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某压气机九级盘低循环疲劳寿命试验评估

燃气涡轮研究所　　龚梦贤　王旅生　曹凤兰　邓剑波　茹梅秀

1. 某压气机九级盘与试验九级盘　鉴于按照应力疲劳理论给出的名义应力法研究某压

图 1　某压气机九级盘 ( a 九级盘 b试验盘)

气机鼓筒低循环疲劳寿命时得出的结论:

九级盘偏心孔部位是限制鼓筒使用寿命的

最关键部位。故本文特将基于应变疲劳理

论的伴随试验法用于此压气机九级盘低循

环疲劳寿命评估。

九级盘在某压气机中的装配关系见图

1a。A 处装配紧度最大值为 0. 17mm, 最小

值为 0. 07mm。B 处装配紧度最大值为

0. 36mm , 最小值为0. 18mm。计算结果表

明, 后轴颈与九级盘之间的装配紧度对九级盘偏心孔处应力的影响远远大于八级盘与九级盘

之间装配紧度对九级盘偏心孔处应力的影响。前者大约占 95% , 后者大约占 5% [ 1]。故设计的

九级盘单盘试验转子中九级盘所带鼓筒的一部分已经切除, 八级盘也已取消, 后轴颈则由一

个既起转接作用 (连接九级盘与 SB804试验器柔轴) , 又模拟其刚度的模拟后轴颈所代替 (图

1b) , B 处装配紧度保持不变。计算表明, 在转速谱相同的情况下, 试验转子中的九级盘偏心

孔处应力应变历程与原九级盘偏心孔处应力应变历程相同。

2. 伴随试验　理论计算与应变实测确定九级盘偏心孔最危险部位 (图 1b的 C 处) 的应

变循环上下限分别为 7164��和 1085�� (对应循环上下限转速分别为 11850r/ m in和 1600r/

min) , 此即九级盘的应变历程。在此应变历程下做伴随试验的光滑圆棒试样是从九级盘毛坯

上取料加工的, 其热处理制度与九级盘的完全相同。伴随试验在 HS84002低周疲劳试验机上

进行。共做了八根试样, 其疲劳断裂寿命分别是 7500、7977、8227、9336、9631、10312、11310、

11410周。按疲劳试验统计分析标准进行统计处理, 知此组子样满足存活率 99. 9%, 置信度

95%, 误差限 5%的要求。计算得到伴随试验试样断裂寿命中值为 9360周, 存活率为 99. 9%

的断裂寿命为 5730周。根据文献 [ 2] 的结论, 此伴随试验预测九级盘偏心孔处低循环疲劳

裂纹起始寿命中值为 9360周, 存活率为 99. 9%的低循环疲劳裂纹起始寿命为 5730周。

3. 九级盘疲劳试验　九级盘疲劳试验在 SB804试验器上进行。图 1b所示试验转子通过

一根柔轴与 SB804试验器上刚轴相连, 封闭在试验器的真空腔中 (图 2)。试验转子的循环旋

转是由微机自动控制的。试验时每隔一定的循环次数进行着色检查, 先后观察到有五条疲劳

裂纹贯穿盘厚 (图 3)。由图 3可见, 九级盘偏心孔一周不同部位的应变虽有差异, 但差异
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　图 2　安装在试验器上的九级盘试验转子 图 3　九级盘穿透裂纹的位置及走向

