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典型涡扇发动机陶瓷基复合材料涡轮叶片
概念设计

石多奇，王振宇，刘长奇，张伟昊，陈    敏，杨晓光

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 100191）

摘　　　  要：    为了推动先进航空发动机陶瓷基复合材料（CMCs）涡轮叶片设计技术进步，以典型涡扇发动机

基准性能参数为原始数据，按照涡轮叶片正向设计流程，从气动设计，到结构设计，再到变形及强度分析，梳

理出以材料强度为约束，发动机推力和耗油率为输入值，涡轮叶片叶身模型为结果的概念设计方法。设计了

一种陶瓷基复合材料低压涡轮转子叶片，该叶片实心无冷却，设计工况下的气动性能、强度和振动特性仿真

结果满足设计要求。安全储备系数可达 1.8，涡轮盘外载预估减少 50%，验证了陶瓷基复合材料用于先进航空

发动机热端部件的可行性。涡轮效率提高 0.98%～1.17%表明陶瓷基复合材料具有提升先进航空发动机热端

部件性能的潜力。
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Conceptual design of ceramic matrix composites turbine blade for
typical turbofan engine

SHI Duoqi， WANG Zhenyu， LIU Changqi， ZHANG Weihao，
 CHEN Min， YANG Xiaoguang

（School of Energy and Power Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China）

Abstract:   For the purpose of technological progress for ceramic matrix composites (CMCs) turbine
blade design in advanced aero-engines，based on main performance parameters of typical turbofan engine，
and  according  to  the  forward  turbine  blade  design  process，a  conceptual  design  method  was  established
from aerodynamic  design  to  structural  design  finally  to  deformation  and  strength  analysis，and  a  CMCs
low pressure turbine rotor blade was designed，which was solid without cooling. In the conceptual design
method，strength was taken as the major constraint，aero-engine thrust and specific fuel consumption taken
as  inputs， and  model  of  turbine  blade  body  taken  as  output.  The  simulation  results  indicated  that
aerodynamic  performance， strength  and  vibration  performance  of  the  designed  blade  under  design
conditions satisfy the design requirements. Reserve factor of safety reached 1.8 and the external load level
of  the  turbine  disk  was  estimated  to  be  reduced  by  50%，proving  the  feasible  application  of  CMCs  on
advanced aero-engines.  Turbine efficiency increased approximately 0.98%—1.17%，which demonstrated
the  potential  of  CMCs  to  promote  the  performance  of  high-temperature  components  in  advanced  aero-
engines.
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作为航空强国，美国军方预研计划指出新型

军用航空发动机性能指标中除推质比提高和耗油

率降低外，燃油效率需提高 10%～30%，电力和热

管理能力需提高 2～20倍，推进效率需提高 10%～

25%[1]。为满足性能指标，需提高航空发动机热力

循环参数，以获得更多的循环有效功和更高的循

环热效率。其中，增加循环增温比，即提高涡轮

前温度，是提高航空发动机实际循环有效功的重

要途径，这意味着先进航空发动机的热端部件如

燃烧室、涡轮将面临越来越高的温度和气动载荷

问题[2]。典型涡扇发动机 F119-PW-100的涡轮前

温度达到了 1 870～2 010 K[3]，而高压涡轮叶片的

主要用材镍基高温合金工作温度范围最高只达到

1 350～1 370 K[4]。因此，先进航空发动机中涡轮

叶片对材料工艺和结构设计的要求越来越严苛，

采用新的具有良好高温力学性能的轻质材料是先

进航空发动机研制的必要手段。连续纤维增韧陶

瓷基复合材料（ceramic matrix composites, CMCs）
是 20世纪 70年代逐渐发展起来的一种高温热结

构材料，特别是 SiC/SiC复合材料，以低密度、高

比强度、高比模量、抗腐蚀、耐磨损、断裂韧性高

和热稳定性好著称[5]，具有替代金属成为热端部

件材料的潜力[6]，与目前涡轮叶片主要用材镍基

高温合金相比具有两大优势：材料密度为 2～2.5
g/cm3，仅是镍基高温合金密度的 1/4～1/3[7]，可以

明显改善涡轮盘受力情况；在不使用空气冷却和

环境障涂层的情况下，工作温度可达 1 470 K以上，

潜在使用温度可达 1 870 K[8]。

美国 IHPTET（integrated  high  performance  tur-
bine  technology）和 VAATE(versatile  affordable  ad-
vanced turbine engines)计划开发并验证了 CMCs
高压涡轮空心静子叶片，并将其与典型的镍基高

