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摘暋要:提高航空发动机的推重比,使发动机最大程度实现轻量化,对微小涡喷发动机压气机的减重设计具有

重要意义。对某实心压气机开展有限元计算,得到应力、变形等重要强度考核数据,作为减重优化的设计约束

空间。在此基础上,借助等强度结构高强度、高刚度特性,对离心压气机盘的实心部分进行减重优化设计。对

比优化前后压气机的承受载荷能力。结果表明:在 Mises等效应力小幅增加、叶尖径向位移不显著增加的条件

下,压气机减重可达20.3%。
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Abstract:Toimprovethethrust灢weightratioofaero灢engineandmakeitlightest,theweightreductiondesign

methodofamicroturbojetenginecompressorisofagreatimportance.Thefiniteelementcalculationiscarried

outonthesolidcompressor,andthestressanddeformationdataofthecompressorstructureunderthecondition

ofthedesignspeedareobtained,whichisusedasthedesignconstraintspacefortheweightreductionoptimiza灢
tion.Onthisbasis,theweightreductionoptimizationdesignofthesolidpartofcentrifugalcompressordiscis

carriedoutwiththehelpofthecharacteristicsofhighstrengthratioandhighmaterialutilizationfactorofequal

strengthstructure.Resultshowsthattheweightreductionofthecompressorcanreach20.3%underthecondi灢
tionthattheequivalentstressofMisesisincreasedslightlyandtheradialdisplacementofthetipofthebladeis

notsignificantlychangedcomparedwiththeloadbearingcapacityofthecompressorbeforeandafteroptimiza灢
tion.
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0暋引暋言

