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摘要：针对航空发动机空气管路系统受载应力及应变过大的问题，对该系统进行 3 维全尺寸弹塑性分析，讨论了载荷加载过

程对应力应变的影响；对应力较大部位采用结构分解方法建立优化模型，进行管路部件应力优化，获得三通结构尺寸优化结果；利

用参数灵敏度分析结果选择合适的设计变量，建立系统管线优化模型，补偿热 - 位移载荷产生的附加应力。优化结果显示，最大总

应力降低 5.49%，附加载荷应力降低 12.28%。验证了方法的有效性。
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Optimization Design Method of Aero-Engine Air Duct System
CHEN Zhi-ying, ZHENG Jia-xiang, LI Jian-fu

渊School of Energy and Power Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China)

Abstract: Aimed at the large stress and strain of aeroengine air duct system, 3D elastoplastic analysis on the full scale of aeroengine
duct system was done. The influence of loading process on stress and strain was discussed. The optimization model of the duct parts with
large stress was built by structural decomposition method, and the tee branch structure size optimization results was obtained by optimize the
stress of duct parts. Proper design variables were chosen from the parameter sensitivity analysis results. The pipeline system optimization
model was established, and additional stress generated by thermal and displacement loads was compensated to a lower level. The
optimization result shows that: the maximum stress is decreased by 5.49%, and the additional stress is decreased by 12.28%. The validity of
the method is verified.
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0 引言

空气管路系统是航空发动机的重要组成部分，其

可靠与否关系到发动机的安全性。由于发动机空气管

路系统的刚性强、空间走向复杂，而且随着温度变化

与机匣存在热变形不协调，易在局部位置产生较大的

应力应变，导致该系统发生低周疲劳断裂等故障。针

对航空发动机空气管路应力问题，国外主要遵循

ASME 压 力 容 器 规 范 以 及 SAE ARP699 [1]、SAE

AS1960[2]、SAE AS1985[3]等专门针对空气导管的设计

标准。国内航空领域较早开始研究自动敷管和调频技

术[4-5]；随着行业发展，应力引起的低周疲劳断裂及泄

漏问题在飞机管路系统设计中引起重视，并形成以弯

管和添加补偿器为主要手段的应力补偿方法[6-8]；随着

数字仿真技术的成熟以及计算软件的发展，优化设计

技术作为解决复杂产品设计问题的最佳技术途径，已

成为航空发动机管路调频以及其他部件设计的研究

热点[9-10]。而目前国内对航空发动机空气管路低周载

荷应力研究较少，基于应力问题的管路优化设计更

少，发展发动机空气管路应力问题设计方法，具有重

要的工程应用价值。

本文基于弹塑性分析法，研究应力应变与载荷因

素、结构参数的关系；并利用按结构分解的系统优化

设计技术，以降低应力为目标，对管路部件和管线进
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行优化设计。

