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摘   要：针对航空发动机风扇盘破裂试验中心拉杆预紧力，分别采用解析法和有限元法开展理论研究。采用分段

圆筒的简化思想，建立了风扇盘及其专用工装的简化模型，基于弹性力学和材料力学理论，结合变形协调方程，

推导了风扇盘破裂试验中心拉杆所需预紧力的计算公式。在此基础上，分别利用推导公式和 ANSYS Workbench 有

限元分析软件，对风扇盘破裂试验中心拉杆预紧力进行了计算。通过对比解析法和有限元法得出的计算结果，分

析了产生误差的原因，提出了提高解析法计算精度的措施。研究成果为同类航空发动机轮盘强度试验中心拉杆的

结构尺寸优化和中心拉杆预紧力的确定提供了参考依据。
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Preload of central pull rod of the fan-disk over fracture test 
of the aero-engine

LIU Yinfeng, FAN Panpan, GAO Xiaoxin, ZHUANG Zhouzhu, YUAN Sheng
(AECC Hunan Aviation Powerplant Research Institute, Zhuzhou 412002, China)

Abstract:  Theoretical analysis about the preload of central pull rod of the fan-disk over fracture test of 
the aero-engine was carried out by using analytical method and finite element method. Simplified model 
of the fan-disk and special tooling was established by segmented-cylinders method. Based on theory of 
elastics mechanics and material mechanics, combined with the deformation compatibility equation, the 
calculation formula of the preload central pull rod of the fan-disk over fracture test was derived. On this 
basis, the preload central pull rod of the fan-disk over fracture test was calculated by the derived formula 
and the ANSYS Workbench finite element software. The calculation results by analytical method and the 
finite element method was compared, and the reasons of causing calculation error of the two calculation 
methods were analyzed, the measure of improving calculation precision of the analytical method was put 
forward. The research results provide a reference for the structure size optimization of the central pull rod 
and the determination of the preload central pull in the strength test of the same kind of aero engine discs.
Key words: aero-engine; fracture test; fan-disk; preload of central pull rod; finite element method; 
                     analytical method

1   引言

      轮盘是航空发动机的重要部件，其性能直接影

响发动机的可靠性和安全性。根据国家军用标准 [1]，

轮盘必须进行破裂试验。轮盘破裂试验一般在立式

轮盘试验器上进行，但是由于轮盘无法与立式轮盘

试验器驱动装置直接连接，故需设计专用工装。专

用工装的设计应尽可能模拟轮盘在发动机的连接形

式，且不能对轮盘有明显的加强和削弱作用。对于

空心且两端均有定心结构的轮盘，其破裂试验专用

工装宜采用中心拉杆预紧的连接结构形式。为保证
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轮盘破裂试验中各零件连接稳定、可靠，需在装配

时对中心拉杆施加合适的预紧力。预紧力过小，零

件之间出现松动，连接不可靠；预紧力过大，零件

的强度储备不足。因此，中心拉杆预紧力是否合理，

是这类轮盘破裂试验是否成功的一个关键因素。
      一些学者对转子的轴向预紧力或松弛力进行过

有益的探索与研究。如尹泽勇等 [2-4] 以端齿连接转

子为研究对象，利用弹性力学、壳体理论、有限元

素法及多变量函数插值技术等手段，给出了离心力、

气动力、热载荷及机动载荷等在各端齿接触面处引

起的轴向松弛力或压紧力的计算公式。郭飞跃等 [5]