并不大。这五条裂纹的扩展

情况示于图 4。若定义从盘

的表面第一次出现 0. 8mm

长裂纹时的循环次数为九级

盘低循环疲劳裂纹起始寿命

N o, 则由图 4中 3- 1# 裂纹

扩展曲线可以推知 N o 为

12768周。若定义盘上裂纹

进入失稳扩展时循环次数为

盘的疲劳失效寿命 N f (即总

寿命) , 则由图 4可以推知 N f 约为 20215周。

图 4　九级盘穿透裂纹扩展曲线

同时可以推知九级盘裂纹扩展寿命约为 7447

周。亦可推知九级盘低循环疲劳裂纹起始寿命

占总寿命的 63%。

对九级盘上出现的五个断口, 均进行了用

疲劳条带定量反推疲劳裂纹起始寿命的工作。

此工作由西北工业大学完成。以盘上最先观察

到的 3-1#裂纹为例 (图 2C处) , 断口反推到的

穿透裂纹扩展寿命为 7925周。已知总寿命为 20215周, 则此穿透裂纹的起始寿命N o 为 12290

周。由于裂纹在未穿透前沿盘厚还有一段扩展寿命, 若定义表面裂纹宽度为0. 8mm 时的循环

数为此疲劳裂纹起始寿命 N o, 则经断口反推到的 N o 为 9806周。

4. 对比与结论　实验时宏观观测到 N o= 12768周与通过断口疲劳条带定量反推得到 N o

= 12290周基本吻合。伴随试验所预测的九级盘偏心孔处低循环疲劳裂纹起始寿命中值 9360

周与通过断口疲劳条带定量反推得到的N o= 9806周, 同样是基本吻合。即使将伴随试验所预

测的疲劳裂纹起始寿命中值 9360周与实验时宏观观测到的 N o= 12768周相比较, 二者也是接

近的, 预测误差在 30%以内。

由此可得出结论:

( 1) 图 2所示九级盘单盘低循环疲劳试验是成功的, 再现了某压气机鼓筒低循环疲劳时

九级盘偏心孔处疲劳裂纹的起裂位置、走向及其扩展规律;

( 2) 伴随试验法[ 2]对于实际型号盘的低循环疲劳裂纹起始寿命的试验评估是有效的。
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cr ack init iat ion is 8642 ( cycles) . In comparison w ith cyclic ro tat ing tests, the test period on

a mult i-channel radial loading fat igue test rig can be shortened gr eat ly and the test data can

be obtained easily. A smoo th r ound bar specimen experiment method for predicting the LCF

life of gro ove bot tom in the disk is pro vided, w hich is bet ter than the Mor row method. For

the median LCF life, the ratio of the exper imental life to the predited life is 1. 2.

EXPERIMENTAL ESTIMATION OF LCF LIFE

FOR A COMPRESSOR DISK
Gong Mengxian, Wang L�sheng, Cao Fenglan, Ru Meixiu

( Gas Turbine Establishment )

ABSTRACT　　　　A LCF ( Low Cycle Fatigue ) test of a sing le rotor disk of a

compr essor is presented. The experimental resul ts show that the lo cat ion and the grow th

orientat ion of LCF cr ack in 9th sing le rotor disk reproduce those in the global compressor

rotor . In addit ion, the LCF tests of the smooth round bar specimens are accompanied w ith the

LCF tests of a single r otor disk, so as to est imate o f the strain history of the eccentric holes

in the disk. T he stat ist ical data of smoo th round bar specimens tested to failur e enables to

est imate the LCF life to crack init iat ion for the eccentric holes in the disk of the global

compr essor ro to r.

AN EXPERIMENTAL STUDY ON DISC BURSTING SPEED
Zheng Qixuan

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　This paper discribes the exper imental w or k on the research of disc

burst ing speed. The bur st ing speed tests fo r a ser ies o f disc models are made successfully.

That means: such a dif ficult exper imental technique has been mastered; and the reconst ructed

horizontal test r ig is suitable for the research o f disc burst ing speed at normal atmospheric

temperature and with heat ing . T he r esults obtained from experiments and calculat ions are

co incident . This wo rk pro vides the basis fo r the further research on the bursting speed o f

aer oeng ine discs.

MODIFICATION OF SHAPE OF DOVETAIL JOINTS

FOR ANTI-FRETTING DAMAGE
Zhu Rupeng, Pan Shengcai, Dai Zhendong

(Nanj ing Aeronaut ics Inst itute)

ABSTRACT　　　　The fr et t ing damage of the dovetail jo ints betw een blades and disks

in turbojet eng ines has significant effect on fat igue l ife of the jo ints. In o rder to improve the

resist ibility to of dovetail jo ints f rett ing damage, an effect ive method pro vided, w hich pall iates

the f ret t ing w ear of the joint . By modifying the shape of the local interface to adjust the

distr ibution of the mechanical parameters. T he numerical analysis of the joints w ith the

Boundary Element M ethod indicates that for the modified joints the peak react ion on the

interface drops great ly but the peak str ess does no t rise at bo th the contact ing and non-

contact ing interface in elast ic bodies. Comparat iv e exper iments have been carried out . T he
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