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基于流-热-固耦合的受感部疲劳-蠕变寿命评估
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摘 要:针对航空发动机高温流场受感部在多载荷耦合作用下结构可靠性难以量化评估的难题,建立了一种面向该

结构的疲劳-蠕变耦合失效分析方法。基于单向流-热-固耦合方法评估受感部结构强度,结果表明其最高温度约

850℃,最大静应力为209.4
 

MPa,随机振动最大应力为44.6
 

MPa。应用Basquin方程与Goodman修正模型评估高周

疲劳损伤,获得疲劳循环数为1.23×1018;利用Larson-Miller方程计算蠕变循环数为1.03×109。结合线性累积损伤

模型分析多损伤耦合作用下的寿命,得出安全系数为2时使用寿命≥472.1
 

h,满足设计要求。该受感部已累计安全

装机使用超过50
 

h。该方法实现了高温受感部失效的量化评估,为后续航空发动机高温受感部设计提供了技术支撑。
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Abstract:To
 

address
 

the
 

challenge
 

of
 

quantitatively
 

evaluating
 

the
 

structural
 

reliability
 

of
 

probe
 

in
 

high-temperature
 

flow
 

fields
 

of
 

aero-engines
 

under
 

multi-load
 

coupling
 

effects,
 

a
 

fatigue-creep
 

coupled
 

failure
 

analysis
 

method
 

was
 

developed
 

specifically
 

for
 

this
 

probe.
 

Based
 

on
 

the
 

one-way
 

fluid-thermal-solid
 

coupling
 

method,
 

the
 

structural
 

strength
 

of
 

the
 

probe
 

was
 

evaluated.
 

The
 

results
 

indicated
 

a
 

maximum
 

temperature
 

of
 

approximately
 

850℃,
 

a
 

maximum
 

static
 

stress
 

of
 

209.4
 

MPa,
 

and
 

a
 

maximum
 

random
 

vibration
 

stress
 

of
 

44.6
 

MPa.
 

The
 

Basquin
 

equation
 

combined
 

with
 

the
 

Goodman
 

correction
 

model
 

was
 

applied
 

to
 

assess
 

high-cycle
 

fatigue
 

damage,
 

yielding
 

a
 

fatigue
 

cycle
 

number
 

of
 

1.23×
1018.

 

The
 

Larson-Miller
 

equation
 

was
 

utilized
 

to
 

calculate
 

a
 

creep
 

cycle
 

number
 

of
 

1.03×109.
 

By
 

employing
 

the
 

linear
 

cumulative
 

damage
 

model,
 

the
 

service
 

life
 

under
 

the
 

coupling
 

of
 

multiple
 

damage
 

mechanisms
 

was
 

analyzed.
 

It
 

was
 

determined
 

that
 

with
 

a
 

safety
 

factor
 

of
 

2,
 

the
 

service
 

life
 

is
 

≥472.1
 

h,
 

meeting
 

the
 

design
 

requirements.
 

In-engine
 

verification
 

demonstrates
 

that
 

the
 

probe
 

has
 

safely
 

operated
 

for
 

over
 

50
 

h.
 

This
 

method
 

enables
 

the
 

quantitative
 

assessment
 

of
 

high-temperature
 

probe
 

failure,
 

providing
 

a
 

technical
 

foundation
 

for
 

the
 

future
 

design
 

of
 

high-
temperature

 

