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摘　　　要 : 提出了在传统涡轮盘低循环疲劳试验件上施加扭矩的试验方案 ,以某型发动机涡轮盘为对象 ,

组装和调试了某型全尺寸涡轮盘预扭试验件 ,完成了低循环疲劳试验.加扭涡轮盘低循环疲劳试验结果与涡

轮盘在传统不加扭矩方法下的低循环疲劳试验表现出明显差异.试验结果表明 ,涡轮扭矩对涡轮盘2轴连接销
钉孔区域疲劳寿命有重要影响.
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Abstract : An experiment technology of turbine disc low cycle fatigue life (L CF) wit h

additional torque was presented. A f ull2scale turbine disc test model wit h additional torque

for an aero2engine t urbine disc was fabricated and debugged , and t hen was tested for L CF.

The test result was different remarkably f rom t he former result s on t raditional met hod with2
out torque , and directly validated t he conclusion that torque affected L CF of dowel hole con2
necting disc and shaf t .
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　　涡轮盘是航空燃气涡轮发动机的耐久性关键

件和断裂关键件 ,其低循环疲劳寿命 (L CF)对应

的是发动机起动2停车和使用过程中因油门变化
所导致的轮盘在发生疲劳失效前的工作循环数.

涡轮盘在高温、高转速下工作 ,其工作条件极为严

酷 ,承受着复杂的热负荷和机械负荷 ,一旦使用中

破裂将产生灾难性的后果 ,因此要求涡轮盘在规

定寿命下具有极高的可靠性 ,通常轮盘失效率不

应超出 10 - 7～10 - 9次/ h水平 [123 ] .

为确保涡轮盘在使用中不发生低循环疲劳失

效所导致的灾难性事故 ,现行国内外发动机设计

规范均明确提出了涡轮盘应按安全循环寿命进行

设计的要求[325 ] .轮盘安全循环寿命实质上是一种

具有高可靠度的概率统计寿命 ,通常其指标是在

真实轮盘和轮盘模拟试验件低循环疲劳试验基础

上 ,按 95 %置信度和 99. 87 %可靠度水平给定

的[6 ] .在涡轮盘安全循环寿命确定中 ,真实轮盘的

低循环疲劳试验是整个轮盘定寿环节中最重要和

最关键的.一方面由于涡轮盘极高的安全性和可

靠性要求 ,不可能通过整机试车的渠道来直接给

出轮盘带概率的安全寿命指标 ;另一方面 ,由于轮

盘低循环疲劳失效大多发生在轮盘局部已进入塑



　第 6期 李　伟等 :模拟扭矩载荷作用的涡轮盘低循环疲劳寿命试验

性的应力集中区域 ,如中心孔、偏心孔、销钉孔、榫

槽和蓖齿等处 ,模拟试验件很难准确模拟出上述

部位在工作中的循环应力应变行为.因此 ,高可靠

度的涡轮盘安全循环寿命只能通过涡轮盘在试验

器上的低循环疲劳寿命试验和基于轮盘或模拟件

寿命试验所提供的寿命散度结果后综合确定[728 ] .

发动机涡轮盘低循环疲劳试验主要在两种试

验器上进行 :轮盘旋转疲劳试验器和菲力轮多路

径向加载试验器.轮盘低循环疲劳试验需根据考

核部位的不同而采取针对性的设计 ,通常轮盘旋

转疲劳试验器多用于对轮盘中心孔和偏心孔部位

的寿命考核 ,轮盘榫槽和轮缘部位则多选用菲力

轮多路径向加载试验器方式进行考核[9211 ] .受试

验器加载能力的制约 ,轮盘旋转疲劳试验只能在

接近真空的环境下进行 ,因此轮盘低循环旋转疲

劳试验设计重点是通过控制轮盘试验转速和温度

来实现对轮盘离心负荷和热负荷的模拟 ,而忽略

涡轮转子在工作中所承受的扭矩.当轮盘考核部

位不在盘2轴传扭连接区域时 (如轮盘中心、偏心

孔等) ,涡轮工作扭矩对考核部位的低循环疲劳寿

命影响较小 ,采用上述试验加载方式能够较好模

拟轮盘低循环疲劳破坏特征 ,其试验结果可应用

于轮盘安全循环寿命的确定.但当轮盘考核部位

处于盘2轴连接区域 ,且考核点的应力应变循环明

显受到轮盘扭矩载荷作用影响时 ,传统的忽略扭

矩影响的轮盘旋转疲劳试验加载方式 ,因不能有

效模拟考核部位的真实循环应力应变行为而不再

适用.

