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摘要：针对可重复使用液体火箭发动机涡轮盘在多次启停工况下，由非对称循环应力引起塑性应

变累积继而引发棘轮效应，从而严重影响结构寿命的问题，开展了涡轮盘在重复使用工况下的结构

损伤分析。基于 Chaboche随动强化模型，对涡轮盘在循环载荷下的力学响应进行表征，结合应力-

应变演化规律系统分析了结构的棘轮行为。通过量化棘轮效应导致的损伤，结合线性累积损伤理

论对结构损伤状态进行了评估。研究结果表明：多次启停工况中，涡轮盘出气侧叶型底部区域失效

风险较高；棘轮损伤在初始循环周次最大，随后逐渐减小并趋于稳定；累积棘轮损伤在循环过程中

呈非线性演化特征，损伤增量随着循环次数的增加逐渐减小；在 10次循环中，随着棘轮应变增量减

小，棘轮损伤的占比逐渐降低，疲劳损伤占比随循环次数逐渐提升至 96%以上。该研究为可重复

使用火箭发动机涡轮盘的结构损伤评估与寿命预测提供了理论分析基础。
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Abstract：To address how the ratcheting effect—caused by cumulative plastic strain from

asymmetric cyclic stresses under multiple start-stop cycles—seriously affects the structural life of

reusable liquid rocket engine turbine disks，a structural damage analysis was conducted on turbine

disks under reusable operating conditions.Based on the Chaboche kinematic hardening model，

the mechanical response of the turbine disk under cyclic loading was characterized，and the

ratcheting behavior of the structure was systematically analyzed in conjunction with the stress-

strain evolution law.By quantifying the damage caused by the ratcheting effect，the structural

damage state was assessed using the linear cumulative damage theory.The research results show

that under multiple start-stop cycles，the trailing-edge blade root region is at a higher risk of
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failure.Ratcheting damage is greatest in the initial cycles and then gradually decreases before

stabilizing.Cumulative ratcheting damage exhibits a nonlinear evolution with cycle number，as

the damage increment gradually decreases over cycles.Over the 10 cycles considered，as the

ratcheting strain increment decreases，the proportion of ratcheting damage gradually decreases，

while the proportion of fatigue damage gradually increases to over 96% with cycle number.This

study provides a theoretical basis for the structural damage assessment and life prediction of

reusable rocket engine turbine disks.

