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摘要：针对航空发动机转子试验系统电机经常发生的绕组过热烧毁故障，设计了 1 套航空发动机转子试验系统及其电机，建

立了基于热网络法的电机温升模型，分别对超转、破裂和低循环疲劳试验进行电机温升分析。结果表明：对于超转、破裂试验，不同

的加载时间对电机温升无明显影响，而试验负载转动惯量的增大会使电机温升线性增大；对于低循环疲劳试验，加载时间的延长可

使电机温升减小，试验负载转动惯量的增大会使电机温升指数增大。
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Abstract: In view of the overheating and burning failure of the motor in the aeroengine rotor test system袁a set of aeroengine rotor test

system and its motor were designed. The temperature rise model of motor based on thermal network method was established袁and the motor
temperature rise was analyzed by the test of over speed袁 burst speed and low cycle fatigue袁respectively. The results show that for over speed
test and burst speed test袁different loading time has no obvious effect on the motor temperature rise袁but the increase of the test load moment
of inertia will make the motor temperature rise increase linearly. For low cycle fatigue test袁the extension of loading time can reduce the
motor temperature rise袁and the increase of the test load moment of inertia will make the motor temperature rise increase exponentially.
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0 引言

目前，中国航空发动机研发飞速发展，一系列新

型航空发动机项目进入关键攻关阶段[1-4]。转子作为航

空发动机的重要部件，工作在高温、高压和高转速的

环境中，并且受到反复的疲劳载荷冲击，一旦失效，会

发生机毁人亡的重大事故[5-7]。航空发动机转子强度试

验可以有效考核转子结构完整性，通过低循环疲劳试

验可以获得转子的安全寿命[8-12]。因此，航空发动机转

子试验在航空发动机研制生命周期过程中尤为重要，

在美国及欧洲适航标准中均有相关要求[13-14]。根据中

国军用标准，在发动机初始飞行前，高压涡轮、高压压

气机、风扇等一系列转子均要完成超转和破裂试验，

在发动机型号设计定型阶段转子需要完成低循环疲

劳试验[15]。航空发动机转子试验均在地面转子试验系

统中进行，航空发动机转子种类繁多，因此转子试验

数量大、周期长，导致转子试验系统电机经常发生绕

组过热烧毁故障，难以保证科研生产进度。

目前，国内外还没有关于转子试验系统电机温升

的相关研究报道。本文设计了 1 套航空发动机转子试

验系统及其电机，建立了试验系统电机温升模型，并

针对超转、破裂和低循环疲劳试验，分别分析了试验

系统电机温升情况。

1 航空发动机转子试验系统及其电机设计

航空发动机转子试验系统驱动装置通过机械连

接带动被试转子组件来完成试验，试验系统主要包括

试验转子组件、主轴系统、驱动装置、齿轮箱、真空防
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爆舱、润滑系统、测试系统

等，如图 1 所示。

试验转子组件以垂直

吊装的形式安装于主轴系

统。驱动装置包括电机和

其变频器。电机通过齿轮

箱带动试验转子旋转；变

频器对电机进行调速，实现试验转子在 0~25000

r/min 范围内无极调速。润滑系统对齿轮箱和主轴系

统供油，并对其进行润滑和冷却。测试系统实现转速、

振动、温度等的测量。采用 1/REV 磁性传感器测量转

子转速，由非接触式振动位移传感器测量转子的振动

位移信号，由热电偶测量齿轮箱和主轴系统中轴承部

位的温度。所有传感器信号均通过采集卡传输到状态

监控系统中，由计算机显示并记录。

驱动装置是整套试验系统的核心部件，所以电机

设计是整套试验系统的关键。航空发动机转子试验系

统主要完成强度试验和低循环疲劳试验。强度试验包

括超转和破裂试验，要求试验系统电机能进行大转矩

的带载；低循环疲劳试验要求试验系统电机在上、下

限转速之间反复

升速和降速。由于

感应电机具有可

靠性高、控制灵活

等特点，航空发动

机转子试验系统

中采用了感应电

机。根据航空发动

机试验的具体要

求，本系统电机需

求参数见表 1。

感应电机的

定子铁芯内径 Di1 和长度 Lef 是电机的主要参数，其基

本关系式为[16]

