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摘要　 被试航空发动机内涵高温区测试探针的可靠性直接关系发动机试飞试验安全，对其进行疲劳寿命进行预估

十分必要。 根据 Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ 提出的基于高斯分布和 Ｍｉｎｅｒ 法则的三区间法，结合某型发动机低压涡轮导向叶片截面的总

压探针试验时工作环境，推导出发动机基础激励下该总压探针疲劳寿命模型；通过对总压探针所安装的发动机大量试飞

试验数据统计分析，得到该总压探针的实际工作温度环境，并进行温度区间划分，计算各区间时间占比、平均频率等；最
后通过 Ａｎｓｙｓ 软件计算该总压探针在划分的各温度区间下的最大等效应力，代入疲劳寿命模型得出该总压探针的疲劳

寿命，从而为被试发动机试飞试验的安全可靠性提供参考。
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　 　 引言

航空发动机总压探针是用于获取航空发动机相关

管路及流道截面处的气流压力或温度的设备。 而安装

于航空发动机低压涡轮截面的探针长期处于高温、高
压恶劣的环境中，所承受的载荷较为复杂，环境严酷，
一旦发生结构上破坏性故障，轻则发动机本身受损，重
则引发重大安全事故。 据统计［１⁃５］，航空发动机结构故

障占总故障的 ６０％ －７０％ ，而疲劳破坏又占发动机结

构故障的 ８０％ －９０％ 。 因此，对安装在发动机高温高

压区域的探针进行疲劳寿命预测研究十分必要［６］。
目前，设备或零件的疲劳寿命预测，主要依据线性

损伤累积法则（Ｍｉｎｅｒ 法则），其通过直接测量结构件

在载荷下的响应（应力或应变），并在保证已记录所有

特征的一段时间后，通过雨流计数法确定结构件受到

的载荷谱，根据材料的 Ｐ⁃Ｓ⁃Ｎ 曲线确定各个应力的损

伤大小，得到结构的疲劳预测寿命。 但对于随机载荷，
得到的应力（应变）并不能完全概括或包含所有情况，
Ａｎｄｒｅｗ Ｈａｌｆｐｅｎｎｙ、Ｄｉｒｌｉｋ Ｊ Ｓ 等［７⁃８］ 提出了一种从载荷

的功率谱密度（ＰＳＤ）信号求取结构疲劳寿命的方法。
Ｃｒａｎｄａｌｌ 和 Ｍａｒｋ 提出了基于随机振动结果的 Ｍｉｎｅｒ 方
法，但有个假设前提是随机过程是一个典型的窄带随

机程。 Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ Ｎ Ｗ Ｍ［９］提出了在高斯分布和 Ｍｉｎｅｒ
法则的三区间法求取结构的疲劳预测寿命，其认为在

基础激励为随机载荷的情况下，结构件的等效应力服

从高斯分布。 该方法假定了在三区间外的应力发生的

时间极少，且他们不造成任何结构损伤，该方法使用较

为简单且得到的疲劳寿命也有着较高的精度。
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本文以航空发动机内涵道低压涡轮某一截面的总

