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摘　　　要：将基于变密度法的拓扑优化技术引入到航空发动机外部支撑结构（例如附件支架）设计中，以多

工况下的总柔度为目标函数，以体积为约束函数对某发动机支架进行基于拓扑优化的结构设计。根据发动机

机匣与附件的相对位置关系建立支架初始模型，开展发动机外部支架结构受力分析研究，建立了基于多工况

载荷下拓扑优化和考虑强度影响的尺寸优化相结合的发动机外部支撑结构设计方法，并对最终支架结构进

行强度、振动、外廓性校核评估。结果表明：最终模型最大应力出现在工况３情况下，最大主应力为３４５ＭＰａ

低于材料疲劳极限；支架的第１阶固有频率在发动机最高转速频率的１．２５倍以上。采用该方法对某发动机

外部支撑结构进行拓扑优化设计，在满足强度、振动和外廓要求的前提下，最终模型质量仅为初始模型的

７．３％。基于多工况的优化结果更符合发动机实际工作需求，该方法研究具有工程应用前景。
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　　在航空发动机结构中，外部系统是其中最为

复杂、涉及系统最多、零件数量最多、装机接口最

多、结构形态变化最多的部分。其对于航空发动

机的维修性、可靠性、采购和使用成本都有着重要

的影响。然而，由于外部系统过于繁杂、规律差，

通常的故障危害程度较发动机主体偏低，缺少较

为系统的研究［１］。其中发动机附件支架作为连接

附件及机匣的重要组成部分，其需要对附件提供

准确的定位和足够的支撑。受安装位置和布置空

间的限制，设计人员通常根据经验初步设计一个

结构，然后利用计算机辅助工程（ｃｏｍｐｕｔｅｒａｉｄｅｄ

ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＣＡＥ）分析验证、反复修改、多次迭代

才能得到最终结果，过程繁琐复杂，而汽车相关领

域早已基于多工况（不同档位）情况下开展相关支

架、罩板、车架等拓扑优化设计［２７］，航空发动机领

域载荷众多，工况复杂，尚未开展相关研究。

图１　结构优化３个阶段

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅｓｔａｇｅｓｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

结构设计的目标是为了提高结构的性能，在

满足设计要求的前提下，通过改变结构的形状和

尺寸使材料达到最优分布。根据设计变量的不

同，结构优化设计可分为尺寸优化、形状优化和拓

扑优化３个层次，分别对应结构设计的不同阶段，

概念设计、基本设计和详细设计阶段（见图１）。

经过几十年的发展，尺寸优化和形状优化的

理论和方法已比较成熟，在工程上有了广泛的应

用。相对而言，拓扑优化难度较大，目前常见的拓

扑优化设计方法有：均匀化法［８］、变密度法、渐进

结构进化法、水平集法等；１９９９年Ｂｅｎｄｓｅ等
［９］

采用各子工况的目标函数值线性加权的方式来代

表多工况拓扑优化问题的目标函数，实际上是一种

多目标优化问题目标函数的简单处理方式。至此

开始开展多工况拓扑优化研究，主要方法有权值

法［１０］、独立连续映射方法（ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ

ａｎｄｍａｐｐｉｎｇｍｅｔｈｏｄ，ＩＣＭ）
［１１］、折中规划法［１２］、导

重法［１３］、基结构法［１４］、无网格迦辽金法［１５］等。上

述研究多集中于方法研究，研究对象多为桁架结

构；２００５年左右，拓扑优化技术开始在工程上大

量应用，奥迪公司工程师对奥迪 Ａ８的车体结构

和发动机进行拓扑优化设计，改善了车体的结构，

优化出的车体及发动机具备良好的力学性能及使

用工况［１６］。美国波音公司在对波音７８７进行设

计时，对其机翼前缘结构进行拓扑、尺寸、形状优

化，优化得到５０个独特的肋板设计，实现了机翼

前缘结构的轻量化设计。Ｂａｒｂｉｅｒｉ等
［１７］采用拓扑

优化技术和增材制造工艺加工的替代品来代替通

常通过锻造或铸造制造的标准摩托车铝活塞。

Ｍｅｒｕｌｌａ等
［１８］采用拓扑优化和增材制造技术设计

了某后中置发动机跑车发动机悬置副车架部件。

最终的设计可以显著减轻体重。国内许力等［１９］

开展了汽车发动机附件支架多工况拓扑优化研

究，依据计算结果及设计要求实施以位移和模态

频率为约束条件的拓扑优化分析。芮强等［２０］将

拓扑优化方法引入某汽车动力舱支架结构的优化

９４２２
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设计。褚超美等［２１］将该技术应用于汽车变速器

