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航空发动机设计任务循环的选取
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摘　要　由某型发动机的未来使用任务推导了其设计飞行任务剖面和飞行任务混频, 然后根据该发动机的

高度- 速度特性得出了其转速剖面。在该转速剖面下对发动机的压气机盘进行了应力和疲劳寿命计算, 由计

算结果得出该发动机设计任务循环的选取范围, 认为: 航空发动机的设计任务循环除 0- 最大- 0、慢车- 最

大- 慢车和巡航- 最大- 巡航 3 类循环以外, 还应当包括对发动机构件疲劳寿命有较大影响的其它载荷循

环, 否则将造成设计载荷估计精度大大降低。
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Abstract　T he design fligh t m ission p rofiles and m ission m ix ing of an aeroengine are ob tained from its fu tu re

usage, and then the ro ta t ion speed p rofiles are derived based on its a lt itude2airspeed p refo rm ance. T he com 2
p resso r disc′s stress and low cycle fat igue life are calcu la ted under these ro ta t ion p rofiles. F rom the resu lts,

the cho ice ranges of the design du ty cycles are given. Besides 02m axiumm 20, idle2m axim um 2idle and cru ise2
m axim um 2cru ise cycles, the load cycles w h ich can create obvious fat igue dam age to the engine componen ts

m ust be cho sen in to design du ty cycles.
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　　由设计飞行任务剖面和设计任务混频混合导

出的设计任务循环是航空发动机寿命设计和寿命

试验的基础。设计任务循环的选取将直接影响发

动机的寿命和可靠性。随着我国自行研制航空发

动机工作的不断深入, 近几年来设计任务循环的

研究越来越引起人们的重视。

按航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机通用规

范[1, 2 ]规定, 发动机设计任务循环包括 3 类: ①0-

最大- 0 循环 ( I 类循环) ; ②慢车- 最大- 慢车

循环 ( II 类循环) 以及③巡航- 最大- 巡航循环

( III 类循环)。1984 年由美国空军颁发的航空发

动机结构完整性大纲中[3 ] , 设计任务循环规范仍

然只包括上述 3 类循环, 但是在其补充说明中认

为: 设计任务循环除上述 3 类以外, 还应该包括

“较大影响寿命消耗的其它油门移动次数和类

型”, 显然比文献[ 1, 2 ]规定的要广泛得多。在编制

设计任务循环时这些不完整循环若不被选入, 可

能会对发动机设计任务循环的编制带来一定的误

差, 使其不能正确反映发动机的使用载荷, 从而大

大地降低了载荷预测的精度。本文对某型战斗机

发动机的压气机盘在设计载荷下进行疲劳寿命分

析, 然后对设计任务循环的选取问题进行了研究,

对我国航空发动机的设计任务循环的研究具有重

要的意义。

1　发动机设计载荷谱的推导

根据某新型发动机的使用任务, 推导了其典

型的设计飞行任务剖面并确定了相应的任务混

频, 然后根据飞行力学原理和发动机的高度- 速

度特性[3 ]导出了其转速谱。图 1 为该发动机的 6

个设计转速谱的峰谷系列, 对该设计谱进行雨流

循环的统计分析, 得到如表 1 所示的结果。
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图 1　某发动机设计载荷谱 (转速)的峰谷系列

表 1　某发动机设计载荷谱的统计结果

峰谷值 0～ 30 30～ 34 34～ 46 46～ 79 79～ 82 82～ 87 87～ 95 95～ 100

0～ 30 1338 ①

30～ 34

34～ 46 3466βν 251 βλ 67 ⑨

46～ 79 4046βο 408 βµ 1719 βκ 2308 ⑥ 1340 ②

79～ 82 1161 ⑦ 2610 ③

82～ 87 4063 ⑧ 5244 ④

87～ 95 1644 ⑤

注: ①表中峰谷值为 (nönm ax) ◊ ; ②循环数后面的方括号中数字为循环的编号, 如“1338①”表示第①类循环, 数量为

1338 个, 编号是为了 2. 1 节中的叙述方便; ③峰、谷值范围: 30～ 34, 表示≤30 峰、谷值≤34, 其余类推; ④雨流计数幅

值范围的门槛值为 5◊ 。

2　设计任务循环的选取

根据某发动机的特性, 其特征转速规定如下:

慢车转速为 34◊ ～ 82◊ nm ax; 巡航转速为 82◊ ～

87◊ nm ax。按照文献[ 1, 2 ], 设计任务循环中 0- 最

大- 0 循环数量为 1338, 慢车- 最大- 慢车循环

数量为 1340+ 3009= 4349 个, 巡航- 最大- 巡航

数量为 5244 个, 其它载荷在设计任务循环中则不

予考虑。按照文献[ 4 ]的规定: 设计任务循环还应

该包括“较大影响寿命消耗的其它油门移动次数

和类型”, 即表中的其它部分。下面分析各类载荷

循环对该发动机压气机盘的损伤, 以确定哪些循

环还应该引入设计任务循环之中。

2. 1　损伤的计算步骤与方法

(1)首先对压气机盘进行表 1 中各种转速循

环下的应力分析, 得到工作温度下的应力循环。应

力分析的结果表明在βµ、βν、βο项的转速下, 压气

机盘的应力小于该盘材料的疲劳极限, 因此认为

它们不造成疲劳损伤, 这样在下面的分析中不予

考虑。

(2)将各种状态下的应力循环转化为参考温

度 (本文选取室温为参考温度) 下的等效应力循

环。一般认为材料的疲劳性能随温度的变化规律

与拉伸强度极限随温度变化规律相同[5 ] , 则参考

温度下等效的应力为: ΡT 0 = ΡT ΡbTø- 0 ΡbT , 式中:

ΡT 0为参考温度下的等效应力; ΡbT0
为材料在参考

温度下的强度极限; ΡbT为工作温度下材料的强度

极限; ΡT 为工作温度下的应力

(3) 利用该压气机盘材料的 Goodm an 图, 将

非脉动应力循环转化为脉动应力循环。

(4) 由脉动应力循环下光滑试样的 S 2N 曲线

和轮心的疲劳分散系数建立轮心危险点的 S 2N
曲线[5, 6 ]。

(5) 根据脉动循环下轮心的 S 2N 曲线和表 1

中各非脉动循环对应的脉动循环 (由第 (3) 步得

到)计算损伤, 其结果见表 2。

表 2　各类载荷循环的损伤比以损伤度

① ② ③ ④ ⑤ ⑥ ⑦ ⑧ ⑨ βκ βλ

循环数 1338 1340 3009 4826 1476 1900 1245 3979 67 1742 251

破坏循环数 2×103 1×104 6×104 1. 3×105 1×106 9×106 6×105 8×105 5. 5×104 8×104 1×105

损伤比 1. 0 0. 2000 0. 0333 0. 0154 0. 0020 0. 2222 0. 0033 0. 0025 0. 0364 0. 0250 0. 020

损伤度 0. 6690 0. 1340 0. 0502 0. 0371 0. 0015 0. 2111 0. 0021 0. 005 0. 0012 0. 0218 0. 0025
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2. 2　损伤分析

( 1) 损伤比分析　从表 2 可以看出: 第①项

为最大, 是主循环, 损伤比为 1. 0; ②, ⑥项属于同

一数量级, 而②项为慢车- 最大- 慢车循环, 这说

明文献[ 1, 2 ]中规定的设计任务循环对于该发动

机来说低估了载荷, 是不安全的。③, ⑨项属于同

一数量级, 大约 6～ 7 个该类循环就相当于一个慢

车- 最大- 慢车循环; ④, βκ, βλ属于同一数量级;

