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高温度梯度轮盘低循环疲劳试验件设计方法

高仁衡，曹廷云，沈 莲，张 根，林淑环，古远兴
（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘要：针对航空发动机设计中高温度梯度轮盘低循环疲劳试验的需求，基于国内外航空发动机轮盘低循环疲劳试验件设计经

验及国内现有轮盘试验器的试验条件，总结了该类高温度梯度航空发动机轮盘低循环疲劳寿命试验件设计的难点主要为轮盘热

应力难在试验过程中模拟、轮盘寿命考核位置多、轮盘试验件试验转速高、轮盘试验件寿命限制位置容易转移等，并针对各难点给

出了用离心载荷补偿热载荷、以损伤程度定考核位置、在不改变考核位置应力特征的前提下可以改变非考核位置局部结构特征等

解决方案，形成了一套高温度梯度轮盘低循环疲劳寿命试验件设计方法。应用该方法设计了某航空发动机轮盘低循环疲劳寿命

试验件并进行了试验，完成了寿命考核试验，结果表明：该方法是可行的。
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Design Method for Low Cycle Fatigue Test Pieces of Large Temperature Gradient Turbine Disk
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（AECC Sichuan Gas Turbine Establishment，Chengdu 610500，China）

Abstract：Aimed at the requirement of large temperature gradient LCF test of disk in aeroengine design，also based on the design
experience of LCF test pieces and the existing test conditions at home and abroad ，the design difficulties of the disk LCF test pieces was
summarized which include the difficulty to simulate thermal stress，too many test positions，high test speed，the life limit displacement
of test piece was easy to transfer，etc. In view of these difficulties，some solutions were given，such as compensating the thermal load
with centrifugal load，determining the assessment position according to the damage degree，and changing the geometric structure of the
non-assessment position without changing the stress characteristics of the assessment position. A design method for high temperature
gradient LCF test pieces of disk was formed. By applying this method，one LCF life test pieces part of a disk was designed and the life
test was completed，the results show that the method is feasible.
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0 引言

低循环疲劳失效是航空发动机使用过程中最严

重和耗资最大的问题之一。然而，对于像轮盘这样工

作在高温高压环境中且带有螺栓孔、通气孔等容易产

生应力集中的发动机构件，一旦失效，就会发生机毁

人亡的灾难性事故[1-3]，因此其低循环疲劳寿命的考

核极为重要。目前各种疲劳寿命预测方法分析出的

结果分散度较大，还不能准确地预测轮盘的寿命[4-6]，

所以进行轮盘的低循环疲劳试验研究是预测其安全

循环寿命的必经之路[7-9]，而轮盘低循环疲劳试验件

设计是试验研究的必要前提。

国内外均在发动机设计规范[8-10]中明确了轮盘

要按照安全循环寿命进行设计的要求，并积极开展轮

盘低循环疲劳试验。PW公司的轮盘疲劳寿命设计

系统有 15000个材料低循环疲劳试验数据和 1500个
轮盘低循环疲劳试验数据支持[11]，RR公司根据多年

轮盘疲劳试验研究成果，在假设疲劳寿命服从对数正

态分布的基础上，给出了考虑轮盘疲劳寿命散度的

S-N曲线和分散系数典型值[12-13]，俄罗斯中央航空发

动机研究院（CIAM）也积累了 100多个轮盘超转、破
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裂和低循环疲劳试验数据。中国航空类院所也开展

