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基于疲劳-蠕变载荷等效转换的涡轮盘
载荷谱编制及寿命预测 *
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摘 要：针对雨流计数法在峰谷值提取时进行等值压缩，忽略保载时间的问题进行了改进，提出了

一种基于损伤曲线的疲劳-蠕变载荷等效转换方法。利用非线性疲劳损伤累积函数和损伤等效原则，建

立了不同应力水平、不同保载时间下疲劳-蠕变载荷与疲劳载荷之间的等效换算模型。利用涡轮盘材料

试验数据，计算了不同循环加载条件下的等效换算比，得到了其随保载时间的变化规律。利用改进的雨

流计数法，编制了航空发动机高压涡轮盘载荷谱，并将其与寿命-时间分数预测法相结合，得到了涡轮

盘剩余寿命。结果表明，改进的雨流计数法综合考虑了疲劳-蠕变耦合损伤对涡轮盘寿命造成的影响，

相比于传统雨流计数法，寿命预测误差降低了15.02%，验证了该方法的有效性。
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Load Spectrum Compiling and Life Prediction for Turbine Disc
Based on Equivalent Transformation of Fatigue-Creep Load
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Qingdao 266041，China）

Abstract：Aiming at the problem of ignoring the holding time when the rainflow counting method extracts
the peak and valley values by equivalent compression，a fatigue-creep load equivalent transformation method was
proposed based on damage curves. By nonlinear fatigue damage accumulation function and damage equivalence
principle，the equivalent transformation model of fatigue-creep load and fatigue load under different stress levels
and holding time was built. Using the data of turbine disc material test，the equivalent transformation ratio under
different cycle load conditions was calculated，and the law of its variation with holding time was obtained. Based
on the improved rainflow counting method，the load spectrum of the high-pressure turbine disc for an aero-engine
was compiled，and combined with the life-time fraction prediction method，the residual life of the turbine disc
was obtained. The results show that the influence of fatigue-creep coupling damage on turbine disc life is consid⁃
ered comprehensively by the improved rainflow counting method，and the life prediction error is down by 15.02%
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compared with the traditional rainflow counting method，which verifies the validity of the proposed method.
Key words：Rainflow counting method；Equivalent compression；Holding time；Equivalent transforma⁃