壳体多工况自适应性拓扑优化方法研究。李所军

等［２２］对行星探测车的摇臂和摆杆进行了多工况

结构拓扑优化设计。邓明江、姚卫星［２３］采用 Ｈｙ

ｐｅｒＷｏｒｋｓ商业软件ＯｐｔｉＳｔｒｕｃｔ模块结合多工况

下的基结构法对某运输机机翼翼肋和某无人机机

翼接头进行拓扑优化设计。北京航空航天大学胡

殿印等在航空发动机优化领域做了大量工作，例

如其建立了一种树脂基复合材料空心风扇叶片的

结构设计方法［２４］，还采用多项式响应面方法对某

涡轮盘结构可靠性优化分析。在满足强度要求

下，结构质量得到了减轻，取得了良好的效果［２５］。

近年来，拓扑优化方法开始应用于航空发动机结

构设计中，例如Ｙａｎｇ等
［２６］以航空发动机静子结

构轻量化设计为应用实例进行了研究，考虑不同

的加载条件，结合对形状优化和拓扑优化两种优

化策略，得到了较好的优化设计结果。Ｋｏｂｅｒ

等［２７］提出了一种基于最优性准则的拓扑优化算

法，将新算法应用于航空发动机离心加载部件，优

化后结构与之前相比最大应力降低３０％，质量减

轻７％。吴一帆等
［２８］为了实现航空发动机冷端风

扇叶片在考虑鸟撞情况下的轻量化设计，提出了

风扇叶片分步优化计算的方案，对航空发动机叶

片进行拓扑优化计算。李琳等［２９］提出一种可用

于实际叶盘结构的压电分支阻尼器拓扑优化方

法，可以给出总质量受约束的压电材料在叶片上

的最佳分布，达到尽可能大的模态阻尼比。

在实际工程中，结构所承受载荷比较复杂，不

同工况下结构所承受载荷不尽一样，有的相反或

相差很大，例如飞机在起飞、着陆及作空中机动动

作时、汽车在不同变速器档位下，其结构所承受载

荷不同，不同工况下危险部位及最大应力也不相

同。单工况优化方法只是在某一个工况下的最优

拓扑，而在其他工况下并不是最优，因此研究多工

况下的结构拓扑优化问题，得到多载荷工况下的

最优解，是非常有工程价值和实际意义的。

本文开展基于多工况的航空发动机外部支撑

结构（支架）结构的拓扑优化设计，首先根据机匣

与附件的相对位置关系，建立支架原始模型，然后

根据发动机外部载荷图，提取１７种危险工况，建

立发动机外部载荷力学分析模型。分别基于各单

工况及综合工况开展支架的拓扑优化，根据优化

结果建立参数化模型，开展结构尺寸优化，对最终

模型进行强度、振动、外廓性等评估。

１　发动机全工作包线内典型结构

载荷分析分配

１１　发动机外部作用力

航空发动机的外部结构在飞机机动时主要承

受外部惯性力和外部振动载荷作用，由于外部振

动载荷在设计之初无法确定，因此本文基于外部

作用力开展拓扑优化研究，并在后续开展振动考

核，避免产生共振。发动机附件通过螺栓与支架

和机匣相连，不同螺栓孔所承受载荷随着惯性力

的变化而变化。在开展拓扑优化结构设计之前要

对发动机外部支架受力状态进行分析。

根据所给出的外部作用力要求，发动机在图

２所规定的条件下应能满意地工作且不发生有害

变形。承受相当于上述数值１．５倍静载时，发动

机应不失效，但不要求发动机能继续满意的工作。

根据发动机的外部惯性力图，选取边界点上

１７个危险工况，如表１所示。其中工况３、４为飞

机拉起时的最大法向过载，工况１、２为飞机俯冲

时的最大过载。本文根据机匣与附件相对位置关

系，建立初始模型，基于上述１７种危险工况开展

支架拓扑优化结构设计。

１２　发动机外部惯性力分析分配

为了使计算更加准确，同时避免由于螺栓过

多、网格划分使计算速度变慢等因素影响，按照数

学解析方法将支架所受惯性力分配到各螺栓孔

上。图３为某发动机机匣、附件相对位置关系。

附件轴向方向与发动机轴向方向一致，发动机水

平方向与附件安装面法向夹角为θ。