probe
 

in
 

aero-engines.
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0 引  言

  在航空发动机飞行与地面试验中,受感部作为关键测

试元件,被广泛应用于特定截面流场参数(如温度、压力)的
获取[1]。该方法采用接触式测量原理,需直接伸入发动机

流道内,因此不可避免地暴露于严苛的服役环境之中。其

承受的多物理场载荷包括:高压高速气流产生的气动载荷、
高温环境引发的热载荷,以及转子叶片等部件传递的高频

振动载荷。此类复合载荷谱极易导致受感部发生结构损伤

或功能性失效,从而对飞行试验安全构成直接威胁[2]。此

外,受感部需全程伴随发动机完成所有飞行试验科目,其设

计寿命要求通常需达数百小时。然而,受感部集成于发动

机内部后,其工作状态监测与潜在损伤(如裂纹萌生)识别

极为困难。受感部断裂往往呈现突发性特征,一旦发生,可
能诱发发动机二次损伤,严重危及试飞安全。因此,精确评

估受感部在复杂多场耦合载荷作用下的损伤演化机制,特
别是高温受感部在极端环境下的长期服役可靠性,成为其

结构设计与安全保障的核心挑战。以涡扇发动机低压涡轮
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出口截面流场测量为例,该受感部需同步采集温度压力差

异显著的内涵与外涵流场参数,这使得单支受感部需承受

因巨大温差导致的显著热应力。同时,高温导致材料力学

性能显著劣化,远低于常温下的材料指标。因此,对该类关

键位置受感部的服役寿命预测与工作可靠性评估具有至关

重要的工程意义。
目前,在受感部的结构设计、数值仿真及试验验证领

域,已有较为成熟和广泛的研究成果。例如,赵乂鋆等[3]研

究了受感部中常用的小温升传感器的校准方法;杨兆欣

等[4]研究了高速气流总温受感部恢复特性评估方法;贾文

杰等[5]运用流-热-固多物理场耦合方法指导受感部设计;
张琦等[6]探索了增材制造技术在受感部设计与制造中的应

用;刘重阳等[7]开发并验证了一种采用双层冷却腔结构的

混合取样受感部;陶冶等[8-9]则重点关注受感部的动态特

性,研究了其模态分析方法。综合来看,现有研究主要集中

于受感部的构型优化与仿真技术,尚未系统性地涉及其服

役寿命的定量评估,更缺乏针对高温环境下受感部损伤演

化机理与失效模式的专门研究。当前研制过程中,受感部

的寿命验证普遍依据GJB150.16A《军用装备实验室环境

试验方法
 

第16部分:振动试验》规定的耐久性试验要求进

行加速考核[10]。然而,该方法存在显著局限:其试验环境

为室温,无法有效模拟受感部在真实装机工况下所承受的

复杂多场耦合载荷(如气动力、热载荷及振动载荷的综合作

用),因而难以准确评估其在实际装机飞行环境中的结构完

整性与长期可靠性。现有试验资源无法开展高温及气动力

作用下的振动试验考核,无法通过试验考核高温受感部使

用寿命,也并无通过仿真方法分析受感部使用寿命的相关

研究。
针对上述问题,本文提出采用流-热-固耦合方法模拟

真实装机状态所受气动力、热应力和振动应力下的载荷水

平,并与经典疲劳-蠕变损伤模型结合,首次提出了一种通

过数值仿真开展多物理场耦合作用下的受感部疲劳-蠕变

寿命分析方法,为受感部结构的损伤演化与失效分析提供

了实用化工具,弥补了现有研究中无高温受感部考核方法

的不足。

1 流-热-固耦合分析

  流-热-固多物理场耦合方法的核心目标在于分析流体

载荷作用下的固体力学响应及其结构形变对流场的反馈效

应[11-12],其实现模式包含单向耦合与双向耦合两类。研究

结果表明,受感部普遍采用高强度合金材料,在流场中的变

形通常小于毫米量级,相对米量级的流体域,其变形可忽略

不计;且双向流-热-固耦合需迭代求解Navier-Stokes方程、
能量方程与结构动力学方程,对计算网格要求极高,而受感

部仿真特征尺度差异大,全域耦合网格适应性差;单向耦合

通过分步传递重要边界条件(流场计算输出温度场→固体

传热分析→热应力分析),在保证热-力载荷传递精度的同

时,能够显著提升复杂工况迭代分析效率,因此本研究选用

单向流-热-固耦合实施受感部结构强度仿真分析。

1.1 几何模型

  面向发动机试飞测试需求设计的流场测试受感部结构

如图1~2所示。受感部经由外涵机匣预设安装基座固装,
延伸贯穿中介机匣定位孔并伸入内涵流道,实现受感部安装

截面内涵/外涵总温、总压参数的同步采集。关键安装截面

工况如表1所示。设计指标要求受感部服役寿命应≥
200

 