采用 MSC/MARC 分析软件，确定了某涡轴发动机

组合压气机转子中心拉杆和小拉杆的轴向预紧力。

范潘潘等 [6] 采用分段圆筒的简化思路，对带止口

定心传扭结构高速转子轴向预紧力进行了估算。张

春雷 [7]、李辉光 [8] 等对拉杆转子的轴向预紧力进行

了分析。总结前人的研究发现，对于航空发动机中

心拉杆预紧连接形式的轮盘破裂试验，其中心拉杆

预紧力的理论确定还没有公开的研究报道。
      本文针对某航空发动机风扇盘破裂试验中心拉

杆预紧力进行理论研究。采用分段圆筒的简化方法，

利用材料力学和弹塑性力学理论，推导了中心拉杆

预紧力的计算公式，并与 ANSYS Workbench 有限

元分析软件计算出的中心拉杆预紧力进行对比，分

析了产生误差的原因，提出了提高解析法计算精度

的措施。其研究成果可为同类型航空发动机轮盘强

度试验中心拉杆的结构尺寸优化和中心拉杆预紧力

的确定提供参考依据。

2   风扇盘破裂试验专用工装结构设计

      风扇盘破裂试验专用工装是连接风扇盘和立式

轮盘试验器的转接结构，其设计应考虑风扇盘在发

动机上的连接形式以及立式轮盘试验器驱动装置接

口尺寸，并且需要有可靠的定心。由于风扇盘为空

心结构，且两端均有定心圆柱面，所以采用中心拉

杆预紧连接形式的专用工装，其结构示意图见图 1。

图中，风扇盘与压块、风扇盘与轴均采用圆柱面过

盈连接定心，轴与中心拉杆、中心拉杆与螺母均采

用螺纹连接，压块与中心拉杆为小间隙配合。

3   风扇盘破裂试验的试验工况

      由于风扇盘实际工作状态下的平均温度约为
80℃，而这一温度对风扇盘材料力学性能影响较小，

故破裂试验选择在室温下进行。室温下的风扇盘破

裂试验等效转速根据试验状态与实际工作状态子午

截面破裂转速裕度相当的原则 [9] 得到。本文中心拉

杆预紧力的分析只考虑离心载荷的影响。 

4   中心拉杆预紧力解析分析

4.1   模型简化

      由于风扇盘不是对称结构，为简化计算，在保

证风扇盘的质量、质心位置和相对轴向的转动惯量

等惯量参数相同的前提下，将风扇盘简化为风扇模

拟盘。采用分段圆筒简化方法，按半径变化进行分

段，保证各圆筒的质量和相对于轴向的转动惯量与

对应部分一致。简化后的模型见图 2。

1- 中心拉杆；2- 螺母；3- 压块；4- 风扇盘；5- 轴

图 1   专用工装结构示意图
Fig.1   Structural diagram of special tooling

图 2   简化计算模型
Fig.2   Simplified calculation model
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      在静止装配状态下，压块和风扇盘被压缩，中

心拉杆被拉伸。为便于阐述变形过程，被压缩部分

简称 A 部件，见图 2 中蓝色虚线框部分。A 部件从

左往右共有 9 个圆筒，根据线性叠加原理，A 部件

在离心载荷作用下轴向长度的变化量等于各圆筒轴

向长度变化量的叠加。被拉伸部分简称 B 圆筒，见

图 2 中红色虚线框部分。

1      2         3                             4                  5
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4.2   模型材料性能参数

      风扇盘材料采用钛合金，密度 4 480 kg/m3，弹

性模量 123 GPa，泊松比 0.33。专用工装各零件材

料均采用高温合金，密度 8 240 kg/m3，弹性模量
204 GPa，泊松比 0.30。
4.3   离心载荷作用下的轴向变形量

      假设圆筒 ( 如图 3 所示 ) 内径为 ar ，外径为 br ，

长度为 l，且以等角速度 ω 旋转。由弹性力学公式 [10]

可知，圆筒中半径 r 处的径向应力 σ r 、周向应力
σθ 分别为：

σ r =
3+ν
8

ρω 2(rb
2 + ra

2 −
ra
2rb
2

r 2
− r 2 ) (1)

(2)σθ =
3+ν
8

ρω 2(rb
2 + ra

2 +
ra
2rb
2

r 2
− 1+ 3ν
3+ν

r 2 )

