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摘 要：压气机叶片极易出现各类损伤缺陷，因此研究其修复技术有十分重大的意义。利用某有限元软件，使用顺序热-力
耦合模型对受损叶片氩弧焊堆焊修复过程进行了数值模拟，同时使用 Inconel 718合金进行单道堆焊试验。结果表明，数值

仿真结果与试验结果吻合良好，所用有限元模型能有效模拟氩弧焊堆焊修复过程。分析不同堆焊层数、不同堆焊方案下叶

片温度场、热变形和残余应力情况，模拟过程中熔池形状与实际熔池形状较为吻合，热源中心温度达到堆焊要求；通过对比

不同层数下热变形量和残余应力值发现，变形量和残余应力值会随着堆焊层数的增加而增大；顺序堆焊在冷却后的变形和

残余应力均大于往复堆焊；为了减小叶身残余应力，应该在保证修复质量的前提下，尽量减少叶尖修复的长度和堆焊层数，

并采用往复堆焊。最后对比修复后叶片和完好叶片的固有频率，分析发现二者频率几乎相等，表明使用堆焊对损伤叶片进

行修复具有较高的修复质量。
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作为航空发动机制造的核心部件之一，发动机叶片的

制造工作量占整个发动机制造过程的 30%，由于它的工作

环境恶劣，长期处于离心载荷、热应力和腐蚀的作用之下，

转子叶片极易出现叶尖磨损、裂纹和疲劳断裂等缺陷，因此

对其的使用性能有极高的要求[1]。据统计，对叶片进行修

复只需要制造全新叶片成本的 20%。所以为了延长叶片的

使用寿命，降低制造成本，国内外许多学者着力于研究航空

发动机叶片的再制造修复技术[2]。

对于叶尖受损（局部折断、掉角）的航空发动机压气机

转子叶片，目前主要的修复技术有氩弧焊堆焊、激光增材技

术和电子束堆焊技术等方法[3-4]。某型航空发动机手册中

指定的叶尖受损压气机转子叶片的修复方法为氩弧焊堆

焊，目前普遍认为，为了保证压气机的效率，修复后叶片应

尽可能接近新叶片的状态，但是由于氩弧焊焊接速度较慢，

焊接热输入较大，在焊缝区与热影响区有较大的残余应力，

易导致被修复叶片的力学性能发生较大衰退[5-6]。侯慧鹏

等[7]采用氩弧焊对沉积态激光成形 TC11 钛合金进行修复

并进行双重退火热处理，测试了高周疲劳极限并进行分析。

González 等[8]对预热处理后的 IN939 高温合金进行惰性气

体保护电弧焊（TIG）热影响区的开裂行为进行了研究。史

吉鹏等[9]采用钨极氩弧焊方法对 DZ125 高温合金涡轮叶片

叶尖处的磨损和裂纹问题进行修复研究。当前国内外学者

的研究主要集中于焊缝、热影响区的组织性能分析以及对

修复过程进行仿真，针对基材和焊缝的整体力学性能研究

仍然较少，且鲜见以叶片为研究对象。

因此，本文对某型发动机高压压气机（HPC）第九级转

子叶片进行建模，采用顺序热-力耦合有限元模型，运用

ANSYS Workbench 对受损叶片氩弧焊堆焊修复过程进行

数值模拟，同时使用 Inconel 718 合金进行单道堆焊试验进

行热源验证。研究修复后叶片的残余应力分布特点以及不

同修复长度和堆焊方案对叶片性能的影响，进一步对比修

复后叶片与完好叶片的固有频率，为评估氩弧焊堆焊修复
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后叶片的性能提供一定的理论依据。