了大量的研究工作，在轮盘低循环疲劳寿命预测方法

的基础上，通过修正总应变寿命方程中关键参数的确

定方法，并且考虑尺寸效应和应力梯度对寿命的影

响，最终确立了一种轮盘疲劳寿命评估方法[14-15]。然

而开展轮盘的低循环疲劳试验是确定其寿命最可靠

的方法。中国从最初开展单级涡轮盘低循环疲劳试

验到 2级涡轮盘联合低循环疲劳寿命试验[16]，再到模

拟扭矩载荷作用、轴向力的涡轮盘低循环疲劳寿命试

验，都证明试验技术在向着模拟发动机最真实工作状

态的方向发展。

随着发动机推重比的日益提高，轮盘所受的温

度、压力、转速载荷日益苛刻。尤其是轮盘径向温度

梯度日益增加，热应力越来越大，导致轮盘低循环疲

劳试验设计难度越来越大。本文对国内外轮盘低循

环疲劳试验件设计方法开展研究，提炼总结出高温度

梯度轮盘低循环试验件设计方法，解决轮盘低循环试

验件设计中的难点，可为航空发动机研制过程中类似

的试验件设计作指导。

1 轮盘低循环疲劳试验件设计难点及解决方法

轮盘的低循环疲劳试验是确定轮盘关键部位安

全寿命的基本方法，试验既可以在发动机上进行，也

可以在各种试验器上进行。考虑到时间和经费的问

题，大多数低循环疲劳试验是在试验器上进行。

轮盘的低循环疲劳试验载荷通常由转速载荷和

温度载荷组成，上限转速载荷由关键部位的应力（离

心应力+热应力）确定，试验循环下限转速通常取为

上限转速的 5%。受试验设备的限制，轮盘的低循环

疲劳试验中温度载荷通常取关键部位的温度，施加均

匀温度。

限制寿命的高应力区不止 1个，轮盘通常有多个

关键部位，即多个限制寿命的高应力区——中心孔、

轮缘和偏心孔等。要综合考虑各高应力区出现裂纹

后对轮盘的损伤程度，选择损伤程度最大的作为考核

位置。英国发动机DEFSTAN 00-971中指出轮盘低

循环疲劳试验优先选择中心孔作为考核位置，这是由

于起源于中心孔部位的破坏，裂纹会迅速贯穿整个轮

盘，后果严重，必须给出安全寿命。

高温度梯度轮盘在不均匀的温度分布下产生热

应力，与机械应力一起随发动机的循环使用而变化，

加剧零件的疲劳损伤。由于目前试验器中无法实现

温度梯度的循环，高温度梯度在中心孔位置产生的热

应力只能通过离心载荷来模拟。

当考核位置为中心孔时，可以选择模拟叶片代替

真实叶片，以便降低轮缘的负荷，通过提高试验转速

来模拟中心孔的应力。

试验件中寿命限制位置转移，在轮盘试验过程中

通过提高试验转速来模拟温度梯度引起的热应力，导

致试验转速较发动机设计转速提高很多，轮盘上某些

非考核位置应力远高于考核位置应力，寿命限制位置

转移，无法考核到发动机考核部位的寿命。为防止非

考核部位先于考核位置破坏，在不影响考核位置局部

应力特征的前提下，可以改变非考核部位的局部结构。

2 轮盘低循环疲劳试验设计思路

轮盘低循环试验件设计思路如图1所示。

3 低循环疲劳试验件设计实例

某被试件结构如图 2所
示。在被试件考核状态下

盘心温度为 200 ℃，盘缘温

度为 500 ℃，径向温差达

300 ℃。

3.1 应力集中关键部位统计

被试件结构设计中孔、

图1 轮盘低循环疲劳试验设计思路流程

图2 被试件结构
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槽等易出现应力集中的位置统计见表 1，具体位置结