压探针为研究对象。 首先介绍了疲劳寿命预测理论

Ｍｉｎｅｒ 法则和 Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ 的三区间法；其次，根据该探针

的工作环境，在三区间方法基础上进行推导，得到适合

该探针的疲劳寿命计算模型；最后较长时间的试飞试

验数据统计，划分探针的工作温度区间，计算温度区间

时间占比、平均频率等，并根据发动机振动限制情况得

出基础激励 ＰＳＤ，通过 Ａｎｓｙｓ 软件分析得到结构最大

等效应力，将以上各参数代入疲劳寿命模型，得出结构

的疲劳寿命预测寿命。

１　 疲劳寿命预测方法

现有的线性系统结构的疲劳寿命预测计算均以

Ｍｉｎｅｒ 法则（疲劳累计损伤法则）作为基础，即构件在 ｋ
个应力范围的 Ｓｉ作用下，各经受了 Ｎｉ次循环，其在各

个应力下的每一次循环造成的微小损伤，均可线性叠

加，随着应力循环数的增多，累积损伤不断增多，直至

发生失效。
随机载荷下，主要介绍 Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ 提出的基于高斯

分布和 Ｍｉｎｅｒ 法则三区间法，其计算方法较为简单，且
能计算结果精度亦能保证。 首先计算结构件在随机载

荷下作用的的等效应力，根据三区间法分别得到 １σ、
２σ、３σ 等效应力，查询 Ｓ⁃Ｎ 曲线中三个应力值下的循

环数，根据 Ｍｉｎｅｒ 法则进行疲劳寿命预测计算，如

Ｄ ＝
ｎ１σ

Ｎ１σ
＋
ｎ２σ

Ｎ２σ
＋
ｎ３σ

Ｎ３σ
≤１ （１）

２　 测压探针寿命分析计算模型

由于探针需安装于某型航空发动机低压涡轮导向

叶片前，因此，其处于高温环境的气流里，无法通过直

接测量探针结构上各关键点的实际应力来得到探针确

定性的载荷谱，故不能直接通过 Ｍｉｎｅｒ 法则计算探针

疲劳预测寿命。
本文的高温探针安装在发动机本体上，探针受到

的激励主要为发动机运转过程中产生的振动通过安装

座传递至探针，可直接认为，探针受到安装座的基础激

励。 因此，根据上节统计分析，可认为其在各温度区间

受到的载荷为随机载荷，而探针的安装位置处的振动

情况较容易得到，因此，考虑通过 Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ 的三区间

法进行求解。
２􀆰 １　 疲劳寿命计算模型

随着发动机的状态变化，探针所处的工作环境温

度在较宽的温度范围内来回变化，其在各个温度下受

到发动机的基础激励，均会产生疲劳损伤。 因此，假设

各个温度下的产生的疲劳损伤可线性累积，根据Ｍｉｎｅｒ
法则，有

Ｄ ＝ Ｄθ１ ＋ Ｄθ２ ＋ … ＋ Ｄθｋ ≤１ （２）
其中， Ｄθｋ 为温度 θｋ 下的疲劳损伤。

根据三区间法，将式（１）代入式（２），有

Ｄ ＝ ｎ１σθ１

Ｎ１σθ１
＋
ｎ２σθ１

Ｎ２σθ１
＋
ｎ３σθ１

Ｎ３σθ１
[ ] ＋

ｎ１σθ２

Ｎ１σθ２
＋
ｎ２σθ２

Ｎ２σθ２
＋
ｎ３σθ２

Ｎ３σθ２
[ ] ＋

… ＋ ｎ１σθｉ

Ｎ１σθｉ
＋
ｎ２σθｉ

Ｎ２σθｉ
＋
ｎ３σθｉ

Ｎ３σθｉ
[ ]≤１ （３）

式中， ｎ１σθｉ 、 ｎ１σθｉ 、 ｎ１σθｉ 为 θｉ温度下最大等效应力下的

循环次数， Ｎ１σθｉ Ｎ２σθｉ Ｎ３σθｉ 为 θｉ温度下最大等效应力下

的许用循环次数。
因探针的工作温度范围较大，并不能对每个温度

下的情况进行计算，因此，可根据材料的力学性能，确
定材料的工作温度的几个区间，假设在每个温度区间，
材料的力学性能一定，从而大大简化计算量。 设探针

总寿命为 Ｔ，在各个温度区间的工作时间 Ｔｉ可用式（４）
表示。 并根据各温度区间下振动情况，计算出其平均

工作频率 ｆｉ。
Ｔｉ ＝ ｋｉＴ （４）

式中，ｋｉ为探针在每个温度区间下的总工作时间的占

比。
根据 Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ 三区间法，可以确定温度区间 θｉ下

的，探针最大等效应力下的应力循环数 ｎ１σθｉ， ｎ２σθｉ，
ｎ３σθｉ。可表示为

ｎ１σθｉ ＝ ０． ６８３ １ × ｆｉ × Ｔｉ

ｎ２σθｉ ＝ ０． ２７１ ０ × ｆｉ × Ｔｉ

ｎ３σθｉ ＝ ０． ０４３ ３ × ｆｉ × Ｔｉ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（５）