1 载荷分析与优化方法

1.1 载荷分析与应力校核

航空发动机空气管路主要承受内压、热载荷、位

移载荷等。承受压力是空气管路完成任务的根本需

要，而其余载荷由管路工作环境带来，属于附加载荷。

（1）压力载荷。管路中一次应力主要由压力产生。

空气管路管壁厚度与截面圆内径之比一般小于 0.1，

属于薄壁承压容器，直管段各向应力与壁厚成反比，

与管径成正比；而在管路弯管、三通等局部部位，挤压

角半径、弯管半径、主支管夹角等参数对管路承压能

力影响较大[11-12]。

（2）附加载荷。热载荷、外部位移约束是空气管路

附加载荷的主要内容，而附加载荷在管路中主要产生

二次应力。空气管路系统从启动前到工作状态，管内

压力和温度均会使管路发生变形。管路入口位移与机

匣变形协调，出口需满足任务系统提供的位移约束，

与支架、阻尼器等结构的装配关系会提供局部端点位

移约束，这些位移约束构成空气管路的位移载荷。由

于热膨胀变形与位移约束在应力求解时同属位移边

界条件，可以得到

滓r=-K·驻T·E

滓w=
驻L'
L E （1）

滓h=
驻L'
L -K·驻T蓸 蔀·E

式中：滓r 为热应力；滓w 为位移载荷产生的附加应力；

滓h 为热 - 位移载荷附加应力；驻L' 为位移边界条件引

起的变形；K 为热膨胀系数；L 为结构尺寸；驻T 为温

度变化值。

管线走向及支架、接头等位置改变会同时引起

驻L'、L 改变，进而影响 滓h 的大小。管线敷设的理想结

果是完全抵消热应力，而对于管线优化后 滓h 仍较大

的情况，一般采用添加补偿器的方法继续减小管路中

出现的附加应力，管线优化与添加补偿器统称为管路

补偿设计。

（3）应力校核准则。管路应力校核方法有 2 种：应

力分类校核法和综合应力校核法。

分类校核法指在静力承载时，一次应力比二次应

力更危险，应该重点校核，二次应力不会导致结构破

坏；而反复加载时，二次应力对结构寿命的影响不能

忽略。

综合应力校核法不受限于一次、二次应力的分类

方式，将各种类型载荷引起的应力综合，以合应力校

核管路强度。管路低周疲劳破坏采用综合应力法校核

管路应力时，相关标准与研究[13-15]建议采用畸变能密

度理论，即米塞斯应力屈服准则

1
2

[（滓1-滓2）2+（滓2-滓3）2+（滓3-滓1）2]姨 ≤[滓] （2）

本文参考管路应力校核的思路，以米塞斯应力

为考核应力做结构特性分析和优化，而不具体作应

力校核。

1.2 优化方法

航空发动机管路系统优化流程如图 1 所示。管路

特性分析目的是获得管路中压力场、温度场、应力场，

找出初始设计薄弱点。在结构分解阶段，先将对结构

特性影响大的零部件单独分解出来分析优化，然后再

作管路管线优化。需单独优化的零部件包括三通、支

架局部结构、接头等，在管

路系统整体优化之前，先对

这类零部件进行结构优化，

目的是先优化与应力集中

强相关的局部结构参数，在

之后管线优化过程中这类

参数直接作为常量参与计

算，以降低优化问题变量维

数，提高计算效率，并降低

计算难度。

2 管路系统弹塑性分析

环控引气管路系统是发动机空气管路系统的重要

组成部分，而 9 级引气管路系统的工作压力和温度最

高，管线较复杂，模型如图

2 所示，其应力问题具有代

表性。9 级引气管路系统入

口连接高压压气机第 9 级

后机匣，出口接环控引气

阀门，整个系统主要由 3

根管段、4 个支架、5 个接头

组成，管段材料为 GH536

合金，工作时热膨胀变形

受多个位移边界条件限

制，其所受载荷见表 1。 图 2 环控引气管路系统模型

图 1 航空发动机管路系统

优化流程

管路系统特性分析

局部结构优化确定
局部参数

管线参数化建模

流动、热分析得到压
力、温度场

强度分析得应力应变

迭代寻优
是否满足
目标条件

输出优化结果

否

是

选择新的
敷管方案

支架

支架

三通 1

三通 3

三通 2

2
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先对整个管路系统作流动与热分析，再用压力

场、温度场分析结果作为边界条件，对管路系统作结

构特性分析。由于载荷较大，初步仿真计算发现，三通

肩部、腹部和支架耳片根部应力较大，三通最大应力

超过材料屈服极限。参考 JB 4732[13]与 ASME Ⅷ-2[14]

中压力容器塑性分析极限载荷确定标准，采用小变形

弹 - 塑性分析法[16]，材料应变 - 应力关系参考材料手

册[17]，对引气管路系统进行应力应变分析，计算结果

如图 3 所示。

图 3 中弹塑性分析结果表明，管路局部已经严重

屈服，塑性变形较大，三通的应力应变最大，是结构设

计最薄弱位置。

飞行任务和阀门布置位置会影响空气管路载荷

加载过程，而载荷加载过程对结构弹塑性分析结果会

产生影响[18]。不同加载过程与变形曲线如图 4 所示，

应力与应变结果见表 2。

序号

1

2

3

4

5

参数

气流入口总压 /MPa

气流入口总温 /K

气流总流量 /(kg/h)

对流换热系数 /(W/(m2·K ))

