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【摘要】　为了确定某É 级涡轮盘的技术寿命,根据该盘的标准循环载荷谱,对该盘进行了应力分

析,确定在标准循环时该盘中心孔与径向销孔相交处为考核部位。为模拟标准循环时该盘在其考

核部位的应力谱,专门设计了该É级涡轮盘的试验转子及试验参数,在轮盘低循环疲劳试验器上,

对该É级涡轮盘的一个旧盘进行了高温低循环疲劳试验。试验结果表明: 该旧盘低循环疲劳试验

至第 6047次循环时,有 5个销孔考核部位出现了裂纹。断口分析表明: 该旧盘剩余的试验低循环

疲劳失效寿命为 6047周。

　主题词:　涡轮　盘　疲劳寿命　试验
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1　试验转子和试验参数

1. 1　试验转子

　　该É 级涡轮盘旧盘试验转子与新盘试验
转子结构相同,如图 1所示。图 1中试验件是

一个已装机工作了 200小时,封严篦齿处产生

了大量裂纹的旧盘。称靠冷气的篦齿为第 1

齿,靠燃气的为第 3齿,中间为第 2齿。这些裂

纹主要产生在第 2 齿上,大约有 115 条,大多

数径向深 1 mm 左右, 最深的 1 条径向深达

311 mm。试验叶片是将合格的叶片适当切短

后得到的。转接盘模拟高压涡轮轴的轴头,开

了 16个径向销子孔, 8个是盲孔,其中装有径

向销子, 在转接盘与旧盘试验件之间传递扭

矩;另 8个为通孔,未装销子,这有利于检查旧

盘试验件销孔中可能出现的裂纹。盲孔与通孔

是均布且交替排列的。柔轴一端与转接盘相

连,另一端通过莫氏锥与试验设备上的刚轴相

连。
图 1　É级涡轮盘旧盘试验转子



1. 2　试验参数

　　该发动机标准循环载荷谱提供: 起动后第 202秒该盘转速为 11425 röm in,轮缘与轮心的

正向温差达到最大值 399℃; 起动后第 1774秒该盘已停止转动,轮缘与轮心的反向温差达到

最大值 27℃。根据上述标准循环,对该发动机É级涡轮转子进行的应力分析表明:该盘中心孔

与径向销孔相交的区域在标准循环时是最危险的区域 (简称为考核部位) ,裂纹有可能从这里

萌生,见图 1中A 点和C 点。对销孔的三维应力分析表明:尤以销孔边A 点周向应力最高。

轮盘低循环疲劳试验器上该旧盘试验件考核部位的应力水平应尽可能模拟一个标准循环

过程发动机中该盘危险部位的应力水平。

由于试验转子在轮盘低循环疲劳试验器上无法在转速循环的情况下模拟该盘在标准循环

时的温度场,因而也无法完全模拟该盘在标准循环时的应力场。但是,为了保证该旧盘试验件

在轮盘低循环疲劳试验器上得到的试验寿命能可靠地反映其在发动机上经历标准循环时的寿

命,则在设计试验参数时必须保证该旧盘试验件与发动机上该盘在考核部位的应力水平相同、

温度相同。鉴于试验转子在轮盘低循环疲劳试验器上进行转速循环时只能将温度控制到在分

布上接近等温、在时间上接近恒温的状态,不随转速和时间变化而变化,故设计控制该旧盘试

验件考核部位的温度与发动机起动后第 202秒该盘考核部位的温度相同,为 250℃。经过实际

调试,为了保持该旧盘试验件考核部位的温度为 250℃,其轮缘温度必须控制为 270℃。这样引

起了一个新的问题,即试验温度场与标准循环时该盘的温度场相差甚远,在考核部位的热应力

几乎为零。为弥补该旧盘试验件在考核部位热应力大大低于发动机起动后第 202秒该盘考核

部位的热应力,则应提高试验转速,达到增加离心应力的效果。另一方面,由于试验转速的提

高,也会导致叶片和盘缘凸块离心力的提高,使叶片榫头和盘缘凸块喉部截面的应力水平高出

其在标准循环时的应力水平,有导致榫头或盘缘凸块这类非考核部位提前失效的危险。为了避

免这类危险,就应避免叶片榫头和盘缘凸块喉部截面的应力水平过高,必须将叶片截短。经过

反复计算后得到: 从叶尖起切去叶身长度的 4615%以后的短叶片是比较合适的,既可以保证