Di1
2 lef= 6.1

琢'

FKNmKdp1

1
AB啄

P '
n =CA

P '
n （1）

式中：琢'

F 为计算极弧系数；KNm 为气隙磁场的波形系

数，当气隙磁场为正弦分布时等于 1.11；Kdp1 为绕组

的基波系数；A 为线负荷，即沿电枢圆周单位长度上

的安培导体数；B啄 为气隙磁通密度的最大值；CA 为电

机常数；P ' 为计算功率；n 为转速。

根据式（1）可知，在一定电磁负荷和一定转速情

况下，电机的功率输出能力和电机的 Di1
2 lef 成正比，Di1

2 lef
近似的表示转子有效部分的体积，定子有效部分的体

积也与其密切相关。电机常数 CA 大体反映了产生单

位计算转矩所耗用的硅钢片和铜的体积，并在一定程

度上反映了结构材料的耗用量。

本文根据实际的尺寸空间，设计了 1 台定子铁芯

内径为 240 mm，长度为 825 mm 的感应电机，为 1 台

3 相 4 极感应电机，其定子槽数为 36，转子槽数为

44，其电机冲片如图 2 所示。电机性能设计满足设计

指标要求，电机外形如图 3 所示。

2 航空发动机转子试验系统电机温升模型
在电机使用中，通常关注电机的性能参数，即电

机转矩和功率，而对于电机温升的重要性认识不够。

特别是在航空发动机转子试验系统的使用过程中，电

机经常发生绕组过热故障，表现为电机报警、停机甚

至烧毁。因此，针对航空发动机转子试验特点，进行温

升分析尤为重要。

为了提高电机的材料利用率，其设计通常采用较

高的电磁负荷，加之转子试验系统电机长时间工作，

散热条件差，使得其温升问题比较突出。航空发动机

转子试验通常是驱动电机带动转子在一定的转速范

围区间工作，所以其热分析问题为瞬态温升计算。

热网络法是根据傅里叶热传导定律所描述的热

流、温升及热阻之间关系，计算电机各部分的平均温

升。根据传热学和电路理论来形成等效热路，热路中

的热源为电机的损耗，损耗热量通过相应的热阻由热

源向冷却介质传递，形成 1 个复杂的热网路。热网络

法能达到一定的计算精度并且能实现变载荷加载。本

文试验系统电机温升计算通过基于热网络法的

Motor-CAD 软件进行，电机剖面和热网络模型分别如

图 1 试验系统结构

电机参数

额定功率 /kW

功率因数

额定转速 /（r/min）

最高转速 /（r/min）

额定转矩 /N·m

额定电压 /V

额定电流 /A

电机外径 /mm

电机长度 /mm

数值

262.3

0.896

2000

3600

1262

400

446

375

1250

表 1 航空发动机转子试验系统电机

需求参数

图 2 电机冲片 图 3 电机外形

驱动装置

齿轮箱

主轴系统

真空防爆舱试验转
子组件

Y

X
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图 8 超转试验电机温升计

算结果（加载 10 s）

图 5 电机热网络

图 6 超转试验运行程序 图 7 超转试验电机温升计算

结果（加载 20 s）

图 4、5 所示。

针对航空发动机转子

试验特点，分别在超转、破

裂、低循环疲劳试验状态

下，对转子试验系统电机

进行详细的温升分析。

3 航空发动机转子试验电机温升分析
3.1 超转试验电机温升分析

超转试验要求试验系统将试验转子加载到发动

机最大稳态转速的 1.15 倍，并恒定转速 5 min，其运

行程序如图 6 所示，从图中可见，在加载过程中，需要

试验系统电机施加启动转矩将试验转子带到一定转

速，进入保载时间，此时电机需要施加保载转矩，保载

5 min 后，施加卸载转矩，即可实现卸载并完成试验。

试验系统电机在超转试验状态下的温升计算结

果如图 7 所示。通过计算分析可知，在超转试验时，在

20 s 加载时间内，电机温升急剧增大，进入保载时间，

随着电机转矩的下降，电机温升增加变缓，进入卸载

时间后，电机温升随之减小。

图 4 电机剖面

为了进一步研究超转试验中加载时间对电机温

升的影响，对于同一航空发动机转子，当超转试验加

载时间缩短一半时，驱动电机的启动转矩增大为原来

的 2 倍，电机的铜耗也相应增加为原来的 2 倍，加载

时间为 10 s 时，超转试验的电机温升计算结果如图 8

所示。

通过对比超转试验状态下不同加载时间的计算

结果可知，虽然加载时间

缩短一半，启动转矩增大

为原来的 2 倍，其单位时

间内的损耗（即热量）基本

不变。所以其电机定子铜

的最高温升几乎没有变

化。同理，如果加载时间延

长，启动转矩也相应减小，此时对电机的温升也几乎

没有影响。由此得出结论，单纯改变超转试验的加载

时间对于电机温升的考核情况近似一致。

由于转子试验系统需要对多种航空发动机转子

进行试验，因此研究不同试验负载对电机的温升影响

十分必要。由于航空发动机转子不同，其转动惯量不

同，所需求的启动转矩和保载转矩也不同。为此，增加

试验负载的转动惯量为上述试验的 1.5 倍来考核电
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图 11 破裂试验运行程序 图 12 破裂试验电机温升

