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概念设计时影响涡轮转子叶片强度的关键因素
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摘　　　要：基于总体结构参数对后期详细设计的重要性这一事实，探讨了航空发动机叶片概念设计中可

能出现的强度问题，研究了涡轮叶片的ＡＮ２ 值、轮缘切线速度、叶片稠度和材料性能等重要设计参数对强度

和寿命的影响．结果表明：目前先进民用大涵道比涡扇发动机的ＡＮ２ 值在２５ｍ２·（ｒ／ｍｉｎ）２ 以内，轮缘切线速

度应当使得涡轮盘的形状因子控制在２以内，叶片稠度则应满足叶片能被榫连结构包容的要求，材料蠕变和

低循环疲劳性能的限制要求高压涡轮叶片根部平均应力控制在２５０ＭＰａ左右．这些结果将为先进航空发动机

和燃气轮机涡轮叶片的设计提供重要的参考依据．
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　　随着航空发动机向高增压比、高温、高转速方
向发展，给航空发动机的强度和寿命提出了更加

苛刻的挑战．从航空发动机叶片设计上看，成功的
发动机设计更加取决于初始的概念设计时对发动
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机的一些整体结构上的认识，尤其是高压涡轮转
子部件，其结构安排受到气动、强度、传热、工艺和
材料等［１－３］学科的强约束．目前，国内外考虑强度
和寿命的涡轮叶片设计的研究，主要集中在详细
设计时的应力应变分析［４］、寿命计算［５－６］和多学科
优化设计［７］．针对涡轮叶片概念设计时考虑强度
问题的文献，国内尚没有，而国外新型号的设计一
般认为是基于已有的成功案例，因而也少有报道．
但是由于概念设计阶段尚未得到叶片及其连接结

构的具体几何尺寸，因此无法给出叶片上具体位
置的载荷和温度分布，按照设计准则尚不能对涡
轮叶片强度和寿命进行评价．而在总体设计或者
概念设计时，又必须给出流道基本构型和总体参
数，这些因素或单独或联合影响到设计是否能最
终成功．如过大的流道面积和转速，可能会导致叶
片无法选材和盘的设计极其困难．因此以发动机
设计初期的一些重要参数作为切入点来分析其对

发动机叶片的强度和寿命的影响具有十分重要的

工程意义．

１　航空发动机涡轮转子叶片强度
设计的总体要求

　　涡轮叶片作为耐久关键件，其工作的稳定性
对发动机的可靠性和经济性产生重大影响，国内
外诸多学者［８－９］对叶片的破坏机理进行了深入研

究，高温条件下的低循环疲劳、蠕变、热机械疲劳、
氧化腐蚀等因素构成主因．因此准则中通常提出
了静强度、振动、蠕变寿命和高、低循环疲劳寿命
等要求，以综合考虑材料、冷却、循环参数和载荷
谱，确保涡轮叶片的长寿命稳定工作．对于先进航
空发动机涡轮叶片的设计，叶片材料通常应用当
前的最高制造水平．这样针对既定的材料，应该根
据当前的冷却水平，来确定其总参数（如涡轮前温
度、发动机转速等）和发动机的总体布局（如流道
高度，叶片的环向分布等），以确保涡轮叶片上的
温度和应力水平合理．
对于材料的破坏，不同的载荷有不同的指标

相对应，静强度和蠕变破坏可以用温度和应力来
衡量，疲劳破坏则还需考虑载荷谱的影响作用．按
照ＥＧＤ－３［１０］标准，对涡轮叶片叶身上的静强度提
出了拉伸应力和弯曲应力的限制条件．对于军用
发动机，由于其载荷谱的随机性和复杂性［８－９］，需
要侧重考虑低循环数和高循环数的储备系数；而
对于民用或运输机用涡扇发动机，由于其载荷谱
的稳定性［１０－１１］，一般重点考查其高温蠕变寿命．

２　航空发动机涡轮转子叶片强度
设计中的几个关键参数

　　航空发动机转子叶片设计是一个多学科的反
复迭代过程，任何１个学科的设计参数都有可能
对其他学科的设计产生显著的影响，为确保涡轮
叶片的结构完整性，需要在进行总体、气动外形和
传热等结构设计时就应该预先考虑采取适当的措