１）附件同时承受狓、狔、狕轴３个方向的外部

惯性力作用即犉狓、犉狔、犉狕，如图４（ａ）所示。其中

犉狓 ＝犿犪狓

犉狔 ＝犿犪狔

犉狕 ＝犿（犪狕－犵

烅

烄

烆 ）

（１）

其中犿为附件自身质量，犵＝９．８ｍ／ｓ
２。

２）将总体坐标系转化为局部坐标系，坐标原

点不变，如图４（ｂ）所示。

犉′狓＝犉狓

犉′狔＝－犉狕ｃｏｓθ＋犉狔ｓｉｎθ

犉′狕＝犉狕ｓｉｎθ＋犉狔ｃｏｓ

烅

烄

烆 θ

（２）

其中犉′狓、犉′狔、犉′狕为坐标转化后附件沿着狓′、狔′、狕′

三个方向所承受的作用力。

３）将坐标系原点从附件质心处犗移动至附件

支架安装面中心位置犗′，如图４（ｃ）所示。其３个方

０５２２
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图２　发动机外部惯性力图

Ｆｉｇ．２　Ｅｘｔｅｒｎａｌｉｎｅｒｔｉａｄｉａｇｒａｍｏｆｅｎｇｉｎｅ

表１　危险工况惯性加速度汇总表（犵＝９８犿／狊
２）

犜犪犫犾犲１　犛狌犿犿犪狉狔狅犳犻狀犲狉狋犻犪犾犪犮犮犲犾犲狉犪狋犻狅狀狌狀犱犲狉犱犪狀犵犲狉狅狌狊犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊（犵＝９８犿／狊
２）

工况 犃狓／犵 犃狔／犵 犃狕／犵 工况 犃狓／犵 犃狔／犵 犃狕／犵

１ －３ －１．５ ７

２ ２ －１．５ ７

３ ２ －１．５ －１５

４ －３ －１．５ －１５

５ －４ －４ １

６ ４ －４ １

７ ４ －４ －２

８ ２ －４ －６

９ －４ －４ －６

１０ －６ －２ ３

１１ －２ －２ ５

１２ ２ －２ ５

１３ ６ －２ ３

１４ ６ －２ －６

１５ ３ －２ －１０

１６ －３ －２ －１０

１７ －６ －２ －８

向力不变，但会在中心位置产生３个方向的力矩。

犉′狓＝犉狓

犉′狔＝－犉狕ｃｏｓθ＋犉狔ｓｉｎθ

犉′狕＝犉狕ｓｉｎθ＋犉狔ｃｏｓθ

犕′狓＝犉′狔·［（狓′，狔′，狕′）·（０，０，１）］＋

　犉′狕·［（狓′，狔′，狕′）·（０，１，０）］

犕′狔＝犉′狓·［（狓′，狔′，狕′）·（０，０，１）］＋

　犉′狕·［（狓′，狔′，狕′）·（１，０，０）］

犕′狕＝犉′狓·［（狓′，狔′，狕′）·（０，１，０）］＋

　犉′狔·［（狓′，狔′，狕′）·（０，０，１

烅

烄

烆 ）］

（３）

其中犕′狓、犕′狔、犕′狕为坐标系原点移动至支架安装面

中心位置后所产生的狓′、狔′、狕′三个方向的力矩，

（狓′，狔′，狕′）为附件支架安装面中心位置犗′的坐

标位置。

４）根据《机械设计手册》螺栓组受力情况

分析中内容，将安装面中心３个力和力矩分配

到各螺栓孔上，如图４（ｄ）所示。各螺栓孔受力

如下：

１５２２
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图３　附件与机匣相对位置关系

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎ

ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅａｃｃｅｓｓｏｒｙａｎｄｃａｓｉｎｇ

图５　航空发动机外部支撑结构拓扑优化流程图

Ｆｉｇ．５　Ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｅｘｔｅｒｎａｌｓｕｐｐｏｒｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