tion；Load spectrum；Life prediction

1 引 言

载荷谱贯穿于发动机设计、试验及定寿的全过

程，准确的载荷谱对于提高发动机寿命评定的可靠

性，保障发动机使用安全至关重要［1］。飞参数据详细

记录了发动机的工作使用状态，基于该数据的发动

机载荷谱编制已成为发动机整机及各零部件寿命监

控的基础［2-3］。

目前，随机载荷的统计方法有很多，例如雨流计

数法、程均计数法和过渡矩阵计数法等［4］。其中，雨

流计数法是基于材料疲劳损伤与应力、应变之间的

关系提出的一种双参数计数方法［5］，其计数过程简

单，误差较小［6-8］，基于该方法得到的寿命估算结果与

试验结果之间有较好的相关性［9］，被广泛应用于机械

工程、振动系统及功率半导体等领域的载荷数据统

计分析［10-12］。

对于航空发动机涡轮盘而言，其主要故障模式

为由载荷幅值、均值及循环次数产生的低周疲劳损

伤［13］，故障机理为材料在循环加载下的塑性变形累

积，可通过材料的应力-应变迟滞回线进行表征。由

于雨流计数法的计数规则与应力-应变迟滞回线相

一致，许多学者利用雨流计数法进行了航空发动机

载荷谱编制。

邢广鹏［14］将雨流、穿级、峰值和程均四种计数法

进行了对比，发现基于雨流计数法预测的航空发动

机实测载荷谱的疲劳寿命更接近于试验结果。王永

旗等［15］应用雨流计数法统计分析了两个用户飞行参

数，获得了发动机使用载荷谱，在此基础上分析了两

个用户发动机疲劳损伤差异。徐可君等［16］综合运用

雨流计数法、Goodman曲线和线性累积损伤方法，得

到了航空发动机涡轮部件的飞行任务换算率，并成

功应用于航空发动机寿命控制和管理。付娜［17］利用

雨流计数法统计了 CFM56发动机转速循环，并将其

应用于发动机涡轮盘及叶片寿命预测，结果精度较

高。周楠［18］在对不同飞行剖面分析的基础上，利用

雨流计数法编制了某航空发动机冷端盘标准载荷

谱，能够较好地表征发动机冷端盘的实际使用特性。

雷晓波［19］针对雨流计数法判别准则不统一的问题，

建立了“三线法”判别规则，将其应用于某发动机载

荷循环提取，提高了编谱精度。

尽管上述文献采用成熟的雨流计数法对航空发

动机飞行载荷进行了统计分析，与其它计数法相比

得到的载荷谱与发动机实际飞行工况比较吻合。但

仍存在一个共性问题即在雨流计数过程中，对带保

载时间的恒幅载荷做等值压缩处理［20］，忽略了保载

时间对航空发动机部件造成的损伤。尤其是对于高

温条件下长时间承受疲劳-蠕变耦合载荷影响的热

端部件，保载时间的存在会加剧部件的损伤，降低产

品的使用寿命。

本文基于损伤曲线法，提出了一种疲劳-蠕变载

荷与疲劳载荷的等效转换方法。对传统雨流计数法

在峰谷值提取过程中进行等值压缩，忽略保载时间

的问题进行了改进，并将其应用于航空发动机高压

涡轮盘载荷谱编制及寿命预测。

2 雨流计数法的改进及涡轮盘应力分析

2.1 损伤曲线法

基于损伤曲线法的非线性疲劳损伤累积理论认

为［21］，等幅载荷下，n个载荷循环对构件造成的损

伤为

D = ( nN )
a

（1）
式中 N为当前载荷水平下的疲劳寿命，a为大于

1的损伤指数。载荷越低，a的值越大，载荷越高，a的

值越接近于 1。
该模型认为材料的损伤过程是非线性的，每级

载荷产生的损伤值按线性累积的方法叠加，且临界

损伤值为 1，弥补了 Miner准则未考虑加载顺序效应

对材料损伤造成的影响［22］。

基于损伤曲线法的非线性累积疲劳损伤与载荷

循环比关系如图 1所示。图中，OL表示线性疲劳累

积损伤过程，OAL表示等幅载荷 σ 1 作用下的损伤过

程，OBL表示等幅载荷 σ 2 作用下的损伤过程，交点 L

表示临界损伤点。其中，σ 1 > σ 2。

试件在应力水平 σ 1作用下经过 n1次循环后产生

的损伤值 D 1为

D 1 = ( n1N 1 )
a1

（2）
若试件继续在应力水平 σ 2作用下经过 n2次循环

后发生破坏，则
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( n1N 1 )
a1

+ ( n2N 2 )
a2

= 1 （3）
根据损伤模型的定义及材料损伤与应力的关系

可知，当 σ → 0时，a → ∞，当 σ → σ s 时，a → 1。参

考文献［22］，本文给出了 a的近似估算公式，即

a = 1 + ( logm σσ s )
k

,0 < m < 1 （4）
式中 m，k反映了 a相对 σ变化的快慢程度，σ s为

材料的屈服强度。

将式（4）代入式（3），得到试件在两级应力水平

加载下发生破坏时的累积损伤为

( n1N 1 )
1 + ( )logm

σ1
σ s

k

+ ( n2N 2 )
1 + ( )logm

σ2
σ s

k

= 1 （5）
式中参数 m，k可通过两级应力水平加载下的疲

劳试验获得。

2.2 疲劳-蠕变载荷等效转换方法

设 tB为保载时间，tB ≠ 0时，试件的疲劳-蠕变循

环寿命为 N tBf ，tB = 0时试件的疲劳循环寿命为 N 0
f ，两

种循环所施加的载荷峰谷值相同。如图 2所示。

tB = 0时疲劳载荷对试件造成的损伤与 tB ≠ 0时

疲劳-蠕变载荷对试件造成的损伤分别为 D 1和 D 2，则

由式（1）得

D 1 = ( n1N 0
f )