Keywords：reusable rocket；turbine disk；ratchet effect；damage analysis

  可重复使用运载火箭技术能够提升发射规模、

降低需求成本、提高产能需求比，相较于传统运载火

箭具有明显优势[1]。美国代表性可重复使用运载火

箭猎鹰 9 已规模化投入使用。2023 年，其一子级箭

体平均重复使用次数达到 6.06
[2]。俄罗斯国家航

天集团、欧洲航天局、日本宇宙航空研究开发机构均

将可重复使用技术列入发展计划，中国也将可重复

使用技术作为下一代运载火箭研制的重要方向[3-4]。

当前，针对航天发动机的可靠性研究多集中在

静、动强度安全性和寿命预估。涡轮泵作为发动机

中寿命最低的部件，涡轮盘和叶片的失效是限制其

安全运行的主要原因之一[5-6]。吴锦涛[7]、李康迪

等[8]针对某液体火箭发动机涡轮叶片疲劳开裂问

题，分析了不同进气模式下叶片的瞬态振动响应和

特征，并进行了改型设计，降低了开裂失效风险。黄

朝晖等[9]针对某液体火箭发动机涡轮转子叶片产生

裂纹的问题，开展了振动、气动和强度计算及改型设

计，提高了疲劳安全系数。刘士杰等[10]分析了影响

高压液氢涡轮泵可靠性的故障机理，对关键部件涡

轮叶片建立了寿命预估模型。杜大华等[11]研究了

液体火箭发动机涡轮盘的振动安全性，并在考虑平

均应力和多轴非比例加载状态因素下进行了低周疲

劳寿命预测。为了实现火箭发动机的重复使用，其

寿命及可靠性面临着更高要求。金平等[12]总结了

可重复使用火箭寿命的影响因素，除了低、高周疲劳

外，在平均应力非零的循环载荷下，由塑性应变累积

产生的棘轮效应同样对可重复使用寿命有着重要影

响。针对循环载荷作用下航天发动机涡轮盘的寿命

分析，姜金朋等[13]以某火箭发动机涡轮盘为对象，

研究了不同围带结构形式对叶片疲劳寿命的影响，

发现循环载荷作用下，涡轮盘出气侧叶型底部会出

现由塑性累积引起的棘轮效应，导致应变幅值增大，

进而影响涡轮盘的使用寿命。Wang等
[14]考虑棘轮

效应，对某可重复使用火箭发动机涡轮盘的可靠性

进行分析，讨论了不同参数对寿命的影响。

从材料的演化规律来看，棘轮效应是由非对称

循环应力引起的塑性应变逐渐累积现象，是材料重

要的循环塑性行为[15]。涡轮盘的服役工况通常为

高温、高压、高转速，材料进入屈服状态后自然产生

塑性应变，而可重复使用火箭的不同任务剖面要求

发动机具有多次启停与可调节特点，因此考虑材料

的棘轮特性对于准确评估结构损伤和预测结构寿命

有着重要作用。Prager
[16]提出了最简单的随动硬

化模型，能够反映循环载荷作用下的包辛格效应，但

在非对称循环应力下无法表征棘轮效应。在对

Prager模型进行改进的过程中，Frederick 等
[17]提

出了非线性硬化规律，Chaboche
[18]在此基础上将背

应力分解成不同分量，令每个分量都遵循非线性硬

化规律，以预测材料的棘轮行为。姜金朋等[19]采用

遗传算法确定不同 Chaboche 随动硬化模型参数，

研究了加载顺序对棘轮特性的影响。刘士杰等[20]

基于 Chaboche 模型，对航天金属材料进行了力学

行为分析，通过与试验数据对比验证了方法的适应

性。Ren等
[21]对某镍基高温合金的 Chaboche模型

进行了修正，并通过循环拉伸试验验证了修正模型

的可行性和准确性。

不同学者基于多种材料试验数据，对采用

Chaboche模型模拟循环力学行为与棘轮效应的有

效性进行了验证。然而，在考虑棘轮效应下，对可重

复使用火箭发动机涡轮盘力学行为及损伤分析的研

究相对较少。本文基于 Chaboche本构模型对某液

体火箭发动机涡轮盘进行了力学行为研究，分析了

考虑棘轮效应下的应力应变演化规律，揭示了循环

载荷作用下棘轮效应对结构损伤的影响。

1 研究方法

1.1 研究对象

以某液体火箭发动机涡轮盘为研究对象，轮盘

材料为 GH4586 高温合金。由于结构具有循环对

称性，以整盘的一个扇区为计算模型，对其施加循环

对称边界条件。采用八节点六面体单元对模型进行
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网格划分，有限元模型如图 1 所示。结构分析单元