犉′狓，犻＝
犉′狓
狀
＋
犕′狕 （狓′犻

２
＋狔′犻

２

槡 ）

∑
狀

犻＝１

（狓′犻
２
＋狔′犻

２）

· 狔′犻

（狓′犻
２
＋狔′犻

２

槡 ）

犉′狔，犻＝
犉′狔
狀
＋
犕′狕 （狓′犻

２
＋狔′犻

２

槡 ）

∑犻＝１

狀
（狓′犻

２
＋狔′犻

２）
· 狓′犻

（狓′犻
２
＋狔′犻

２

槡 ）

犉′狕，犻＝
犉′狕
狀
＋
犕′狓狔′犻

∑
狀

犻＝１

狔′犻
２

＋
犕′狔狓′犻

∑
狀

犻＝１

狓′犻

烅

烄

烆
２

（４）

其中犻＝１，２…１０，犉′狓，犻、犉′狔，犻、犉′狕，犻为各螺栓孔承受

的沿着狓′、狔′、狕′三个方向的载荷，狀为螺栓孔数

量狀＝１０，狓′犻、狔′犻为各螺栓孔中心位置相对于支架

图４　附件载荷受力分析

Ｆｉｇ．４　Ｌｏａｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅａｃｃｅｓｓｏｒｙ

安装面中心位置犗′在狓′、狔′方向坐标。

通过上式可计算出最终支架螺纹孔所承受各

工况载荷。

２　航空发动机外部支撑结构拓扑

优化设计流程

　　航空发动机外部支撑结构拓扑优化主要包括

５个部分：初步建模，考虑温度、强度、外廓的支架

结构拓扑优化，参数化建模，尺寸优化，强度、振

动、外廓性评估。如图５所示。

２５２２
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１）创建原始模型及强度分析。根据机匣和

附件相对位置关系及螺纹孔位置建立支架原始模

型。基于初始模型，选择合适材料，根据发动机外

部载荷图，对支架进行受力分析，根据约束条件和

受力情况进行有限元静强度分析。分析初始模型

是否符合设计要求。

２）支架拓扑优化。选择合适的单元的类型，定

义考虑温度影响的材料属性，定义优化区和非优化

区，施加载荷，基于有限元开展支架结构拓扑优化。

３）参数化建模。根据拓扑优化结果建立参

数化的模型。

４）尺寸优化。根据参数化模型设置参数化

变量及范围，基于有限元分析开展尺寸优化，得到

支架最终模型。

５）基于强度、振动、外廓性评估。对参数化

模型进行强度、振动、加工和外廓性评估。看最终

模型是否符合结构设计要求，装配后是否会与机

匣和附件发生干涉。

３　发动机支架结构拓扑优化设计

根据文中第２节航空发动机外部支撑结构拓

扑优化设计流程，基于变密度法对某航空发动机

外部支撑结构（支架）开展拓扑优化结构设计。

３１　变密度法基本原理

连续体拓扑优化以优化结构的某些性能或减

轻结构的质量为目的，寻找结构刚度在设计区域

内的最佳分布形式（结构最佳的传力路线形式）。

它用有限个单元把优化空间的材料进行离散，进

而实现拓扑优化。

变密度法假设单元内材料是各向同性的，引

入一种假想的单元相对密度为０～１之间的可变

材料，以每个单元的相对密度为拓扑优化设计变

量，当相对密度狓≈０时代表材料删除，当相对密

度狓≈１时代表材料应该被保留。假定设计材料

的宏观弹性模量与其相对密度之间存在某种非线

性对应关系，将结构拓扑优化问题转化为材料最

优分布问题。通常单元相对密度与其弹性模量的

关系为

ρ（ρ犻）＝ρ犻ρ０ （５）

犈（ρ犻）＝ρ
犘
犻犈０，　ρ犻∈ ［０，１］ （６）

式中ρ犻为单元的相对密度；ρ０ 结构的实际密度；

ρ（ρ犻）为相对密度对应的材料密度；犈（ρ犻）表示相

对密度系数对应的弹性模量；狆为惩罚因子；犈０

表示实际结构的弹性模量。

３２　建立初始模型

建立初始模型时按照以下原则：①根据机匣

和附件相对位置关系建立实体支撑模型；②保证

原始模型与机匣和附件不发生干涉。根据机匣和

附件相对位置关系及螺纹孔位置建立支架原始模

型，如图６、图７所示。

图６　机匣与附件相对位置关系

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅａｃｃｅｓｓｏｒｙａｎｄｃａｓｉｎｇ

图７　支架初始模型与装配图

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｉｔｉａｌｍｏｄｅｌａｎｄａｓｓｅｍｂｌｙｄｒａｗｉｎｇｏｆｓｕｐｐｏｒｔ

３５２２
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３３　初始模型静强度分析

３．３．１　定义材料属性及网格划分

该支架位于压气机机匣处，最高温度不超过

２００℃，选取ＴＣ４为支架材料，其２００℃下弹性模

量９５ＧＰａ，泊松比０．３４，抗拉强度７４１ＭＰａ，屈服

强度６１３ＭＰａ，疲劳强度４３２ＭＰａ。采用自由网格

划分，网格尺寸３．１ｍｍ，单元数为６３９０８８。

３．３．２　定义边界条件

外部支撑结构弧面一侧与机匣相联接，两个

连接面共６个安装孔，故在支撑结构与机匣的

连接面上定义局部笛卡儿坐标系，约束其法向

位移为０，约束连接面上安装孔内壁的径向和轴

向位移为０。即支架与机匣刚性相连。如图８

所示。

图８　边界条件

Ｆｉｇ．８　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

３．３．３　施加载荷

航空发动机支架的实际使用工况较复杂，故

需选择典型的工况来优化支架。支架主要承受以

下几种载荷：

１）支架所承受３个方向的惯性力；

２）支架自身的重力；

３）附件的惯性力与自身的重力传递到支架。

将上述载荷按照载荷分析分配原则，施加到

螺栓孔上。

３．３．４　强度分析结果

强度分析结果如图９所示，结果表明：①不同

工况最大主应力犛１ 和最大位移犝 都不同，工况３

下应力最大，主要因为其发生在飞机拉起时，法向

过载最大，其惯性力主要由１０组螺栓承载；而飞

机俯冲时支架承受附件惯性力分散到连接面上，

因此应力相对较小。②基于不同工况初始模型承

受最大主应力为１３５ＭＰａ，远低于材料的疲劳极

限４３２ＭＰａ，符合发动机结构设计要求。

图９　初始模型静强度考核

Ｆｉｇ．９　Ｓｔａｔｉｃｓｔｒｅｎｇｔｈａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｉｎｉｔｉａｌｍｏｄｅｌ