1 数值模拟
1.1 顺序热-力耦合模型

堆焊是材料局部受热快速升温和冷却的过程，主要散

热方式是叶身外表面的对流和辐射。堆焊的加工传热属于

典型非线性热传导问题，基于顺序热-力耦合有限元模型，

瞬态热传导过程温度场控制方程可表示为

ρc
¶T
¶t

(xyzt)=-Ñ·[-kÑT(xyzt)+Q(xyzt) （1）

式中，ρ为材料密度；c 为材料比热容；T 为温度；k 为热传导

系数；Q 为内部单位体积热源密度；x，y，z 为坐标分量；t 为计

算时间。

在热传导过程求解中，需给定初始温度场、散热边界条

件及热输入边界条件，其中，环境温度为 20℃；散热边界条

件参考文献[10]，仅考虑构件对外界环境的辐射散热，辐射

系数为 qrad=0.2；热输入边界条件则由热源决定，使用高斯

热源来模拟焊接热输入，高斯热源方程可表示为[11]

Q(r)= qm exp(-
3r2

R2
) （2）

式中，qm 为热源中心最大热流密度；R 为热源有效加热半

径；r 为热源某点至热源中心的距离。

在氩弧焊堆焊通过瞬态热模块得到堆焊温度场后，将

温度场结果作为预输入导入结构分析模块中，对变形量和

应力值进行模拟计算。计算中时间增量步内材料总应变增

量 dε由弹性应变增量 dεe、塑性应变增量 dεp 及热应变增量

dεT组成，可表示为

dε = dεe + dεp + dεT （3）

热应变增量 dεT可表示为

dεT = αdT （4）

式中，α为材料热膨胀系数。

由胡克定律可得，时间增量步内的热应力增量可表

示为

dσ =Dedεe =De (dεe - dεp - dεT ) （5）

式中，dσ为应力增量；De为弹性刚度矩阵。

热应力的指数记法可表示为[12]

σ ij =
E

(1 + v)(1 - 2v)
[vδijεkk + (1 - 2v)εjj - (1 + v)αDTδ ij ]

         ijk = 123                                                          
  （6）

式中，ν为泊松比；E 为弹性模量；δij为克罗内克函数；ΔT 为

温度增量；εkk，εjj为应变分量。

1.2 建立叶片模型

HPC 第 9 级转子叶片由 Inconel 718 合金铸造而成，其

尺寸较小，整体高度约为 33mm，叶身最厚处为 2mm，在对

其进行堆焊修复之前需要经过目视检查以及裂纹检查，检

查通过后根据原有叶身的长度确定堆焊高度，该修复高度≤
1.5mm。

综合考虑热源施加的难度，模型形状对应力以及变形

的影响，得到某型发动机 HPC 第九级转子叶片简化模型。

叶高为 26mm，叶宽为 20mm。为探究不同修复高度对叶片

性能的影响，在叶尖处分别设置 1~3 层厚度为 0.5mm、宽度

与叶片相同的堆焊层，定义平行堆焊层方向为 x 方向，垂直

叶盆方向为 y 方向，沿叶尖堆叠方向为 z 方向，如图 1 所示。

同时，为了探究焊接顺序对堆焊质量的影响，分别设置了顺

序堆焊与往复堆焊两种方案。顺序堆焊时，热源的轨迹是

朝着一个相同的方向；往复堆焊时，每一层热源轨迹的起点

是上一层的终点。

叶尖的堆焊修复实际上是焊丝材料层层堆积的增材过

程，因此本文使用生死单元法，将每层堆焊层划分为 10 个

生死单元，通过修改刚度矩阵来实现仿真分析过程中任意

时刻单元的“杀死”与“激活”。焊接未开始时，堆焊层所有

单元处于未激活状态（即“杀死”状态），但它并没有被从模

型中删除，而是将其刚度矩阵和其他一些分析特性矩阵乘

以一个很小的因子（缺省值为 10-6），当热源移动到该单元

上时，将该单元温度设置为热源温度，此时单元被激活，从

而实现了对堆焊修复过程的模拟[13]。

在堆焊修复的模拟过程中，热源对叶尖进行局部多次

堆焊，热源工艺参数根据热源验证试验确定，见表 1。叶尖

一层堆焊层对应热源扫过一次，所用时间为 10s。

为了研究叶身上各部位的温度和残余应力分布规律，

图 1　HPC 第 9 级转子叶片三维模型与热源路径

Fig.1　The 3D model of HPC stage 9 rotor blade and the path

 of heat resource                                                
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分别在叶片的前后缘，叶盆、叶背取 4 条特征路径，以及 6 个