施来提高叶片的抵抗破坏的能力．航空发动机的
设计一般遵循“总体０维设计—１维设计—详细
设计”的思路，在详细设计之前，应给出发动机的
大致布局和基本几何尺寸，这些基本几何尺寸一
旦确定，就不应该在详细设计阶段出现大的参数
调整甚至重新设计，否则将会导致多个学科无法
同时满足设计要求或因重新设计而增加研制周

期．这就需要摸清发动机的相关基本几何尺寸对
学科设计目标的影响情况．下面结合着某涡扇发
动机（第３代）、某型民用发动机（设计中）和某地
面燃机的高压涡轮转子部件的几何结构，来分析
强度与气动、传热、结构之间的关系，探讨他们之
间的相互影响，以期指导叶片的基本几何结构的
确定．

２．１　涡轮叶片的ＡＮ２ 值与强度、寿命的关系

　　目前国外航空发动机涡轮转子叶片设计用
ＡＮ２ 值和温度作为概念设计时的选材依据，将叶片
所在的流道高度和转速的平方定义为ＡＮ２值：

ＡＮ２ ＝Ａ×ω２×（３０／π）２ （１）

　　从气动性能上说，所设计的发动机一方面要
满足足够的推力，而涡轮叶片的作用正是将热能
转化成动能［１２－１３］，因此叶片的载荷必然处于某种
与推力相对应的水平上，也就是说推力越大对应
的涡轮的轮缘功越大；另一方面还要满足较高的
气动效率以追求其经济性．根据航空发动机原理，
可以采用增加流量和涡轮前温度的方法来提高涡

轮做功能力，可以采用增加压气机总增压比，提高
涡轮前温度和增加涵道比等方法来实现推进效率

的改善．其中流量的增加会导致更大的流道面积；
涡轮前温度提升则考验材料的耐高温性能；总增
压比的增加当然需要涡轮更强的驱动能力，这需
要增加转速或者提高涡轮前温度；对于民用涡扇
发动机，涵道比越大意味着相同尺寸的发动机情
况下更小的核心机尺寸，这必然会使得涡轮前温
度和转速都处在更高的水平上．综合上面的分析，
推力和推进效率越高，或使得流道面积增加，或使
得转速增加，或使得涡轮前温度增加，按照前面的

５１３２
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定义，其中的流道面积和转速对应着发动机涡轮
转子的ＡＮ２ 值．
假设气流沿着叶高方向的轴向分速度为常

数，叶片上的离心力、气动力、离心弯矩、气动弯矩
作用在叶片的重心，叶形截面积从叶根至叶尖线
性减少，则可以给出叶片根部平均应力的一个保
守估计［１４］

σｃｈ／ρ＝
ω２　Ａ
４π

１＋ＡｔＡ（ ）ｈ （２）

式中σｃｈ 为叶根平均拉伸应力，ρ为材料密度，ω
为转速（ｒａｄ／ｓ），Ａ为流通面积，Ａｔ和Ａｈ 对应叶
尖和叶根的截面积．
对于涡轮叶片的设计，一旦基本尺寸已经确

定，则可根据式（２）建立结构、载荷与材料的比强
之间的对应关系．从（２）式可以看出叶片根部的平
均应力（材料的比强度）与ＡＮ２ 成正比，因此在初
始设计阶段需要根据涡轮的轮缘功和气动效率来

确定转速和流道面积．因此材料的抵抗破坏的两
个指标温度和应力则可以等效为温度和ＡＮ２ 值，
在设计中，可以根据已有发动机的设计经验，综合
考虑材料、气动和传热设计水平、冷却技术等来估
计新一代发动机可以承受的载荷和温度．
现代航空发动机追求更高的推力和推进效

率，将使得涡轮转子的转速和流道面积以及涡轮
前温度都会呈增加的趋势，虽然这些参数的增加
会使得叶片的工作环境恶化，但其对叶片材料的
选择和转子气动性能的改善并不遵循相同的规