图 3   圆筒结构示意图
Fig.3   Structural diagram of cylinder structure

l

r
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θ

        根据弹性本构方程 [10]，轴向应变 ε z 为：

ε z =
ν
E
(σ r +σθ ) (3)

      假设应力不超过比例极限，则圆筒轴向长度变

化量 Δl 为：

Δl = lν
E
(σ r +σθ ) (4)

      根据公式 (1)、(2)、(4) 和线性叠加原理，可得
A 部件轴向长度的缩短量 Al 为：

lA = ΔlAi
i=1

9

∑ =
lAiν i
Ei
(σ ri +σθi )

i=1

9

∑ =

lAiν i(3+ν i )
8Ei

ρω 2 2rAai
2 + 2rAbi

2 − rAi
2 −
1+3ν i
3+ν i

rAi
2⎛

⎝⎜
⎞

⎠⎟i=1

9

∑
(5)

4.4   离心载荷作用下风扇盘及专用工装的变形协调

       过程

      在弹性范围内受多种载荷作用的零件变形，其最

终变形状态与施加载荷历程无关，因此，将变形过程

分解，每一步施加一种载荷。变形协调过程见图 4。

lA = lB + ΔlA + ΔlB (6)

式中： AiA 表示第 i 个圆筒的横截面面积。

        同理可得，B 圆筒缩短量 ΔlB 为：

ΔlA =
ΔFlAi
Ei AAii=1

9

∑ (7)

式中： Bl 、 BA 分别表示 B 圆筒的轴向长度和横截

面面积， BE 表示 B 圆筒材料的弹性模量。
      为了保证工作时各连接面不脱开，要求中心拉

杆预紧力大于工作时的最大松弛力，并留有一定裕

度。中心拉杆预紧力 0F 应满足：

式中：ν 为泊松比。

        变形分析过程如下：
        (1)   各零件在静止装配状态下，由于受中心拉

杆预紧力作用，A 部件被压缩，B 圆筒被拉伸，变

形后的位置为 1 1PQ 。
       (2)   各零件受离心载荷作用时，径向长度伸长，

轴向长度缩短，且 A 部件的轴向长度缩短量 Al 大于

B 圆筒轴向长度缩短量 Bl ，变形后的位置为 2 2P Q 。
       (3)   为了达到变形协调，A 部件在步骤 (2) 的

基础上轴向长度伸长，伸长量为 ΔlA ，B 圆筒在步

骤 (2) 的基础上轴向长度缩短，缩短量为 ΔlB，此

时轴向力的减小量为 ΔF( 即中心拉杆的松弛力 )，
最终变形后的位置为 3 3P Q 。

        根据变形协调过程，满足以下变形协调方程：

4.5   风扇盘破裂试验中心拉杆预紧力计算公式          
      根据胡克定律和线性叠加原理，可得 A 部件轴

向长度的伸长量 ΔlA 为：

(8)ΔlB =
ΔFlB
EBAB

图 4   变形协调示意图
Fig.4   Diagram of deformation compatibility

A 部件

B 圆筒

P2 P3
ΔlA

Q3

P1

ΔlB lB

Q2 Q1

lA

式中： ΔlAi 表示第 i 个圆筒轴向长度缩短量；σ ri
表示第 i 个圆筒在半径 r 处的径向应力；σθi 表示

第 i 个 圆 筒 在 半 径 r 处 的 周 向 应 力； Aair 、 Abir 、

Ail 、 Air 、 iE 、ν i 分别表示第 i 个圆筒的内径，外

径，轴向长度，半径，弹性模量和泊松比，且取
rAi = (rAai + rAbi ) / 2。Aair Abir
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式中：N 表示紧度储备系数。