特征点，如图 2 所示。

1.3 材料参数设定

HPC 第 9 级转子叶片与堆焊所用焊丝的材料为 Inconel 

718 合金，Inconel 718 合金的化学成分见表 2，其热、力材料

属性分别如图 3、图 4 所示[14]。

2 热源验证试验
热源在数值仿真的过程中扮演了十分重要的角色，因

此为了对本文所用高斯面热源模型的准确性进行验证，确

保其能够对叶片堆焊修复过程进行模拟，需要进行热源有

效性的验证试验。

采用六轴机器人进行单道堆焊试验，如图 5 所示。堆

焊工艺参数与数值模拟相同，见表 1，试验基材和焊丝材料

均为 Inconel 718 合金，基材尺寸为 20mm×20mm×5mm，焊

缝区域宽度为 2mm，使用 ANSYS 软件建立的三维模型如

图 6 所示，尺寸与试验基板一致。将试验结果与数值模拟

结果进行对比分析。同时参考文献[15]的特征点与路径位

置，在焊缝中点处取一截面 A,在截面 A 上选定特征点 G 和

特征路径 5，分别绘制温度历史曲线图和纵向残余应力曲

线图。

图 5　堆焊试验设备

Fig.5　Weldinging test equipment

表1 堆焊工艺参数

Table 1 Welding process parameters

功率/W

2240

热源速度/（mm/s）

2

热源直径/mm

2

单道长度/mm

20

图 2　叶身上的特征点和特征路径

Fig.2　Feature points and paths on blade

图 4　Inconel 718 合金力学性能参数

Fig.4　Temperature-dependent mechanical properties of 718 alloy

图 3　Inconel 718 合金热物理性能参数

Fig.3　Thermal physical properties of Inconel 718 alloy

表2 HPC第9级叶片化学成分

Table 2 Chemical constituents of HPC stage 9 rotor blade

元素

成分占比/%

Ni

52

Cr

19

Fe

18

Nb

5

其他

5
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3 结果与分析
3.1 热源验证

熔池形貌是否拟合决定了热源模型的准确性，因此将

试验焊缝截面显微照片图与数值仿真的熔池形貌图进行对

比，如图 7 所示。左侧为试验焊缝截面显微照片图，右侧为

在相同位置截取的熔池形貌数值计算温度云图。可以看出

熔池形貌的模拟结果与试验结果有较好的拟合度，验证了

热源模型的有效性。

图 8 为特征点 G 的温度历史与文献中结果的对比曲线

图。由图中数据可知，数值模拟结果与文献结果之间存在

较好的拟合关系，验证了该热源模型对温度预测的准

确性。

图 9 为路径 5 的数值模拟纵向残余应力结果与文献结

果的对比曲线图，分析曲线图发现二者吻合较好，在图 8 对

温度场准确模拟的基础上，进一步验证该热源模型对纵向

残余应力模拟的准确性。因此，可以认为该热源模型可以

如实反映实际堆焊过程中的情况。

3.2 温度场

图 10 为顺序堆焊时，分别对应于 t=5s、t=15s、t=25s 的

叶片温度场云图。在堆焊过程中，热源在堆焊路径上沿 x

轴正向移动，堆焊层的温度随焊接过程中热源位置的改变

而发生变化。当 t=25s 时，熔池中心温度约为 2816℃，熔池

与热影响区的云图形状与实际温度分布情况相似，即热源

所在区域附近存在明显的温度梯度，在远离热源作用区域，

温度较低且分布平缓。

图 11(a)为顺序堆焊时，各节点温度循环曲线，第一层

中心节点 B 率先达到温度峰值，在整个堆焊修复过程中，热

源先后在 x 方向上的不同高度经过 B 点，并且由于热源在 y

方向上与 B 点的距离越来越远，导致其对 B 点的热流辐射

逐渐降低，因此 B 点的温度循环曲线上共出现三个温度循

环，且每次循环的峰值呈现降低的趋势，这与热源的热传导

规律相符。与 B 点相似，位于第二层堆焊层中心的特征点

图 9　纵向残余应力

Fig.9　Longitudinal residual stress

图 8　特征点 G 的温度历史

Fig.8　Temperature history of point G

图 6　单道堆焊试验几何模型（单位：mm）

Fig.6　Finite element mesh for one-way welding model(Unit:mm)

