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摘 要：以航空发动机燃烧室机匣轻量化设计需求为牵引，建立了可变壁厚减轻质量（简称减质）优化方法，以单元壁厚为设

计变量，设计域总应变能最小作为优化目标，体积分数作为约束条件，开展机匣本体优化设计，实现了壁厚更优分布；进一步

基于变密度拓扑优化设计方法，以单元密度为设计变量，柔度最小为优化目标，结构的减质体积分数作为约束条件，开展了

机匣安装座与法兰边减重优化设计。两种优化方法各有优化对象、优化阶段的侧重，前者更适用于初步设计阶段，获得良好

的最初壁厚分布，后者适用详细设计阶段，进行局部结构轻量化设计。减质优化设计成功通过了压力考核试验，验证了优化

方法的有效性及可行性。
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航空发动机轻量化设计是提高发动机推重比、提升发

动机性能的有效手段之一，是一项极具挑战性的工作。各

发动机强国均将轻量化设计方法及技术作为其航空发动机

发展计划的重要一环。目前，工业上轻量化设计主要通过

采用轻量化材料和结构优化设计两方面来实现。对于航空

发动机机匣类零件的轻量化需求，因其高温高压的工作环

境，轻量化材料的强度与制造工艺发展受限，结构优化设计

是一种减少零部件材料用量的更有效的途径。

我国民用航空发动机正处在研发阶段，轻量化设计是

保障国产发动机在航发市场中立足的基础，因此针对航空

发动机零件的减重优化设计方法的研究迫在眉睫。近年

来，各学者对结构优化方法有了较多的研究，目前工程结构

优化方法可以分为尺寸优化、形状优化和拓扑优化设计三

类方法[1-2]。拓扑优化是最近几十年在尺寸优化、形状优化

基础上发展起来的。常见的拓扑优化的方法包括均匀化

法[3]、变密度法[4-6]、渐近结构法[7-8]、水平集法[9-10]和移动组

件法[11-12]。其中，变密度法是以单元的相对密度作为设计

变量，具有设计变量少、优化算法简单等优势。目前，各行

业学者将拓扑优化的方法应用到不同的工程背景中，涌现

出多种创新性的应用，如邢广鹏等[13-17]提出的多工况、多目

标、多尺度拓扑优化设计方法，拓扑优化已经成为了突破传

统优化设计方法的研究热点。

本文基于某型号航空发动机燃烧室机匣的结构设计，

根据Cheng等[18]提出的针对薄壁结构厚度分布的类拓扑优

化设计方法，以机匣壁厚作为设计变量，设计域总应变能最

小作为优化目标，优化后结构的减质体积分数作为约束条

件，得到壁厚更优分布。同时进一步基于变密度法对机匣

结构进行经典拓扑优化，以单元相对密度为设计变量，以柔

度最小为优化目标，结构的减重体积分数作为约束条件，获

得更优的轻量化设计，最后通过压力试验进行了考核验证。

1 燃烧室机匣结构
燃烧室机匣为薄壁圆筒，结构环向剖面如图1所示，主

要特征为：（1）变直径；（2）两端为法兰结构，与其他机匣通

过螺栓进行连接；（3）设计有功能性开孔及安装座。机匣开

孔与安装座的安装面为配合其他零件的安装而设计，本次
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优化设计不对其进行更改。

航空发动机燃烧室内为燃烧区域，机匣承受着高温高

压的燃气，选材为某高温合金。

根据航空发动机适航规定 CCAR-33.64 条款要求，燃

烧室机匣作为静承压件，需要满足耐压压力下不出现超过

使用限制的永久变形，过压压力下不发生破裂。本文以耐

压压力作为优化设计目标工况，优化后需要校核耐压工况

下材料未超过屈服强度。机匣所受的主要载荷为内部压

力、法兰边轴向力、法兰边扭矩。

2 燃烧室机匣壁厚优化
参考文献[18]提出了针对薄壁结构厚度分布的优化设

计准则，该方法通过减小结构总弯曲应变能的方式，减小结

构的变形，从而提升结构的刚度。本文以该优化准则为基

础，建立了燃烧室机匣壁厚优化设计方法。考虑到燃烧室

机匣优化的可设计区域为薄壁筒区域，因此以所有单元的

厚度作为设计变量，设置厚度取值下限，以保证满足可制造

性要求，设计域总应变能最小作为优化目标，优化后结构的

减重体积分数作为约束条件，得到壁厚更优分布。本优化

设计方法与变密度拓扑优化方法有相似之处，也可以认为

是多参数（每个单元的壁厚）的尺寸优化。

优化列式如下：
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式中：h为设计变量矢量；hi为第 i个单元的厚度；N为设计

