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先进结构优化设计的发展为发动机复杂结构系统的

设计开辟了新的有效途径，满足复杂系统的多准则设计

需求与综合性能指标要求，并达到缩短设计周期，降低研

制成本特别是试验成本的目的。
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讨论，折衷解决各种设计目标的冲突

问题，这种传统的设计模式导致结构

设计周期长、水平低，不能满足发动

机研制进度和质量的要求，严重制约

了航空发动机的研制工作，长期构成

了限制我国航空武器平台发展的瓶

颈 [3-4]。

先进结构优化设计的发展为发

动机复杂结构系统的设计开辟了新

的有效途径，满足复杂系统的多准则

设计需求与综合性能指标要求，并达

到缩短设计周期，降低研制成本特别

是试验成本的目的。

21 世纪以来，我国航空发动机

技术的长足发展对零部件结构设计

性能提出了越来越高的要求，超轻

质、高强韧成为结构设计的基本准

则。这就要求我们在热、机械等多种

载荷环境下，综合考虑各种学科设计

航空发动机具有其独特的设计

特点，是一种集气动、传热、结构、强

度、材料等多学科于一体，在有限狭

小设计空间内承受高温、高压、高速

等苛刻工作载荷条件的复杂精密机

械系统，对结构重量、材料、强度、气

动性能、可靠性和寿命等均具有极高

的要求。纵观国内外航空发动机发

展历程与现状，高性能航空发动机的

研制是一项耗资巨大的系统工程，包

含了设计、制造、试验和再设计的迭

代过程 [1-2]。

我国在航空动力技术方面遵循

了几十年引进与仿制的发展道路，除

了设计经验欠缺外，设计手段的落后

以及对国外发动机原型和设计经验

的过分依赖造成了我国在这一领域

的被动局面。在结构设计领域，以前

只能通过各部门之间专业人员相互
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一个协同平台  ＋  一个工程数据中心
支撑 MBD 模式的协同产品研制