在试验的上限转速 (12710 röm in)时该旧盘试验件考核部位与发动机上该盘考核部位在起动

后第 202秒的应力水平相当,又可以保证叶片榫头与盘缘凸块喉部截面的应力水平不高于该

发动机起动后第 202秒相同部位的应力水平。试验器的降速特性决定了下限转速不能取为零,

那样循环周期将很长,会增加试验的成本以至于不可接受。现选择下限转速为 2000 röm in,一

方面使循环周期降低到可以接受的范围以内,另一方面也保证了该旧盘试验件考核部位应力

水平与发动机起动后第 1774秒该盘考核部位的应力水平基本相当。用相同的三维有限元网格

对该旧盘试验件销孔进行了三维应力分析,结果表明: 图 1中A 和 C 两点仍是盘上有可能萌

生疲劳裂纹的危险部位,图 1中A 点在转速循环上限转速和下限转速时的周向应力与在标准

循环起动后第 202秒和 1774秒时的周向应力基本上是一一对应的。

2　旧盘试验件篦齿裂纹扩展预估

　　考虑到该旧盘试验件已装机工作了 200小时,封严篦齿处有大量的径向裂纹,故初步估算

了篦齿裂纹在经受高温低循环疲劳试验时的扩展速率。估算表明:对于该旧盘试验件上的篦齿

裂纹,经历 8000次转速循环也应不会出现失稳扩展。

3　试验概况

　　旧盘试验转子的高温低循环疲劳试验在燃气涡轮研究院 SB 804 轮盘低循环疲劳试验器
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上进行,采用微机进行转速循环控制,采用电阻丝炉从盘的进气边和排气边对盘缘及试验叶片

两面加温,而轮心用铜管通水冷却。电阻丝是多路并联的,可以分别单独控制,由调功器调节加

热功率,真空系统可保持试验腔真空度为要求的值[2 ]。

在旧盘试验件进行正式的高温低循环疲劳试验之前,对其进行了室温下试运转。试验中振

动加速度监视值均不超过 210 g。试验后检查断定:叶片及叶片的安装未出现异常,篦齿裂纹条

数和裂纹长度未见明显的变化,盘中心孔、径向销孔、偏心孔及榫槽等处未见裂纹。之后,对旧

盘试验件进行正式高温低循环疲劳试验。试验参数及其实际控制精度如下: 盘心温度 250℃,

盘缘温度 270℃,温度控制精度基本保持在 5℃的范围内。转速循环的上限转速为 12710 rö

m in,下限转速为 2000 röm in,转速控制精度基本保持在 20 röm in 的范围内。

按上述试验参数完成第 743次循环后开箱检查,发现篦齿处第 2齿齿尖裂纹有的已达齿

根,且有向第 1、3齿扩展的趋势,不着色也能看见。这说明篦齿裂纹在径向已深达 315 mm ,明

显扩展了。1000次循环后,篦齿裂纹不再有明显的增长,几乎停止于第 2齿的齿根。转速上升

时,振动监视值随试验转子柔轴在试验器刚轴上的安装方位不同而略有差别,但基本上保持在

310 g 左右,很少超过 315 g。当总循环次数超过 5100次后,振动加速度监视值超过 315 g,并随

着循环数的增加愈来愈高,最高达 413 g,后降至 319 g,又逐渐增至 410 g,至第 6047次循环,

振动加速度监视值达 412 g。另外,大约 4000次循环后,不仅在 10800 röm in 转速附近有一个

振动峰值,而且在 12300 röm in 转速附近有一个更大的振动峰值[3 ]。根据分析,当盘上与轴相

连接处出现较长裂纹时,一方面将导致试验转子不平衡量的变化,另一方面也将导致试验转子

刚度的变化,最终这将导致试验转子系统动态响应的变化。这正是在试验中所观察到的现象。

反过来,根据振动监视值的变化,即试验转子系统动态响应的变化,可断定试验转子出现了比

较长的裂纹。据此,在第 6047次循环后立即停止试验。开箱检查发现:在一未装销子的销孔内

壁靠盘体一侧有径向裂纹,径向长约 10 mm。在不分解的情况下,试验转子上其它各处则无法

检查到裂纹。

4　试验结果

　　图 1所示旧盘试验转子至低循环疲劳试验结束时,共进行了 6047次转速循环。此后对该

图 2　É级涡轮盘旧盘试验件考

核部位裂纹分布

(从顺气流方向端面看)