类型为 Solid 185，热分析单元类型为 Solid 70，涡轮

盘单扇区结构网格数为 20 406，节点数为 25 649。

为了便于后续评估各结构位置的损伤，选取 6 个考

察点，其中A、B 点分别位于进、出气侧叶型根部，

C、D点分别位于进、出气侧叶型顶部，E点位于围带

顶部，F 点位于盘腹。

图 1 涡轮盘及单扇区有限元网格

Fig.1 Finite element mesh of turbine disk and single sector

1.2 本构模型

采用 von Mises 屈服准则描述材料的屈服状

态，表达式为

f（σ-α，k）=
3

2
（s-a）：（s-a㊣ ）-k = 0

（1）

式中：f 为屈服函数；σ、α、s、a 分别为应力、背应力、

偏应力和偏背应力张量；k 为屈服应力。

当应力状态满足屈服条件时，材料产生塑性应

变。塑性应变沿着屈服梯度方向增加，表达式为

Δε
p
=ξ
∂f
∂σ

（2）

式中：εp 为塑性应变；Δεp 为塑性应变增量；ξ为非负

比例系数。

为了更好地模拟材料在循环载荷下反向屈服极

限降低的包辛格效应，以及残余应变不断累积的棘

轮效应，Chaboche随动硬化模型增加了动态回复项

表征应变记忆消退，并引入多组背应力模拟应力应

变演化规律[22-23]，表达式为

Δα=∑
N

i=1

Δαi

Δαi =
2

3
CciΔε

p
-γiαi

2

3
Δε

p：Δε㊣
㊣

㊣

㊣

p

（3）

式中：αi 为背应力张量的第i 个分量；Δαi 为背应力

张量第i个分量的增量；N为背应力级数；Cci 和γi为

随动硬化参数，可通过拟合试验参数得到。

对于金属材料，由于模拟时取 3 级背应力足以

描述材料的初始硬化、稳定循环和长期棘轮演化特

征[18-19]，因此取 3 级背应力下的 Chaboche 模型模

拟材料的棘轮效应。

1.3 控制方程及边界条件

该液体火箭发动机一个完整的循环加载包括

4个阶段，分别为启动（阶段 1）、稳定运行（阶段 2）、

停机（阶段 3）和冷却（阶段 4）。完整的运行阶段受

离心载荷、压强载荷和温度载荷的共同作用。初始

温度为 15.15℃，稳定运行时的温度和压力由计算

流体动力学（CFD）方法模拟得到。停机后，涡轮盘

自然完全冷却需要数小时[11]，因此在模拟工况中设

定冷却阶段涡轮盘表面温度为 15.15 ℃，对轮盘进

行强制冷却。

本文通过传热分析计算整个工作循环中结构的

温度场分布，同时施加表面压力载荷以及设定涡轮

盘转速进行结构分析，从而得到结构的应力应变响

应结果。传热分析控制方程采用无内部热源的导热

微分方程，表达式为

Δ

·（κ

Δ

T）=ρc
∂T

∂t
（4）

式中：κ为导热率；T为温度；ρ为材料密度；c为材料

比热容；t 为时间。

1.4 损伤计算模型

为量化循环载荷作用下的结构损伤，采用线性损

伤累积理论和 4倍安全因子进行损伤评估，表达式为

Dt = 4（Df+Dr） （5）

式中：Dt 为结构总损伤；Df、Dr 分别为低周疲劳和

棘轮损伤。

低周疲劳损伤取决于结构的低周疲劳循环寿命

Nf ，表达式为

Df =
1

Nf

（6）

  采用考虑平均应力修正的 Morrow模型计算低

周疲劳循环寿命，表达式为

εa =
σ′f-σm
E

（2Nf）
b
+ε′f（2Nf）

n （7）

式中：εa为总应变幅值；σ′f、ε′f分别为疲劳强度和疲劳

延性系数；σm 为平均应力；E 为弹性模量；b、n 分别

为疲劳强度和疲劳延性指数。

定义棘轮应变为每个循环内残余应变εr
[14，24]的

变化量，即相邻两个循环结束时残余应变的差值，表

达式为