律，流道面积与叶片的承载水平成线性关系，而转
速是平方关系．图１展示的是某发动机［１１］高压１
级涡轮效率与流通面积的关系，流道面积的设计
点选得略低于最优点，这是因为选择最佳效率点
获得效率改善并不是十分明显，反而ＡＮ２ 值会明
显增加，从而增加发动机的设计质量．

图１　某发动机高压一级涡轮效率与流道面积关系
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　　表１显示的是几型航空燃机的高压涡轮
（ＨＰＴ）１级叶片的ＡＮ２ 值，从表中可以看到，地
面燃机的ＡＮ２ 值明显偏小，事实上，该地面燃机
使用的材料正是比单晶镍基合金更廉价的镍基定

向凝固合金ＧＤＴ－１１１，而某型航空发动机的ＡＮ２

值达到了２８×１０６　ｍ２·（ｒ／ｍｉｎ）２．根据公式（２），
假设叶尖／叶根的面积比为０．７，叶根的应力与密
度比值为４０　４１６．６Ｐａ／（ｋｇ／ｍ３）．若采用４代单晶

ＤＤ６材料，其叶根的应力水平为３５５ＭＰａ，要使叶
片达到１×１０４　ｈ的工作时间，叶片上的温度水平
必须需控制在８１３℃以内［１５］．从强度角度上分
析，这样的工作条件是比较苛刻的．目前先进航空
发动机的ＡＮ２ 在２５×１０６　ｍ２·（ｒ／ｍｉｎ）２ 左右．
上面的分析可以总结为，ＡＮ２ 值的大小既影

响到气动性能和总体结构的设计，又体现了材料
的比强度能力，在概念设计时，应根据总体结构的
布局初步和相关的总体参数估计出各转子叶片的

ＡＮ２ 值，再根据已有的设计经验和材料力学性
能，将其控制在合理的范围内．

表１　几个典型发动机高压叶片的ＡＮ２ 值

Ｔａｂｌｅ　１　ＡＮ２　ｏｆ　ｔｈｅ　ＨＰＴ　ｂｌａｄｅ　ｆｏｒ　ｓｅｖｅｒａｌ　ｅｎｇｉｎｅｓ

高压１级 叶根半径／ｍｍ 叶尖半径／ｍｍ 转速／（ｒ／ｍｉｎ） ＡＮ２／１０７（ｍ２·（ｒ／ｍｉｎ）２）

某型航空发动机 ２７５　 ３２８　 １６　７２０　 ２．８０

某涡扇发动机 ３２０　 ３６４　 １４　６７５　 ２．１０

Ｅ３发动机（ＧＥ） ３２６　 ３６６　 １３　９４８　 １．７０

某型地面燃机 １　２４２　 １　４３３　 ３　０００　 １．４４

６１３２
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２．２　轮缘切向速度对涡轮盘设计的约束

涡轮叶片的切向速度（也称圆周速度）是构成
基元级速度三角形的重要参数，涡轮的轮缘功的
大小理论上等于其切向速度乘以扭速［１１］，因此对
气动性能的影响较大，较高的级负荷将导致较高
的切向速度．设计中考虑轮缘的切向速度（近似为
叶根的切向速度或与之有线性对应关系）并不是
涡轮叶片的强度准则要求，而是受到涡轮盘的承
受能力的限制．如果叶片设计导致盘无法设计，也
会是一个失败的设计．
假设涡轮盘采用等强度设计，并假设为薄盘，

可以通过弹性力学的计算得到轮盘厚度规律［１０］

Ｗｄ

Ｗｄｒ
＝ｅｘｐρ

（ωｒｒ）２

２σｄ
１－ ｒ

ｒ（ ）ｒ［ ］｛ ｝
２

（３）

式中Ｗｄｒ为轮缘厚度，在初始设计阶段一般假设
为叶片弦长的轴向长度，σｄ 为等强度盘的设计应
力，根据强度要求给出，ωｒｒ为切向速度，ｒ／ｒｒ为
归一化的半径．因此，整体上厚度随着切向速度的
平方成指数规律，沿半径成双曲线变化．如果设计
的轮缘切向速度过高，将使得盘的设计困难增加：
一方面，盘的厚度增加会显著增加发动机的质量；
另一方面，盘的厚度增加会受到结构设计的限制．
总体设计一旦确定，高压转子尺寸相对固定，其轮
盘的厚度不仅需要考虑其质量约束，同时还受到
周围其他部件的限制，空间上的安排是发动机结
构设计时需要重点考虑的内容．
定义涡轮盘的形状因子来刻画盘的切线速度