试验转子进行分解检查发现:

(1)在 8个未装销子的径向销孔中的 1个所对应的进气端

面发现了已贯穿的径向裂纹,十分明显,正好对应分解前检查到

内部有裂纹的那个销孔 (1# )。5# 销孔位置也有一条较短的径向

裂纹; 8 个已装销子的径向销孔中的 3 个所对应的进气端面也

出现了已贯穿的径向裂纹,分别对应 8# , 12# 和 16# 销孔。上述 5

条裂纹均成辐射状,如图 2所示。所有 16个径向销孔所对应的

进气端面区域,不管其是否出现了辐射状的径向裂纹,均是很明

亮的,可以推测该区域反复经历了较大的变形。

(2)在封严篦齿处,第 2齿上比较长的径向裂纹有 124 条,

径向深度超过 315 mm 的有 5～ 10条,着色检查,第 2齿齿尖上

的红点则增加到 300个左右,总之,篦齿裂纹与第 743次循环后的检查结果相比,没有特别显

著的变化。
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( 3)设计兰图规定 3 个篦齿的直径均为 5 41212- 0112, 在该旧盘上实测, 第 1 齿直径为

5 411134,第 2齿直径为 5 411159,第 3齿直径为 5 412109,使人们有理由猜测: 该É 级涡轮盘
在服役期间可能与Ê级导向叶片碰磨过。

5　断口分析

　　中国航空工业总公司失效分析中心对该旧盘试验件销孔处的 3处穿透裂纹进行了断口分

析。断口分析的结果如下:

图 3　É级涡轮盘旧盘试验件主裂纹 (1# )

断口典型的疲劳条带

主裂纹 (1# )源于孔表面, 为多源断裂, 源区未

见材质等冶金缺陷。裂纹扩展阶段可见清晰的疲劳

条带,随着裂纹长度的增加,条带间距逐渐加宽。典

型的疲劳条带特征如图 3所示。若疲劳裂纹起始值

ao 取 013 mm ,则裂纹从 ao 至穿透的扩展寿命约为

2886周,估算裂纹萌生寿命约为 3161周。

8# 裂纹也源于孔表面,为多源断裂。裂纹扩展

阶段同样可见清晰的疲劳条带。裂纹从 ao至穿透的

扩展寿命约为 2062 周, 估算裂纹萌生寿命约为

3985周。

16# 裂纹同样源于孔表面,为多源断裂。裂纹扩展阶段同样可见清晰的疲劳条带。裂纹从

ao至穿透的扩展寿命约为 2264周,估算裂纹萌生寿命约为 3783周。

经判断,上述 3处断口均为高温低循环疲劳断裂。

5　结论与讨论

　　将应力计算结果、旧盘试验件篦齿裂纹扩展预估结果、该旧盘试验件低循环疲劳试验结果

及断口分析结果综合起来进行分析,可以得到下面的结论:

(1)应力分析确定该É级涡轮盘在标准循环状态下可能萌生低循环疲劳裂纹的部位在其
径向销孔与中心孔相交区域,并确定该区域为盘的考核部位是正确的。

(2)设计的旧盘试验转子及为其设计的低循环疲劳试验参数,实现了对该盘在标准循环状

态下可能萌生低循环疲劳裂纹部位 (即考核部位)的模拟,基本上实现了对该盘在标准循环状

态下考核部位应力应变历程和工作温度的模拟。

(3)该旧盘试验件在设计的低循环疲劳试验参数控制下,其剩余的试验低循环疲劳失效寿

命为 6047周,剩余的试验低循环疲劳裂纹萌生寿命为 3161周,试验低循环疲劳裂纹扩展寿命

为 2886周。

(4)在相同的试验条件下,该旧盘试验件的试验结果与新盘试验件的试验结果相比,在裂

纹发生部位、裂纹走向、断口形貌等方面重复性都很好,其总的试验低循环疲劳失效寿命也是

很接近的[1 ]。由于试验转子及试验参数控制是完全相同的,可以认为新盘试验件与旧盘试验件

的试验结果是来自同一个统计母体,旧盘试验件得到的试验循环数是最小寿命,分散系数应取

3107,按标准循环计,该É级涡轮盘低循环疲劳失效寿命为 2072周,低循环疲劳裂纹萌生寿命

为 1132周。若取新盘与旧盘的试验循环数的平均值计算,分散系数应取 3146,则该É级涡轮
盘低循环疲劳失效寿命为 1940周,低循环疲劳裂纹萌生寿命为 1007周。上述低循环疲劳寿命
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值均满足置信度为 95% ,可靠度为 99187%的要求。

(5)当该旧盘试验件的篦齿裂纹仅仅在齿尖时,低循环疲劳试验开始后裂纹沿径向扩展较

快,齿尖的裂纹数增加也比较快,当齿尖裂纹沿径向深达齿根以后,扩展速率就愈来愈慢了,第

743次循环后篦齿裂纹就不再有特别显著的变化了,即齿尖裂纹不会危及该旧盘试验件在轮

盘低循环疲劳试验器上安全运行。

(6)该旧盘试验件试验考核部位在难于观测的中心孔与径向销孔相交区域,用着色法直接

检查裂纹是很困难的,试验盘运转时着色检查裂纹更是不可能的。在这种情况下,笔者采用振

动仪来监测长裂纹的出现,试验证明这是可行且有效的。

(7)该É级涡轮盘旧盘高温低循环疲劳试验,继新盘试验成功之后再一次获得成功,又一

次证明燃气涡轮研究院 SB 804轮盘低循环疲劳试验器能进行长时间的高温低循环疲劳试验,

燃气涡轮研究院进行轮盘高温低循环疲劳试验的成套技术 (包括试验件和试验参数设计、转速

谱和温度场控制、裂纹的实时监检等)已经成熟。
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of the fract ional d im en sion of t im e- seria l vs the param eter is ob ta ined, w h ich can iden t ify

crit ica l b ifu rca ted param eters of non linear dynam ical system qu ite w ell.

Key W ords　Ro to r system　B ifu rcat ion　Param eters　R ecogn izat ion

B IFURCAT IONS OF NONL INEAR
ROTOR—SFD SUPPORT ING SY STEM

Zhao Y onghui and Zou J ingx iang
(D ep t. of A s tronau tics and M echan ics of H a rbin Ins titu te of technology, H a rbin　150001)

ABSTRACT　　　　Periodic so lu t ion s of non linear ro to r- SFD suppo rt ing system are
calcu la ted by u sing N ew ton- Fox shoo t ing m ethod and p seudo- arc length con t inuat ion p ro2
cedu re. A cco rd ing to m u lt i- variab le F loquet theo ry, b ifu rca t ion s and stab ility of the system
are analyzed. B ifu rca t ion diagram s of the system are ob ta ined from on Po incarém ap. T he re2
su lts show that the mo tion of the ro to r system undergoes non linear dynam ics phenom ena,

such as period doub ling b ifu rca t ion, tangen t b ifu rca t ion and so on.

Key W ords　Ro to r system　Shoo t ing m ethod　B ifu rcat ion　Stab ility

RESEARCH ON UN IF IED V ISCOPLAST IC
DAM AGE RELAT IONSH IP OF AN ISOTROP IC M ATER IAL S

Zhou Ba izhuo
(S ta te Key L abora tory of S tructu ra l A na lys is of Indus tr ia l Equ ipm en t

D a lian U n ivers ity of Technology , D a lian　116023)

Yang Sh ij ie
( A eroeng ine Resea rch Ins titu te, Shengyang　110015)

N ie J ingxu
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　W ith the help of com b in ing con t inuum dam age m echan ics and vis2
cop last ic theo ry, the un if ied viscop last ic con st itu t ive model[1 ] developed by au tho rs is modi2
f ied. A un if ied viscop last ic con st itu t ive dam age model of an iso trop ic m ateria ls under the alter2
nat ive effect of creep and fa t igue load is estab lished. T he creep and fa t igue p roperty as w ell
as their dam ages fo r monocrysta lline alloys DD 3 have been p redicted acco rd ing to th is model.