h。

图1 受感部几何模型

Fig.1 The
 

probe
 

model

图2 受感部装配示意图

Fig.2 Assembly
 

diagram
 

of
 

the
 

probe

表1 进出口环境参数

Table
 

1 Inlet
 

and
 

outlet
 

environment
 

parameters

序号
测量

截面

气流最大速度/
(m·s-1)

动压/

kPa
总温/

℃
总压/

kPa
1

 

外涵 270 93 -60~250 0~400
2

 

内涵 285 34 -60~850 0~350

1.2 流场分析

  首 先 使 用 计 算 流 体 动 力 学 (computational
 

fluid
 

dynamics,CFD)方法对受感部进行流场分析,选择Fluent
中的 压 力 求 解 器,湍 流 模 型 为 SST

 

k-W,求 解 采 用

SIMPLEC方法和标准壁面函数,压力进口/出口边界条

件,进口条件参数按照表1设置,出口为常温常压。在

Fluent中进行流场仿真,获取受感部表面压力和温度数据。
网格为四面体网格,并对局部进行加密处理,根据网格无关

性验证结果,选择的网格数量为138万节点,743万网格单

元,计算域及网格划分如图3所示。
计算结果残差均收敛至10-6,如图4所示为流固耦合

交界面静压分布云图,可以看出,气流滞止于迎风面,因此
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图3 网格示意图

Fig.3 Diagram
 

of
 

the
 

mesh

迎风面压力最高,约等于进口总压;受感部在外涵流道的部

分压力高于内涵,两侧气流绕过受感部,因此两侧静压最

小,符合圆柱扰流流动特征。

图4 迎风面压力分布云图

Fig.4 Contour
 

of
 

the
 

windward
 

pressure
 

distribution

1.3 热-固耦合分析

  受感部主体同时位于内涵的高温流场和外涵的低温流

场中,所受的温度和压力差别较大,将图4中CFD仿真得

到的压力载荷与温度载荷作为输入参数,导入Steady-State
 

Thermal模块中分别进行热载荷与气动载荷分析。该受感

部由GH3128材料制成,材料密度为8810
 

kg/m3,能够在

950℃以长期稳定可靠使用,泊松比0.33,各温度下弹性模

量如表2所示,其中E 为材料弹性模量。

表2 GH3128不同温度下弹性模量

Table
 

2 Elastic
 

modulus
 

of
 

GH3128
 

at
 

different
 

temperatures

温度/℃ E/GPa 温度/℃ E/GPa
15 208 400 191
100 205 600 187
200 202 800 162
300 198 900 152

  设置有限元分析中的受感部网格单位尺寸与CFD计

算中的保持一致,采用四面体网格划分,共划分9.6万网格

单元。将CFD仿真结果导入Steady-State
 

Thermal模块。
在进行热应力计算前,需要先参考材料手册设置GH3128
材料的线膨胀系数和热导率,然后进行受感部温度计算,导
入后的受感部主体温度如图5所示,内涵温度最高约为

