym
czasie pracy w najsiabszych strefach konstrukcji, np. wa-
dach materialowych lub technologicznych karbach, poja-
wiajt sié pocztkowe szczeliny zméczeniowe (tzw. inicjacja
szczeliny). Nastépnie w czasie dalszej pracy konstrukcji
szczeliny propaguj* w g3th materiadu, co w konsekwencji
prowadzi do stopniowego
oslabienia  przekroju i
ostatecznie do destrukcji ele-
mentu. Jeeli problem taki pojawi
sié w tarczy turbiny lub spré;ar-
ki skutki mog* byz powa;ne,
szczegolnie dla pasagerow, per-
sonelu lub zalogi samolotu ze
wzglédu na ogromn? energié
rozpadajicych sié czéeci (rys. 1).
Producenci silnikéw citgle pra-
cuj* nad doskonaleniem tych
newralgicznych elementéw silni-
ka (turbina, sprésarka) aby po- . .
dobne wypadki zdarzady sié jak
najrzadziej.

Rezultaty analiz statycznych,
zméczeniowych oraz uszkodzefi
komponentéw turbiny silnika
lotniczego by3y szeroko opisy-
wane w literaturze. Zhuang w
pracy [16] opisuje badania po-
ewiécone analizie prédkoeci propagacji szczeliny w dysku
turbiny w warunkach testu wirowania (tzw. spin rig test).
Problem numerycznej analizy napréefi turbin silnikow lot-
niczych jest tak;e opisywany w pracach autorstwa: Bhau-
mika [3], Chana [4], Masataki [7], Meguida [8], Papaniko-
sa i in. [12] oraz Zboinskiego [15]. Jedn? z interesujicych
prac dotyczicych analizy uszkodzefi silnikow napédzaji-
cych samoloty MD-88, DC-10 i B-737 jest artyku® autor-
stwa McEvily’ego [6]. Rezultaty analizy napré;efi i odksztas-
cefi powstajicych w tarczy turbiny i Sopatce poddanej
dziadaniu zwiékszonej prédkotci obrotowej wirnika znaleYa
mo¢na tak¢e w pracach [13, 14].

W tej pracy uwaga poewiécona jest numerycznej analizie
zjawisk zméczeniowych wystépujicych w turbinie silnika lot-
niczego poddanej dzia%aniu obcit;efi zmiennych w czasie.

2. Model numeryczny turbiny

Parametryczny model geometryczny segmentu turbiny
sk3adajicy sié z dysku i 3opatki wykonano w programie
MSC-Patran 2004 [9]. Ze wzglédu na obecnogz tzw. cyklicz-
nej symetrii w pracy analizowano jedynie wycinek tarczy z
jedn® 3opatk® stanowilcy 1/78 czéex ca’ej turbiny.

Model dyskretny tarczy przedstawiony na rysunku 2

very dangerous to passengers, personnel and surrounding
equipment (Fig. 1) and must always be avoided.

The results of stress, fatigue and failure analysis of tur-
bine components were widely described in literature. Of in-
terest to study is work of Zhuang [16], in which the author
described the investigation concerned with the crack growth
analysis of turbine disc under spin rig condition. The prob-
lem of numerical evaluation of stress state of disc and blade
subjected to the engine thermomechanical conditions is de-
scribed by Chan at al. [4], Masataka [7], Meguid at al. [8],
Papanikos at al. [12] and Zboinski [15]. Of interest to study
is also work written by McEvily [6], in which the author

Rys. 1. Obudowa silnika i kad®ub samolotu uszkodzone podczas awarii silnika (a); widok uszkodzonej tarczy
turbiny po rozerwaniu (b) [17]

Fig. 1. The engine casing and the fuselage of the aircraft damaged by disc fragments after the catastrophic
failure (a) and the view of the turbine disc after burst (b) [17]

analyzed the failures of engines, used to power the MD-88,
DC-10and B-737 planes. Hou [5] described the experimental
and numerical investigation of phenomenon occurring in
the fatigue fracture of turbine blades. The problem of fa-
tigue fracture of the turbine components was also described
by Bhaumik [3] and Park at al. [11]. Results of the finite
element (FE) stress analysis of the turbine subjected to the
spin rig test condition was described by Witek [13]. In this
work the stress distribution for turbine working with exces-
sive rotational speed was investigated. The failure analysis
of the turbine disc was also analyzed in paper [14].