Ｆ＝ρ（ωｒｒ）
２／２σｄ （４）

　　图２给出了等强度涡轮盘的厚度随着形状因
子Ｆ的变化规律，可以看到，Ｆ大于２，涡轮盘的

图２　不同形状因子Ｆ下，盘的相对厚度

随着半径的变化规律

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｉｓｃ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ｄｉｓｔａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒａｄｉｕｓ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｆ

最大厚度增加到了盘缘厚度的７倍，而当Ｆ 达到

３时，涡轮盘的最大厚度增加到了盘缘厚度的２０
倍，因此叶根的切向速度会显著影响涡轮盘甚至
整个转子系统的设计．
涡轮转子的轮缘切向速度关系到涡轮的加功

能力，切向速度的大小虽然不直接影响盘的扭转
强度的设计（这里不给出计算，因为盘的抗扭强度
的足够保守的），但是由于过高的切向速度会导致
盘缘上由于叶片的离心力引起的外载荷上升而导

致盘的厚度成指数增加，因此从减重和结构设计
上都需要重点考虑涡轮盘轮缘的切向速度，即考
虑转子的流道高度和转速的组合水平．

２．３　叶片稠度对枞树型榫连结构的影响

在发动机中，叶片榫头是应力很大的连接
件［１６］．一般气动设计时，选择叶片数量首先满足
最佳稠度［１１］的范围内，再选择比较多的叶片数，
有利于降低叶片负荷，提高效率，但是叶片数量和
榫连结构的安排存在某种约束关系．叶片数量越
多，单个扇区的对应的中心角越小，在既定的半径
上，单个扇区的弧长就越小，榫头和榫槽的尺寸就
越小，榫连结构的承载能力下降，进而影响榫连结
构的强度要求．按照ＥＧＤ－３设计准则［１０］，榫槽颈
部平均拉伸应力和榫头颈部平均拉伸应力应有足

够的强度储备．
定义安全系数

ｎ１ ＝σ０．１／σ
　　根据ＥＧＤ－３设计准则，榫连结构的安全系数
应满足如下关系：
榫槽颈部平均拉伸应力ｎ１ ≤２．５
榫头颈部平均拉伸应力ｎ１ ≤２．５
表２显示的是某发动机高压转子叶片的两次

设计比较，第一轮设计时由于叶片数量安排不当，
导致榫头喉道和榫槽内喉道处的安全系数太低，
通过调整叶片的稠度，进而改变叶片的数目，得到
了初步满足强度要求的结果．表中还给出了某涡
扇发动机的高压１级转子榫连结构几个典型位置
的安全系数，均满足设计准则要求．
叶片的稠度可以用叶根的半径和叶片数量来

表征，叶根的平均应力和榫连结构的应力具有某
种单调相关性，表３给出的是几型发动机高压１
级转子相关数据，表中再次说明了某型航空发动
机修改前后的明显差异，其涡轮叶片根部半径要
小于其他型号，但是叶片数量若为８８个，显然对
于榫连结构的强度要求是苛刻的．

７１３２
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表２　高压涡轮１级榫连结构几个典型位置的安全系数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｓａｆｅ　ｆａｃｔｏｒｓ　ｏｆ　ｓｅｖｅｒａｌ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｌｏｃａｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｆｉｒ　ｔｒｅｅ　ａｒｅａｓ　ｏｆ　ＨＴＰ