３４　支架结构拓扑优化

利用有限元进行优化主要分成两个阶段：

①进行拓扑优化，明确零件最佳的外形、刚度、体

积，或者合理的固有频率，主要目的是确定优化的

方向；②进行尺寸优化，主要目的是确定优化后的

的零件具体尺寸值，通常是在完成拓扑优化之后，

再执行尺寸优化。

本文采用ＡＮＳＹＳ有限元分析软件进行优化

设计时，流程图如图１０所示。选用体积约束下的

最小总柔度设计，以支架模型的单元密度作为设

计变量，以柔度最小为目标函数，以体积为约束函

数。设置约束为体积减少９５％，即阈值犳为５％，

即优化材料所保存的显示材料为原模型材料的

５％，根据变密度法离散变量，得到如下数学模型：

４５２２
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图１０　拓扑优化流程图

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｆｉｎｄρ＝ ρ１，ρ２，…，ρ｛ ｝犻
Ｔ，　犻＝１，…，犖

ｍｉｎ犆（ρ）＝犝
Ｔ犓犝 ＝∑

狀

犻＝１

（ρ犻）
狆狌Ｔ犻犽０狌

烅

烄

烆 犻

（７）

ｓ．ｔ．　

犉＝犓犝

犞 ＝α犞０ ≥∑
狀

犻＝１
ρ犻狏犻

０≤ρｍｉｎ≤ρ犻≤

烅

烄

烆 １

（８）

式中ρ犻为单元的相对密度；犆为结构的总柔度；犝

为位移矩阵；犘为惩罚因子；犓为结构优化前总刚

度矩阵；犉为力列向量；狌犻 为单元位移列向量；犽０

为初始单元刚度矩阵；犞 为优化后总体积；犞０ 为

初始结构总体积；α为体积分数，本文α为５％。；狏犻

为优化后的单元体积；ρｍｉｎ 为设计密度的下限值；

ρ犻为实际相对密度。

多载荷条件下，最大刚度问题可表达为

犉＝ （犝１，犝２，…，犝犿）＝∑
犿

犼＝１

犠犼犝犼，

犠犼≥０ （９）

式中犝犼为第犼种工况下的柔顺性，犠犼 为最小变

形能的载况分量。

３．４．１　优化单元类型

在ＡＮＳＹＳ软件中不是所有的单元类型都可

以执行优化的，必须满足如下的规定：

２Ｄ平面单元：ＰＬＡＮＥ８２单元和ＰＬＡＮＥ１８３

单元；３Ｄ实体单元：ＳＯＬＩＤ９２单元和ＳＯＬＩＤ９５

单元；壳单元：ＳＨＥＬＬ９３单元。

分网之前一定要先定义网格属性，根据拓扑

优化的规则，对于３Ｄ实体单元，只能选择ＳＯＬ

ＩＤ９２单元或ＳＯＬＩＤ９５单元，且单元类型编号为１

的单元，才执行优化计算；否则，就不执行优化计

算。网格密度越大，计算精度越高，但相应的计算

速度就越低，要根据具体情况而定。本文选取１０

节点四面体单元ＳＯＬＩＤ９２单元。

３．４．２　定义优化区域和非优化区

在开展结构拓扑优化时需要定义优化区域和

非优化区域。一般而言，结构因气动、装配或其他

外在约束而不能随意变化时，将其设置为非设计

域。由于机匣和附件相对位置已经确定，因此本

文将螺栓孔及其附近区域设为非优化区。如图

１１所示，设置红色虚线框内的区域不参与优化，

单元类型编号为２；其余区域均为待优化区域，单

元类型编号为１。如图１２所示，紫色的部分设置

为不参与优化的区域。

图１１　不参与拓扑优化区域

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｇｉｏｎｓｎｏｔｉｎｖｏｌｖｅｄｉｎｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图１２　优化与非优化区域

Ｆｉｇ．１２　Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｎｄｎｏｎｏｐｔｉｍｉｚｅｄｒｅｇｉｏｎｓ