a

,D 2 = ( n2N tBf
)
b

（6）
式中 a，n1 分别为 tB = 0时的损伤指数及载荷循

环 数 ；b，n2 分 别 为 tB ≠ 0 时 的 损 伤 指 数 及 载 荷 循

环数。

根据损伤等效原则，令 D 1 = D 2，则

( n1N 0
f )

a

= ( n2N tBf
)
b

（7）
即

n1 a

n2 b
= N 0a

f
N tbBf

（8）
令 n2 = 1，得到在 tB ≠ 0时每一载荷循环对试件

造成的损伤，等于 tB = 0时，N 0
f /N tb/aBf 个载荷循环所造

成的损伤，如图 3所示。

即带保载时间的疲劳-蠕变载荷与疲劳载荷循

环等效换算比（向下取整）为

ë ûK = N 0
f

N tb/aBf
（9）

式中 N 0
f ，N

tBf 通过有无保载时间的低周疲劳试验

获得。

2.3 改进后雨流计数流程

相比于传统雨流计数法，改进后的雨流计数法

在峰谷值提取前，针对等值点载荷，进行了疲劳-蠕
变载荷与疲劳载荷的等效转换。改进后的雨流计数

流程如图 4所示。

2.4 涡轮盘有限元计算

航空发动机高压涡轮盘圆周分布 90个枞树形榫

槽，左侧两个凸缘与集气罩一起构成集气腔，右侧含

有封严凸缘。为得到高压涡轮盘工作时的温度和应

力分布，建立了涡轮盘二维轴对称模型，网格单元为

四边形，节点总数为 37336，单元总数为 13999，如图 5
所示。Fig. 2 Type of load cycle

Fig. 3 Equivalent transformation of fatigue-creep load and

fatigue load

Fig. 1 Fatigue damage and cycle ratio
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参考文献［23］中的轮心、轮缘计算公式，通过有

限元分析，得到了稳态（n2 = 13300r/min，排温 728℃）

及瞬态温差最大时刻涡轮盘温度场分布，如图 6
所示。

将涡轮盘进行适当简化，叶片及锁片产生的离

心力均匀分布在轮缘表面。对轮盘施加旋转对称约

束，结合有限元分析，得到了稳态（n2 = 13300r/min，
排温 728℃）及其瞬态温差最大时刻涡轮盘应力场分

布，如图 7所示。

根据有限元分析结果可知：稳态及瞬态条件下，

涡轮盘温度由轮缘向轮心递减，最高温度出现在榫

槽部位；最大径向应力位于涡轮盘后封严篦齿根部

过渡圆角附近。同时，根据外场服役的高压涡轮盘

使用履历及故障现象发现，限制该涡轮盘服役寿命

的关键部位是涡轮盘辐板与后封严篦齿根部的过渡

圆角处。因此，选取涡轮盘后封严篦齿根部作为寿

命考核点。

通过有限元分析，得到稳态不同转速下涡轮盘

后封严篦齿根部径向应力及温度，如表 1所示。

拟合得到径向应力及温度表达式

S = 4.812 × 10-6n2 2 （10）
T = 2.031 × 10-6n2 2 + 0.0109n2 + 25 （11）

Fig. 4 Flow chart of improved rainflow counting method

Table 1 Radial stress and temperature of labyrinth seal

n2/%
100
85
70
60

Stress/MPa
848
629
403
328

Temperature/℃
519
411
307
248

Fig. 5 Axisymmetric finite element model

Fig. 6 Temperature field
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2.5 同一参考温度下的应力换算