温合金静子叶片进行了试验对比分析，结果发现：

CMCs涡轮静子叶片的质量减轻了 50%，冷却气

量减少了 20%[9]。2009年，GE公司和罗 ·罗公司

的航空发动机联合团队采用 CMCs研制出第 3级

低压涡轮静子叶片，从 2010年开始安装在 F136
发动机上进行了整机试验[10]。2010—2012年间，

日本石川岛播磨重工公司开发了 IHI IM270（小型

工业燃气涡轮发动机）第 1级涡轮 CMCs静子叶

片，成功在发动机上完成试验测试，试验结果显

示 CMCs静子叶片在 1 320 K下经历 413 h考核

包括 48次起动和正常停止未明显破坏，未来将建

立包含各种环境和时间效应的完整材料数据库和

基于材料数据的成熟寿命预测方法[11]。2015年

2月 10日，GE航空公司在 F414发动机成功验证

了 CMCs转子叶片，测试发动机在低压涡轮上安

装了 CMCs转子叶片，试验结果显示 CMCs转子

叶片在经历 500个循环载荷未明显破坏，证明CMCs
转子叶片能承受热载荷和离心载荷[12]。近年来我

国在 CMCs涡轮叶片设计及制备方面开展了一系

列探索但尚未成熟。北京航空航天大学的石多奇

教授团队发明了一种 CMCs涡轮转子叶片，进行

了静强度考核试验，力学性能良好，并申请了专

利[13]。限制 CMCs涡轮叶片技术发展主要有两大

因素[14]：①虽然 CMCs整体表现出韧性，但每个组

分在发生损伤时仍展现出明显的脆性特征，会迅

速丧失承载能力；②目前 CMCs工艺水平对于加

工复杂结构存在较大难度。加工 CMCs涡轮叶片

时，需取消叶身弯掠、降低叶片稠度等，大大增加

了结构设计难度。

虽然存在较多技术难点，但军用飞机正经历

由四代机向五、六代机转变的关键技术阶段，推

动 CMCs技术进步，探索采用 CMCs设计先进航

空发动机无冷却涡轮转子叶片的可行性，从工程

应用角度考虑是非常必要的。概念设计旨在满足

部件性能要求基础上，确定部件最初的形状、尺

寸和用材[15]。在少量文献中介绍了涡扇发动机涡

轮叶片概念设计的某一部分内容，如高压涡轮叶

片的材料选择[16] 和径流式涡轮形状和尺寸的确

认[17]。大量文献中涡轮叶片的设计思路为在现有

涡轮叶片结构的基础上，采用局部结构优化等方

式，提高涡轮叶片某一方面性能，如气动或疲劳

性能[18]。特别针对 CMCs涡轮叶片设计方法，在

高温合金涡轮叶片结构的基础上，优化了 CMCs
涡轮叶片的榫头[19-20] 或叶身[14] 结构，但不属于概

念设计的范畴。本文以典型涡扇发动机 F119-PW-
100低压涡轮转子叶片为设计目标，考虑利用

CMCs良好的高温力学性能，评估 F119-PW-100
低压涡轮级性能参数，从速度三角形一维设计到

叶型二维设计再到叶身三维设计，初步完成一个

CMCs材料强度限制下的低压涡轮转子叶片完整

且系统的概念设计方案，仿真分析表明 CMCs可
以运用于目前典型涡扇发动机低压涡轮级上，且

可降低叶尖间隙设计值以提高涡轮效率、改善轮

盘受力情况以减少轮盘质量等提高发动机的总体
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性能，具有成为五、六代机发动机热端部件主要

用材的潜能。

 1    涡轮叶片概念设计

以典型涡扇发动机 F119-PW-100低压涡轮级

的性能参数为设计发起点，按照正向设计流程，

将涡轮叶片概念设计分为气动设计和结构设计两

部分，如图 1所示。气动设计主要为涡轮叶片速

度三角形设计，需对设计结果进行初次强度校核。

结构设计主要为涡轮叶片叶型设计和叶身设计，

需对设计结果进行叶栅气动性能验证和二次强度

校核。
 
 