　 　 将式（４）、式（５）代入上式（３）有

Ｄ ＝ ０．６８３ １ｆ１ｋ１Ｔ
Ｎ１σθ１

＋
０．２７１ ０ｆ１ｋ１Ｔ

Ｎ２σθ１
＋
０．０４３ ３ｆ１ｋ１Ｔ

Ｎ３σθ１
[ ] ＋

０．６８３ １ｆ２ｋ２Ｔ
Ｎ１σθ２

＋
０．２７１ ０ｆ２ｋ２Ｔ

Ｎ２σθ２
＋
０．０４３ ３ｆ２ｋ２Ｔ

Ｎ３σθ２
[ ] ＋

… ＋
０．６８ ３１ｆｉｋｉＴ

Ｎ１σθｉ
＋
０．２７１ ０ｆｉｋｉＴ

Ｎ２σθｉ
＋
０．０４３ ３ｆｉｋｉＴ

Ｎ３σθｉ
[ ]≤１

（６）
　 　 由式（６）可计算疲劳预测寿命 Ｔ。
２􀆰 ２　 探针工作温度区间划分及平均频率

２􀆰 ２􀆰 １　 工作温度区间划分

随机选取了该发动机飞行试验中的 １５ 次试验数

据，其中飞行试验 １３ 架次，地面试验 ２ 次，总发动机工

作时间约 ４０ 小时 ２０ 分钟。 通过统计所有数据中高低

压转速、低压涡轮二级导向叶片前温度三个参数，对低

压涡轮二级导向叶片前温度，即探针安装位置处的温

度进行统计分析，如图 １ 所示。
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图 １　 探针工作温度范围

Ｆｉｇ． １　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｐｒｏｂｅ ｗｏｋｅ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｒａｎｇｅ

图 １ 反映了在整个数据中温度在各范围所占的时

间，根据，探针的材料随温度变化的属性，可将其划分

７ 个温度区间，经统计计算，探针在各个温度区间所点

的时间统计结果如表 １。
２􀆰 ２􀆰 ２　 各温度区间平均工作频率计算

因未在安装处安装传感器测取该安装点的振动情

况，因此选择该发动机振动限制值，作为该发动机在各

个状态下的振动值，该动机的振动限制值采用跟踪高

低压转子转速频率下的振动位移和速度峰值，确定其

不大于某个量值。
根据图 １ 所划分的 ７ 个温度区间，分别统计在各

温度区间，高低压转速值在各转速点所占点数。 如图

２ 所示。
表 １　 各温度区间工作时间

Ｔａｂ． １　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｐｒｏｂｅ ｗｏｒｋ ｔｉｍｅ ｏｆ ｅａｃｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｒａｎｇｅ

序号

Ｓｅｑｕｅｎｃｅ
Ｎｕｍｂｅｒ

温度范围

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ Ｒａｎｇｅ
θｉ ／ ℃

百分比

Ｐｅｒｃｅｎｔ ｋｉ ／ ％

θ１ ０ － ４００ ６􀆰 ６６
θ２ ４００ － ５００ １８􀆰 ５４
θ３ ５００ － ６００ ３６􀆰 ４７
θ４ ６００ － ７００ １６􀆰 ４０
θ５ ７００ － ８００ １４􀆰 １４
θ６ ８００ － ９００ ７􀆰 ６０
θ７ ９００ － ９４０ ０􀆰 １７

图 ２　 各温度区间高低转子转速统计

Ｆｉｇ． ２　 Ｈｉｇｈ ａｎｄ ｌｏｗ ｒｏｔｏｒ ｓｐｅｅｄ ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｅａｃｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｒａｎｇｅ

　 　 由图 ２ 可知，各个区间转子工作的转速范围不同，
且在同一个温度区间，各温度范围内平均频率，可以根

据图 ２ 中的统计，并由式（７）求得。
ｆｉ ＝

∑
ｋ

ｉ
ｎｉＬｉ ＋ ∑

ｌ

ｉ
ｍｉＨｉ

∑
ｋ

ｉ
ｎｉ ＋ ∑

ｌ

ｉ
ｍｉ

（７）
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式中，Ｌｉ、Ｈｉ分别表示在低压转速 Ｌ 和高压转速 Ｈ 在温