要求的相互矛盾、高度关联与耦合，

采用新的结构形式和设计方法策略

进行典型零部件的优化设计。目前，

在国外著名航空发动机型号 CFM-

56、GE-90 的涡轮结构上（如封严盘、

挡板、涡轮盘和鼓筒轴等）均不同程

度地采用了结构轮廓外形的异型曲

线优化设计样式，不仅可以有效减轻

结构重量，也能大幅降低结构的热应

力和机械应力水平，从而显著提高结

构使用可靠性和疲劳寿命 [3-4]。

我国在重大安全需求的牵引下，

为了在新一轮技术竞争中立于不败

之地，保证下一代国产高性能航空武

器平台的顺利研制和服役，根据我国

国防技术现状与国外最新技术的发

展趋势，迫切需要建立先进航空推进

系统结构的关键设计流程和方法体

系。

航空发动机涡轮结构处于典型

的高温、大载荷的热力耦合环境中，

如图 1 所示，如何保证热应力和机械

应力的均匀分布是涡轮发动机部件

变形协调设计的关键所在 [5]。本文

以循环对称截锥环典型静子框架结

构的构型优化为例，重点阐述了柔性

吸能元件的形状优化设计技术 [6-7]，

从而揭示不同机械载荷与温度载荷

工况下航空发动机结构优化构型设

计与静子部件变形协调设计的内在

机理。

结构特征与载荷环境

对于航空发动机涡轮结构而言，

机械应力与高温导致的热应力之间

的矛盾直接影响其力学性能。结构

支撑自由度大，保证结构可以自由热

膨胀时，热应力水平低，但机械强度

差；刚性较好的结构支撑设计可以

有效降低机械应力，但会限制热变

形，产生较大的热应力。

本文以涡轮静子框架为例，这是

一种循环对称截锥环结构样式，如图

2 所示。由内向外分别为内环支撑、

内环锥段及其冷气孔、导向叶片、波

纹状吸能环和外环支撑。其弹性支

撑环状结构具有承力与吸能的双重

力学效应，通过不同机械载荷与温度

载荷工况下弹性支撑构形设计，可以

协调结构内部机械应力与温度应力

的分布，改善应力集中现象，提高结

构的疲劳使用寿命。

由于该结构内外两侧均有支撑，

且截锥环内部存在不均匀的温度场，

高温下的热膨胀在结构内部产生较

大热变形和热应力，特别是结构刚度

较大时该热应力尤其明显。同时涡

轮导向叶片承受着来自燃烧室的高

温高速燃气压力，体现为与发动机推

力相关的扭矩和轴向力，使结构发生

较大机械变形和机械应力。这两类

应力均会导致结构强度变差、疲劳寿

命降低。

航空发动机部件结构在热机械

耦合载荷下的力学行为导致结构设

计需要着重考虑刚柔相济的原则，部

分结构需要进行有效的柔性设计以

避免应力集中现象，使整体应力水平

降低。

针对这一复杂现象本文通过固

定温度场并逐步增大机械载荷来进

行详细的应力分析，且分别考察有无

吸能元件条件下各种应力的变化情

况。此时引入机械载荷系数作为机

械载荷增大的倍数。分析对象为反

映应力集中情况的最大应力和反映

疲劳寿命的平均应力情况。

如图 3（a）所示，温度载荷不变

时，最大热应力不随机械载荷的变化

而变化。无吸能元件时，热变形能自

由释放，热应力较小，但机械载荷失

去一端支撑，机械应力较大。机械载

荷较小时，最大机械应力因其位置变

化而出现非线性增加，载荷增大后最

大机械应力位置固定，此时机械应力

随机械载荷线性增加。

如图 3（b）所示，温度载荷不变

时，平均热应力也不随机械载荷的变

化而变化。同样无吸能元件时，平均

热应力较小，平均机械应力较大。由

于平均应力大小不受最大应力位置

变化的影响，因此其数值一直随机械

载荷增大而线性增加。

如 图 3（c）所

示，此 时 热 应 力 和

机 械 应 力 叠 加，发

现随着机械载荷增

大，可 能 出 现 机 械

应力和热应力抵消

而导致的总应力下

降 的 情 况，但 总 体

趋势为总应力线性

增加。另外发现机

械 载 荷 较 小 时，热

图1  发动机涡轮结构处于典型的热力耦合环境中
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图2  航空发动机涡轮静子框架结构形式