图 7　焊缝截面形貌对比

Fig.7　Comparison diagram of weld section morphology
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D 则出现了两个温度循环，且每次循环的峰值呈现降低的

趋势。由于选取的参考点 B、D、E、F 在同一条 y 方向的直线

上，因此他们的时域变化规律相似。

图 11(b)为往复堆焊时的节点温度循环曲线，相较于顺

序堆焊，位于堆焊层中间的参考点 B、D、E、F 的温度趋势没

有变化，原因是热源经过它们的时间并未改变，只是改变了

方向。而对于位于前缘的 A 点和后缘的 C 点来说，往复堆

焊中热源是不间断地从它们的 x 方向经过，因此相比于顺

序堆焊来说温度梯度更小，且只出现了两次波峰。

图 12 为不同堆焊层数下的温度变化曲线，由图 12 可

知，三种情况下的时域变化规律相似，各情况出现峰值的次

数与其堆焊次数相对应，且每次峰值呈升高趋势，这是由热

量的累积效应导致的，符合温度场的变化规律。

3.3 热变形场

堆焊过程中，不同堆焊策略的叶片变形值曲线如图 13

所示。在堆焊过程中，往复焊接的变形略高于顺序焊接，但

是在堆焊结束后，往复焊接的变形值则略低于顺序焊接，顺

序堆焊约为 0.0053mm，往复堆焊约为 0.0046mm。在热源

移动过程中，堆焊层的温度急剧上升，且变形量峰值位置随

着热源的移动而发生移动，变形位置主要集中于堆焊层，原

叶身几乎不发生形变。变形量的峰值随着堆焊层数的增加

而增加，以顺序堆焊为例，一层堆焊时约为 0.0022mm，两层

堆焊时约为 0.005mm，三层堆焊时约为 0.0088mm。

3.4 应力场

将温度场计算结果作为初始载荷，计算应力分布。不

同时刻叶身整体等效应力分布云图如图 14 所示，在整个堆

图 11　节点温度循环曲线(顺序三层堆焊)

Fig.11　Temperature cycle curves of feature nodes

(alterbating three layers)             

图 10　顺序堆焊温度场云图（单位：℃）

Fig.10　Distribution of temperature field of different layers (Unit:℃)

图 12　不同堆焊层数温度曲线

Fig.12　Temperature curves of different layers
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焊过程中，叶身上的应力值随热源的移动而发生变化。堆