变量总数；Ai为第 i个单元的面积；H ini为设定的初始单元厚

度；Φ表示单元应变能总和。

建立有限元模型，如图 2 所示，设计域采用壳单元模

拟，利于在优化程序中方便地通过改变截面属性调整单元

厚度，非设计域安装座及两端法兰厚度相对较大，采用实体

单元，以更好地模拟实际的受力变形模式。壳单元与实体

单元的连接方式为：在实体单元下表面附着一层壳单元，该

部分壳单元设为不可优化域，与设计域部分的壳单元共节

点连接，非设计域壳单元与实体也通过共用节点的方式连

接。通过上述方式，混合模型实现了薄壁筒部分的壳单元

弯矩向实体单元的传递。

在以发动机中心轴线为轴向的柱坐标系下，约束机匣

前安装边前端面周向和轴向位移，机匣内表面施加耐压压

力载荷，后安装边后端面施加轴向力载荷，并通过MPC与

质量点形式施加扭矩载荷，载荷施加如图3和图4所示。其

中，压力载荷为以高温下耐压工况压力值通过影响系数法

换算的常温压力，故不考虑温度载荷。

优化过程采用MATLAB与ANSYS混合编程的方式实

现，使用ANSYS APDL语言实现结构仿真分析，并直接提

图1 航空发动机燃烧室机匣结构示意

Fig.1 Aero-engine combustor casing structure

图2 实体单元与壳单元混合模型

Fig.2 Mixed model of solid element and shell element

图3 边界条件与扭矩施加示意图

Fig.3 Boundary conditions and torque

28



许璠璠 等：航空发动机燃烧室机匣轻量化设计方法

取单元应变能，MATLAB用于实现优化流程及设计变量更

新。具体思想描述为通过程序更改迭代每一个单元厚度，

在单元总体积满足设定的体积要求下，获得单元总应变能

最小的求解结果，作为结构优化最终结果。设计变量为设

计域每一个单元的厚度值，通过赋予不同的截面Section属

性实现，约束条件设置单元总体积低于原体积的50%，壁厚

最大为 6mm，最小为 3mm，目标函数为设计域单元总的应

变能最小。

优化后的机匣厚度分布如图5所示。机匣原壁厚设计

为 5mm，根据优化结果，上游段大部分区域厚度在 4mm以

内，考虑到加工便利性与时间成本，上游段不再进行变厚度

设计，壁厚减薄为 4mm，下游段有较大部分区域在 5.5mm

以内，不再进行减薄，保持原厚度 5mm。对于形状简单加

工方便的机匣，可以在厚度上进一步精细设计实现壁厚连

续变化，以达到金属材料更高程度的利用。

壁厚优化后应力分布如图 6所示，设计域平均应力为

660MPa，低于常温下材料屈服强度758MPa，保证了机匣的

安全性。

3 燃烧室局部区域拓扑优化
局部区域拓扑优化主要针对安装座以及法兰附近进行

减质去除材料的设计，本文选取工程中应用较多的变密度

法开展，以单元相对密度作为设计变量，柔度最低为优化目

标，优化前后体积比为约束条件，建立优化模型。变密度法

常用的插值模型有两种[1,19]：固体各向同性材料惩罚模型

（SIMP）、材料属性的有理近似模型（RAMP），在插值模型

中引入惩罚因子，可使材料相对密度向 0-1两端逼近[20]，减

小处于中间密度值的单元。本文所用SIMP密度函数插值

模型的数学模型如下：

{Ee = ( ρe )p∙E00 < ρmin ≤ ρe ≤ 1 （2）

式中：Ee为单元的弹性模量；E0为材料的初始弹性模量；ρe
为单元的相对密度；ρmin 为单元的相对密度最小值，

ρmin取0.001，p为 优化问题的密度惩罚因子，常取p = 3[21]。

基于SIMP的拓扑优化列式如下：
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式中：C为结构的柔度；F为结构外部所受的载荷；U为整体