28 航空制造技术·2013 年第 9 期

专  稿 FEATURE

应力为主，无吸能环能使热变形充分

释放，此时总应力较小；机械载荷较

大时，机械应力为主，此时就需要合

理设计柔性吸能元件结构外形形式，

充当一端弹性支撑并弹性释放热应

力。

吸能元件优化设计

由上述载荷分析结果得知，机械

载荷和温度载荷之间的相对大小是

柔性吸能结构设计的关键因素，因此

在优化设计中需要考虑机械载荷系

数的变化对吸能元件外形轮廓设计

的影响 [8-9]。

分别以结构的最大应力和平均

应力为目标，优化设计结果见表 1。

从表 1 可以看出，机械载荷系数较小

时，此时总应力目标以热应力为主，

吸能元件的优化构型与载荷状况、优

化目标紧密相关，载荷状况或目标函

数不同时的优化构型存在很大差异，

甚至存在构型反向的情况；吸能元

件波纹幅度较大，几乎为全柔性设计

以释放热膨胀变形和热应力。当机

械载荷系数较大时，此时总应力以机

械应力为主，吸能元件优化构型收敛

稳定，逐渐趋于较为平缓的轮廓外形

以给予结构刚性较大的支撑形式，而

与载荷状况、优化目标相关性较小。

从图 4 可以发现，优化的柔性吸

能元件效果显著。同时，在机械载荷

较大时，结构性能指标的变化也逐渐

平稳。可以使内环上的最大应力和

平均应力均降低 50% 以上。图 4 中

以机械载荷系数为 0 时的优化后最

大应力为基准，应力归一化是指其他

应力数值与该基准数值的比例值。

温度载荷不变时，随着机械载荷

系数的增大，吸能元件的加入效果与

优化构型的变化规律总结如下：

（1）机械载荷系数较小时，温度

载荷占主导地位，吸能元件效果不明

显甚至存在失效的情况，其优化构型

与载荷状况、优化目标紧密相关，变

化复杂，且存在外形突变。

（2）机械载荷系数较大时，机械

载荷占主导地位，吸能元件效果显

著，甚至加入初始形状吸能元件就能

有效地降低截锥环的应力水平，其优

化构型收敛稳定，与载荷状况、优化

目标相关性不大，趋于某一固定构型

（较为平缓的波纹形）。

冷却孔形状优化

为了冷却气体的导入，涡轮静子

框架的内环锥段结构上开有循环对

称的冷却孔。冷却孔的引入必然导

致孔周机械和热应力集中、结构疲劳

寿命下降等问题，其形状优化是一种

典型的热力耦合环境下结构强度设

计问题。冷却孔大小的调整与结构

重量密切相关，这对于轻量化结构设

计具有重要实际意义。

（a）载荷系数对最大应力的影响

（b）载荷系数对平均应力的影响

（c）载荷系数对总应力的影响

图3  机械载荷系数对最大应力、平均应力和热机械耦合总应力的影响趋势
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涡轮静子框架为空间薄壁曲面

结构，其上的孔洞边界曲线为空间曲

线，并受到曲面结构的约束作用。传

统的孔洞优化问题大多只考虑平面

情况或空间自由曲线的优化问题，优

化过程中多采用控制顶点位置的优

化来控制孔周边界曲线的形状。对

于曲面上的空间曲线，即使优化过程

中控制顶点始终位于空间曲面上，也

很难保证优化过程中拟合出的空间

曲线始终位于给定的曲面上。这里

采用双参数化方法定义空间曲线，利

用映射平面中曲线控制顶点的优化

来达到优化空间曲线形状的目的，并

通过映射关系保证优化过程中空间

曲线始终位于给定曲面上 [8-9]。

本文利用曲面薄壁结构与平面

区域、空间曲线与平面曲线的双重映

射关系，采用双次参数化的方法，将

空间孔洞边界曲线的优化设计问题

转化为平面孔洞边界曲线的优化设

计问题进行研究。

分别以最大应力和减重为设计

目标，得到的孔形优化设计结果如图

5 和图 6 所示。

以最大应力为目标进行优化，

优化后内环体积保持不变，孔周最

大等效应力降低 23.1%；以减重为设

计目标，优化后图中孔周局部体积

降低 12.1%，孔周最大等效应力降低

20.7%。此时获得的孔型轮廓类似于

水滴形，是一种典型的异型曲线设计

表1  优化设计结果

机械载荷系数 最大应力为目标 平均应力为目标
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图4  优化前后应力指标的变化情况
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样式。

总结与展望

本文主要研究并介绍了热力耦

合载荷环境下涡轮静子框架结构的

形状优化技术及其柔性元件的设计

机理，并讨论研究了相应的载荷分析

情况和优化设计的效果。

热力耦合载荷环境下，涡轮静子

框架弹性支撑形状的优化设计研究

结果表明，当机械载荷（对应发动机

的推力）占主导地位时，所获得的弹

性支撑柔性元件优化形状稳定且波

纹面平缓，无需释放过多热膨胀，有

效降低机械应力水平，提高低周疲劳

（a） 初始设计	          （b） 以最大应力为目标	 （c） 以减重为目标

图5  优化前后冷却孔周应力变化情况

（a） 初始设计                                                   （b） 以最大应力为目标   

（c） 以减重为目标

图6  优化前后孔形效果

寿命；相反，当温度载荷占主导地位

时，所获得的弹性支撑柔性元件优化

形状变化复杂，波纹面起伏较大，主要

用于释放热膨胀和热应力。相关设计

结果和分析情况充分说明柔性吸能

元件弹性支撑的设计形式直接与发

动机推力和热环境有关，揭示了发动

机静子部件变形协调设计内在机理。

涡轮静子框架中内环上冷却孔

的孔形优化设计研究结果表明，冷却

孔的孔形优化可以获得异于传统设

计经验的异型孔周曲线轮廓，能够有

效的降低孔周应力集中，并且优化过

程中可以通过增加约束等方法降低

结构重量，对实际设计及生产具有很

好的指导作用。

综上所述，在结构设计中引入与

传统经验设计相异的异型曲线设计

方式，可以有效实现热力耦合环境下

航空发动机零部件的“刚柔相济”性

能特征，有效降低结构应力水平，提

高结构寿命。
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