在“八五”开展的某型发动机高压涡轮盘定寿

研究中 ,承研单位严格按英国国防标准《航空燃气

涡轮发动机通用规范》(DEF STAN 002971)推荐

使用的轮盘定寿方法 ,通过两个涡轮盘低循环疲

劳旋转试验给定的在置信度 95 %、可靠度

99187 %下的涡轮盘安全使用寿命还不足 600 使

用小时[10212 ] ,该指标严重落后于该型发动机大部

分涡轮盘已无故障工作到 800 h 寿命的现状 ,同

时也远低于用户单位对整机 1 200～1 500 h 目标

寿命的需求.分析表明[12 ] :该涡轮盘寿命薄弱部

位处于盘2轴连接销钉孔区域 ,疲劳试验中裂纹均

从轮盘销钉孔处萌生并扩展 ,在轮盘试验中机械

采用传统的试验加载方案 ,未考虑对扭矩载荷作

用的模拟是导致涡轮盘在试验过程中过早萌生疲

劳裂纹的主要原因.

本文针对某型发动机高压涡轮盘2轴连接销
钉孔部位低循环疲劳定寿需要 ,在传统的轮盘旋

转疲劳试验技术的基础上 ,研究提出了带扭矩的

涡轮盘高温低循环疲劳试验技术 ,并加工制作了

带扭矩的全尺寸涡轮盘低循环疲劳转子试验件.

该试验件在立式轮盘旋转疲劳试验器上完成了预

定的 10 000次涡轮盘低循环疲劳试验 ,试验过程

中转子扭矩稳定、可靠 ,圆满实现了在转子试验中

模拟扭矩载荷的预期目标.试验后对盘2轴连接销
钉孔考核区域检查未见裂纹 ,该结果与前期涡轮

盘在传统方法下的低循环疲劳试验结果有明显差

异.本次试验直接验证了涡轮扭矩对涡轮盘2轴连
接销钉孔区域疲劳寿命有重要影响的结论 ,为该

型发动机涡轮盘定寿和后续轮盘寿命预测方法的

研究提供了重要的试验依据.

1　带扭矩轮盘低循环疲劳试验设计

　　图 1为传统的某型发动机涡轮盘高温低循环

疲劳转子试验件[11 ] ,图中涡轮盘和径向销钉是真

实结构件 ,试验叶片是提高试验转速后 (模拟轮盘

温度应力)为保证考核部位应力等效而将涡轮叶

片切尖后的短叶片 ,转接段模拟实际转子系统中

的涡轮轴轴头 ,涡轮盘和转接段按实际过盈装配

条件进行热装配.由于试验过程中扭矩很小 ,涡轮

盘和转接段间的扭矩主要由两者之间的静摩擦传

递 ,径向销钉基本不承受扭矩作用 ,因此设计止退

环以防止试验中不承受扭矩的连接销钉沿径向甩

出.柔性轴一端与转接段相连 ,另一端通过莫氏锥

与试验设备上的动力轴相连 ,传递驱动转子的扭

矩.试验时整个试验转子置于真空箱体中 ,箱体抽

真空主要是为了减小转子高速旋转中鼓风生热和

驱动转子的功率 (驱动直流电机功率一般为 125

kW左右) ,通常真空箱体中配有可对轮盘加温的

子系统.

图 1　传统的涡轮盘高温低循环疲劳试验件

Fig. 1　Traditional high temperature LCF test

model of turbine disc
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实际在发动机工作时 ,压气机旋转的动力是

由涡轮供给的 ,涡轮盘2轴连接销钉是将涡轮作功
产生的 10 000 N·m数量级的扭矩传递到压气机

轴的主要承扭件.从轮盘低循环疲劳试验器能力

角度考虑 ,通过驱动电机来模拟发动机工作状态

下 10 000 N ·m级的扭矩循环是不现实的 ,这也

是传统轮盘试验中不要求对扭矩进行模拟的主要

原因.