通过使用有限元软件进行仿真模拟具有成本

低、周期短、将复杂问题简单化等显著的优点,因而

在燃气涡轮设计过程中普遍采用了有限元技术,通
过有限元软件对其进行强度分析[1灢6]。为了最大程

度的提升航空发动机的推重比,关于航空发动机部

件的优化问题已经成为国内外的研究热点。而对

航空发动机进行各种轻量化设计优化是提高飞机

性能的主要途径之一。李杰[7]提出了一种先进的

深内腔加工方法,即一种整体锻件加工而成的多级

转子盘,可使转子结构强度在不降低的情况下进一

步降低盘的质量;张碧辉等[8]在遗传算法的基础

上,对螺旋桨进行了多目标优化,结合有限元方法,
以桨叶的参数为优化设计变量,得到了关于桨叶质

量和刚度的优化解;J.P.Immarigeon等[9]综述了

机身零件和发动机部件的轻量化材料的最新进展,
讨论了特定的轻质材料的微观结构和力学性能之

间的关系。这些都给航空发动机的结构、材料和制

造提出了更高的要求。焊接技术的发展为航空发

动机的优化提供了可能,M.Cantello等[10]介绍了

利用大功率 CO2和 NdYAG 激光器焊接发动机

部件的方法。然而受各种焊接工艺的影响,焊接接

头的力学性能通常不能得到保证,过多的焊接件会

影响构件的性能[11灢12]。
目前的优化方案都是基于传统制造工艺实现

的。但由于受到传统锻造和铸造技术的工艺制约,
许多复杂的结构难以制造。微小涡喷发动机结构

设计已达到传统工艺制造条件下的极限,依靠气动

设计对推重比提高效果甚微。近年来由于增材制

造技术的飞速发展,使传统锻造、铸造等工艺下无

法实现的结构得以快速成型,可以大幅降低零件的

数量和减少焊接件,为航空航天领域零部件的优化

设计带来了前所未有的突破[13灢15]。众所周知,等
强度结构具有材料利用率高的特性,是理想的轻型

结构,但由于其复杂的结构为制造工艺提出了更高

的要求。
本文基于增材制造技术,以某微小涡喷发动机

离心压气机为研究对象,采用一种具有内部复杂腔

特征的等强度骨架模型结构,利用有限元软件

(ABAQUS)对该压气机进行静强度分析以及减重

优化设计。

1暋离心压气机有限元模型

压气机完整的几何模型如图1所示。利用离

心压气机的循环对称性,可以对该压气机模型进行

几何简化,减少有限元计算网格数量,提高计算效

率。为此,首先分别针对完整模型(如图1所示)和

1/7循环对称模型(如图2所示)进行了数值模拟

研究,对比有限元分析结果,验证循环对称条件的

准确性,得到比较准确可信的计算结果,本文首先

采用完整的几何模型进行计算。

图1暋简化前的几何模型

Fig.1暋Originalgeometricmodel

图2暋简化后的几何模型

Fig.2暋Simplifiedgeometricmodel

本文所讨论的离心压气机的材料是钛合金

TC4。TC4钛合金由于其优良的特性,被用于制造

飞机结构及其他要求强度高、抗腐蚀性能强的高应

力结构体。具体计算所用材料参数如表1所示。

表1暋TC4钛合金力学性能参数表

Table1暋Mechanicalpropertyparameter

tableofTC4Tialloy

名称 数值 名称 数值

氀/(kg·m-3) 4.44暳103 毺 0.34

E/GPa 107 氁p/MPa 830
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暋暋对简化后的压气机模型采用四面体网格进行

划分[10],单元类型为C3D4,单元数量为1649474,

节点数量为342226。在此网格大小的基础上,随
着网格尺寸的减小计算结果收敛。故采用此网格

尺寸进行计算,如图3所示,可以看到该压气机的

网格模型。

图3暋压气机的有限元网格模型

Fig.3暋Finiteelementmeshmodelofcompressor

在本文 中,离 心 压 气 机 匀 速 转 动 (110000
r/min),在受到离心力的作用下,求其应力、应变。

因此在进行有限元分析的时候采用了一些近似边

界条件,尽量不影响压气机大部分区域的应力分

布,本文如不加特殊说明,均采用如下约束条件。

上表面分别约束压气机x、y、z方向上的整体

位移如图4所示(分别设置U1=0,U2=0,U3=
0),防止压气机发生刚体平动位移。否则分别在

x、y、z方向上存在较小的刚体位移,但不影响应力

应变分布。如采用简化后的模型(完整模型的七分

之一),还应对简化后的模型设置旋转周期对称

约束。

图4暋模型的约束

Fig.4暋Modelconstraints

离心压气机所受载荷为离心载荷。旋转轴为

压气机的中心轴(z轴),转速为110000r/min,即
为11519.2rad/s。计算在此离心力作用下压气

机的应力和位移。

2暋应力计算结果分析

2.1暋离心力下的应力分析

离心压气机叶轮在离心转速下的应力分析结

果如图5所示。

图5暋模型的 Mises应力云图

Fig.5暋Misesstressclouddiagramofthemodel

暋暋计算表明:压气机模型的最大 Mises应力为

478.1MPa,且高应力区域都是局部性质的,最大

应力都集中在压气机下部分且靠近旋转中心的位

置。此外,压气机应力分布极不均匀,显示结构设

计中还存在大量材料没有得到充分利用。这部分

相对低应力区将是优化重点区域。
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2.2暋离心力下的位移分析

离心压气机叶轮在离心转速下的位移分析结

果如图6所示。

图6暋模型的 Magnitude位移云图

Fig.6暋Magnitudedisplacementcloud

diagramofthemodel

计算表明:压气机在离心力作用下的 Magni灢
tude位移最大为0.270mm,且最大位移都集中在

主叶片的叶尖处,同时其整体位移基本保持不变。

3暋压气机模型的优化

3.1暋离心压气机的优化模型

等强度结构在几何上具有特殊性,能够在满足

某种特定的载荷条件的同时,最大限度地减轻自身

的质量。因而在轴流式叶轮机械的轮盘截面设计

中得到广泛使用。等强度结构具有结构应力分布

均匀、材料利用率高的特点,是理想的轻型结构。

本文选用等强度骨架结构作为压气机的减重

优化模型。在轮毂内部构造骨架取代原有实心结

构,在任意与轴向方向垂直的平面内,骨架中线为

径向直线段,连接叶根与轴孔。骨架关于中线呈对

称形状。在与轴向垂直的平面内,骨架厚度符合下

述规律:

h=e-r2氊2氀
2氁 +

r20氊2氀
2氁 +ln 氁曚h曚( )氁 (1)