In this study, the attention is mainly devoted to the nu-
merical fatigue life (S-N) analysis of the turbine compo-
nents, subjected to the operational LCF conditions.

2. Finite element model of the turbine segment

The parametric geometry model of 1/78 turbine segment
(consisted of the disc and the blade) was made, using the
MSC-Patran 2004 program [9]. The cyclic symmetry op-
tion with automatically defined appropriate boundary con-
ditions, enabled to model only small part of disc with one
blade.

The FE model of disc presented in Fig. 2 consists of
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Rys. 2. Model dyskretny fragmentu tarczy oraz 2opatki (a); ksztat siatki elementéw skoficzonych w strefie kontaktu tarczy i 2opatki
(tzw. po3iczenie jode3kowe) (b)

Fig. 2. Finite element model of the disc segment and the blade (a); the mesh seed in the vicinity of the fir-tree slots of turbine (connection between disc
and blade) (b)

sk3ada sié z 11326 wéz3ow oraz 10348 elementow. Model
3ppatki z30¢0ny jest z 10468 wéz3ow oraz 8876 elementéw
skoficzonych. W budowie modelu wykorzystano elementy
skoficzone heksagonalne typu HEX-8 z liniowymi funkcjami
kszta’tu [9]. Do zamodelowania mechanicznego oddzia®y-
wania stsiadujicych powierzchni pomiédzy tarcz® a 3opat-
k* wykorzystano kontakt typu master slave [1]. Wsp63czyn-
nik tarcia suchego przyjéto rowny 0,1.

3. Obcitsenia, warunki brzegowe oraz w3asnotci
materia’owe zdefiniowane dla modelu dyskret-
nego turbiny

Wirujtce elementy silnika turbinowego poddane st réw-
noczesnym dzia3aniu wielu obcit¢efi, spoerdd ktorych wy-
ro;nie mogna: sily bezw3adnoeci (min. oderodkowe), sidy
aerodynamiczne oraz obcil;enia termiczne wynikajce z nie-
réwnomiernego rozk3adu temperatur. Sidy aerodynamiczne
powstaj* w wyniku oddzia3ywania goricych gazéw na po-
wierzchnié 3opatek i tarczy. Si‘a oderodkowa, ktéra w ma-
szynach wirnikowych jest dominujtcym obcit;eniem po-
wstaje w wyniku wirowania tarczy i %opatki z dug?t
prédkoegci® obrotow?.

Si*a oderodkowa zosta’a zdefiniowana poprzez zadanie
w3atciwej prédkoeci obrotowej turbiny oraz wskazanie osi
obrotu. Program ABAQUS [1] wylicza w trakcie analizy
sidy bezw3adnoctci poszczegoblnych elementéw skoficzonych
modelu. W prezentowanej pracy zadano prédkoez obrotow?
turbiny rownt 14 000 obr/min, co odpowiada maksymalnej
prédkoceci obrotowej silnika w warunkach startowych. Sidy
aerodynamiczne nie stanowit znacz2cych obcit¢efi (w po-
rownaniu do si® bezw3adnoeci). Sidy te zdefiniowano w spo-

11326 nodes and 10348 first-order, HEX-8 elements. The
model of the blade consists of 10468 nodes and 8876 first-
order HEX-8 elements.

To modeling the mechanical interface of adjacent sur-
faces of the disc and blade, the “master-slave” type of con-
tact [1] with friction coefficient of 0.1 was defined.