度范围 θｉ的各转速点；ｎｉ、ｍｉ分别表示低压转速 Ｌ 和高

压转速 Ｈ 在各点的统计；将各范围内的统计数据代入

上式，可以得到各个温度范围的工作平均频率表 ２。
表 ２　 各温度范围内探针基础激励平均频率 ｆｉ

Ｔａｂ． ２　 Ｂａｓｅ ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ ａｖｅｒａｇｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｏｆ ｅａｃｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

序号
Ｓｅｑｕｅｎｃｅ Ｎｕｍｂｅｒ

温度范围
Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ Ｒａｎｇｅ

θｉ ／ ℃

平均频率
Ａｖｅｒａｇｅ

Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｆｉ ／ Ｈｚ
θ１ ０ － ４００ ８６􀆰 ７
θ２ ４００ － ５００ １０７􀆰 ２
θ３ ５００ － ６００ １１９􀆰 ７
θ４ ６００ － ７００ １３６􀆰 ７
θ５ ７００ － ８００ １４７􀆰 ６
θ６ ８００ － ９００ １５４􀆰 ６
θ７ ９００ － ９４０ １６０􀆰 １

３　 基于 Ａｎｓｙｓ 的应力分析及探针寿命计算

３􀆰 １　 基础激励功率谱密度

根据图 ２ 的统计，利用 Ｍａｔｌａｂ 仿真计算各温度区

间下的随机功率谱密度谱线值。 考虑到随机载荷的不

确定性、某型发动机工作中会出现的振动超过限制值

的情况，因此，实际的应力存在大于 Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ 三区间

法计算得到的 ３σ 应力的可能性，将得到的功率谱密

度谱线进行放大 Ｋ ＝ ２ 倍，以确保计算值的可靠性。
３􀆰 ２　 随机载荷等效应力仿真

３􀆰 ２􀆰 １　 建立总压探针模型

总压探针的实体图片见图 ３ 所示，该探针采用了

ＧＨ３０４４ 牌号的镍基抗氧化合金，相关材料属性可在

《中国航空材料手册》查询。

图 ３　 总压探针

Ｆｉｇ． ３　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｐｒｏｂｅ

根据探针实际尺寸在有限元软件 Ａｎｓｙｓ 里进行建

模，对不影响计算结果导角，外压力管接嘴等相关部位

进行简化处理，内部导压管安装位置遵循内部结构样

式，采用了 ＳＯＬＩＤ９２ 单元进行自由网格化分。 如图 ４。
３􀆰 ２􀆰 ２　 等效应力

根据探针的安装形式，采用了安装座上的螺栓安

装孔处全约束， 根据材料手册查询对应温度区间的力

学性能参数，及 ２􀆰 １ 小节得到的各温度区间的功率谱

密度进行载荷加载，分别得出相应的等效应力图和最

大等效应力。 本文中仅列出了 ８００℃ ～ ９００℃温度区

间的分别在水平和垂直两个方向进行载荷加载的等效

应力云图。 图 ５ 为水平方向的等效应力云图，可以看

图 ４　 探针模型及网络划分

Ｆｉｇ． ４　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｐｒｏｂｅ ｎｅｔｗｏｒｋ ｄｉｖｉｓｉｏｎ

出，其最大应力集中于探针的中间的测压孔附近，最大

值为 ５６􀆰 ４ ＭＰａ，图 ６ 为垂直方向等效应力云图，最大

应力同样集中探针的中间位置，但其最大值为较水平

方向 ３０􀆰 ８ ＭＰａ。 实际情况中，各温度区间的水平方向

等效应力均较垂直方向大。 得到的各温度区间的最大

等效应力如表 ３。

图 ５　 ９００℃ ～１０００℃温度区间水平等效应力

Ｆｉｇ． ５　 Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｓｔｒｅｓｓ ａｔ ９００ ～ １０００℃

图 ６　 ９００℃ ～１０００℃温度区间重直等效应力

Ｆｉｇ． ６　 Ｖｅｒｔｉｃａｌ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｓｔｒｅｓｓ ａｔ ９００ ～ １０００℃

表 ３　 各温度区间最大等效应力

Ｔａｂ． ３　 Ｔｈｅ ｈｉｇｈ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｓｔｒｅｓｓ ｏｆ ｅａｃｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｒａｎｇｅ

序号
Ｓｅｑｕｅｎｃｅ
Ｎｕｍｂｅｒ

温度范围
Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ Ｒａｎｇｅ

θｉ ／ ℃

最大等效应力
Ｈｉｇｈ Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ
Ｓｔｒｅｓｓ σ ／ ＭＰａ

θ１ ０ ～ ４００ １４􀆰 ２
θ２ ４００ ～ ５００ ２５􀆰 ７
θ３ ５００ ～ ６００ ２８􀆰 ３
θ４ ６００ ～ ７００ ３５􀆰 ７
θ５ ７００ ～ ８００ ３８􀆰 ９
θ６ ８００ ～ ９００ ４７􀆰 ４
θ７ ９００ ～ ９４０ ５６􀆰 ４
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３􀆰 ３　 疲劳寿命预测

由表 ３ 可知，探针的最大等效应力发生在 ９００ ℃
～９４０ ℃温度区间上，为 ５６􀆰 ４ ＭＰａ，通过查询《中国航

空材料手册》，可得到该材料在 ９００℃的 Ｐ⁃Ｓ⁃Ｎ 曲线，
根据上表 ３ 得到 θ１ ～ θ７ 温度区间的 １σ，２σ，３σ 应力

值，查询相当应力下的许用循环次数 Ｎ１σθｉ Ｎ２σθｉ Ｎ３σθｉ，
可知 θ１ ～ θ６ 均为无限许用循环次数∞，θ７ 温度区间为

有限值，将其代入式（８）得到式（９）。 如下

Ｄ ＝
０． ６８３１ｆ７ｋ７Ｔ

Ｎ１σθ７
＋
０． ２７１０ｆ７ｋ７Ｔ

Ｎ２σθ７
＋
０． ０４３３ｆ７ｋ７Ｔ

Ｎ３σθ７
＝

０． ６８３１ｆ７ｋ７Ｔ
∞

＋
０． ２７１０ｆ７ｋ７Ｔ

∞
＋

０． ０４３３ｆ７ｋ７Ｔ
２． ５ × １０５ ≤１ （９）

　 　 将表 １ 时间百分比 ｋｉ、表 ２ 中的平均频率 ｆｉ代入

式（９），解得 Ｔ≤５ ８９２ 小时。

４　 结论及展望

通过对该压力探针试验数据的统计和材料的力学

性能来划分合适的工作温度区间，推导出该探针疲劳

预测寿命计算模型，并根据飞行试验中实际数据统计

及等效应力分析，可以得出如下结论：
１）根据 Ａｎｓｙｓ 等效应力云图，可知在各个温度区

间下，基础载荷下最大等效应力集中于探针中间的测

压孔处，装机前应该重点检查。
２）根据仿真计算可知，影响探针疲劳寿命载荷的

主要发生在 ９００℃ ～９４０℃温度区间，且得到疲劳预测

寿命为 ５ ８９２ 小时，为该测压探针装机后的工作可靠

性提供依据，并为该被试发动机后续长期试验提供参

考。
３）该探针的工作环境中，存在着温度剧烈变化带

来的热应力载荷，以及流道气流冲击载荷的影响，因
此，要得到更为精确的疲劳预测寿命，必须加以考虑并

研究。
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ｏｆ Ｃｙｌｉｎｄｅｒ Ｂｌｏｃｋ ｆｏｒ Ｔｗｏ Ｓｔｒｏｋｅ Ｆｒｅｅ Ｐｉｓｔｏｎ Ｌｉｎｅａｒ Ｅｎｇｉｎｅ ｕｓｉｎｇ
Ｒａｎｄｏｍ Ｌｏａｄｉｎｇ［Ｊ］ ． Ａｍｅｒｉｃａｎ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｐｐｌｉｅｄ Ｓｃｉｅｎｃｅ，２００９，６
（４）：７２６⁃７３５．

［ ９ ］ 　 Ｎ． Ｗ． Ｍ． Ｂｉｓｈｏｐ． Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ Ｆａｔｉｇｕｅ Ａｎａｌｙｓｉｓ ｉｎ ｔｈｅ Ｆｉｎｉｔｅ Ｅｌｅｍｅｎｔ
Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｃ］． Ａｍｅｒｉｃａｓ Ｕｓｅｒ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ Ｃａｌｉｆｏｒｎｉａ，１９９９：１⁃１５．