计算结果

转速 破裂转速

加载时间 30 s 卸载时间 时间

图 14 低循环疲劳试验

运行程序

图 15 低循环疲劳试验电机

温升计算结果（20 s 加载）

图 9 超转试验电机温升计

算结果（1.5 倍转动惯量）

图 10 超转试验电机温升计

算结果（不同转动惯量）

机运行情况，具体分析结果如图 9 所示。由于试验负

载转动惯量的增大，在加载时间和保载时间内的损耗

均增加至上述试验的 1.5 倍，在保载 5 min 后，其电机

定子铜的最高温度达到 201 ℃，很容易发生绕组烧

毁事故。

基于上述分析可知，针对不同的航空发动机转子

进行超转试验，电机的温升结果也不同。电机的过载

倍数为额定转矩的 3 倍，不同转动惯量下试验系统电

机的温升情况如图 10 所示。对于超转试验，试验系统

电机的温升考核点的温度随着试验负载转动惯量的

增大线性升高。因此，为完成大转动惯量负载的超转

试验，需在试验前进行电机温升计算与分析，从而保

证转子试验安全可靠运行。

3.2 破裂试验电机温升分析

破裂试验要求试验系统将试验转子加载到发动

机最大稳态转速的 1.22 倍，并恒定转速 30 s，其运行

程序如图 11 所示。在加载过程中，需要电机施加启动

转矩将试验转子带到一定转速，从而进入保载时间，

此时电机需要施加保载转矩，保载 30 s 后，施加卸载

转矩，实现卸载并完成试验。试验系统电机在破裂试

验状态下的温升计算结果如图 12 所示。通过计算分

析可知，在破裂试验中，在 20 s 加载时间内，电机温

升急剧增大，进入保载时间，随着电机转矩的减小，电

机温升变缓，但仍保持持续增大，进入卸载时间后，电

机温升随之减小。

通过对超转试验的分析可知，单纯改变加载时

间，对于电机的温升几乎没有影响，破裂试验和超转

试验类似。不同负载下的

破裂试验温升计算结果表

明，对于不同的航空发动

机转子，其转动惯量不同，

电机温升随试验负载转动

惯量的增大而增大，计算

结果如图 13 所示。

对比破裂试验和超转试验的结果可见，虽然破裂

转速高于超转转速，但是其保载时间 30 s 远远小于

超转试验的保载时间 5 min，所以如果电机的温升可

以满足超转试验的要求，基本可以断定其也能满足破

裂试验的要求。

3.3 低循环疲劳试验电机温升分析

低循环疲劳试验要求试验系统将试验转子加载

到上限转速，保载 3 s 再卸载到下限转速，再加载到

上限转速，如此循环若干次，其运行程序如图 14 所

示。为研究低循环疲劳试验中加载时间对电机温升的

影响，本文计算了加载时间、卸载时间均为 20 s 的低

循环疲劳试验 1000 次循环，截取前 60 次循环的电机

温升计算结果如图 15 所示。

从图 15 中可见，低循环疲劳试验是个反复加载、

卸载的迭代过程，可以等效成 1 个稳定温升周期等功

率加载的情况，所以其温升曲线一直呈上升状态。在