3. Loads, boundary conditions and material
properties for FE model of turbine

A rotating hot section component in a turbine engine is
in general subjected to a combination of surface (aerody-
namic) loads, centrifugal loads and the thermal loads. The
surface loads are associated with aerodynamic forces, re-
sulting mainly from impingement of hot gases on the sur-
faces of blades. The centrifugal loads arising from the mass
of the rotated disc and blades are usually the most critical
loads acting on a turbine disc. This load was determined
through finite element calculation after defining the axis of
symmetry, the rotational speed and the disc and blade mate-
rial density. In presented here analysis, the operational tur-
bine speed of 14,000 rpm (rotation per minute) was applied.

The aerodynamic forces were modeled in the simplified
procedure as two vectors of 100 N, imposed to the concave
surface of blade.

The turbine disc investigated here is manufactured out
of Waspalloy material. This alloy is a precipitation-hard-
ened nickel-base Superalloy with good strength, ductility,
and fracture toughness over a temperature range of —150 to
650°C. These properties along with good weldability and
formability account for its wide use in aerospace applica-
tions. The yield point of Waspalloy is 1250 MPa, while the
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sob uproszczony definiujic dwa wektory sidy skupionej o
wartoeci 100 N przyco;one w erodkowej czéeci Sopatki.

Obcitenie termiczne turbiny stanowiso niejednorodne
pole temperatury. Maksymalna wartoez temperatury (ok.
800°C) zdefiniowana by3a w wierzcho®kowej i erodkowej
czéeci 2opatki. W 1/3 diugoeci 2opatki liczic od podstawy
temperatura zmienia®a sié liniowo od wartoeci 800°C do
550°C. W tarczy temperatura zmienia®a sié liniowo od 500°C
na brzegu do 150°C w osi obrotu.

Dysk turbiny wykonany jest ze stopu Waspalloy. Stop
ten jest utwardzanym wydzieleniowo stopem niklu typu Su-
peralloy. Posiada on du¢* wytrzyma3og oraz odpornoez na
pékanie i zméczenie w zakresie temperatur od —150 do 650°C
[2]. WBasnoeci te 31cznie z dobrt spawalnoecit powodujt,
;e stop ten jest szeroko stosowany w przemyele lotniczym
na wysoko obcit;one elementy pracujice w wysokich tem-
peraturach. Granica plastycznoeci stopu Waspalloy wynosi
1250 MPa, a granica wytrzymasoeci 1400 MPa.

£opatki wykonane st ze stopu Inconel-718 (Inc-718).
Stop ten jest tak¢ e utwardzanym wydzieleniowo stopem ni-
klu typu Superalloy z nieco wy¢ szt ni¢ Waspaloy odporno-
ecit na dzia®anie wysokich temperatur.

W prezentowanej pracy wykorzystano model materiasu
liniowo-spré;ysty ze wzglédu na brak obecnoeci w 2opatce
i dysku napré;efi przekraczajicych granicé plastycznoeci.
4. Wyniki wstépnej analizy napré;efi

W analizie napré;ef turbiny wykorzystano program
ABAQUS v. 6.4. W obliczeniach stosowano nieliniow pro-
ceduré Newtona-Raphsona. Do opisu pol napré;efi zasto-
sowano jednostké Megapascal (MPa).

Na rysunku 3 przedstawiono rozk3ad napré;ef zreduko-
wanych i maksymalnych g®wnych (s,) dla segmentu turbi-
ny obracajtcej sié z prédkoecit 14 000 obr/min. Strefa mak-
symalnych napré;efi zredukowanych (1150 MPa) oraz
giownych (1212 MPa) dla startowych warunkéw pracy sil-
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UTS (ultimate tensile strength) — 1400 MPa.

The blades for the second stage turbine are manufac-
tured out of Inconel 718 material. This alloy is the precipi-
tation-hardened nickel base Superalloy, with higher than
Waspalloy, ultimate tensile strength and yield stress in high
temperature. The analysis, presented in this paper was per-
formed for elastic disc and blade materials.

4. Results of a preliminary finite element stress
analysis

The ABAQUS v. 6.4 solverwas used for stress analysis
of the turbine segment. In calculation, reported here, the
nonlinear Newton-Raphson method was applied [1]. For all
results the Megapascal units (MPa) was used to describe
the fields of stresses.