⑤, ⑦, ⑧项损伤比很小, 300～ 500 个这类循环

才相当于一个主循环, 因此完全可以删除。

(2) 损伤度分析　损伤度与循环数和损伤比

有关, ①～ ④项的损伤度之和为 0. 8903, 占总损

伤度的 78. 41◊ 。如果再加上⑥项的损伤度, 那末

可占总损伤度的 97◊ , 其余各项仅占 3◊ , 所以完

全可以忽略。⑨项的损伤比虽然较大, 但是由于循

环数较小, 因此损伤度较小。

(3) 寿命分析　为了分析表 1 中⑤～ βλ项循

环对寿命的影响, 分别对 5 种组合情况进行了寿

命分析和误差分析, 结果见表 3。

表 3　不同循环对发动机总寿命的影响

删除项数 ①～ βλ ⑤⑦⑧ ⑤⑦⑧βκβλ ⑤⑦～ βλ ⑤～ βλ

寿命öh 880. 7 887. 4 906. 95 907. 94 1123. 22

相对误差 0 0. 76◊ 2. 98◊ 3. 09◊ 27. 54◊

　　从表中可以看出, 对于该发动机, 表 1 中⑤,

⑦, ⑧项以至于⑤, ⑦, ⑧, ⑨, βκ, βλ项可以忽略,

前者只引起 0. 76◊ 的误差, 而后者3. 09◊ 的误

差。然而再将⑥项加进去一起删除, 那么误差将由

3. 09◊ 增加到 27. 54◊ , 可见第⑥项属于“较大影

响寿命消耗的”次循环。

其次, 根据损伤比大小可知, ⑨, βκ, βλ项的损

伤比比④项大, 与③项在同一数量级范围内, 大约

25～ 50 个该类循环相当于一个主循环, 当飞行中

其累积循环数较大时, 也能对寿命有较大的影响。

综合损伤与寿命分析可知, 在该发动机的 11

项循环中, 除①～ ④项应取为设计任务循环外, 作

为“较大影响寿命消耗”的不完整循环, 还应当取

⑥, ⑨两项, 其次βκ, βλ项也可以根据具体情况考

虑是否作为不完整循环来选取, 其余各项均可以

舍弃。

⑨, βκ, βλ项这几类属于“较低慢车转速- 较

大慢车转速- 较低慢车转速”循环, ⑥项属于“较

低慢车转速- 巡航转速- 较低慢车转速”循环, 它

们均具有较大的循环幅值, 对发动机构件能造成

较大的疲劳损伤, 必须在设计任务循环中加以规

定, 否则低估了使用载荷, 造成偏于危险的设计。

3　小　结

某型战斗机发动机的设计任务循环除了 3 大

类循环外, 还应该包括其它具有较大影响寿命消

耗的循环, 它们具有与Ê 类和Ë 类循环差不多的

破坏影响。这类循环在我国其它类型的发动机使

用中也经常碰到, 因此是一个较为普遍的问题, 在

设计任务循环的研究中必须予以足够的重视。

参　考　文　献

1　M IL 2E25007 D 航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机通用规范. 美

国空军, 1973

2　GJB241287 航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机通用规范. 北京:

国防科工委批准, 1987

3　宋迎东. 航空发动机飞行载荷谱预测. 航空动力学报, 1997, 12

(1) : 89～ 91

4　M IL 2STD 21783 航空发动机结构完整性大纲. 美国空军, 1984

5　斯贝M K202 发动机应力标准 EGD 23. 北京: 国际航空编辑

部, 1979

6　W P6 发动机寿命研究报告. 北京: 航空航天工业部发动机局,

1988

宋迎东　男, 29 岁, 博士后, 副教授, 主持航

空基金和航空预研项目 5 项, 获得部级科技

进步二等奖 2 次, 发表学术论文 30 篇。研究

兴趣: 疲劳载荷谱编制、疲劳与可靠性、材料

本构模型与概率断裂力学。通讯地址: 南京

航空航天大学 202 教研室, 210016。 T el:

(025) 4892202, Em ail: ydsong @www. nu2

aa. edu. cn。

高德平　男, 1938 年生, 南京航空航天大学

教授、博士生导师, 研究方向: 发动机结构强

度与振动。

061 航　空　学　报 第 20 卷