机匣径向变形 /mm

数值

2.7

843

2750

50

2.745

表 1 环控引气管路系统主要载荷条件

应力 /MPa

（a）系统整体应力分布

应力 /MPa

（b）三通应力

（c）支架耳片根部应力

图 3 管路系统弹塑性分析载荷同步加载结果

应力 /MPa

（a）先压力后附加载荷加载

（b）同步加载

（c）先附加载荷后压力加载

图 4 载荷与应变曲线

a

269.60

281.64

295.34

0.00915

0.01658

0.04009

b

309.71

298.05

300.68

0.00735

0.01424

0.03644

c

309.70

296.03

299.58

0.00748

0.01440

0.04004

加载

滓1max/MPa

滓2max/MPa

滓3max/MPa

着1max

着2max

着3max

表 2 加载过程与应力应变结果

309.71 Max

275.30

240.88

206.47

172.06

137.65

103.24

68.83

34.42

0.0080916 Min

300.68 Max

267.77

234.86

201.95

169.04

136.13

103.22

70.305

37.394

4.4829 Min

283.34 Max

251.87

220.4

188.93

157.45

125.98

94.508

63.036

31.563

0.090547 Min

1.0
0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1

加载步

20181614121086420

内压
温度
机匣位移

0.045

0.040

0.035

0.030

0.025

0.020

0.015

0.010

0.005

加载步

20181614121086420

着1max着2max着3max

1.0
0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1

加载步

20181614121086420

内压
温度
机匣位移

0.040

0.035

0.030

0.025

0.020

0.015

0.010

0.005

加载步

20181614121086420

着1max着2max着3max

1.0
0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1

加载步

20181614121086420

内压
温度
机匣位移

0.040

0.035

0.030

0.025

0.020

0.015

0.010

0.005

加载步

20181614121086420

着1max着2max着3max

3
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图 4 中载荷采用归一化，滓1max、滓2max、滓3max 分别为 3