Figure 3 presents both the von Mises and the maximum
principal stress distribution of turbine segment for opera-
tional conditions. As seen from this figures, the area of the
maximum Von Mises stress (1150 MPa) and maximum prin-
cipal stress (1212 MPa) for the speed of 14,000 rpm is lo-
cated on the corner of 3-rd lower fir-tree slot of disc. The
second result (Fig. 3b) is particularly interesting from the
point of view of the fatigue strength because just the tensile
circumferential stresses contribute the most to the appear-
ing of fatigue cracks and next to damaging of the element.

A considerably lower value of stress (1017-1045 MPa)
in the region of fir-tree slots of blade can be observed in
Fig. 4. The remain zones of blade are not as high loaded as
the serration region. The stresses on the top part of blade
surfaces (Fig. 4b) are much lower (139-219 MPa).

5. Numerical fatigue life analysis

To estimate the fatigue durability of the turbine, the pro-
gram MSC Fatigue ver. 2004 was used. This program en-
ables to perform two main kinds of analyses: the total fa-
tigue life (S-N) and the crack initiation (e-N), for

-Jun-06 11:39:32 1z212.
, Stepl,TotalTimg

MSC.Patray

Fringg

-161
t_Fringe :
. @Nd 1406
1606

Rys. 3. Rozk®ad napré;ef zredukowanych wed®ug hipotezy Hubera-Misesa-Hencky’ego (a) oraz rozk®ad napré;efi maksymalnych g6wnych (s,)
(b) dla strefy po31czenia jode3kowego tarczy turbiny obracajcej sié z prédkoecit obrotow? 14 000 obr/min

Fig. 3. Von Mises (a) and maximum principal (b) stress distribution in the vicinity of the serration area of disc for speed of 14,000 rpm
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Rys. 4. Rozk®ad napré.efi maksymalnych g26wnych (s,) (a) oraz zredukowanych wed?ug hipotezy Hubera-Misesa-Hencky’ego (b) dla opatki
obracajcej sié z prédkoecit obrotow? 14000 obr/min

Fig. 4. Maximum principal (a) and von Mises (b) stress distribution of the blade for speed of 14,000 rpm

nika po3o;0na jest woké? trzeciego dolnego rowka po3icze-
nia jodelkowego. Wynik pokazany na rysunku 3b jest szcze-
golnie interesujicy z punktu widzenia wytrzyma®oeci zmé-
czeniowej ze wzglédu na to, ;e mo¢emy tu zidentyfikowaz
napré;enia rozcitgajtce, ktore st g*éwnl przyczyn?t powsta-
wania szczelin zméczeniowych oraz uszkodzefi elementow
maszyn.

Nieco ni;sze maksymalne wartoeci napré;efi (w poréw-
naniu do tarczy) wystépujt w strefie po3tczenia jode3kowe-
go %opatki i wynosz* oko®o 1017-1045 MPa (rys. 4). Pozosta-
3 czégci opatki st o0 wiele mniej wyté;one. W gornej strefie
(profilowej) napré;enia ositgaj* wartoeci 139-219 MPa.

5. Numeryczna analiza trwaoeci zméczeniowej

W celu oszacowania trwaoeci zméczeniowej turbiny
wykorzystano program MSC-Fatigue 2004. Program ten
umogliwia prowadzenie dwoch podstawowych typéw ana-
liz zméczeniowych dla dowolnej geometrii elementu zdefi-
niowanej przez ugytkownika: tzw. analizy S-N okreclajicej
liczbé cykli zmian obci;enia potrzebn® do zniszczenia kon-
strukcji oraz analizé e-N (liczba cykli potrzebna do zaini-
cjowania szczeliny) [10]. Program Fatigue wykorzystuje w
obliczeniach wartoeci napré;efi maksymalnych g*wnych
(s,) wyznaczone wczeeniej w analizie statycznej. Dodatkowo
musz?* zostaz zdefiniowane zméczeniowe w3asnoeci mate-
riatowe oraz historia obcit;enia zmiennego w czasie. Jako
wynik analizy S-N uzyskuje sié liczbé cykli (lub po odpo-
wiednim przeskalowaniu liczbé godzin pracy silnika) od-
powiadajtct calkowitemu zniszczeniu konstrukcji.

