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0 引 言
在航空发动机领域，提高推重比一

直是发展航空燃气涡轮发动机的主要关

注点，提高推重比需要通过改善气动性

能、采用新结构、新材料、新工艺及降低

构件许用工作应力裕度等各种措施实

现，但所有这些措施都将驱动航空发动

机结构设计向更深入、更细致、更综合的

方向发展，同时也为结构设计工作带来

了变革与发展。

1 高推重比促使航空发动机结

构设计精细化
为了提高发动机推重比，增强材料

强度或降低许用工作应力裕度，都会提

高发动机构件的工作应力水平。而且，

当两条措施同时采用时，即可达到提高

工作应力水平的综合效果。由于应力水

平的提高，使构件对设计误差、材质的

内部缺陷、发动机使用条件的变化及制

造公差等更加敏感。此外，采用高叶尖

速度、高温、高压等方式提高发动机气

动性能，使现代发动机的更多的部件受

到了寿命的限制。因此，现代涡轮发动

机的研究应该比过去的发动机研究更

加注重结构细节设计、分析和验证。零

高推重比对航空发动机结构设计的影响

摘　要:提高推重比是航空发动机设计追求的最主要目标之一，而高推重比一方面取决于高水平的气动热力学设

计，同时也取决于高水平的结构设计技术和方法。本文从结构设计关注点、新颖结构、选材趋势及由此带来的

结构设计思维变化等方面，论述了对高推重比的不断追求为结构设计工作所带来的变革和发展。
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件结构的公差带分析、配合尺寸分析、

零件计算分析的误差带、试验设备及测

试设备的精度、制造方法分析、零件表

面质量影响分析等工作必将更加严格、

详细和深入。

在此举两个例子说明高推重比对

结构细节设计的影响。

其一，某型发动机在研制过程中曾

发生钛合金的燃油滤辅助支撑转接段

断裂故障，事后分析故障产生的主要原

因是该零件采用线切割加工，表面存在

电加工重熔层，但设计图中未规定加工

方法及去除重熔层要求。深层原因是设

计中延续了传统的普通不锈钢零件的

设计方式，没有考虑新材料对传统加工

方法的适应性。

2 高推重比催生的新颖发动机

结构
在大力开发先进气动和热力学技

术的同时，世界航空发动机研发企业也

在不断探索能够减轻发动机部件重量的

新颖结构技术。

1） 整体叶盘结构

用于推重比10一级发动机的风扇和

压气机整体叶盘结构，用于更高推重比

的风扇和压气机、甚至涡轮的整体叶环

结构，如图2所示。与常规的叶片和盘连

接结构相比，整体叶盘、叶环结构除能使

风扇、压气机和涡轮等部件的性能明显

提高、寿命延长、可靠性大大提高以外，

最突出的优势是能够减轻相应部件重

量，叶盘结构可以减轻30％或更多，而美

张德志 / 中航工业沈阳发动机设计研究所

图1　低压涡轮轴与短轴连接

其二，图1为某型发动机

低压涡轮轴与短轴之间的连

接方式，低压涡轮短轴依靠

Φ277处的配合柱面定心，其

0.108～0.004的配合紧度对低

转速涡轮来说，能够满足定

心的精度要求，而对高转速

低压涡轮来说，将会因为最

小紧度与最大紧度差别太大

而导致定心不够精确。

涡轮短轴 涡轮轴

过盈

螺栓

φ277H7(+0.052)

φ277P7(+0.056+0.108)

0.108... 0.004
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国用铝钛基复合材料制造鼓筒或无盘压