Δεr，i =εr，i -εr，i-1 （8）

式中：εr，i、εr，i-1 分别为第 i 和i - 1 个循环结束时的

242



 第 8期 孙羽键，等：考虑棘轮效应的可重复使用火箭发动机涡轮盘损伤分析

 zkxb.xjtu.edu.cn 

残余应变。

考虑棘轮应变可能出现在拉伸或压缩方向，为

兼顾两种情况下残余应变累积对损伤的贡献，定义

单次循环的棘轮损伤为

Dr =
Δεr，i

εu
（9）

式中：εu 为材料单轴拉伸时的断裂应变。

2 结果与讨论

2.1 周期启停工况下的传热分析

各阶段的结构温度分布如图 2 所示。由图 2（a）

可见，在启动阶段，由于启动时间短、温升速率快，涡

轮叶片表面温度急剧升高，此时涡轮盘内部温度场

尚未达到稳定状态，导致瞬态热载荷在结构中引发

了较大的热应力。如图 2（b）所示，进入稳态运行

后，涡轮盘内部持续导热，约在 200 s 后达到热平衡

状态。在图 2（c）所示的停机阶段，施加主动冷却边

界条件后，涡轮盘表面温度迅速下降。受高温合金

材料热惯性影响，表面冷却速率远高于内部热量向

外传导的速率，从而形成由盘心向盘表递减的逆向

温度梯度场。在随后的冷却阶段，如图 2（d）所示，

尽管已施加强化散热边界条件，但由于热惯性的持

续作用，结构在 10 s的预设冷却时间内仍未能实现

均匀冷却。

（a）启动阶段 （b）稳定运行阶段

（c）停机阶段 （d）冷却阶段

图 2 各阶段的结构温度分布

Fig.2 Structural temperature distribution at each stage

  基于数值模拟结果，将首个循环结束时的瞬态

温度场作为下一循环的初始热边界条件。此时，盘

体内部仍存在明显的温度不均匀分布，该非均匀热

状态将对后续循环的热响应产生重要影响。

一个循环下，涡轮盘的无量纲转速及各个考察

点温度随时间的变化如图 3 所示。由图可见，达到

稳定状态后，A、B、C、D、E 点处的温度均超过

550℃；F 点由于受到系统的冷气冲击，稳定运行状

态时的温度约为 150℃。

图 3 涡轮盘无量纲转速及各考察点温度随时间的变化

Fig.3 Variation of non-dimensional rotational speed of turbine

disk and temperature at various observation points

over time

2.2 各阶段涡轮盘的力学行为分析

各阶段涡轮盘结构的 von Mises 等效应力（下

文简称等效应力）分布如图 4 所示。由图 4（a）可

见，在启动阶段，由于叶身与围带区域的表面温度显

著高于盘腹与盘面，导致涡轮盘内部形成较大的温

度梯度。同时，涡轮盘转速在短时间内迅速升至额

定值，离心拉应力急剧增大，使得外缘围带处的等效

应力高达 1 080 MPa。相比之下，叶型进气侧与出

气侧部位因厚度较薄、导热效率较高，所承受的热应

力相对较小，等效应力幅值也相对较低。进、出气侧

的叶根与叶顶区域分别与盘缘和围带内部连接，导

热条件较差，因而承受的热应力更高。进、出气侧叶

根区域的等效应力均超过 900 MPa，出气侧叶顶处

也超过了 700 MPa；而进气侧叶顶处的应力最低，尚

未达到材料屈服极限。

稳定运行阶段，涡轮盘内部达到热平衡状态，如

图 4（b）所示。在额定工况下，进、出气侧叶根与叶

顶区域的等效应力均有所降低，整体表现为叶顶应

力低于叶根，出气侧应力低于进气侧。进气侧叶根

处的等效应力约为 540 MPa，是压应力和弯曲应力
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共同作用的结果。另一方面，盘腹部位因结构较薄，