Historia obci;enia zmiennego przedstawiona na rysun-
ku 5 zosta’a zdefiniowana na bazie uproszczonego spek-
trum obcienia odpowiadajicego 1 godzinnej pracy silnika.

non-limited geometry defined by user [10]. Program Fatigue
needs as an based data the results obtained from the static
(linear or nonlinear) analysis. Mostly it is file, which con-
tains a maximum principal stress values for all nodes of the
numerical model. Moreover it must be defined a load time
history and also the fatigue properties of material, based on
the results of experimental standard S-N or e-N fatigue tests.
As aresult of the S-N analysis, the number of cycles or after
scaling — the number of engine hours operation to the dam-
age of structure can be obtained.

The load time history for the turbine engine, presented
in Fig. 5 was defined on the base of the simplified spec-
trum, which is equivalent to the work of engine for 1-hours
operating flight. The value of 100% on the vertical axis is
equivalent to the maximum turbine speed of rotation (14,000
rpm). During the analysis program Fatigue uses the proce-
dures of “rain flow counting” and “linear damage summa-
tion’[10] to transpose of the non-symmetric time history
with different levels of loads on the results of experimental
standard tests performed for constant amplitude of load. In
the S-N analysis presented here, the correction of mean stress
according to Goodman theory additionally was applied.

Results of the S—N analysis (zones of the FE model with
determination of total fatigue life) are presented in Fig. 6.
The minimum fatigue life of 1042 = 15,848 hours of engine
operation was estimated for the disc (Fig. 6a) and 1054 =
= 27,542 hours for the fir-tree region of blade (Fig. 6b).
Location of the most fatigue-critical zone overlaps to the
area, where the maximum value of maximum principal and
von Mises stress were occurred (Fig. 3 and 4).

Conclusions
This paper presents results of the numerical fatigue cal-
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Wartoeze 100% okreelona na osi pionowej
odpowiada maksymalnej prédkoeci obrotowej sil-
nika w czasie startu réwnej 14000 obr/min. W
trakcie analizy program wykorzystuje procedury
zliczania cykli obcit;enia oraz liniowej kumula-
cji uszkodzefi [10]. Operacje te wykonywane st
po to, aby z niesymetrycznej historii obcit;enia
(rys. 5) wyodrébnig pojedyncze cykle o sta’ej am-
plitudzie. Nale;y zwrdcig uwagé na fakt, e sta’e
materia’owe wykorzystywane w analizach zmé-
czeniowych wyznacza sié najczéeciej w oparciu
o wyniki standardowych testéw laboratoryjnych
prowadzonych dla prébek cyklicznie zginanych
obcit;eniem o sta’ej amplitudzie. W prezentowa-
nej analizie uwzglédniono dodatkowo korekcjé
napré;ef erednich wg teorii Goodmana.

Wyniki analizy zméczeniowej S-N prezento-
wane st na rysunku 6. Wyniki przedstawiaj* trwa-
3or® zméczeniow? poszczegolnych stref modelu
i opisane st w formie wyk3adniczej. Minimalna
trwadoee zméczeniowa réwna 1042 = 15 848 h