T he du rab ility and dam age under the alternat ive effect of the creep and fa t igue load fo r the
m ateria l under cyclic loading. T he p redicted resu lts are compared w ith test data.

Key W ords　A n iso trop ic m ateria l　M onocrysta l　C reep　Fat igue　D am age

AN EXPER IM ENTAL STUDY ON LOW CYCL E FAT IGUE
L IFE OF 1ST TURB INE D ISK IN AEROENGINE

Gong M engx ian , Huang Qingdong, X iao Y ux iang
Gu Y uanx ing, Zhao X ingm ing, Cao Fenglan

(Gas Turbine Es tablishm en t　610500)

ABSTRACT　　　　A cco rding to the standard load cycle spectrum , a st ress analysis of
1st tu rb ine disk in an aeroengine w as comp leted to determ ine its u sefu l life. T he p laces,w here
the cen tre ho le cam e acro ss the p in ho les, w ere the dangerou s po in ts ( so called check
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po in ts). A n experim en ta l ro to r of the 1st tu rb ine disk had been designed to model the st ress

spectrum on the check po in ts. T he h igh temperatu re L CF (low cycle fa t igue) test of an o ld
disk w as also conducted at SB 804 - the disk L CF tester in GT E ( Gas T u rb ine

E stab lishm en t). T he test ind ica ted that crack s em erged on the check po in ts of 5 from all of
16 p in ho les on the o ld disk as the 6047th cycle w as comp leted and the crack ex tended life is
2886 cycles. T he comparat ive analysis of the test resu lts of the o ld and new disk s indica tes
that L CF crack grow th life and fau lt life w ith reliab ility 99187% and degree of confidence
95% fo r the 1st tu rb ine disk are 1132 cycles and 2072 cycles respect ively.

Key W ords　T u rb ines　D iscs　Fat igue life　Experim en ts

A STUDY ON FAT IGUE PROPERTY
OF AUSTEN IT IC W ELD ED JO INTS IN STATE

OF D EFORM ING RECRY STALL IZAT ION
Ruan M iq ing and Fan Y inhe

(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　T he po st w eld heat- t rea tm en t canno t obviou sly imp rove the het2
erogeneity of m icro st ructu re and m echan ica l p roperty in 1C r18N i9T iw elded jo in ts, in part ic2
n lar fo r increasing their fa t igue p roperty, becau se there is no allo t rop ic modif ica t ion in
1C r18N i9T i a lloy, an au sten it ic sta in less steel. D efo rm ing recrysta lliza t ion can be u sed to bet2
ter the m icro structu re and m echan ica l p ropert ies of au sten it ic w elded jo in ts, and then to en2
hance their fa t igue resistance rem arkab ly. T h is paper m ain ly discu sses the imp rovem en t of

the m icro structu re and fa t igue p roperty in 1C r18N i9T i w elded jo in ts, and verif ies it by the

low - cycle fa t igue tests.

Key W ords　A u sten it ic sta in less a lloy　W elded jo in t　R ecrysta lliza t ion

Fat igue p roperty

DY NAM IC BEHAV IOUR INVEST IGAT ION
OF TAPER BEAM W ITH SID EW ISE CRACK

X ing D eshun
(Gas Turbine Ins titu te, Chendu　610500)

ABSTRACT　　　　Em ergence of crack cau ses local f lex ib ility varia t ion of the compo2
nen t. A linear elast icity theo ry of fractu re m echan ics is app lied to deriving the st ra in energy
released by the crack. A cco rd ing to Cast ig liano theo rem , elem en ts of local f lex ib ility m atrix

are ob ta ined,w h ich can co rrect the st iffness m atrix of the taper beam. T he dynam ic behaviou r

of the taper beam has been found ou t by m ean s of f in ite elem en t m ethod. T he effects of rela2
t ive dep th of crack, crack locat ion, ra t io s of length to w idth and w idth to taper th ickness on
natu ra l frequency have been num erica lly invest iga ted and the relevan t experim en ts have been

conducted to test ify the calcu la t ion resu lts.

Key W ords　Beam s　V ib rat ion　C rack　F lex ib ility
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