850℃,外涵最低温度约为250℃,可以看出,在内外涵之间

形成了明显的温度梯度,因此会导致热应力的产生。除此

之外,将上一步CFD计算出的流-固耦合交界面的压力参

数导入有限元分析模块,作为施加在受感部表面的压力载

荷,如图6所示。

图5 耙体温度云图

Fig.5 Temperature
 

contour
 

of
 

the
 

probe

图6 耙体压力载荷示意图

Fig.6 Diagram
 

of
 

the
 

probe
 

pressure
 

load

在完成上述步骤后,对受感部安装座部位施加固定约

束,开展热载荷和气动载荷下的受感部强度分析,计算结果

如图7所示,最大应力为209.4
 

MPa。图8为耙体背风面

温度分布云图,可以看出,最大应力点位于受感部背风面内

外涵交界面处,此处有较大的温度梯度,因此该处最大应力

是由于温度梯度产生,在有限元软件中捕捉到的此处位置

的温度约为450℃,因此将该处应力最大点处作为寿命考

核点1(即图7云图中标记的应力 MAX位置点)。

图7 应力分布云图

Fig.7 Contour
 

of
 

the
 

stress
 

distribution

图8 耙体背风面温度分布云图

Fig.8 Contour
 

of
 

the
 

backward
 

temperature
 

distribution

图9为 迎 风 面 应 力 分 布 云 图,迎 风 面 最 大 应 力 为

65
 

MPa,最大应力点位于受感部内外涵交界面靠近内涵一

侧,同样是由于较大的温度梯度所产生的热载荷,虽然此处
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应力小于背风面,但在有限元软件中统计出的该处受感部

主体温度约为780℃,材料性能远低于450℃下的材料性

能,因此以该处作为受感部的寿命考核点2(即图9中标记

的应力为65.022
 

MPa位置点)。

图9 迎风面应力分布云图

Fig.9 Contour
 

of
 

the
 

windward
 

stress
 

distribution

1.4 随机振动应力分析

  基于静强度分析结果,在 ANSYS
 

Modal模块中执行

预应力模态分析。参照GJB150.16A标准规定的涡轮发动

机振动环境功率谱密度(power
 

spectral
 

density,PSD)谱
型,选择高/低压转子前两阶转频成分构建激励谱。选取最

大连续状态对应振动环境功率谱密度作为随机振动输入载

荷,开展受感部非定常动力学响应分析。随机振动应力分

布如图10所示,结果表明,在99.73%置信度下,受感部主

体骨架最大等效应力为44.6
 

MPa,应力集中位于受感部根

部区域。

图10 随机振动应力分布云图

Fig.10 Contour
 

of
 

the
 

random
 

vibration
 

stress
 

distribution

2 损伤及失效分析

2.1 评估方法

  1)疲劳损伤评估

受感部安装于发动机流道内部,在承受的多种循环载

荷的持续作用下,受感部的特定高应力区域会逐渐产生损

伤并逐渐累积,进而引发性能衰减、裂纹萌生与扩展,甚至

发生断裂,此类失效模式被定义为疲劳失效,而疲劳寿命的

概念也由此衍生[13]。
从宏观角度看,疲劳破坏可根据发生时应力循环次数

的不同,分为高周疲劳和低周疲劳两类:高周疲劳受应力幅

主导,材料在循环应力水平低于屈服强度的条件下,以弹性

变形为主要特征,几乎不产生塑性变形,通常需经历105 次

以上循环才会发生失效,因此具有相对较长的疲劳寿命。
低周疲劳则多见于材料承受接近或超过屈服强度的应力水

平时,其失效往往发生在少于105 次循环的情况下,疲劳寿

命相对较短。近年来,学界针对疲劳寿命预测展开了广泛

研究。在计算模型方面,低周疲劳主要采用 Manson-Coffin
模型,高周疲劳则以Basquin方程为主要求解工具。其中,

Manson-Coffin模型的表达式为:

Δε
2 =

σ'f

E
(2Nf)b +ε'f(2Nf)c (1)

式中:Δε 为塑性应变幅值,σ'f 为疲劳强度系数。对于

GH3128高 温 合 金 材 料,文 献[14]中 通 过 试 验 得 到 的

GH3128在850℃下的疲劳强度系数为950
 

MPa;b为疲劳

强度指数,文献[14]中通过试验得到的疲劳强度指数为

-0.076,由于缺乏材料在其余温度下的相关参数,因此本

文中全部取850℃下的参数做保守计算;ε'f 为疲劳塑性系

数;c为疲劳塑性指数;Nf 为疲劳破坏时的循环数。

Basquin方程表述为:

Sa=σ'f(2N)b (2)
式中:Sa为对称循环的应力幅值,N 为循环数。

2)蠕变损伤评估

除此之外,从表1可以看出,受感部工作环境局部温度

超过800℃,超过材料熔点温度的50%,蠕变损伤不可忽

略,因此需要对其蠕变失效进行评估。应用最多的蠕变损

伤方法主要为Larson-Miller参数法,其表达式为:

P(σ)=T(lgtc+d) (3)
式中:P(σ)为热强参数,tc 为断裂时间,d 为与材料相关

的常数,T 为温度。
热强参数P(σ)与应力的关系表述为:

P(σ)=a0+a1lgσ+a2(lgσ)2+a3(lgσ)3 (4)
式中:a0~a3 为表征材料特性的无量纲参数,σ为应力。

将式(3)代入式(4)中,即可获得Larson-Miller持久

方程:

lgtc =b0+b1/T+b2x/T+b3x2/T+b4x3/T (5)
式中:x=lgσ,b0~b4 为材料特性参数。

3)损伤累计理论

从受感部工作环境可以看出,受感部同时受到疲劳和

蠕变损伤,因此可以按照基于 Miner损伤法则和Robinson
损伤法则的时间-寿命分数法,将上述两种损伤作为两个不

相关的变量进行线性累加,即为疲劳-蠕变损伤。该方法表

述为:

Dtotal=∑
n

i=1

ni

Ni
+∑

m

j=1

tj

Tj

(6)

式中:Dtotal为总损伤量,当Dtotal≥1时,认为结构发生失效。

∑
n

i=1

ni

Ni
为疲劳损伤,∑

m

j=1

tj

Tj
为蠕变损伤。

2.2 疲劳损伤分析

  查阅材料手册可知,GH3128材料在780℃下的抗拉强

度为440
 

MPa,屈服强度约为300
 

MPa,经过流-热-固耦合

得到的应力幅值约为52.3
 

MPa,属于低应力幅值载荷;除
此之外,受感部安装在发动机低压涡轮出口截面,主要受高

压转子转速影响,高压转子最大转速为303
 

Hz,年循环次
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数约为9.5×109,远大于高周疲劳界定阈值105。因此,受
感部所受应力水平属于高周疲劳范畴,受感部应力幅值远

小于材 料 屈 服 强 度,裂 纹 萌 生 是 主 要 失 效 机 制,符 合

Basquin方程 的“裂 纹 萌 生-扩 展”失 效 模 型,因 此 采 用

Basquin方程进行高周疲劳分析。
除此之外,受感部安装在发动机流场中,受到气动载

荷、温度载荷和由转子转动引发的振动载荷,其中气动载

荷、温度载荷属于非对称载荷,振动载荷主要是由转子周期

转动所产生,为对称循环载荷,总载荷属于非对称高周循环

载荷,因此采用Goodman修正模型将非对称应力转换为等

效对称应力,该方程表示为:

σa,e

σ'f
=

σa

σ'f
×(1-

σm

σUTS
) (7)

该公式的修正原理为,假设材料的疲劳极限随着平均应

力σm 的增加而线性降低,适用于高温合金材料,通过引入抗

拉强度σUTS,将非对称循环应力载荷等效为对称循环应力幅

σa,e,从而直接用Basquin方程求解疲劳损伤。修正参数及最

终得到的2个考核点下受感部疲劳寿命如表3所示。其中,

σmax 和σmin 分别为最大和最小应力,σa 为应力幅值。

表3 疲劳损伤计算

Table
 

3 Calculation
 

of
 

fatigue
 

life
序号 参数项 考核点1 考核点2
1

 

σmax/MPa 254 109.6
2

 

σmin/MPa 164.8 20.4
3

 

σm/MPa 209.4 65
4

 

σa/MPa 44.6 44.6
5

 

σUTS/MPa 720 440
6

 

σa,e/MPa 31.63 38.01
7

 