Wzglédna prédkoczeobrotowa [%]
Percent of the rotational speed [%]
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Rys. 5. Uproszczona historia obci*¢enia odpowiadajca godzinnej pracy silnika
Fig. 5. Simplified load spectrum of turbine for 1-hours of engine operation

inge
ZNd 14
iNd 1302
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Rys. 6. Wyniki analizy zméczeniowej S-N (trwa’oee zméczeniowa poszczeg6lnych stref modelu opisana jest w formie wyk3adniczej); minimalna
trwadoez zméczeniowa dysku réwna jest 1042 zae opatki 1054 h pracy silnika
Fig. 6. Results of the S-N analysis (zones of the FE model with determination of total fatigue life). Minimum life is estimated for disc (10 4% hours
of engine operation (a)) and for fir-tree region of blade (104 hours (b))

pracy silnika zosta’a oszacowana dla tarczy turbiny (rys.
6a).  ywotnoez 3opatki oszacowana zosta®a na poziomie 10
54 = 27 542 h (rys 6b). Lokalizacja strefy krytycznej pod
wzglédem zméczeniowym pokrywa sié z miejscem wysté-
powania najwiékszych napré;efi (por. rys. 3 i 4).

Whioski

Praca przedstawia wyniki numerycznej analizy trwa%o-
eci zméczeniowej turbiny silnika lotniczego pracujicego w
warunkach zméczenia niskocyklowego. Takie warunki pra-
cy silnika zwi'zane s* z okresow?* zmian?* prédkoeci obro-
towej turbiny w zaleinoeci od fazy lotu samolotu. Wraz ze
zmian prédkocci wirnika napré;enia w turbinie zmieniajt

culation of turbine segment subjected to the low cycle fa-
tigue. These condition are concerned with accelerating and
decelerating of the engine turbine during the flight. To solve
the problem, the finite element analysis of complex geo-
metrical model of disc and blade with many nonlinearities
as contact and plasticity was carried out. In this preliminary
analysis the stress contours of turbine subjected to opera-
tional speed was created. The results obtained from the non-
linear static calculation were next used into the numerical
fatigue life (S-N) analysis. In this analysis the load time his-
tory additionally was assumed. In results, the minimum fa-
tigue life for the critical components were estimated.

The critical areas of turbine (from the point of view of
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sié w sposdb cykliczny, co powoduje przyspieszone (zmé-
czeniowe) zuiycie elementéw. Do rozwilzania problemu
wykorzystano metodé element6w skoficzonych. Analiza sta-
tyczna skomplikowanego modelu numerycznego fragmen-
tu turbiny pozwolia na wyznaczenie rozk3adu napré;ef,
wykorzystanego w dalszych obliczeniach zméczeniowych.
W analizie ;ywotnoeci dla zao¢onego spektrum obcit¢enia
wyznaczono minimaln® trwadoee zméczeniow? elementow
turbiny silnika.

Krytycznt strefl w analizowanej turbinie z punktu wi-
dzenia trwaoeci statycznej i zméczeniowej jest powierzch-
nia po%tczenia jode3kowego stosowanego do mechaniczne-
go zespolenia tarczy i Sopatki. W przypadku dysku streft o
najmniejszej trwaoeci zméczeniowej jest fragment trzecie-
go rowka po®lczenia. Newralgicznt czégcit 3opatki jest
pierwszy slot po’iczenia jode’kowego. W miejscach tych
nale;y spodziewag sié powstania pierwszych szczelin zmé-
czeniowych. Informacja ta ma duge znaczenie praktyczne
dla personelu naziemnego. Wyszczegdlnione krytyczne stre-
fy turbiny powinny byz szczeg63owo sprawdzane w czasie
okresowych przegltdéw silnika. Niezauwagona niewielka
szczelina zméczeniowa w turbinie poddanej zmiennym ob-
citseniom o dugej amplitudzie moge w szybkim tempie pro-
pagowagz a; do ositgniécia krytycznego wymiaru, przy
ktdrym nastpi uszkodzenie elementu.

the static and fatigue strength) are located on the corner of
3-rd lower fir-tree slot of disc and on the first slot of blade.
For this regions both the maximum stress and the minimum
fatigue life zone were observed. This indicated zones should
be regularly in detail inspected in the phase of visual in-
spection of turbine because of probability of the fatigue crack
initiation. Obtained results and their interpretation present-
ed in this study contribute to better understanding of the
fatigue phenomena occurring in the jet engine subjected to
the permanent fluctuation of load.

Artyku® recenzowany
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