在综合载荷作用下承受的拉应力较大，等效应力达

到 960 MPa。

如图 4（c）所示，停机阶段过程中，涡轮盘转速

下降，表面温度降低，叶型进气侧与出气侧部位的应

力显著上升，尤以出气侧叶型根部最为突出。该位

置在停机后承受较大的径向拉应力和周向压应力，

且沿两个方向均存在显著的剪切应力分量，整体呈

现出弯扭复合受力状态，导致等效应力高达 922

MPa。在如图 4（d）所示的冷却阶段，由于采用了主

动冷却边界条件替代自然冷却，因此在预设冷却时

间结束时，结构尚未完全冷却，内部仍存在明显的残

余应力和应变。

（a）启动阶段 （b）稳定运行阶段

（c）停机阶段 （d）冷却阶段

图 4 各阶段的等效应力分布

Fig.4 Equivalent stress distribution at each stage

图 5 为各阶段下结构的总应变分布。从中可以

看出，启动、稳定运行和停机阶段的总应变分布与应

力变化趋势基本一致；而在冷却阶段，出气侧叶型根

部区域出现明显的总应变集中，其中塑性应变占主

导地位。该位置在径向及两个剪切方向上的塑性应

变均较大，表明其在停机与冷却过程中主要承受强

烈的拉-弯复合载荷作用。

（a）启动阶段 （b）稳定运行阶段

（c）停机阶段 （d）冷却阶段

图 5 各阶段的总应变分布

Fig.5 Total strain distribution at each stage

2.3 循环载荷下的棘轮效应分析

根据可重复使用火箭发动机的任务需求，涡轮

盘通常需要承受数十次启停循环（如当前猎鹰 9 一

子级平均复用 6.06 次）。基于单次循环下的力学行

为，对 10个连续循环加载下结构的应力应变演化进

行分析，重点研究初始循环阶段棘轮效应和疲劳损

伤的演化规律。尽管循环次数较少，但初始阶段损

伤行为对寿命预测至关重要，这是因为棘轮效应在

早期循环中最为显著。进气侧叶型根部（A 点）、出

气侧叶型根部（B 点）、出气侧叶型顶部（D 点）、围带

顶部（E点）在 10次循环加载中的径向应力-塑性应

变变化曲线如图 6～图 9所示。计算结果显示，进气

侧叶型顶部（C点）与盘腹（F点）在运行过程中并未

产生棘轮效应。

图 6～图 9 中，深蓝色曲线为第 1 次循环下的

应力-应变响应，滞回环的非闭合性是产生棘轮效应

的直接体现，起始点与结束点之间的应变差即为该

循环内所累积的塑性应变。在后续循环中，每增加

1 周次均会产生新的塑性应变，但其增量幅度随循

环次数的增加逐渐递减，具体表现为滞回环宽度不

断收窄。这一塑性应变增量逐步衰减的现象，反映

了材料为适应循环载荷作用而发生的调整行为。

图 6 进气侧叶型根部（A点）径向应力-塑性应变的变化

Fig.6 Radial stress-plastic strain curve of inlet side blade

root chamfer （pointA）
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图 7 出气侧叶型根部（B 点）径向应力-塑性应变的变化

Fig.7 Radial stress-plastic strain curve of outlet side

blade root chamfer （pointB）

图 8 出气侧叶型顶部（D 点）径向应力-塑性应变的变化

Fig.8 Radial stress-plastic strain curve of outlet side

blade top chamfer （pointD）

图 9 围带（E 点）顶部径向应力-塑性应变的变化

Fig.9 Radial stress-plastic strain curve at the top of the

band （pointE）

棘轮效应的行进方向为平均应力方向。从图 6

～图 9 中可以看出，A点和B 点的迟滞环沿着负向

移动，而 D 点和E 点的迟滞环沿着正向移动，表明

A、B 点在循环过程中受到压向平均应力的影响，塑

性应变沿着平均应力的方向不断累积，循环后的残

余应变为压应变；而 D、E 点的残余应变为拉应变。

这种差异主要是因为在综合载荷循环作用下，叶根

部位受到盘体的约束作用产生压向应力，而叶顶和

围带部位由于结构自由度较大处于拉伸状态，导致

拉应变累积。残余应变非均匀分布的状态是涡轮盘

几何结构和边界条件共同作用的结果。

随着循环次数进一步增加，塑性应变增量逐渐

趋于一稳定非零值，表明材料响应进入逐渐稳定阶

段，即进入稳定的棘轮演化状态。与此同时，滞回环

的峰值和谷值应力水平随循环过程发生移动，但其

应力范围基本保持不变。该现象的本质源于材料在

循环塑性变形中屈服面中心随背应力的演化而持续

移动，而屈服面半径并未发生显著变化，从而呈现出

典型的随动强化特征。

2.4 损伤分析

根据涡轮盘失效案例的统计经验，叶身部位发

生裂纹破坏的频率显著高于其他区域[25]。因此，选

取叶身中具有明显棘轮效应的 3 个关键位置进行损

伤分析，包括进气侧叶型根部（A点）、出气侧叶型根

部（B 点）和出气侧叶型顶部（D 点）。在综合考虑疲

劳损伤与棘轮损伤的基础上，评估 10次循环载荷下

的累积损伤情况，结果如图 10～图 12 所示。

图 10 进气侧叶型根部（A点）损伤分析结果

Fig.10 Damage analysis results of inlet side blade root

chamfer （pointA）

图 11 出气侧叶型根部（B 点）损伤分析结果

Fig.11 Damage analysis results of outlet side blade

root chamfer （pointB）
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图 12 出气侧叶型顶部（D 点）损伤分析结果