当轮盘疲劳寿命薄弱环节位于销钉孔区域

时 ,如何在试验中模拟连接销钉与孔壁间巨大的

扭矩作用将是轮盘疲劳试验获得成功的关键.从

扭矩对轮盘销钉孔区域的作用效果分析 ,扭矩主

要是通过盘2轴连接销钉限制了销钉孔在最大工
作负荷下的变形 ,并由此改变了销钉孔高应力梯

度区域循环峰值的应力应变场[12 ] .因此在轮盘低

循环疲劳试验中模拟扭矩的作用 ,理论上只需保

证连接销钉在试验转子达到峰值转速时承受到与

工作条件相当的扭矩即可 ,而并不需要在试验器

上对与转子转速同步变化的扭矩循环进行模拟 ,

而 10 000 N ·m级的扭矩通过静载方式作用在轮

盘转子试验件上是可以实现的 ,因此 ,轮盘低循环

疲劳试验对扭矩的模拟要求可转换为带 10 000

N ·m级扭矩的轮盘低循环疲劳转子试验件的设

计问题.

从图 1传统的轮盘试验组件结构特征看 ,将

试验涡轮盘和转接段改进设计为带静扭矩作用的

自平衡疲劳转子试验件是可行的 ,总体技术方案

可通过将转接段改进设计为穿过盘中心并带端部

套齿的扭力轴以及补充设计与扭力轴匹配的扭力

盘予以实现.在转子试验件装配时 ,通过扭力盘上

扭力螺钉对涡轮盘后端面上补充安装的扭力销

(共 16对)施加 10 000 N ·m量级扭矩 ,该扭矩通

过扭力轴套齿传递到扭力轴上 ,并由扭力轴另一

端连接转接段和涡轮盘的 16个销钉予以平衡.图

2为实现上述设计的试验组件结构原理图 ,图中

图 2　加扭试验组件结构原理图

Fig. 2　Principle scheme of test model with

additional torque

扭力盘通过花键与扭力轴连接 ,并用锁紧螺帽固

定 ;施加在扭力盘上的扭矩则通过涡轮盘后端面

上补充安装的 16个扭力销传递到涡轮盘上.

图 3是扭力盘加扭部分的示意图.扭力盘设

计有 16 个凸爪 ,每个凸爪上安装有扭力螺钉 ,通

过顶块顶住安装在涡轮盘上的扭力销.当扭力螺

钉拧紧时 ,扭力盘产生的扭矩将通过扭力销传递

到涡轮盘上.

图 3　扭力盘加扭部分示意图

Fig. 3　Part with additional torque of the turbine disc

对试验转子施加 10 000 N ·m 的扭矩 ,扭力

盘上每个扭力螺钉需给扭力销施加 5 600 N 的剪

切力 (对应螺钉的拧紧力矩为 6. 2 N ·m) ,但实际

上通过扭力销钉给轮盘施加扭矩时 ,不可能做到

16个螺钉同时均匀加扭 ,最先接触到扭力销的螺

钉实际必须施加 16×612 N ·m的拧紧力矩才能

实现预期的涡轮盘 10 000 N ·m静扭矩的加载.

因此 ,实际加扭时必须借助辅助设计的预扭装置

先使扭力盘产生相应的扭转变形 ,然后再将 16个

拧紧螺钉拧紧到位 ,当预加扭矩去掉后 ,拧紧后的

扭力螺钉将保持扭力盘上 10 000 N ·m静扭矩基

本不变.

2　带扭矩涡轮盘低循环疲劳试验

　　图 4为按第 1节设计制作的带 10 000 N ·m

扭矩的涡轮盘加扭试验件结构图 ,试验件的最大

外缘直径为 <586 mm.试验用涡轮盘为工厂正常

批产的未装机使用过的新盘 ,试验转子自平衡扭

矩值按该发动机地面标准大气下起飞 ( H = 0 km ,

M a = 0状态)时所对应的涡轮转子扭矩设定 (计

算扭矩值约为 10 000 N ·m) .试验件施加该扭矩

后可以基本保证连接销钉在试验峰值转速下承受

的剪切应力与实际工作水平相当.为确保高压涡

轮盘加扭试验件在轮盘循环旋转试验器上安全运

转 ,按试验载荷分别对试验转子上的扭力轴、扭力

盘、扭力销和止退环进行了有限元应力分析和强

度校核 ,分析确认整个试验件的寿命薄弱部位仍

然在直径 <10 mm 的径向销孔处.试验件在转速
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为 10 000 r/ min 下进行了动平衡 ,调整后试验转

子水平振动值为 1. 1 g ,满足试验器对轮盘试验件

振动值不超过 3 g的装配要求.