焊初始时刻，热源刚刚被施加于叶尖，使得堆焊层温度迅速

升高，但是由于热辐射的传递并不是瞬间的，稍远离堆焊层

和热影响区的叶身温度不会随之马上升高，导致此时在堆

焊层附近产生较大的等效应力。而与此同时距离堆焊层更

远的、未受热源直接影响的叶身区域则几乎没有应力产生。

随着堆焊过程的进行，等效应力峰值位置也随着热源的移

动而变化，叶身各位置应力值逐渐升高。等效应力云图整

体分布趋势与变形云图分布趋势类似，残余应力最大值同

样出现在靠近叶尖位置的堆焊层。

以顺序堆焊为例进行应力分析，如图 14(a)所示，可以

看出氩弧焊堆焊过程中应力主要出现在堆焊层区域，中间

区域应力分布较均匀，约为 500~600MPa，远离堆焊层区域

应力几乎为零，在原叶身的叶尖热影响区位置有应力集中

现象出现。分别对 x 方向（纵向）和 y、z 两方向的应力进行

对比分析，发现在 x 方向上的纵向应力值要远大于 y、z 两

方向上的应力。沿 x 方向，堆焊层和热影响区多数分布的

是拉应力，而距离热影响区更远的叶身则主要分布压应

力，其值相对拉应力更小但是在叶身上存在范围更大；沿 y

方向，即在叶尖堆焊层热源移动方向垂直，堆焊层和热影

响区多数分布的是拉应力，距离热影响区更远的叶身则主

要分布压应力，其值相对拉应力更大；沿 z 方向，残余应力

大部分是压应力，在堆焊层和热影响区附近有小面积的拉

应力分布。由于沿 x 方向的纵向应力远大于 y、z 方向，为

主应力，因此接下来将对该方向的应力变化进行分析。

图 13　不同堆焊方案变形曲线

Fig.13　Deformation curves of different welding strategies

图 14　不同堆焊方案的等效应力云图

Fig.14　The Von-Mises stress distribution of different weld strategies 
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特征点 B、D、E、F 分别位于各堆焊层中心位置，图 15 为

各点的纵向应力曲线，观察曲线图发现它们存在相似的时

域特征，因此以位于原叶尖中心的 B 点为例进行分析。在

热源经过该点的时刻，初始状态其应力表现为压应力，继而

发展为拉应力。在堆焊结束后，随着叶身整体逐步冷却到

室温，B 点残余应力逐步降低并趋于稳定，不再发生变化。

分析其原因，主要是由于在热源移动时，会使得周围的堆焊

层温度快速上升，从而出现热膨胀现象，导致堆焊层体积增

大，但是这种膨胀仅限于热影响区以内，当超过这个范围

后，其余部分的叶身受热源影响极小，体积并不发生变化，

使得膨胀区域和周围区域相互挤压，从而形成压应力。当

热源远离后，原膨胀区域迅速冷却，受到周围区域的牵制作

用，使得该区域产生拉应力。在整个堆焊修复过程中，热源

在 x 方向上共经过 B 点三次，所以其应力曲线存在三个波

峰，而随着堆焊层数的增加，热源对该点的影响逐步减弱，

因此每次峰值也随之降低。

为说明堆焊层数的影响，绘制不同堆焊层数下叶身最

大等效应力曲线，如图 16 所示，通过对比发现，三种情况下

的应力时域特征相似，在堆焊结束前的应力变化曲线大致

重合，但是冷却后的最大残余应力随堆焊高度变化，一层堆

焊 约 为 750MPa，两 层 堆 焊 约 为 900MPa，三 层 堆 焊 约 为

1113MPa。产生这种现象的原因是在堆焊过程中，当热源

移动到某一位置时，由于热传导效应，热源不仅会对当前堆

焊层释放热辐射，同样会对位于下方已凝固的堆焊层再次

加热，使其温度升高发生膨胀，产生热应力，同时还会降低

它的屈服应力，当产生的热应力超过屈服极限时，这层堆焊

层就会发生塑性变形，从而使得之前存在于其中的残余应

力被部分消除，这个过程类似于一次热处理，这就是在堆焊

结束前应力会有一个急速下降过程的原因。但是由于高斯

面热源为局部热源，热影响区有一定的范围，当堆焊层数增

大，热源的热辐射无法扩散到完整的叶身，导致距离热影响

区较远的叶身区域不存在上述的热处理效应，导致叶身上

的最大残余应力会随着堆焊层数的增加，即叶尖修复高度

的升高而呈现逐渐上升的趋势，最后在完全冷却后趋于

平稳。

图 17 为各特征路径上最大残余应力曲线图。图 17(a)