高压１级涡轮叶片 叶片数量／个
安全系数估计（双齿）

叶片缩颈 榫头喉道 榫槽外喉道处 榫槽内喉道处

某航空发动机第一轮设计 ８８　 ３．３９　 ２．７７　 ４．４　 ２．４２

某航空发动机修改后的设计 ６３　 ３．９４　 ４．０６　 ６．１７　 ３．３５

某涡扇发动机 ７２　 ３．７４　 ３．９４　 ４．６２　 ２．８２

表３　几型发动机高压１级涡轮叶片叶根半径、叶片数、叶根应力及转速

Ｔａｂｌｅ　３　Ｒａｄｉｕｓ，ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｂｌａｄｅｓ，ｓｔｒｅｓｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｈｕｂ　ａｎｄ　ｓｐｅｅｄ　ｏｆ　ＨＴＰ　ｂｌａｄｅ　ｏｆ　ｓｅｖｅｒａｌ　ｅｎｇｉｎｅｓ

发动机高压１级 叶根半径／ｍｍ 叶片数 叶根平均应力／ＭＰａ 转速／（ｒ／ｍｉｎ）

Ｅ３发动机 ３２３　 ７６　 ２２３　 １３　９４８

某涡扇发动机 ３２０　 ７２　 ２３５　 １４　６７５

某地面燃机 １　２４２　 ９２　 １４９　 ３　０００

某航空发动机（选定设计） ２６９　 ６３　 ２４３　 １６　７２０

某航空发动机（失败设计） ２６９　 ８８　 ２４３　 １６　７２０

　　通过对榫连结构的讨论，给出并分析了部分
发动机设计的参考数据，意在指出叶片设计时不
仅仅要照顾到叶片本身的强度要求，同时还需要
考虑叶片的稠度，从而提高涡轮盘对叶片的包容
能力，防止叶片在工作中发生飞出事故．

２．４　涡轮叶片的材料选择及寿命评估

航空发动机的设计典型特点是结构轻、成本
低和结构简单，这就使得发动机的耐久性裕度必
须最小化．军用发动机在每个飞行中有大量的油
门操作和瞬态载荷，复杂的载荷谱导致了大量的
叶片的低循环疲劳故障；民用发动机的涡轮叶片
承受更高的温度，且都设计成长寿命，因此叶片的
破坏形式多为高温蠕变断裂．
按照前面的分析，在气动和冷气设计时已经

考虑了叶片的部分强度要求，因此一般完成了气
动和冷气设计后，叶片满足了部分强度的要求．但
是为了确保叶片在实际复杂载荷下的结构完整

性，还需要对叶片的低循环疲劳和高温持久强度
进行寿命评估［１０－１１］．从本质上讲，材料的破坏是
由内部因素和外部因素决定的，外部因素主要是
载荷、几何形状和环境影响，构成促使材料破坏的
驱动力，内部因素主要是材料的性质、微观组织和
缺陷，形成抵抗材料破坏的能力．

２．４．１　持久强度及蠕变寿命评估

根据公式（２），在初始设计阶段可以给出叶片

的各截面的应力的平均水平，进而可以选定材料
并对叶片的持久强度进行初步的评估．具体操作
上，可以将比强度作为内因满足持久强度要求的
选材标准，将叶片实际承受应力和密度之比作为外
因不应该大于许用蠕变断裂比强度乘以安全系数．
定义蠕变断裂强度为给定的温度下，部件在

指定的时间范围内不发生蠕变断裂的最大应力，
图３给出了蠕变断裂比强度和温度的关系，把各
类材料的相关数据绘制在一张图上，选择满足要
求的材料，以期达到持久强度的要求．图中针对铝
合金，是以给定温度下，在１　０００ｈ产生０．２％的蠕
变变形时，抗拉应力的８０％作为持久极限应力；
针对镍基高温合金，是以给定温度下，在１　０００ｈ
产生１％蠕变变形时，抗拉应力的５０％作为持久
极限应力．图３中数据显示，高温环境下，单晶材
料具备最好的蠕变断裂比强度．
表４给出了某型航空发动机高压１级转子叶

片初步设计阶段典型截面的持久强度储备，其叶
片材料为ＤＤ６材料［１７］，按照持久强度的设计准
则，可以看到典型截面上的持久强度符合设计要
求．目前，第４代军用发动机的涡轮前温度如