式中:h为平面内骨架厚度;e为自然对数的底数;r

为骨架厚度为h 时对应的半径;氊 为离心叶轮转

速;氀为离心叶轮材料的密度;氁为所取的骨架内离

心载荷产生的应力;氁曚为叶片叶根处应力值,由数

值仿真得到;h曚为平面内叶片叶根在与骨架中线垂

直方向的厚度。

本文中的骨架结构为叶轮内部复杂结构,使用

传统的方法难以加工,而近年来由于增材制造技术

的发展,大大降低了在物体内部生成复杂结构的难

度。由于增材制造技术的固有特点,本文中的优化

结构在进气端开有清粉槽和放置起动磁铁(用于微

小涡喷发动机的起动)的磁铁座。

利用 UG 软件对压气机模型进行减重优化。

优化后的压气机模型(简化后)仍采用四面体网格

进 行 划 分,单 元 类 型 为 C3D4,单 元 数 量 为

1869457,节点数量为393664。优化后的压气机

模型如图7所示,压气机转子采用等强度骨架结

构,主叶片和分流叶片分别对应不同尺寸的骨架。

基于 TC4钛合金,原模型的质量为192.4g,对原

模型 进 行 优 化 设 计 后 的 压 气 机 模 型 质 量 为

153.4g,优化后的模型质量减去了20.3%。

图7暋优化后的骨架结构压气机模型

Fig.7暋Modelofoptimizedcompressorwithskeleton

3.2暋优化后的模型在离心力作用下的应力

分析

优化后的应力云图分析如图8所示。
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图8暋优化后模型的 Mises应力云图

Fig.8暋Misesstressclouddiagramoftheoptimizedmodel

暋暋计算结果表明:优化后的压气机模型的最大

Mises应力为525.674MPa。最大应力发生的区

域除了部分与实心叶片吻合外,还有部分发生在轴

孔末端。对比实心叶轮可以看到,骨架处应力分布

均匀,约为300MPa,因此,进行减重优化后,虽然

局部应力提高了,但骨架处应力仍不高于原始实心

结构最高应力,叶轮的应力分布更为均匀,接近等

强度设计目标,材料利用率显著增加,结构质量也

大幅减少。

3.3暋优化后的模型在离心力作用下的位移

分析

优化后的位移云图分析如图9所示。

图9暋优化后模型的 Magnitude位移云图

Fig.9暋Magnitudedisplacementcloud

diagramoftheoptimizedmodel

计算结果表明:优化后的压气机在离心力作用

下的 Magnitude位移最大为0.136mm,相比优化

前变化幅度不大,可以通过微调压气机机匣尺寸减

小漏气损失。此外,优化后最大位移发生的位置与

优化前是一致的,都集中位于主叶片叶尖处。
优化前后的模型参数对比如表2所示。质量

减小幅度远高于最大应力增幅,本文优化方案在满

足强度要求的情况下,提高了发动机的推重比。

表2暋优化前后模型参数对比

Table2暋Comparisonbetweenoriginalmodeland
optimizedmodel暞sparameters

参数
数暋暋值

优化前 优化后

改变量

(或幅度)

最大应力/MPa 478.117 525.674 朁9.9%

最大位移/mm 0.270 0.136 朂0.134

质量/g 192.4 153.4 朂20.3%

4暋结暋论

(1)压气机模型的最大 Mises等效应力为

478.117MPa,且高应力区域都是局部性质的,最
大应力都集中在压气机下部分且靠近旋转中心的

位置。
(2)优化后的等强度结构模型的最大 Mises

应 力 为 525.674 MPa。同 时,模 型 的 质 量 从

192.4g减到了153.4g,减重达到20.3%。优化

后的模型安全系数为1.57,高于英军标安全系数

1.33,具有较为优良的强度。
(3)优化后,压气机盘部分应力分布更为均

匀,结构更趋等强设计,材料利用率明显增加。
(4)根据本文所优化的模型,在仿真计算之
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后,可利用3D 打印快速成型技术,将该优化后的

模型制作成实体。
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