位移矩阵；K为整体刚度矩阵；ue为单元的位移；ke为单元的

刚度；k0为单元的初始刚度；N为离散单元个数；V为优化后

的结构体积；f为优化前后的体积分数；V0为初始体积；ve为

单元体积。

建立有限元模型如图7所示，包括燃烧室机匣、上游连

接的压气机机匣延伸段与下游连接的涡轮机匣延伸段，延

伸段可近似模拟机匣在发动机上的装配状态，降低加载的

边界位移约束的不适应性。在发动机中心线为轴向的柱坐

标系下，约束压气机机匣延伸段前端面轴向与周向位移，加

图5 设计域壁厚分布

Fig.5 Wall thickness distribution in the design domain

图6 机匣应力分布

Fig.6 Casing stress distribution
图4 压力载荷与轴向力施加示意图

Fig.4 Pressure load and axial force
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载载荷为压力载荷与轴向力载荷。根据装配要求与轻量化

设计需求，将结构分为设计域与不可设计域，如图8所示。

基于变密度拓扑优化方法建立优化流程，设置优化目标

为柔度最小，约束条件为优化后体积小于优化前体积的

50%。优化后单元的相对密度分布如图9所示。可对安装座

区域进行减薄：位置 1安装座周向两侧、位置 2喷嘴座之间，

如图10所示。位置1影响到安装座盖板密封，不进行优化设

计。位置2开孔用于装配内部结构，孔的大小不能进行更改，

优化后如图 10所示。另外，可对下游段靠近法兰区域（位置

3）进行壁厚减薄，考虑到密封性能，安装边需要有较好的刚

度，该处厚度仍设计高于其余区域，如图11所示。

对于机匣平直段，使用拓扑优化方法得到的单元相对

密度较低的区域与本文使用壁厚优化方法所得的可减薄区

域相似，可见两种方法得到的轻量化结果在壁厚分布具备

一致性，但是拓扑优化方法同样得到了局部结构更优的材

料分布。笔者认为，两种方法各有优化结构、优化阶段的侧

重，前者更适用于初步设计阶段，获得良好的最初壁厚分

布，易于实现，工作量少，后者适用于详细设计阶段，获得更

具体的材料优化分布。

4 试验验证
根据所得轻量化结构，设计压力考核试验进行考核验

证。试验方案如图 12所示，简要描述如下：机匣与上下转

接段通过螺栓相连，上下转接段承担了模拟燃烧室机匣在

实际发动机安装状态下的边界刚度；机匣内部充液压油提

供试验压力载荷，内部设计传力筒可减少充油体积，同时将

液压油在竖直方向产生的部分压力载荷传递到基座上，液

压油在传力环上的作用力提供轴向力载荷，传力环的受力

图7 拓扑优化模型

Fig.7 Topology optimization model 图9 单元密度分布图

Fig.9 Element density distribution

图8 设计域（红色区域）与不可设计域（黄色区域）

Fig.8 Design domain (red) and non-design

domain(yellow)

图11 位置3减薄方案

Fig.11 Decrease thickness of position 3

图10 机匣减质区域示意

Fig.10 Decrease weight area of case
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面积需要根据载荷大小进行设计。扭矩载荷通过外部作动