对应顺序堆焊，通过观察发现，残余应力主要分布在叶尖以

及叶根的前后缘附近，最大值约为 250MPa，而位于叶身中

部的残余应力很小，这与模型中尖端的应力集中现象有关，

文献[16]也对这一现象进行说明，但是对于环形零件，最大

残余应力分布在初始加工位置附近外壁上。图 17(b)对应

往复堆焊，由图可知往复和顺序堆焊的应力分布规律总体

相似，呈现浴盆状分布，距离叶尖堆焊区域越远，应力

越小。

图 18 为顺序堆焊和往复堆焊的最大残余应力曲线对比

图。由图 18 中可知，在堆焊过程中(t=0~30s)，往复堆焊的应

力整体小于顺序堆焊。从堆焊结束到叶身完全冷却(t=30~

60s)，顺序堆焊的残余应力大于往复堆焊，其中顺序堆焊约

为 1113MPa，往复堆焊约为 1002MPa。出现这种现象的原因

是在往复堆焊过程中，由于每一层堆焊热源轨迹的起点是上

一层的终点，使得叶身的温度梯度相较于顺序堆焊更小，因

此使得整体应力也相对更小。

3.5 叶片振型分析

为了进一步分析堆焊对叶片质量产生的影响，以往复

堆焊叶片为例，将修复后叶身上的残余应力作为预应力导

入模态分析模块中，同时与完好叶片进行固有频率对比分

图 16　不同堆焊层数最大等效应力曲线（顺序堆焊）

Fig.16　Maximum Von-Mises stress curves of different

surfacing layers(alternating)               

图 15　特征点的纵向应力曲线（顺序三层堆焊）

Fig.15　Longitudinal Stress curve of feature points 

(alternating, three layers)                
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析，所得到的固有频率代表结构的一种固有属性，可以表征