Fig.12 Damage analysis results of outlet side blade top

chamfer （pointD）

从总损伤分布来看，出气侧的整体损伤高于进

气侧，其中出气侧叶型根部（B 点）的总损伤最大。

这是因为冷却阶段在涡轮盘表面施加的强制冷却条

件，导致叶身出现显著反向温度梯度，进而引发较大

热应力，使得该区域处于较强的弯扭复合应力状态，

总应变较大且损伤累积加剧。进一步分析各位置的

损伤组成发现，在循环载荷作用下，疲劳损伤占据主

导地位，且其占比随循环次数的增加而逐渐提高。至

第 10次循环时，A、B、C 点处的疲劳损伤占总损伤

的比例分别为 96.59%、99.73%和 97.57%。棘轮

损伤在首次循环中最为显著，之后随着循环周次增

加，A、B、D 点处的棘轮损伤逐渐减小，直至稳定在

3.89×10-6、1.23×10-5、3.42×10-6左右，其占总

损伤的比例也逐步下降。在实际运行工况下，涡轮

盘停机后通常经历自然冷却过程，叶身内部不会出

现瞬时强温度梯度。因此，采用强制冷却条件所获

得的损伤评估结果更为保守。分析结果表明：出气

侧叶型根部（B 点）为潜在失效高风险区域，该结论

与 Wang等
[14]及文献[25]中的疲劳分析结果一致。

值得注意的是，虽然压应变被计入损伤评估中，但在

实际中有可能对寿命具有缓解作用，因此评估结果

较为保守。

10次循环作用下，A、B、D 点处不同损伤的占

比如表 1 所示。由表可知，棘轮损伤在第 1 次循环

中占比最大，这是因为循环载荷下塑性应变累积在

早期最为显著。然而，由于棘轮损伤增量随着循环

次数增加而衰减，疲劳损伤占比逐渐提升，至第 10

次循环时，疲劳损伤占比已超过 96%。

表 1 不同循环次数下的损伤占比

Table 1 Damage proportion under different cycle counts

循环次数
棘轮损伤占比/% 疲劳损伤占比/%

A点 B 点 D 点 A点 B 点 D 点

1 21.2 61.4 86.2 78.8 38.6 13.8

2 17.9 2.5 61.8 82.1 97.5 38.2

3 13.8 0.9 35.3 86.2 99.1 64.7

4 10.6 0.6 18.0 89.4 99.3 82.0

5 8.6 0.5 11.7 91.4 99.5 88.3

6 7.2 0.4 8.1 92.8 99.6 91.9

7 6.0 0.4 5.5 93.0 99.6 94.5

8 4.6 0.3 3.9 95.4 99.7 96.1

9 3.8 0.3 2.8 96.2 99.7 97.2

10 3.4 0.3 2.4 96.6 99.7 97.6

  计算A、B、D点在 10次循环载荷作用下的累积

棘轮损伤，得到的结果如图 13 所示。由图可见，各点

的累积损伤呈非线性演化规律，其中出气侧（B、D

点）的棘轮损伤显著高于进气侧（A 点）。随着循环

次数的增加，每一次循环所产生的棘轮损伤增量逐

渐减小。根据棘轮效应理论，若继续施加循环载荷，

损伤增量最终将以稳定增量持续累积，棘轮损伤进

入渐近稳定演化阶段，此时累积损伤将随循环次数

近似呈线性增长。

图 13 叶身不同位置处的累积棘轮损伤

 Fig.13 Cumulative ratcheting damage at different positions

of the blade
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3 结 论

针对可重复使用的某型液体火箭发动机涡轮

盘，开展了考虑棘轮效应的力学特性研究和损伤分

析，得到如下主要结论。

（1）在非对称循环载荷下，涡轮盘最大总损伤出

现出气侧叶型根部（B 点）。这是由强制冷却阶段产

生的反向温度梯度所引起，导致该区域处于显著的

弯扭复合应力状态，从而产生较大的应变累积，成为

潜在失效区域。

（2）定量分析了涡轮盘关键部位（A、B、D 点）考

虑棘轮效应的结构损伤，结果表明：棘轮损伤在首次

循环中最为显著，而后随循环次数的增加逐渐减小，

最终稳定在 3.89×10-6、1.23×10-5、3.42×10-6左

右。随着循环次数增加，疲劳损伤的占比逐渐提高，

至第 10次循环时分别达到 96.6%、99.7%和 97.6%。

（3）结构的棘轮损伤演化具有非线性特征，累积

棘轮损伤随循环次数呈非线性增长，且每一次循环

产生的损伤增量随周次增加而逐渐减小，表现出材

料面对循环载荷的自发调整行为。
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