不同转速下涡轮盘后封严篦齿根部温度也随之

变化。为考虑温度对涡轮盘强度的影响，需要将不

同温度下的应力换算为同一参考温度下。

由 EGD-3应力标准可知［24］，温度为 T时的应力

水平对材料引起的疲劳损伤取决于应力 ST与温度为

T时材料的抗拉强度 σT
b 之比。因此，温度为 T时的应

力 ST对应于温度为 T0时的等效应力 STT0为

STT0 = ST σ
T0b
σT
b

（12）
基准温度的选取应尽可能接近寿命考核部位的

工作温度［16］。通过有限元计算，可知稳态下转速

100%时涡轮盘后封严篦齿根部的温度约为 519℃，考

虑到实际飞行过程中温度可能会出现波动，为保守

起见，将基准温度定为 550℃。

3 载荷谱编制及寿命预测

3.1 疲劳-蠕变载荷循环等效换算比

3.1.1 试验设计

试验材料为粉末高温合金，试件为圆柱光滑棒

材 ，取 自 高 压 涡 轮 盘 盘 胚 。 试 验 过 程 按 照 GB/

T228.1-2010《拉伸试验 室温试验方法》、GB/T228.2-
2015《拉伸试验 高温试验方法》及 GB/T15248-2008
《金属材料轴向等幅低循环疲劳试验方法》执行。试

验发现本文所研究的材料工作部分直径相差 5mm以

内时，尺寸效应对静拉伸和低周疲劳试验结果造成

的影响不明显。因此，高低温拉伸试验采用图 8（a）
所示试件，有无保载时间的低周疲劳试验采用图 8
（b）所示试件。

试验设备为电子万能试验机和高温疲劳试验

机，试件安装如图 9所示。

3.1.2 试验结果分析

（1）拉伸试验

进 行 不 同 温 度 下 拉 伸 试 验 ，应 变 速 率 为

0.084min-1，得到材料在不同温度下的抗拉强度，如图

10所示。

不同温度下抗拉强度拟合表达式为

σT
b = -3.259 × 10-13T 5.153 + 1335 （13）

将式（13）代入式（12），得到各温度下应力对应

于参考温度下的等效应力为

Fig. 8 Dimension of sample (mm)

Fig. 7 Radial stress field

Fig. 9 Diagram of sample installation
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STT0 = ST -3.259 × 10
-13T 5.153

0 + 1335
-3.259 × 10-13T 5.153 + 1335 （14）

取 T0 = 550℃为参考温度，利用式（10），（11），

（14），得到涡轮盘后封严篦齿根部 550℃时不同转速

下的等效应力，如图 11所示。

（2）带保载时间的低周疲劳试验

对实测转速数据进行分析发现，转速基本保持

恒定的剖面分布在 60%~70%和 80%~90%两个区间。

因此，本文针对上述两个转速区间下的等值载荷进

行换算。分别取上述两个转速区间的平均值作为参

考转速，计算涡轮盘后封严篦齿根部在这两个转速

区间下的应力。由式（14）计算得到两个转速区间下

等效应力分别为 348MPa，599MPa。
进行 550℃下带保载时间的低周疲劳试验，梯形

波加载，应力比 R=0.01，应力幅值分别为 348MPa，
599MPa，各应力水平下保载时间分别为 30s，60s，
120s和 180s。试验结果如图 12所示。