中心拉杆与螺母、中心拉杆与轴之间定义轴向耦合；

③风扇盘与压块、风扇盘与轴配合面处的圆柱面定义

过盈连接，过盈量与风扇盘在发动机中的过盈量一致；

④风扇盘与压块、风扇盘与轴设置轴向接触。     
5.4   载荷施加

      试验中只受离心载荷作用。载荷施加方式为：①

离心力以转速形式施加；②中心拉杆预紧力通过压

块和螺母的轴向接触面定义轴向过盈，过盈量选为
0.257 mm。
5.5   中心拉杆预紧力有限元计算步骤

      中心拉杆预紧力由工作时中心拉杆的松弛力求

得。中心拉杆的松弛力分 2 步求解：第 1 步，在静

止装配状态下，在压块与螺母的轴向接触面处施加

轴向过盈 ( 过盈量根据轮盘的变形情况确定 )，计

算得到压块与螺母之间的轴向力 1F ；第 2 步，在

第 1 步的基础上，施加离心载荷，计算得到压块与

螺母接触面之间的轴向力 2F ， 1F 与 2F 之间的差

值即为中心拉杆松弛力 ΔF。

6   解析法与有限元法计算结果对比分析

      解析法：将专用工装各零件的相关数据、材料

参数、紧度储备系数 (N 取 1.25) 以及室温下风扇盘

破裂试验等效转速代入式 (10)，可得到中心拉杆预

紧力为 16 584.2 N。
      有限元法：在静止装配状态下，计算得到压块

与螺母之间的轴向力为 41 397 N；施加离心载荷后，

得到压块与螺母之间的轴向力为 28 639 N，中心拉

杆的松弛力为 12 758 N。N 取 1.25，计算得到中心

拉杆预紧力为 15 947.5 N。
       解析法与有限元法计算结果对比见表 1。从表

中得出，解析法与有限元法的计算误差为 3.84%。

产生误差的主要原因是：第一，解析法将结构复杂

4.6   中心拉杆静强度校核

      中心拉杆为满足静强度要求，屈服强度储备系数

SK 和极限强度储备系数 bK 应满足：

F0 =
N (lA − lB)
lAi
Ei AAi

+
lB
EBABi=1

9

∑ (10)

式中：σ 0.2 为材料屈服强度，σ b 为材料极限强度。
       σ max 取中心拉杆最小工作截面的平均拉伸应

力。根据中国航空材料手册 [11]，中心拉杆材料的

屈服极限为 1 030 MPa，极限强度为 1 280 MPa。
将数据代入式 (11) 和 (12) 可得，中心拉杆预紧力

需满足公式：

KS =
σ 0.2

1.25σ max

>1 (11)

Kb =
σ b

1.5σ max

>1 (12)

式中： zr 为中心拉杆最小截面处的半径。

5   中心拉杆预紧力有限元分析

      利用 ANSYS Workbench 有限元分析软件，计算

某航空发动机风扇盘破裂试验中心拉杆的预紧力。
5.1   计算模型

      除风扇盘叶片外，风扇盘体与专用工装均为轴

对称结构，为了节省求解时间，选用二维分析。风

扇盘体、中心拉杆、压块、螺母、轴采用轴对称单

元，风扇盘叶片采用带厚度平面应力单元。建立的

二维计算模型如图 5 所示。用八节点四边形单元划

分网格，划分网格后的计算模型包括 23 700 单元，
73 123 个节点。
5.2   计算参数

       风扇盘和专用工装各零件的材料性能参数见
4.2 节。
5.3   边界条件

       根据风扇盘与专用工装各零件之间的配合关系设

置边界条件：①约束中心拉杆左端面的轴向位移；②

(13)

(14)

F0 <
σ 0.2πrz

2

1.25
= 824×106πrz

2

F0 <
σ bπrz

2

1.5
= 853.3×106πrz

2

图 5   二维计算模型
Fig.5   2D calculation model

F0 = N × ΔF (9)