σ'f/MPa 950 950
8

 

N 1.39×1019 1.23×1018

2.3 蠕变损伤分析

  采用Larson-Miller方程计算受感部的蠕变损伤。航

空材料手册中给出的GH3128材料热强参数综合方程为:

lgσ=5.88-0.1863×P (8)
式中:P =T×(16.6+lgtc)×10-3,计算出受感部在不同

考核点的蠕变寿命及按照发动机转子转速折算出的可用循

环数如表4所示。

表4 蠕变损伤计算

Table
 

4 Calculation
 

of
 

creep
 

life
序号 参数项 考核点1 考核点2
1

 

σmax/MPa 254 109.6

2
 

最大响应点温度/℃ 450 780

3
 

蠕变寿命/h 1.58×109 945

4
 

循环数 1.72×1015 1.03×109

  对比两个考核点下的材料蠕变寿命,可以看出,蠕变损

伤主要由温度决定,当随着受感部体温度的升高,材料的蠕

变寿命迅速降低,这与现有研究相符。

2.4 疲劳-蠕变损伤分析

  由于受感部研制需求中,只提供了最大状态点工作参

数,缺少其他发动机状态下的相关工况数据,因此本文采用

时间-寿命分数法计算受感部的疲劳-蠕变损伤[15],可得最

大状态 下 考 核 点1和 考 核 点2疲 劳-蠕 变 寿 命 分 别 为

1.58×109
 

h和944.2
 

h,考虑到该方法并未考虑到疲劳和

蠕变的交互作用,如高温下循环载荷导致的蠕变加速等影

响,因此对计算结果取安全系数2,折算出的受感部使用寿

命为≮472.1
 

h,且考虑到受感部在其他状态下的工作载荷

远小于发动机最大状下的载荷,因此所设计的受感部满足

指标要求,且具有较大的安全裕度。

2.5 应用效果

  按照本研究的设计方法设计的受感部实物如图11所

示,将所研制的受感部按照GJB
 

GJB150.16A《军用装备实验

室环境试验方法
 

第16部分:振动试验》进行大气环境下的

寿命加速考核振动试验,试验换算受感部使用寿命≮200
 

h;
试验后对受感部主体和焊接位置进行X光探伤,对引气管

路进行气密性测试,耐久试验考核后受感部状态良好。将

受感部装机后进行飞行试验验证,截止目前已安全运行超

过50
 

h,试验中测得的最高温度≮752℃,受感部工作状态

良好,验证了本研究的基于流-热-固耦合的受感部损伤及

失效方法的有效性,解决了高温受感部可靠性和耐久性难

以评估的问题,可为后期同类型高温受感部的设计提供

参考。

图11 受感部实物图

Fig.11 Physical
 

diagram
 

of
 

the
 

probe

3 结  论

  使用流-热-固耦合方法对某型发动机飞行试验用受感

部使用寿命进行评估,具体结论如下:
设计了一种用于某发动机流场测量的高温受感部,能

同时测量内涵和外涵流场的总温和总压参数,受感部设计

寿命≮200
 

h。
使用流-热-固耦合方法对受感部结构强度进行评估,
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发现受感部最高温度约为850℃;最大应力为209.4
 

MPa;
对受感部进行随机振动分析,最大应力为44.6

 

MPa。
根据计算结果判定受感部所疲劳类型为高周疲劳,因

此采用Basquin方程和Goodman修正模型计算材料高周

疲劳损伤,发现在两个考点下的受感部可用疲劳循环数为

1.23×1018;采用Larson-Miller方程计算受感部的蠕变损

伤,采用损伤线性累加模型对受感部在疲劳-蠕变综合作用

下的损伤和使用寿命进行分析,发现安全系数为2时的受

感部使用寿命约为≮472.1
 

h,满足≮200
 

h使用寿命的

要求。
将所设计的受感部加工后进行装机验证截止目前已安

全使用超过50
 

h,验证了本研究的可靠性。
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