３．４．３　定义载荷步

其边界条件一致，根据外部作用力选取的１７

个工况，在有限元中采用载荷步形式施加在安装

孔上。在每个极端工况下，判定安装孔受力方向，

受拉即安装孔上表面受载，受压即支架与附件连

接面受载。某安装孔受载情况如图１３所示。

３．４．４　基于单工况的拓扑优化

不同的危险工况对应着不同的飞行状态（加

速、减速、上升、俯冲），不同的飞行状态下外部结

构的载荷传力路径不同，最终材料分配情况也是

不相同的。

对比１：工况３与工况４

两者在狔、狕方向的惯性力是相等的，在狓方

向，第３工况受到的是着陆刹车时，沿飞机飞行方

向２犵惯性力；第４工况受到的是起飞爬升时，与

飞机飞行方向相反的３犵惯性力。

５５２２
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图１３　某安装孔受载情况

Ｆｉｇ．１３　Ｌｏａｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆａｍｏｕｎｔｉｎｇｈｏｌｅ

工况３下支撑结构前后受力不平衡，由优化

结果可以看出，由于受到向前的惯性力，因此前缘

部分保留了更多的材料分布。此外在后缘底部保

留了两根加强筋结构，显示了其结构载荷传递路

径。如图１４（ａ）所示，优化结果显示伪密度为１

的单元。第４工况下，由于狓方向惯性力的改变，

不平衡的情况得到了明显的改善，支架底部仅保

留了一根加强筋。如图１４（ｂ）所示，支撑结构的

前缘的加强筋被削弱，后缘被加强。

图１４　第３、４工况拓扑优化结果

Ｆｉｇ．１４　Ｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅ３ｒｄａｎｄ

４ｔｈｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

对比２：工况１０与工况１７

两者在狓、狔方向的惯性力相等，狕方向上，第

１０工况承受的是飞机俯冲时所产生的方向向上

的３犵惯性力，而第１７工况承受的是飞机拉起时

所产生的方向向下的８犵惯性力。

第１０工况下支撑结构在狕的方向上受压，

为保持结构的稳定性，连接两个安装面（支撑结

构与附件的安装面，支撑结构与机匣的安装面）

的支撑板材料分布较集中，近似实心平板，如图

１５（ａ）所示。第１７工况下，狕方向的压力变为拉

力，支撑板部位也从受压状态变为受拉状态，此

时结构的侧重点由稳定性转变为刚度，实心板

变为镂空板，同时还增加了一些加强筋，如图

１５（ｂ）所示。

从以上结果可以看出不同工况下其载荷传递

图１５　第１０、１７工况拓扑优化结果

Ｆｉｇ．１５　Ｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅ１０ｒｄ

ａｎｄ１７ｔｈｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

路径不同，优化结果也不尽相同。根据上述计算

结果可以预测出，多工况优化的结果将是以上单

工况计算结果的折衷。

３．４．５　基于多工况的拓扑优化

单工况优化结果不能真实反应发动机的实际

使用情况，需要基于作用力包线上１７种危险工况，

对支架进行拓扑优化。ＡＮＳＹＳ要在几个独立的载

荷工况中得到优化结果时，必须用到写载荷工况。

在定义完每个载荷工况后，要用ＬＳＷＲＩＴＥ命令将

数据写入文件。由于拓扑优化的结果对于网格尺

寸变化较为敏感，将网格尺寸由粗到细划分为３

个等级，分别为８．８、６．８、５．２ｍｍ。通过对比分析

不同网格尺寸下的优化结果确定最终的材料分

布。拓扑结果如图１６所示。

图１６左侧为优化后伪密度图，蓝色区域代表

密度值为０，表示该区域不需要考虑布置材料，红

色区域代表密度值为１，表示该区域需要保留材

料；右侧为保留的相对密度为１的单元，代表该区

域需要布置材料。

１）当网格尺寸为８．８ｍｍ 时，单元总数为

３５２５９，粗网格的优点在于：保留的结构轮廓十分

清晰，棱角分明，重点突出。缺点在于：有些部位

的桁架结构会出现不连续的现象，比如图１６（ａ）

所示最左侧的竖直桁架结构。

２）当网格尺寸为６．８ｍｍ时，其单元总数为

６１９５２，大约是初始单元总数的２倍。与初始优

化结果对比发现：优化生成的轮廓基本未发生改

变；结构的连续性得到了显著改善；同时网格变细

导致优化结果局部产生了棋盘格现象，结构的轮

廓变得模糊不清，难以取舍。

３）当网格尺寸为５．２ｍｍ时，单元格总数再

次翻倍。拓扑优化的结果如图１６（ｃ）所示，对比

发现：相较于上一次优化，本次优化结果多了一根

竖直加强筋；更加精细的网格并没有使得局部的

棋盘格现象得到改善。

综合对比３种网格尺寸下的优化结果，可总

６５２２
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图１６　不同网格尺寸支架拓扑优化结果

Ｆｉｇ．１６　Ｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｕｐｐｏｒｔｓ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｓｈｓｉｚｅｓ

结出以下特征：

１）优化结果出现棋盘格现象，棋盘格式
［３０］

是连续体结构拓扑优化设计中一种常见的数值不

稳定现象。结构拓扑优化设计变量（如密度法中

的伪密度、渐进法中的单元存在状态）在０～１两

者之间变化，在优化结构中出现一种棋盘状的构

形。拓扑优化作为一种概念设计，本质上解决的

是材料的最优分布问题，结果更加侧重于呈现传

力路径，无法给出各个部分的具体尺寸。

２）不同网格尺寸对优化结果具有一定影响，

随着网格密度增加，优化结果的几何复杂性增加，

几何尺寸逐步减小。网格细化时，可能会得到不

同的局部最优解，导致网格依赖性现象的出现，但

载荷传力路径基本相差不大。

３）从优化结构角度，其呈现出非对称格局，

支撑结构前缘材料多，后缘材料较少。基于单工

况拓扑优化结果与多工况有明显区别，基于多工

况优化为单工况计算结果的折衷。

４　尺寸优化

４１　参数化建模

由于拓扑优化最终结果材料的边界十分不

光滑，若用此模型进一步进行计算，会导致计算

不收敛等问题。因此，一般会根据拓扑优化的

结果进行参数化建模。同时也便于进一步尺寸

优化和模型加工。根据拓扑优化结果建立的参

数化模型如图１７所示。该参数化模型质量为

０．７８ｋｇ，相比于原始支架的９．７１ｋｇ，优化后的

质量约为原来的８％。

图１７　参数化建模

Ｆｉｇ．１７　Ｐａｒａｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇ

４２　尺寸优化基本概念及设置

寻求最优设计还需要通过尺寸优化进行设

计。所谓“最优设计”，指的是一种方案可以满足

所有的设计要求，且所需的支出（如质量、面积、体

积、应力、费用等）最小。设计方案的任何方面都

是可以优化的，比如说：尺寸（如厚度），形状（如过

渡圆角的大小），支撑位置，制造费用，自然频率，

材料特性等。在开展尺寸优化时需要设置设计变

量、状态变量和目标函数。流程图见图１８。

图１８　尺寸优化流程图

Ｆｉｇ．１８　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｉｚｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

设计变量为自变量，优化结果的取得就是通

过改变设计变量的数值来实现的。每个设计变量

７５２２
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都有上下限，它定义了设计变量的变化范围。常

见的设计变量如结构某部分长度、宽度、厚度等几

何尺寸。

状态变量是约束设计的数值。它们是“因变

量”，是设计变量的函数。状态变量可能会有上下

限，也可能只有单方面的限制，即只有上限或只有

下限。常见状态变量有应力不得超过许用应力、

变形不得超过规定大小和振幅限制。

目标函数是用来评价设计的优劣的标准，一

般是设计中极小化的变量参数。它必须是设计变

量的函数，即改变设计变量的数值将改变目标函

数的数值。常见的目标变量质量、应力等。

其中本文相关设计参数包括：犔１，犔２，犔３，犚，

犔，犠１，犠２，犠３，犠４，如图１９所示。状态变量为最

大主应力不超过疲劳极限４３２ＭＰａ，最大位移限

制在１ｍｍ以内。目标函数是体积最小化。

综上所述，建立起基本的支架结构优化设计

的数学模型如下：

ｍｉｎ犞

犞 ＝ ［犔１，犔２，犔３，犚，犔，犠１，犠２，犠３，犠４］

ｓｕｂｊｅｃｔｔｏ

σｍａｘ≤ ［σ］，犝 ≤犳，犚ｍｉｎ≤犚≤犚ｍａｘ，

犠犽，ｍｉｎ≤犠犽 ≤犠犽，ｍａｘ，犔犼，ｍｉｎ≤犠犼≤犠犼，ｍａｘ，

犔ｍｉｎ≤犔≤犔ｍａｘ

犽＝１，２，３，４；犼＝１，２，

烅

烄

烆 ３

（１０）

其中［σ］＝４３２ＭＰａ，犝 为最大位移，犳为１ｍｍ。

图１９　 尺寸优化参数示意图

Ｆｉｇ．１９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｚｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