通过分段拟合，得到 348MPa，599MPa下的 tB -
N f曲线，即

N tBf348 =
ì

í

î

ïï
ïï

895.9tB 2 - 2.571 × 105 tB + 1.226 × 107
0 ≤ tB ≤ 60s

6.577 × 1010 t-3.008B + 9.222 × 104
tB > 60s

（15）

N tBf599 =
ì

í

î

ïï
ïï

13.22tB 2 - 2522tB + 1.063 × 105
0 ≤ tB ≤ 60s

2.007 × 107 t-2.217B + 256.7
tB > 60s

（16）

由图 11可知，随着保载时间的增加，疲劳-蠕变

寿命先呈指数降低，当保载时间增加到 120s左右时，

疲劳-蠕变寿命变化趋于平稳。

（3）无保载时间的低周疲劳试验

进行 550℃下的低周疲劳试验，三角波加载，应

力比 R=0.01，得到材料在不同应力水平下的疲劳寿

命，如图 13所示。

拟合得到材料的 S - N f曲线为

N f = 2.052 × 1029S-8.744 （17）

Fig. 10 Ultimate tensile strength at different temperature

Fig. 12 Fatigue-creep life under different holding time

Fig. 11 True stress and equivalent stress

Fig. 13 Low cycle fatigue life under different stress(550℃)
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利用式（5），得到 348MPa，599MPa两级应力水平

加载下，无保载时间低周疲劳的损伤指数分别为

a348 = 2.1132，a599 = 1.6167。
带保载时间低周疲劳的损伤指数分别为

b348 = 1.04tB + 206.4tB + 84.93 ，b599 = 1.163tB + 57.43tB + 39.07 。

将式（15）~式（17）及损伤指数代入式（9），得到

348MPa，599MPa时，不同保载时间下的疲劳-蠕变载

荷与疲劳载荷循环的等效换算比为

ë ûK 348 =

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

2.052 × 1029 × 348-8.744

( )895.9tB 2 - 2.517 × 105 tB + 1.226 × 107
b348
a348

0 ≤ tB ≤ 60s
2.052 × 1029 × 348-8.744

( )6.577 × 1010 t-3.008B + 9.222 × 104
b348
a348

tB > 60s
（18）

ë ûK 599 =

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

2.052 × 1029 × 599-8.744

( )13.22tB 2 - 2522tB + 1.063 × 105
b599
a599

0 ≤ tB ≤ 60s
2.052 × 1029 × 599-8.744

( )2.007 × 107 t-2.217B + 256.7
b599
a599

tB > 60s

（19）

不 同 保 载 时 间 下 的 等 效 换 算 比 曲 线 如 图 14
所示。

由图 14可知：（1）随着保载时间的增加，等效换

算比也逐渐增加，当保载时间增加到一定值时，等效

换算比达到饱和。（2）当保载时间小于 120s时，不同

应力水平下的等效换算比差异性较小。当保载时间

超过 120s，随着保载时间的增加，不同应力水平下的

等效换算比差异性增大，且高应力水平下的等效换

算比大于低应力水平。

3.2 高压涡轮盘载荷谱编制

选取 240个起落架次，总飞行时间为 267.33h的
航空发动机实测转速及排温数据，在对其进行应力

计算和同一参考温度（550℃）下应力换算的基础上，

分 别 利 用 传 统 雨 流 计 数 法（Traditional Rainflow
Counting Method，TRC）和 改 进 的 雨 流 计 数 法（Im⁃
proved Rainflow Counting Method，IRC），统计得到高

压涡轮盘载荷循环矩阵，如表 2所示。

由表 2可知：采用传统雨流计数法和改进的雨流

计数法统计得到的载荷循环总数分别为 353670和

390735，二者相差 37065。差异集中于载荷谷值为 0~
150MPa，峰值为 250MPa~350MPa和 550MPa~650MPa
内。由此可见，改进的雨流计数法考虑了实测转速