Ｆ１１９已经到达了１　６７０℃，民用涡扇发动机如

ＧＥ９０的涡轮前温度也达到了１　４３０℃．通过冷却
设计，高压涡轮１级转子叶片金属上的最高温度
水平在８００～９００℃，最高温度的位置大致在１／２
叶高，而叶根处的温度水平较低，约为８００℃左

８１３２
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右．由于叶片的温度分布特点，需要对几个典型位
置的持久寿命进行校核．叶根的应力水平虽高，但
温度较低，１／２叶高的应力水平虽低，但温度水平
更高，经验表明，１／２叶高的持久寿命最短，但为
了保守起见，仍然校核其他位置．按照当前的涡轮
前温度和材料能力，为满足持久强度要求，现代先
进航空发动机高压涡轮１级转子叶片叶根平均拉
伸应力在２５０ＭＰａ上下．

图３　蠕变断裂比强度与温度的关系［９］

Ｆｉｇ．３　Ａｌｌｏｗａｂｌｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ－ｔｏ－ｗｅｉｇｈｔ　ｖｓ．ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｆｏｒ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｅｎｇｉｎｅ　ｍａｔｅｒｉａｌｓ

表４　某型航空发动机第１级高压涡轮转子叶片

初步设计阶段典型截面的持久强度储备

Ｔａｂｌｅ　４　Ｓａｆｅｔｙ　ｆａｃｔｏｒ　ｏｆ　ｃｒｅｅｐ　ｒｕｐｔｕｒｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｉｎ

ｔｙｐｉｃａｌ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　１ｓｔ　ｓｔａｇｅ　ＨＰＴ　ｂｌａｄｅ

ｄｕｒｉｎｇ　ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙ　ｄｅｓｉｇｎ

典型截面
拉伸应力／

ＭＰａ

平均

温度／℃

持久强度

（３　７５０ｈ）／

ＭＰａ

持久强度

安全系数

根截面 ２４２　 ７４５　 ５５０　 ２．３

１／３截面 １７６　 ７９０　 ５００　 ２．８

２／３截面 ９１　 ７９５　 ４７０　 ５．２

２．４．２　低循环疲劳强度及循环数寿命评估

涡轮叶片由于旋转在其叶根处受到离心拉伸

应力，但由于叶片沿径向的质量分布特点，使得各
截面上存在附加的离心弯矩和气动弯矩，此外，叶
片在高温燃气环境下的温度分布极不均匀也带来

较大的热应力，因此叶片承受着典型的热机械疲劳
载荷．但在工程上，仅考虑叶片的低循环疲劳强度．

疲劳首先是个局部行为，原则上，在进行疲劳
寿命评估时，需要给出涡轮叶片的详细的应力应
变和载荷谱计算分析和温度场分析．但在初始设
计阶段，叶片的几何数据并不完整．因此，需要根
据经验来评定叶片实际上可能承受的局部高应

变，一般认为涡轮叶片的最大应变在叶根位置，其
最大应变是离心拉伸应力和弯曲拉伸应力之和．
再根据温度估计来选择材料．按照设计准则要求，
低循环储备系数一般取为５．
涡轮叶片的持久强度和低循环疲劳强度是叶

片定寿的依据，在初始设计阶段，应该根据当前的
材料性能将叶片的应力水平和温度分布控制在合

理的范围内．

３　结束语

通过上述分析表明，目前先进民用大涵道比
涡扇发动机的ＡＮ２ 值在２５ｍ２·（ｒ／ｍｉｎ）２ 以内；
轮缘切线速度应当使得涡轮盘的形状因子控制在

２以内，以满足结构质量和紧凑性的要求；叶片稠
度则应使得叶片能被榫连结构包容；材料蠕变和
低循环疲劳性能的限制则要求高压涡轮叶片根部

在当前温度水平上其平均应力应控制在２５０ＭＰａ
左右．通过研究上述这些参数对强度和寿命的影
响规律，从而为发动机叶片的概念设计提供重要
的参考依据．
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