图 4　带预扭的涡轮盘加扭试验件结构图

Fig. 4　Structure of the test model of turbine disc

with additional torque

轮盘低循环疲劳试验在中国燃气涡轮研究院

SB804立式轮盘旋转试验器上进行.试验在加温

条件下进行 ,按涡轮盘轮心 250 ℃、轮缘 270 ℃控

制 ,该温度与涡轮盘销钉孔实际工作温度基本相

当 ;试验转速下限 2 000 r/ min、上限 12 710 r/ min.

为对比扭矩对轮盘销钉孔低循环疲劳寿命的影

响 ,本次试验载荷和试验过程控制均与早期不加

扭矩的轮盘试验相一致.

试验考核部位为盘2轴连接销钉孔区域 ,试验

过程中定期或视情通过止退环开口处对销钉孔考

核区域进行着色探伤检查 ,未见异常.试验过程中

全程对转子的水平振动加速度进行监控 ,扭力轴、

扭力盘和扭力销等组件在试验过程中均工作稳定

可靠 ,无异常.

试验件在完成预期的 10 000 次试验循环后

中止试验.对试验转子进行了大分解检查.在不破

坏涡轮盘的前提下 ,用立式车床将止退环车掉 ,采

用辅助扭矩加载装置卸载试验件内部的扭矩.扭

矩卸载后 ,采用直径为 <6. 7 mm的钻头将 16 个

销钉孔内的销子钻通 ,再利用拔销器将直径为

<10 mm的销钉去除.对拔除销子后的涡轮盘 15

个销钉孔 (其中有一个销钉卡在孔内无法取出)和

轮盘榫槽等转子承力部位分别进行了荧光渗透和

着色检查 ,均未发现裂纹.为此 ,本次试验后可给

出该高压涡轮盘低循环疲劳试验寿命不低于

10 000次标准循环的试验结论.

3　与早期试验结果的对比分析[ 11212]

　　该型发动机涡轮盘自上世纪 90 年代起 ,在

SB804立式轮盘旋转试验器上先后分两批共完成

了 4个试验件的低循环疲劳寿命试验.与本次试

验相比 ,除试验件设计存在明显差异外 ,试验方

法、试验控制和试验条件等因素则完全相同.本次

试验的侧重点是比较带扭矩的涡轮盘试验转子与

传统的不带扭矩的轮盘试验转子在试验结果上的

差异 ,并由此给出扭矩对盘2轴连接销钉孔寿命是
否有重要影响的试验结论.

前期 4个轮盘试验件均未考虑扭矩的作用影

响 ,所采用的是轮盘低循环疲劳试验件的经典设

计方案 (见图 1) .在模拟涡轮轴轴头开有 16个径

向孔的转接段设计中 ,考虑到试验中定期对销钉

孔探伤的要求 ,仅将其中 8个孔装有销子 ,另 8个

孔为通孔 ,便于在试验过程中对销钉孔实施检查.

通孔和盲孔是均匀分布和交替排列的 ,图 5 是试

验转子销钉孔编号示意图.