中带保载时间的载荷历程，弥补了传统雨流计数法

峰谷值提取过程中等值压缩存在的不足。

3.3 涡轮盘剩余寿命预测

寿命-时间分数预测法由 Taira［26］首次提出，该方

法将高温下材料的损伤定义为疲劳损伤和蠕变损伤

的线性累积，其中，疲劳损伤与载荷循环数有关，与

作用时间无关，蠕变损伤只与载荷作用时间有关。

当材料的总损伤值达到 1时，发生失效，疲劳损伤与

蠕变损伤计算模型为

D f =∑
i = 1

n Ni

N fi
（20）

D c =∑
i = 1

n ti
tci

（21）
式中 D f，D c分别为疲劳、蠕变损伤值；n为应力水

平数；Ni为第 i级应力水平下循环次数；N fi为第 i级应

力水平下疲劳寿命；ti为第 i级应力水平下保载时间；

tci为第 i级应力水平下蠕变寿命。

设高压涡轮盘总的累积损伤值为 D，D = D f + D c。

已飞行时间为 t0，则高压涡轮盘损伤速率为

Fig. 14 Conversion ratio under different holding time
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vD = Dt0 （22）
则高压涡轮盘剩余寿命为

t residual = 1 - DvD （23）
由于基于改进的雨流计数法得到的载荷谱中只

包含疲劳循环载荷，因此，基于改进的雨流计数法的

航空发动机高压涡轮盘剩余寿命预测模型为

t residual = 1 - D f
vD

= t0

∑
i

n N i

N fi

- t0 （24）

利用 Goodman曲线［26］，将表 2中的非对称载荷循

环转换为的脉动循环，然后代入上式，得到基于传统

雨流计数和改进雨流计数的航空发动机高压涡轮盘

剩余寿命分别为 1242.01h，1061.80h。
发动机高压涡轮盘平均限制使用寿命在 1200h

左右。基于传统雨流计数法和改进雨流计数法得到

的航空发动机高压涡轮盘剩余寿命预测误差分别为

Error tr = 1509.34 - 12001200 × 100% = 25.78%
Error im = 1329.13 - 12001200 × 100% = 10.76%
由此可见，基于改进的雨流计数法得到的航空

发动机高压涡轮盘剩余寿命精度明显高于传统的雨

流计数法。

4 结 论

通过本文研究，得到如下结论：

（1）基于改进的雨流计数法得到的载荷循环数

比传统雨流计数法多 37065个，差异集中于载荷谷值

为 0~150MPa，峰值为 250~350MPa和 550~650MPa内
的循环。寿命预测误差较传统雨流计数法降低了

15.02%。同时，由改进的雨流计数法得到的载荷为

疲劳载荷，避免了后续试验过程中疲劳-蠕变复合加

载的情况，简化了试验流程，降低了试验成本。对于

受到疲劳-蠕变耦合作用下的其他部件而言，该编谱

方法同样适用。

（2）在载荷谱编制过程中，综合考虑了涡轮盘自

身旋转产生的离心应力和温度梯度产生的热应力对

编谱精度的影响。利用材料在不同温度下的抗拉强

度，将不同温度下应力折算到同一参考温度下，与涡

轮盘实际受载历程相吻合。

（3）通过高温条件下有无保载的低周疲劳试验，

得到了不同循环加载条件下，疲劳载荷与疲劳-蠕变

载荷等效换算比的变化规律。发现等效换算比随着

保载时间的延长而增加，当保载时间延长到 120s左
右时，等效换算比趋于饱和。

（4）本文提出的载荷转换方法基于损伤曲线法

和损伤等效原则，建立了疲劳载荷与疲劳-蠕变载荷

的等效换算比模型，通过有无保载时间的低周疲劳

试验数据，对模型中的参数进行优化识别，未考虑蠕

变、疲劳损伤机制的显著性差异，从宏观试验数据上

看，该简化可以支撑本文研究结果。同时，本文提出

的载荷转换方法同样适用于温度较低及疲劳极限下

加载的情况，此时保载时间对材料造成的损伤可忽

略不计，疲劳载荷与疲劳-蠕变载荷等效换算比趋

近于 1。
致 谢：感谢国家自然科学基金、国家自然科学青年

基金的资助。
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