气机转子，可减重70％。

2） 风扇和压气机空心叶片

基于对气动性能和抗振能力的追

求，宽弦叶型应该是压气机设计师理想

的选择，但宽弦实心叶片本身重量及其

引起的盘和机匣重量的增加一直限制着

宽弦叶型的采用。轻重量的空心叶片结

构（见图3）的出现为宽弦叶型的使用扫

清了道路。

3） 对转涡轮

采用对转的高低压涡轮（见图4）能

够减少飞机作机动飞行时作用于机匣和

飞机上的陀螺力矩，可以取消低压涡轮

进口导向叶片，使涡轮的零件数减少，结

构简化、尺寸缩短、重量减轻，另外还可

减少冷却空气用量，提高效率。

4） 径向加力燃烧室

径向加力燃烧室（见图5）是指带径

向火焰稳定器的加力燃烧室，并且可以

与涡轮后机匣进行一体化设计，具有结

构紧凑、重量轻等特点。

3 高推重比发动机的选材方向
传统的航空发动机材料的发展已

经接近极限水平，潜力有限，很难满足

未来军用航空发动机对推重比的更高

要求。发动机推重比的不断提高，特别

是重量的不断减轻，除了采用新结构

外，将越来越多地依赖于比强度高、密

度低、刚度高和耐温能力强的先进材

料。复合材料以其良好的材料性能和

材料可设计性，在未来的很长一段时

图2　盘片连接结构和整体叶盘、叶环结构

Ａ

Ｂ

C

二件组成

三件组成

蜂窝芯

钛钎焊

扩散连接

扩散连接

图3　不同工艺的宽弦空心叶片截面

1+3/2无导叶对转涡轮

传统带导叶涡轮

图4　对转涡轮与传统涡轮对比

图5　径向加力燃烧室（从飞机尾部看）

金属基复合材料是在单独由单一

金属无法获得性能需求的情况下，在

基体金属中添加连续或非连续增强材

料，以期得到某些性能更高的材料。金

属基复合材料的比强度和比刚度、耐

温性和结构稳定性均优于传统金属材

料。钛基、钛铝化合物基和高温合金基

复合材料耐温较高，是航空发动机中温

（650℃～1000℃）部件很有希望的材

料。钛基复合材料能显著提高钛合金的

刚度、强度和耐温性，在816℃下强度和

刚度保持不变，用其取代现有合金，减

重效果显著。钛基复合材料大都采用

碳化硅纤维增强，其中有的耐温性与

镍基合金差不多，而密度仅为镍基合

金的一半。钛基复合材料可用于压气

机整体叶环、轴、机匣、导向器、转子叶

片、转子盘等。

陶瓷基复合材料比高温合金密度

小（仅为高温合金的1/3～1/4），极耐高

温，热膨胀系数小，抗腐蚀性好，是高

性能涡轮发动机高温区部件的最佳选

材。用陶瓷基复合材料代替传统合金

叶片时，可减重60％以上。这种材料可

用于推重比10以上发动机的转子、火

焰稳定器、燃烧室、机匣、涡轮叶片、导

向叶片等。

碳碳复合材料是一种高比强度、高

比刚度、低密度、比重小的复合材料，耐

温性极高（达2000℃以上），抗热振性好，

其构件可比目前的镍基合金部件减重

50％，因不需要冷却空气，即可显著提高

发动机循环效率。

4 复合材料对传统结构设计的冲击
随着复合材料在航空发动机结构设

计中应用的日益广泛，发动机结构设计

人员根据复合材料的可设计性，以及结

构对各种性能的具体要求，在进行结构

设计的同时进行材料设计。另外，由于复

合材料结构具有各向异性、非均质性和

间内，将成为航空发动机材

料领域的主角。

树脂基复合材料耐温性

较低，但其比强度高、比刚度

高，耐疲劳、耐腐蚀性好等特

点，已广泛应用于现代航空发

动机冷端部件的设计。
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层间强度低等力学性能。因此结构设计

人员必须改变传统金属材料结构设计的

思维和设计方法。

4.1 设计流程的变化

由于复合材料结构的材料设计与

结构设计、工艺设计相互融合的特点，使

得复合材料构件的设计流程与传统金属

构件的设计流程存在很大的差别，在设

计方法、材料许用值确定、分析方法、验

证方法等方面均存在很大差别。当结构

设计人员进行复合材料构件设计时，首

先要制定一个设计研制计划，在计划中

事先评估结构性能和耐久性能等。这种

验证复合材料构件结构性能的过程，通

常需要通过试验与分析相结合，用试验

验证分析的结果，用分析指导试验的计

划。这种相互促进的方法被推广用于进

行不同结构复杂程度的分析及相关试

验，通常从小试样开始，经过结构元件和

细节件、组合件、部件，最后到完整的全

尺寸产品。每个层次都建立在以前的不

太复杂层次所积累知识的基础上。这种

按照复杂程度渐增的计划，同时利用试

验和分析进行结构验证的过程，就是复

合材料构件设计的“积木式”方法和流程

（见图6）。

4.2 设计准则和规范的变化

复合材料在飞机结构中的应用始

于1970年，当时所用的飞机结构设计规

能等方面。金属结构的设计与与验证方

法往往不能直接用于复合材料结构设

计，如在金属结构中可以较少考虑冲击

损伤和湿热效应的影响，而在复合材料

结构中必须考虑。另外，除了降低制造成

本外，复合材料转子叶片在叶片脱落事

故中还具有非破坏特性，进而可以降低

机匣的包容要求。

4.3 选材思维的变化

在传统航空发动机结构设计中，结

构设计人员是从现有成熟材料中挑选适

合的材料用于发动机零部件设计，材料

的组分、制造方法并不是关注的重点；如

果需要新研材料，则由材料部门牵头进

行。而对于复合材料，结构设计人员选择

的是基体材料和增强材料，在满足工艺

性要求情况下，对增强材料的排列布置

方式进行设计，运用一定的工艺方法与

基体材料复合后形成复合材料。

4.4 设计思维的变化

在传统的结构设计中，材料是均质

的各项同性材料，在材料力学特性一定

的情况下，要实现结构的功能，只能通过

结构设计得以实现。而对于复合材料，由

于增强材料的不同排列方式会带来不同

的力学特性，同样为了实现结构的功能，

在考虑具体结构的基础上，还可以通过

改变、优化增强材料布置的方式实现结

构功能，这为结构设计人员提供了更多

的自由度，提高了结构效率。

4.5 设计思路的变化

复合材料的可设计性和各向异性

等为结构设计人员打开了更广阔的设想

空间，基于这些特性可以设计更加新颖

的结构。转子的叶环结构、掠形叶片、弓

形叶片和带冠高速低压压气机转子等具

有革命性的三维气动设计形状，都是结

构设计人员基于复合材料特性的更加丰

富想象力的结果。

5 结束语
综上所述，随着推重比的不断提

高，航空发动机结构向着集成化、简单

化、轻型化、功能化等方向发展，同时对

结构负荷、可靠性、维修性、寿命、成本等

要求也在不断提高，结构设计必然向着

精细化及结构、材料、工艺高度融合的方

向发展，新材料、新工艺、新结构的不断

涌现推动了航空发动机结构设计水平的

不断提高。　　　　　　　　　　 
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范和标准并没有包含复合材料

结构设计内容，复合材料结构

设计时基本上是套用金属结

构的设计要求和验证方法，这

种仅仅利用先进复合材料的低

密度进行等代设计实现减重目

标，是早期的复合材料结构设

计方法，远远不能充分发挥复

合材料的优势。研究表明，复合

材料与金属结构性能有很多差

别，特别是损伤、断裂和疲劳性
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