构如图3所示。

3.2 低循环疲劳寿命分析方法

在某被试件低循环疲劳试验件设计中，鉴于各应

力较大位置实际应力状态为多轴应力状态，为尽可能

准确分析低循环疲劳寿命，对各应力较大位置进行多

轴应力分析，寿命分析按多轴应力下的通用斜率公式

计算

Δε = 3.5 σb - σm

E
N -0.12
f + D0.6N -0.6

f （1）
式中：D=ln（ 1

1 - Ψ），为疲劳塑性系数，其中Ψ追为断

面收缩率；E为弹性模量，MPa；σb为拉伸强度，MPa；
σm为平均应力，MPa；Δε着为应变范围；Nf为循环数。

在多轴应力状态下等效应力不能直接相加减，因

此在确定载荷循环过程中的应力幅、应变幅和平均应

力时，必须采用多轴疲劳等效应变破坏准则中的应力

幅和平均应力。

多轴疲劳等效应变破坏准则中的应力幅和平均

应力的确定过程如下。

弹性应力范围为

Δσ = 2
2

( Δσ11 - Δσ22 )2 + ( Δσ12 - Δσ33 )2
+( Δσ33 - Δσ11 )2 + 6( Δσ12 2 + Δσ23 2 + Δσ13 2 ) （2）

其中

Δσ ij = σ ij ( load ) - σ ij ( unload ) （3）
式中：Δσ ij为 ij方向的弹性应力（i=1、2、3，j=1、2、3）。

上标 load表示低循环疲劳峰值状态解，unload表
示低循环疲劳谷值状态解

当σmax < σ0.2时，平均应力估算为

σm = 2
2

( σ11m - σ22m )2 + ( σ12m - σ33m )2 +
( σ33m - σ11m )2 + 6( σ12m 2 + σ23m 2 + σ13m 2 ) （4）