其力学特性。

完好叶片与修复叶片前 20 阶固有频率见表 3。从表 3

中可以看出，修复后叶片的固有频率略高于完整叶片，二者

的差值在 6% 以下，最大差值是第 1 阶，为 5.63%，最小差值

是第 8 阶，为 0.06%。因此可以认为完好叶片与修复后叶片

具有相似的性能，使用堆焊方式对叶片进行修复能得到修

复质量较好的叶片。

在前 6 阶的频率对比中，修复叶片的固有频率均有所

增加，1 阶固有频率的增幅要高于后 5 阶，因此修复后的残

余应力对 1 阶固有频率有较大的影响。

由于完整叶片与修复叶片的振型图十分相似，因此在

这里以热源速度为 2mm/s 的往复修复叶片前 6 阶振型为

例，对其进行分析，如图 19 所示。

第 1 阶模态叶身上出现一条横截线，位于叶根，是 1

阶弯曲振动，最大振动频率约为 1337.2Hz，出现在叶尖。

1 阶弯曲振动频率为所有弯曲振动频率中最低者，发动机

叶片极容易出现 1 阶弯曲振动，最为危险。许多叶片振

动疲劳故障为 1 阶弯曲振动所造成。对于第 2 阶模态，在

叶片上出现一条纵向节线和一条靠近叶根的横向节线，

是一阶扭转振动，最大频率约为 4417.8Hz，出现在叶尖两

端。第 3 阶模态叶身出现两条横节线振型，在叶身上部

和叶根，为一阶弯曲振动，最大频率约为 7730.8Hz，出现

在叶尖和叶身中部两端。第 4 阶模态出现一条纵线和两

条横向节线组合振型，为二阶扭转振动，最大频率约为

13434Hz，出现在叶尖和叶身中部两端。第 5 阶模态在叶

根 出 现 一 条 节 线 ，为 弦 向 弯 曲 振 动 ，最 大 频 率 为

14371Hz。第 6 阶模态出现三条横节线，为三阶弯曲振

动，最大频率约为 19328Hz。

4 结论
通过研究，可以得出以下结论：

（1）根据氩弧焊堆焊修复的热流分布与焊缝特点，选用

符合其特点的热源模型建立了相应的有限元模型，并进行

图 17　各特征路径纵向最大残余应力曲线

Fig.17　Maximum Longitudinal residual stress curve of

 each feature path along the x-axis        

图 18　不同堆焊方案最大等效应力曲线

Fig.18　Maximum Von-Mises stress curve of different

 welding strategies                              

表3 完好叶片和往复修复叶片的前20阶固有频率

Table 3 First 20 natural frequencies of intact blades and

reciprocating repaired blades             

阶数

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

完好

叶片/Hz

1265.9

4295.7

7437.4

13469

14073

18934

24011

24100

29585

33721

修复

叶片/Hz

1337.2

4417.8

7730.8

13434

14371

19328

23286

24116

28920

34588

Δ/%

5.63

2.84

3.94

0.26

2.11

2.08

3.11

0.06

1.31

2.57

阶数

11

12

13

14

15

16

17

18

19

20

完好

叶片/Hz

36253

40589

46185

47313

48523

49668

51015

52948

55978

61085

修复

叶片/Hz

36586

40310

45507

45958

50023

50573

50717

52374

56591

60544

Δ/%

0.91

0.69

1.49

2.95

3.09

1.82

0.59

1.10

1.10

0.89
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了单道堆焊试验。数值模拟结果与试验结果吻合良好，证

明了数值模拟氩弧焊堆焊修复受损叶片过程的可靠性。

（2）对氩弧焊堆焊修复叶尖温度场的分析表明，叶片的

温度分布受热源位置的影响，是一个瞬态变化的过程。由

于热量的累积效应，导致试验叶身上峰值温度随堆焊层数

的增加而上升。

（3）变形量峰值位置随着热源的移动而发生移动，变形

位置主要集中于堆焊层，原叶身基本不发生形变。堆焊层

数与堆焊顺序对叶片变形值的影响较大。冷却后的变形方

面，顺序堆焊为 0.0053mm，往复堆焊为 0.0046mm。

（4）堆焊过程中残余应力主要出现在焊缝区域，叶身上

应力较小。纵向残余应力主要分布在叶尖以及叶根的前后

缘附近，最大等效应力与堆焊层数呈正相关。不同堆焊层

数下的等效残余应力值表明堆焊层数，即叶尖修复高度对

残余应力有较大影响。冷却后的最大残余应力方面，顺序

堆焊约为 1113MPa，往复堆焊约为 1002MPa。因此未来受

损叶片叶尖堆焊修复的研究方向应是在保证修复质量的前

提下，减少叶尖的修复高度。

（5）将堆焊后残余应力作为预应力，对往复修复叶片进

行固有频率分析，同时与完好叶片进行对比，发现二者固有

频率差别不大，完好叶片略低于修复后叶片，表明使用堆焊

对损伤叶片进行修复具有较高的修复质量。
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Numerical Simulation of Aero-engine Blade Surfacing Repair Based on
Thermal-Mechanical Coupling

Zhang　Ying1， Luo　Ruimin1，2，Liang Shuai1

1. Civil Aviation University of China， Tianjin 300300，China

2. Flight Test Center， Commercial Aircraft Corporation of China， Shanghai 200232， China

Abstract: Compressor blades are very prone to various types of damage defects, so the study of its repair technology 

is of great significance. The process of repairing damaged blade by argon arc welding was numerically simulated by 

using the sequential thermo-force coupling model with a finite element software, and the single pass welding 

experiment was carried out by using Inconel 718 alloy. The results show that the numerical simulation results are in 

good agreement with the experimental results, and the finite element model can effectively simulate the repair process 

of argon arc surfacing welding. The temperature field, thermal deformation and residual stress of the blade under 

different surfacing layers and different surfacing schemes were analyzed. The shape of the molten pool in the 

simulation process was consistent with the actual shape of the molten pool, and the central temperature of the heat 

source met the requirements of surfacing welding. By comparing the thermal deformation and residual stress under 

different layers, it is found that the deformation and residual stress will increase with the increase of the number of 

surfacing layers. The deformation and residual stress of sequential surfacing welding after cooling are greater than 

reciprocating surfacing welding. In order to reduce the residual stress of the blade body, the length of blade tip repair 

and the number of surfacing layers should be reduced as far as possible under the premise of ensuring the repair 

quality, and reciprocating surfacing should be used. Finally, the natural frequency of repaired blades and intact blades 

were compared, and the two frequencies were almost equal, indicating that surfacing repair had no significant effect 

on blade performance.

Key Words: aero engine blade; surfacing repair; temperature field; residual stress and deformation; vibration 

modal analysis
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