４３　尺寸优化结果

给定设计变量初始值和变化范围，最终优化

结果如表２所示。最终结构质量为０．７１ｋｇ，最优

结构如图２０所示。

表２　尺寸优化结果

犜犪犫犾犲２　犚犲狊狌犾狋狅犳狊犻狕犲狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

序号 设计变量 初始值／ｍｍ 优化值／ｍｍ

１ 犔１ ４ ４．０２

２ 犔２ ８ ４．９２

３ 犔３ ４０ ２３．３０

４ 犚 １０ ８．０７

５ 犔 ６４ ８６．３３

６ 犠１ ２４．２５ １７．６１

７ 犠２ ８．５ ４．１４

８ 犠３ ２０ ８．４７

９ 犠４ ５ ３．２１

图２０　支架最优结构

Ｆｉｇ．２０　Ｏｐｔｉｍａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｕｐｐｏｒｔ

５　支架模型强度、振动、外廓性校核

对上述最终模型进行强度、振动、外廓性评

估，其中强度校核准则包括：①静强度评估准则：

屈服安全系数：狀０．２≥１．２，极限安全系数狀０．２≥

１．５；本文采用无限寿命设计，要求支架最大应力

不超过疲劳极限。②疲劳强度校核准则：对支架

固有频率进行分析，要求支架的第１阶固有频率

在发动机最高转速频率的１．２５倍以上。

５１　支架模型强度校核

分别对１７种工况进行强度校核，结果表明最

大应力出现在工况３情况下，最大主应力为３４５

ＭＰａ，主要集中在安装螺纹孔附近，最大位移为

０．７８８ｍｍ。最大主应力低于疲劳极限４３２ＭＰａ，

采用２００℃环境下材料属性，得到其屈服安全系

数为１．７８，其极限安全系数为２．１５，结构满足强

度准则设计要求（见图２１）。

５２　支架模型振动校核

外部支撑结构直接与航空发动机的机匣相

连，是发动机外部结构的重要组成部分，对于发动

８５２２
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图２１　支架模型静强度考核结果

Ｆｉｇ．２１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｔａｔｉｃｓｔｒｅｎｇｔｈａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｓｕｐｐｏｒｔｍｏｄｅｌ

机外部结构，振动是引发其故障的主要失效模式。

因此，振动分析对外部支撑结构的评估和优化具

有重要意义（见图２２）。

图２２　支架前三阶振型

Ｆｉｇ．２２　Ｔｈｅｆｉｒｓｔｔｈｒｅｅｍｏｄｅｓｈａｐｅｓｏｆ

ｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

通过对上述模型进行模态分析，获得其前十

阶固有频率，如表３所示。

表３　工况３下支架前五阶固有频率

犜犪犫犾犲３　犜犺犲犳犻狉狊狋犳犻狏犲狀犪狋狌狉犪犾犳狉犲狇狌犲狀犮犻犲狊狅犳狋犺犲狊狌狆狆狅狉狋

狌狀犱犲狉狋犺犲狋犺犻狉犱狑狅狉犽犻狀犵犮狅狀犱犻狋犻狅狀

阶次 频率／Ｈｚ 阶次 频率／Ｈｚ

１阶 ６２８．５１

２阶 ７４４．２８

３阶 ７７０．８６

４阶 ８６２．４６

５阶 ９２５．６５

６阶 １０７５．３

７阶 １１３２．１

８阶 １１６２．１

９阶 １２２９．９

１０阶 １２９１．１

　　根据计算模态分析结果，振动主要发生在面

９５２２
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积较大的附件侧平面上，此发动机高低压转子转

频分别为２５５Ｈｚ和１８３Ｈｚ。支架的第１阶固有

频率在发动机最高转速频率的１．２５倍以上。满

足振动设计要求。

５３　支架模型外廓性校核

外部支撑结构安装在航空发动机压气机机匣

外部，起着将发动机附件固定在机匣上的作用。

将支架与机匣和附件装配到一起，在３个结构的

螺栓孔处采用对齐约束，安装面采用接触约束。

结果证明，外部支撑结构与机匣和附件均不会发

生干涉，特别是加强筋部位，不会与机匣外表面接

触（如图２３）。

图２３　外部支撑结构装配图

Ｆｉｇ．２３　Ａｓｓｅｍｂｌｙｄｒａｗｉｎｇｏｆｅｘｔｅｒｎａｌｓｕｐｐｏｒｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

６　结　论

本文通过对航空发动机外部支撑结构（支架）

开展拓扑优化结构设计研究，结合发动机外部作

用力图，利用数学解析方法对发动机支架结构进

行受力分析，建立了外部支撑结构拓扑优化结构

设计流程，选取１７种危险工况对某型发动机支架

结构进行拓扑优化、参数化建模和尺寸优化，设计

了基于多工况载荷下的航空发动机支架结构，并

得到如下结论：

１）对初始模型基于不同载荷工况进行强度

计算，所得到的最大应力及位置是不同的，根据最

大应力所对应最危险工况所优化的结果与综合工

况优化结果有较大不同。基于多工况下的支架结

构拓扑设计更符合发动机实际工作情况。

２）不同网格密度会使优化结果有一定区别，

但是传力路径大体相同，应综合考虑建立参数化

模型。

３）实例分析结果表明，根据本文所提出的航

空发动机外部支撑结构拓扑优化设计流程所设计

出的发动机外部支架结构满足发动机强度、振动

设计要求，装配良好不发生干涉。可为后续支架

结构设计提供依据和参考。

拓扑优化技术在航空发动机领域的成功应用

使得产品在前期开发阶段就成功优化出合理的支

架结构，提高了支架的可靠性，大幅减少了后续改

进的设计成本和制造成本。
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