图 5　试验转子销钉孔编号示意图

Fig. 5　Serial number of dowel holes of test rotor

4个试验转子所用的涡轮盘为 1 新 3 旧 ,每

个试验件试验中止时轮盘销钉孔均出现裂纹.考

虑到轮盘试验中止循环没有统一的标准和要求 ,

因此将试验中轮盘销钉孔主裂纹萌生寿命作为试

验批准循环数是合适的.根据 1 # ,2 # 试验件断

口分析所揭示的规律 ,销钉孔裂纹萌生寿命约为

试验中止循环数的 50 %左右 (对应销钉孔 10 mm

左右的裂纹) ,可将 3 # ,4 #试验盘的中止循环转

换为对应销钉孔裂纹萌生的试验循环数.此外考

虑到 5个试验轮盘初始工作寿命存在一定的差

异 ,试验旧盘已工作寿命则按该型发动机飞行换

算率 216循环/ h进行统一折算.表 1为进行上述

数据处理后 5个涡轮盘试验转子的试验结果.
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表 1　某型发动机高压涡轮盘低循环疲劳寿命试验结果[ 425]

Table 1　Test results of LCF life of the high2pressure turbine disc

序号 试验条件 试验盘 试验循环数 检查情况

1
盘轴连接销子不承受扭矩 ,试验中单号

销钉孔未装销子 ,双号销钉孔装有销子
新盘 7 087

1 #孔为主裂纹 ,4 # , 7 # , 9 # ,12 # ,

15 #孔均目视可见裂纹

2 旧盘 (200 H) 6 047
1 #孔为主裂纹 , 5 # , 8 # ,12 # ,16 #

孔均目视可见裂纹

3 旧盘 (800 H) 2 100 着色检查 6个孔 (3 #～8 # )均有裂纹

4 旧盘 (800 H) 2 610 7 #孔裂

5
盘轴连接销子承受 10 000 N·m恒定扭

矩作用 ,16个销钉孔均装有连接销子
新盘 10 000 均未发现裂纹

　　注 : ①3 # 、4 #试验转子裂纹萌生寿命为估计值 ,未进行断口反推 ; ②飞行换算率统一取值为 2. 62.

　　从表 1对比结果可以看出 ,考虑工作扭矩并

按实际状态装配 16个销钉的试验轮盘 ,经 10 000

次试验循环后没有一个销钉孔出现裂纹 ,该试验

结果明显有异于 1 #～4 #涡轮盘在 4 000次试验

循环内每一轮盘均有销钉孔萌生裂纹的情况 ,从

统计学观点看 ,其差异是明显的 ,两者不能视同于

同一信息母体.因此 ,带扭矩作用的涡轮盘疲劳试

验 ,已从试验层面验证了气动扭矩对涡轮盘销钉

孔部位疲劳寿命有重要影响的分析结论.在轮盘

低循环疲劳试验中如不考虑扭矩 ,不模拟工作环

境下的扭矩作用 ,将导致盘2轴连接销钉孔部位试
验考核结果的失真[6 ] ,前期按传统试验方法所给

出的该型发动机涡轮盘低循环疲劳寿命并不能真

实反映涡轮盘的使用潜力 ,重新开展该型发动机

涡轮盘的定寿工作是有实际意义的.

4　结　论

　　1) 在传统的涡轮盘高温低循环疲劳试验件

基础上 ,完成了带扭矩的涡轮盘高温低循环疲劳

转子试验件及与其配套的预加扭装置的设计.以

某型发动机涡轮盘为对象 ,组装和调试了一件带

10 000 N ·m扭矩的全尺寸涡轮盘转子试验件.该

试验件的成功制作 ,标志着在涡轮盘低循环疲劳

试验中模拟扭矩作用的设计方法切实可行.

2) 在立式轮盘旋转试验器上完成了一个带

10 000 N ·m扭矩的全尺寸涡轮盘高温低循环疲

劳试验 ,试验过程中转子自平衡扭矩保持稳定 ,转

子振动无异常 ;试验后检查试验件扭矩无明显松

弛 ,试验转子上新设计的扭力轴、扭力盘和扭力销

等传扭件均无异常 ,验证了带扭矩的轮盘试验件

转子能够在旋转试验器上进行有效考核.

3) 带扭矩涡轮盘在试验器上经 10 000次标

准循环后销钉孔考核区域未出现裂纹 ,该试验结

果与前期不带扭矩的 4个涡轮盘在 3 000 多次试

验循环后销钉孔均有裂纹产生的试验结果存在明

显差异.本次试验直接验证了气动扭矩对涡轮盘

销钉孔部位疲劳寿命有重要影响的分析结论 ,同

时也为该型发动机涡轮盘的寿命增长和和重新确

定安全使用寿命提供了极为关键的试验依据.
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