个三通位置最大应力，着1max、着2max、着3max 分别为最大应

变。不同加载过程的变形曲线均表明，当管路内压接

近 1.6 MPa（归一化载荷 0.6）时，应变开始急剧增大，

三通位置承压能力不足；变形曲线斜率显示压力载荷

对管路塑性应变影响大，而附加载荷影响相对小。引

气控制阀门分别布置在出口或入口位置时，管路实际

载荷加载过程近似于图 4（a）、（c），而表 2 显示不同

加载过程对管路最大应力值和其出现的位置都会造

成影响，应力计算结果差值最大达到 4.64%。在不考

虑成本、结构质量等因素时，将阀门布置在入口，对降

低管路应力更有利。根据安全性设计原则，其后的计

算按先压力后附加载荷方式加载。

3 三通优化计算

按管路系统优化流程，先对三通进行优化设计，

提高部件承载能力。航空发动机空气管路系统通常采

用 2 种三通结构，如图 5 所示。

先建立参数化模型，选择与交贯线局部曲率相关

的结构尺寸作为变量。然后做结构分析，管路温度为

570 ℃，内壁压力为 2.7 MPa，支管入口端轴向约束；

由于 2 种结构均属于异径三通，出口端需施加气动平

衡力。随机抽样生成 210 个样本点，其中 200 个样本

用于拟合标准二次响应面，10 个样本用于检验拟合

精度；以最小化最大应力为目标，选用筛选算法，分别

对 2 个结构进行优化。结果表明，响应面拟合精度

分别为 0.8%和 0.4%，优化结果见表 3。在各参数

中，滓amax、滓bmax、分别对 L 1、兹 敏感度最高，响应面曲线

关系如图 6 所示。

表 3 结果显示，通过优化 2 种三通结构最大应力

均减小，结构 a和 b 的最大应力分别降低 3.07%和

2.03%，且结构 b 的最大应力小于结构 a 的。图 6（a）

表明结构 a 应力降低主要是通过减小支管半径 L1 实

现的，优化后的支管半径为取值域下界，与结构 b 的

相似，表明从三通承压能力出发，结构 b 具有优势。图

6（b）兹-滓bmax 响应面函数关系表明三通应力随 兹 绝对

值增加而增大，正交三通承压能力强。

4 管线优化计算

4.1 管线优化模型

管线优化的目的是通过优化管线走向，补偿附加

载荷产生的管路应力。本文使用 19 个控制点的坐标

（a）结构 a （b）结构 b

图 5 三通结构

（a）L1-滓amax

（b）兹-滓bmax

图 6 响应面曲线关系

R2

R1 L1

r1 r2
L3

L4

兹

参数

L1/mm

R1 /mm

结构 a R2 /mm

r1 /mm

滓amax /MPa

L3 /mm

L4/mm

结构 b 兹 /（毅）
r2/mm

滓bmax /MPa

初值

31

10

10

5

308.24

55

55

0

5

259.26

取值范围

23~31.5

8~40

8~40

3~10

50~65

50~65

-24~30

3~10

优化后

23

8

8.16

4.5

298.77

58

58

0

6

254

表 3 三通优化结果

1.1

1.0

0.9

0.8

0.7

0.6

0.5

0.4

L1/mm
313029282726252423

兹/（毅） 30303030-10-20

Equvialent stress maximumManufacturable1.5

1.4

1.3

1.2

1.1

1.0

0.9

0.8

0.9

0.6

0.5

0.4

4
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作为参数，绘制管线模型草图；再在管线模型基础上

绘制管道 3 维实体模型；最后通过装配建立空气管路

系统的 3 维模型，管线模型与实体模型如图 7 所示。

使用控制点对空气管路进行建模后，优化的边界

条件和约束条件均可以用点的坐标、距离以及相对位

置关系表达。图 7 管路实体模型中采用表 3 优化后的

三通结构，使得对编号为 10、11、12、sant2 的控制点

相对位置有约束，具体表达式如下

p12 psant2·p10 p11=0

p10 psant2·p10 p11=0 （1）

|p10 psant2|≥83

|p11 psant2|≥83

式中前 2 个等式约束限定点 psant2 为垂足，保证支

管与主管轴线的正交关系；后 2 个不等式约束保证管

段 p10 p11 上有足够空间对三通进行焊接。挑选控制点

的坐标作为设计变量，管路敷设空间、结构可变形范

围、工艺规则的数学表达做约束条件，以最小化最大

应力为目标，建立优化数学模型

findxi,yi,zi i=1,2,…,19

min 滓max （2）

s.t.:gi（xi,yi,zi）<0 j=1,2,…,N
Ck=0 k=1,2,…，p

式中：xi、yi、zi 为控制点坐标；滓max 为管路最大应力。

4.2 优化计算与结果

考虑到管线优化模型参数过多，为了提高计算效

率，先对其进行灵敏度分析，如图 8 所示。根据灵敏度

分析结果，选择影响较大的 19 个参数作为设计参数，

其他参数以定值作为输入，使用 Workbench 软件的

Direct Optimization 模块，随机抽取 1000 个样本，并使

用筛选算法完成管线优化计算。优化前后应力应变对

比见表 4。

表 4 中 滓h1max、滓h2max、滓h3max 分别为 3 个三通位置附

加载荷应力最大值。通过优化管线走向，引气管路系

统最大应力降低 1.78%，最大应变降低 15.81%，达到

了优化效果。三通 1 和三通 3 位置附加载荷应力分别

降低了25.83%和 12.28%，管线优化的补偿效果明显。

而与表 2（c）相比较显示，管路优化使最大应力降低

5.49%，最大应变降低 14.76%。三通 2 位置附加载荷

应力增大，说明以减小 滓max 为单目标做优化不能保证

管路各处应力都减小；三通 2 位置总应力和总应变改

变趋势与附加载荷应力不一致，这是优化后 滓h2max 与
滓2max 位置不同造成的，如图 9 所示。

（a）管线模型 （b）实体模型

图 7 结构建模思路

图 8 最大应力关于特征参数灵敏度

序号

1

2

3

4

5

6

8

9

10

变量

滓1max /MPa

滓2max /MPa

滓3max /MPa

着1max

着2max

着3max

滓h1max /MPa

滓h2max /MPa

滓h3max /MPa

初始值

252.96

269.35

297.99

0.002160

0.003733

0.04054

72.64

247.10

180.22

优化后

251.09

253.76

292.69

0.002103

0.002233

0.03413

53.874

254.15

158.09

改变量 /%

-0.74

-5.79

-1.78

-2.64

-40.18

-15.81

-25.83

4.79

-12.28

表 4 管线优化结果

（a）附加应力

应力 /MPa

1
1

34

5

6

7

9
8

10

11

12

13
14

15

161718

19

sant1

sant2

sant3

kagu2

kagu1

优化后的
三通结构

圻圻
圻圻
圻
圻

0.5

0

-0.5

P41-sant Stress Maximum

254.15 Max

226.18
198.21
170.24

142.27

114.30
86.327

58.358
30.388
2.4184 Min

圻
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从图 9（a）中可见，管线优化后，三通 2 在腹部出

现最大附加应力，而经全载荷弹塑性分析后，从图 9

（b）中可见，结构最大总应力出现在肩部。腹部受附加

应力影响仍有较大总应力，但受压力载荷和结构变形

影响，基于 Mises 屈服准则获得的总应力反而降低。

图 9 中的结果进一步验证了管路系统弹塑性分析结

果受加载过程影响。

5 结论

针对航空发动机空气管路特点，以引气管路系统

为对象，完成以降低最大应力为目标的优化设计过

程，结论如下：

（1）部件承压能力的校核在航空发动机空气管路

设计过程中很重要。加载过程对管路系统应力应变水

平有一定影响，通过对比，不同加载过程管路应力差

值达 4.64%。

（2）对于空气管路等径挤压三通结构，交贯线位

置应力集中值随支管半径减小而降低，且相比于斜交

三通，正交三通应力低。基于响应面法的优化结果，三

通最大应力减小 2.03%。

（3）采用从部件到管线的优化思路，根据灵敏度

分析结果挑选对管路应力影响大的参数作设计变量，

能降低变量维数，并提高优化效率。引气管路管线路

径优化后，管路系统最大应力降低 1.78%，附加载荷

应力降低 12.28%；而通过应力优化的整个设计过程，

管路最大应力降低 5.49%。
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