        根据式 (5)~(9)，可得风扇盘破裂试验中心拉杆

预紧力的计算公式：

0.00              40.00            80.00（mm）
20.00              60.00            
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的风扇盘离散成各个圆筒的组合，与风扇盘的实际

结构有区别；第二，解析法中风扇盘轴向长度的变

化量等效为各个对应圆筒内外径平均值处轴向长度

变化量的叠加，与风扇盘在工作状态下的实际轴向

长度变形有区别。
      为提高解析法的计算精度，可采取如下措施：

将风扇盘沿半径变化简化成尽可能多数量的圆筒，

不断修正计算模型，进一步还原风扇盘的结构形状，

减小因模型简化带来的计算误差。

7   结论

      分别采用解析法和有限元法，对涡扇发动机风

扇盘破裂试验中心拉杆的预紧力进行了理论分析，

主要结论为：
       (1)   基于弹性力学和材料力学理论，推导出了

航空发动机风扇盘破裂试验中心拉杆预紧力与风扇

盘和专用工装结构尺寸、风扇盘破裂试验等效转速

之间的关系。
       (2)   采用有限元法，利用 ANSYS Workbench 软

件计算了风扇盘破裂试验中心拉杆预紧力，并通过

对比解析法和有限元法计算结果，分析了产生误差

的主要原因，提出了提高解析法计算精度的方法。
       (3)   解析法能够清晰地分析出中心拉杆预紧力

与风扇盘破裂试验等效转速、中心拉杆尺寸等相关
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规范 [S].
胡柏安，尹泽勇，徐友良 . 两段预紧的端齿连接转子

轴向预紧力的确定 [J]. 机械强度，1999，21(4)：274—

277.

尹泽勇，胡柏安，吴建国，等 . 端齿连接转子轴向松

弛力 ( 压紧力 ) 计算 [J]. 航空学报，1996，17(5)：555

—560.

尹泽勇，胡柏安，吴建国，等 . 端齿连接转子轴向

预紧力的确定 [J]. 航空动力学报，1996，9(2)：355—

357.

郭飞跃，邓旺群，成晓鸣 . 涡轴发动机组合压气机

转子轴向预紧力计算方法 [J]. 航空动力学报，2004，

19(5)：623—629.

范潘潘，邓旺群，刘引峰，等 . 带止口定心传扭结构

高速转子轴向预紧力估算方法 [J]. 燃气涡轮试验与研

究，2018，31(5)：21—25.

张青雷，陈堰芳，程义悦，等 . 分布式拉杆转子轴向

预紧力的确定 [J]. 热能动力工程，2014，29(5)：477

—482.

李辉光，刘   恒，虞   烈 . 周向均布拉杆转子预紧力的

确定 [J]. 航空动力学报，2011，26(12)：2791—2797.

HB 20084-2012，航空燃气涡轮发动机轮盘超转与破

裂试验方法 [S].

徐秉业，刘信声 . 应用弹塑性力学 [M]. 北京：清华大

学出版社，1995.

《中国航空材料手册》编辑委员会 . 《中国航空材料

手册》第 2 卷 变形高温合金 铸造高温合金 [M]. 2 版 . 
北京：中国标准出版社，2002.

参数之间的关系，对于中心拉杆结构优化和尺寸调

整具有重要的理论参考价值。
       (4)  有限元法能够更精确地考虑复杂结构，适合

于定量计算分析。
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表 1   解析法与有限元法计算结果对比
Table 1   Comparison between calculation results by analytical 

method and infinite element method

计算方法 解析法 有限元法

中心拉杆预紧力 /N 16 584.2 15 947.5

屈服强度储备系数 33.48>1 21.48>1

极限强度储备系数 27.90>1 17.80>1

计算误差 /% 3.84%

!!!!=
!!!!!!!−!!!!!!!!

!!!!!!!
×100%注：计算误差

解析法计算结果 - 有限元法计算结果

解析法计算结果
×100%。