迭代 60 个周期后，电机温升变化不明显，基本可以认

定电机温升进入平衡状态。另外，需要注意的是在

1000 s 后，电机转子铜的温升高于电机定子铜的温

升。但是转子采用铜条结构，没有绝缘系统，所以电机

的温升限制仍按照电机定子铜的最高温升进行考核。

为研究不同的加载时间对低循环疲劳试验的影

响，计算了加载时间为 30 s、卸载时间为 20 s 的低循

环疲劳试验 1000 次循环，截取前 60 次循环的计算结
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图 16 低循环疲劳试验电机
温升计算结果（30 s 加载）

图 17 低循环疲劳试验电机
温升计算结果（不同加载时间）

图 18 低循环疲劳试验电机
温升（不同转动惯量）

果如图 16 所示，从图中可见，低循环疲劳试验中加载

时间为 30 s 时，电机温升明显小于加载时间为 20 s

时的。

基于上面的分析可知，对于同一发动机转子的低

循环疲劳试验，不同的加载时间对于电机温升的结果

也不同，本文针对同一发动机转子，分析了不同加载

时间对电机温升考核点温升的影响，如图 17 所示。随

着加载时间的增加，以及加载转矩的减小，电机的温

升基本上随之线性减小。

为研究不同试验负载

对试验系统电机温升的影

响，计算了不同转动惯量

下完成低循环疲劳试验时

电机温度考核点的温升，

如图 18 所示。

对于低循环疲劳试

验，电机的温升随试验负载转动惯量的增大呈指数增

大，加大了电机运行中温升的风险。从图 15 中可见，

虽然在卸载时间内温度均有降低趋势，但是总体温升

仍显示持续增大趋势，而低循环疲劳试验通常进行成

千上万循环，这样电机难免会发生绕组过热问题。由

此，需要增加电机的卸载时间，以保证电机的温升在

可控制范围内。为此，在电机 20 s 卸载时间后，增加

20 s 的电机冷却时间，以

保证电机有足够的冷却。

对 20 s 卸载时间＋20 s 冷

却时间的低循环疲劳试

验进行电机温升计算，其

结果如图 19 所示。与图

15 对比可见，电机定子铜

的温升从 115.3 ℃减小

到 74.6℃，电机的温升情

况得到明显改善。

4 结论

通过对超转、破裂和低循环疲劳试验进行电机温

升分析，得出如下结论：

（1）对于超转、破裂试验，不同的加载时间对电机

温升无明显影响，而试验负载转动惯量的增大会使电

机温升线性增大。因此，为完成大转动惯量负载的超

转和破裂试验，提出需在试验前进行电机温升计算与

分析，从而保证试验安全可靠运行。

（2）对于低循环疲劳试验，延长加载时间使电机

温升减小，试验负载转动惯量的增大导致电机温升指

数增大。为降低低循环疲劳试验电机温升过大的风

险，提出应在每个循环末尾增加冷却时间，从而有效

减小电机温升，提高试验的安全性及可靠性。
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