其中

σijm = ( σij
( load ) + σij

( unload ) )
2 （5）

否则

σm = σ0.2 - Δσ2 （6）
式中：σijm为 ij方向的平均弹性应力（i=1、2、3，j=1、2、3）。

3.3 考核状态低循环疲劳寿命分析结果

基于多轴应力下的通用斜率公式低循环疲劳寿

命分析方法，对某被试件考核状态各应力集中部位低

循环疲劳寿命进行统计，见表2。

从表中可见，被试件在考核状态下下中心孔、端

齿螺栓孔、榫槽的低循环疲劳寿命较低。鉴于中心孔

位置应力梯度小，大应力区域面积大，本次试验件设

计以中心孔为考核目标，兼顾端齿螺栓孔和榫槽。

3.4 试验件设计

3.4.1 试验件设计难点及解决方案

（1）难点 1：试验件径

向温差为 300 ℃，如图 4
所示，仅温度载荷在盘心

位置引起的热应力为 300
MPa。由于目前受试验条

件的限制，无法对试验件

施加径向温差并随转速

循环。

解决方案：通过提高

试验转速，由离心载荷补偿热载荷，提高中心孔应力。

（2）难点 2：试验转速提高后，轮盘的破裂转速储

编号

P1
P2
P3
P4
P5
P7

位置描述

盘心

盘喉部，进气边

盘喉部，排气边

盘前挂钩，圆形缺口

盘后挂钩，圆形缺口

周向定位槽

编号

DC
SC
LSK
QDB1
P6

位置描述

端齿螺栓孔

榫槽

后安装边螺栓孔

前挡板通气孔

盘后挂钩，平衡块销钉孔

表1 被试件低循环疲劳寿命较低位置

图3 关键位置

位置

P1
P2
P3
SC1
P4
P5

峰值应力/MPa
1500
899
897
1300
472
1052

低周寿命

3500
30929
30990
3611
>1e6
7515

位置

P6
P7
DC1
LS1
QDB1

峰值应力/MPa
1069
891
1600
822
931

低周寿命

7187
24757
2896
63289
7327

表2 考核状态下各部位低循环疲劳寿命统计

图4 被试件考核状态

温度分布

温度/℃
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备为1.0，试验存在风险。

解决方案：为提高轮盘破裂转速储备，需降低轮

缘载荷，通过模拟叶片代替真实叶片的方案降低轮缘

载荷，经分析，模拟叶片离心载荷为真实叶片离心载荷

的60%时，轮盘破裂转速储备为1.15，满足试验要求。

（3）难点 3：试验转速提高后，寿命限制位置转

移，被试件前后挂钩处、前挡板通气孔、前后挡板周向

定位槽、前封严环周向定位槽处局部应力已远超中心

孔位置应力，寿命限制位置转移，见表3。

解决方案：鉴于被试件前后挂钩处、前挡板通气

孔、前后挡板周向定位槽、前封严环周向定位槽这些

位置距离考核位置较远，且在考核状态下这些位置应

力不大，寿命较长。为保证中心孔为本试验的寿命考

核部位，对这些位置进行处理，以达到考核中心孔的

目的。

对被试件做如下处

理，如图 5所示，处理后各

位置峰值应力见表4。

（1）前后挂钩处圆形缺口半径由原先的 5.0 mm
加大至 40.0 mm，减少此位置的应力集中，去掉后挂

钩平衡销钉孔，减小此处应力集中；

（2）前挡板更换为模拟前挡板，模拟前挡板无通

气孔和篦齿；

（3）试验件前鼓筒上篦齿盘周向定位槽补加工，

槽深留1 mm；
（4）前、后挡板上的周向定位槽补加工，车平凹槽。

3.4.2 试验件设计方案

低循环疲劳试验件结

构如图 6所示。其试验参

数：试验温度为200℃；试验

谷值转速为 1000 r/min，试
验峰值转速为20000 r/min。

在被试件在考核状态

与试验状态下低循环疲劳寿命对比分析见表5。

从表中可见，中心孔位置在试验状态与考核状态

下的低循环疲劳寿命相当，榫槽、端齿螺栓孔的低循

环疲劳寿命在试验状态下的稍低于在考核状态下的。

本试验以中心孔位置低循环疲劳寿命为设计基准，榫

槽、端齿螺栓孔考虑为加速试验。

3.4.3 试验安全性分析

为保证被试件在试验过程中的安全，对试验过程

中轮盘的破裂转速储备进行评估。

在试验状态下，被试件、转接盘的破裂转速储备

均大于1.15，在试验过程中各止口配合可靠。

本轮盘低循环试验件按照上述设计方案顺利完

成寿命考核试验，试验后被试件经荧光检查未发现裂

纹，试验结果有效。

4 结论

（1）高温度梯度轮盘高应力区不只 1个时，要综

合考虑各高应力区出现裂纹后对轮盘的损伤程度，选

择损伤程度最大的作为考核位置；

位置

试验件前挂钩处

试验件后挂钩处

前挡板通气孔

前挡板周向定位槽

后挡板周向定位槽

前封严环周向定位槽

转速/ MPa
提高前

1052
1069
931
1230
997
891

1608
1701
1650
1623
1525
1691

提高后

表3 转速提高前后局部位置应力变化对比

位置

试验件前挂钩处

试验件后挂钩处

前挡板通气孔

前挡板周向定位槽

后挡板周向定位槽

前封严环周向定位槽

转速/ MPa
提高前

1608
1701
1650
1623
1525
1691

提高后

1266
1169

1126

表4 被试件处理前后局部位置应力变化对比

考核状态

关键位置

P1
P2
P3
SC1
P4
P5
P6
P7
DC1
LS1
QDB1

寿命

3500
30929
30990
3611
>1e6
7515
7187
24757
2896
63289
7327

试验状态

关键位置

P1
P2
P3
SC
P4
P5
P7
DC1
LS 1

寿命

3500
4877
5397
3409
4157
5030
5516
2108
4500

表5 被试件低循环疲劳寿命对比

图5 试验件补加工

图6 试验件结构
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（2）当考核位置为中心孔时，可以选择模拟叶片

代替真实叶片，以降低轮缘负荷，通过提高试验转速

来模拟中心孔应力；

（3）为防止其它部位先于考核位置破坏，在不影

响考核部位应力特性的前提下，可以改变非考核位置

局部结构。
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