筒施加力偶的形式实现。试验件的设计关键为密封问题，

主要使用耐油腐蚀的丁腈密封圈进行密封。

安装座密封：开孔设计堵盖凸台深入开孔，O形圈径向

密封，如图13所示。法兰边密封：转接段设计开槽，放置O

形圈轴向密封，如图14所示。密封圈尺寸和密封槽尺寸选

取参考GB/T 3452.1—2005和GB/T 3452.3—2005。

试验目的考核机匣是否在耐压压力下不出现超过使用限

制的永久变形，过压压力下不发生破裂的考核要求。试验测

试内容主要为关键区域的应变，根据仿真分析结果，高应力区

域为安装座孔边与安装台凸台的倒圆角处，在相应位置布置

应变测点，如图15所示，编号末位为X的应变测点为机匣内表

面测点，测试方向均为机匣周向，应变片量程为20000μɛ，精度

为±1%。试验过程中，按照目标压力载荷的 20%、40%、60%、

80%、85%、90%、95%、100%逐级加载，并在每一级载荷下保载

1min，获取稳定状态的测点数据。试验结果简要描述以下：耐

压（7.39MPa）工况下，机匣上应变测点随压力载荷变化如图16

所示，可见均处在线弹性变形阶段，应变均为可恢复应变，未

出现超过使用限制的永久变形；过压（9.45MPa）工况下，机匣

上应变测点随压力载荷变化如图 17所示，可见处在初步进入

屈服阶段，材料产生了塑性的不可恢复的应变，未出现机匣破

裂；机匣通过试验考核要求。为考核机匣最大承压能力，继续

增大试验压力，最终在 11.9MPa内压载荷下机匣发生破裂，机

匣在过压下的破裂安全因数为1.25。

5 仿真验证
根据试验件设计，建立有限元模型进行模拟，以验证仿

图12 机匣压力试验方案图

Fig.12 Casing pressure test scheme

图16 耐压工况应变测试数据

Fig.16 Strain test data of limit case图14 安装法兰边密封设计

Fig.14 Sealing design of flange

图15 压力试验应变测点位置示意图

Fig.15 Strain gauge position图13 安装座密封设计

Fig.13 Sealing design of mount

31



航空科学技术 Dec. 25 2021 Vol. 32 No.12

真分析方法。模型如图 18所示，对应试验工况，施加内部

压力、轴向力、扭矩载荷。采用杨眉等[22]提出的材料真实应

力应变弹塑性多线性曲线考虑材料非线性，如图 19所示，

接触位置建立接触单元考虑接触非线性。分析结果与试验

测试对比见表1，相对偏差量计算公式：相对偏差量=（有限

元分析结果-试验结果）/试验结果，耐压工况下有限元分析

结果相对偏差小于 5.5%，仿真精度较好，可以作为后续轻

量化结构优化设计的校核方法，减少试验成本。

6 结束语
本文基于航空发动机燃烧室机匣轻量化设计需求，进

行了壁厚优化设计与局部结构的拓扑优化，实现了减质

5.8%，开展并通过了压力考核试验。

通过两种优化设计结果，可以得到如下结论：两种方法

得到的轻量化结果在设计域壁厚分布具备一致性；壁厚优

化设计方法更适用于初步设计阶段，获得良好的最初壁厚

分布，易于实现，工作量少；拓扑优化设计适用于详细设计

阶段，获得更具体的材料优化分布；可以参照本文建立的有

限元模型开展仿真分析，作为轻量化结构设计安全性的校

核方法，减少试验成本，实现快速优化迭代。

本文所述优化方法获得的机匣优化设计方案，经试验

验证满足强度设计要求，为发动机以内部压力为考核指标

的机匣类零件轻量化设计提供了参考。
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Lightweight Design Method of Aero-engine Combustor Case

Xu Fanfan1，Yang Mei1，Chai Xianghai1，Yan Kun2，Ni Xiaoqin1

1. AECC Commercial Aircraft Engine Co.，Ltd.，Shanghai 200241，China

2. Dalian University of Technology，Dalian 116024，China

Abstract: A thickness optimization design method is established for the lightweight design requirement of aero-engine

combustor case. The thickness of each element is taken as design variable. The optimization objective is the total

strain energy of design domain. An optimal thickness distribution is achieved by the thickness optimization design

method in this paper. For the weight reduction optimization mount of combustor case and flange, topology

optimization based on variable density method is used. The density of element is taken as design variable and the

flexibility is taken as the optimization objective. The two methods have their own features. The former method is more

suitable for the preliminary design stage to obtain a good initial wall thickness distribution, while the latter is suitable

for the detailed design stage to carry out local structure lightweight design. Finally the load carrying capacity of the

optimized design is verified by the pressure test, which shows the effectiveness and feasibility of the approaches

proposed.

Key Words: aero-engine; combustor case; lightweight design; topology optimization; thickness distribution

optimization
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