开始 二次强度校核

输入低压涡轮级
的气动性能参数

绘制叶型

叶栅流场计算, 

气动性能校核完成涡轮转子叶片
速度三角形设计

重心积叠, 叶身结构建模
初次强度校核

变形及强度分析
沿径向计算多个设计
截面的叶型几何参数

结束

图 1    涡轮叶片概念设计流程

Fig. 1    Turbine blade conceptual design process
 

 1.1   总体参数评估

在进行涡轮叶片概念设计时，需首先根据

CMCs的高温力学性能，评估发动机 F119-PW-
100的总体参数，提取修正后的低压涡轮级气动

性能参数。F119-PW-100发动机由 3级风扇、6
级高压压气机、燃烧室、单级高压涡轮、与高压

涡轮转向相反的单级低压涡轮、混合器、加力燃

烧室与二维矢量喷管等组成[21]。

以航空发动机的常规设计点（起飞状态）作为

主要性能状态点，初步确定用于计算的基准性能

参数[3]，见表 1。若低压涡轮叶片采用 CMCs，为
充分利用材料的高温力学性能，设计无冷却低压

涡轮叶片，基准性能参数可作如下调整：

1）  考虑到飞机对于航空发动机的需求主要

为推力和耗油率，所以中间推力和中间耗油率与

基准值相对误差不得大于 0.1%。

2） 由于低压涡轮级不冷却，减少了冷却气量，

压气机中更多的工质参与了做功，单位推力提高。

为保证总推力不变，进口换算空气流量可以适当

减少。或可通过降低涡轮前温度的方式，减小循

环增温比，减少循环有效功，降低单位推力。

3）  换算空气流量的减少和涡轮前温度的降

低改变了航空发动机热力循环，为得到符合设计

目标的解，总压比和涵道比可适当调整。

在 Gasturb软件中输入设计参数，设计点计算

结果如表 1所示。验算值与基准值相比，中间状

态推力相对误差约为 0，中间耗油率相对误差为

0.012%，换算空气流量减少了 2.48 kg/s，总压比提

高了 1.07，涵道比提高了 0.01，涡轮前温度减少了

57.1 K，达到了预期设计目标。

从计算结果中，提取得到低压涡轮级性能参

数如表 2所示。
  

表 2    低压涡轮级性能参数值

Table 2    Performance parameters of low pressure turbine

参数 导向器进口 转子出口

流量/（kg/s） 96.10 96.10

总温/K 1 379.33 1 181.41

静温/K 1 347.15 1 137.49

总压/Pa 960 877 458 286

静压/Pa 867 043 390 233

绝对速度/（m/s） 283.56 327.06

焓/（J/kg） 1 237 530 992 312

转速/（r/min） 11 000
出口面积/m2 0.25

 
 

[σ]/ρ

该低压涡轮级性能参数不仅可作为典型涡扇

发动机低压涡轮级的气动性能参考值，还可作为

计算应力水平限制下低压涡轮叶片可用材料力学

性能标准值选取依据。涡轮转子叶片在实际工况

下会受到离心载荷和气动载荷等，根据文献 [22]
可知，气动载荷对转子叶片应力水平影响很小，

离心载荷为主要影响因素。涡轮叶片静强度校核

时，参考文献 [23]中计算叶片离心拉伸应力的经

验公式，可建立设计状态下材料强度（ ）与涡

 

表 1    设计点计算结果

Table 1    Calculation results of design point

参数 验算值 基准值[3]

中间状态推力/kN 105.5 105.5

中间耗油率/（kg/（daN·h）） 0.837 1 0.837

换算空气流量/（kg/s） 124.02 126.50

总压比 27.169 5 26.1

涵道比 0.311 2 0.3

涡轮前温度/K 1 802.9 1 860
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An2轮气动性能参数（ ）的经验公式

1
Ksafe
· [σ]
ρ
=

5πKforceKshape

9
An2 （1）

[σ]

[σ] = 0.6σ0.1 ρ

Ksafe

A n

Kforce

Kshape

式中 为材料在设计状态下的许用应力，按照

EGD-3设计准则 [24]，取 ，单位取 Pa；
为材料密度，单位取 g/cm3， 为材料安全系数，

参考目前涡轮转子叶片常用的镍基高温合金，该

经验值取 2[25]； 为叶片流道面积，单位取 m2； 为

转子转速，单位取 r/min； 为非补偿弯曲应力

系数，该经验值考虑了由气动力与离心力产生的

弯曲应力因没有平衡而产生的非补偿弯曲应力，

取值为 1～1.2[22]； 为形状系数，该经验值考虑

了实际涡轮转子叶片截面沿径向的变化，由叶根

至叶尖，叶片截面面积逐渐减小。因此，为使离

心拉伸应力接近实际情况，假设沿径向叶片截面

面积变化为线性，取值为 0.48～0.54[22]。

σ0.1

[σ] ρ

An2

An2

假设低压涡轮叶片材料为 DD6，参考文献

[26]中 DD6在 920 K（考虑通常采用涡轮冷却结

构后叶片表面温度降低约 300 K[27]）的真实拉伸

应力-应变曲线，材料 0.1%屈服强度 为 850 MPa，
所以设计状态下的许用应力 取 510 MPa， 取

8.78 g/cm3[28]，通过式（1）计算得到 为 2.57×107～
3.47×107，与验算得到的低压涡轮级气动性能参数

中 为 3.03×107 相比可以说明：

1） 从目前使用材料的强度角度考虑，验算得

到的低压涡轮级性能参数具有较强的可靠性。

An2

2） 由于计算过程只与材料强度值相关，涡轮

前温度为 1 220 K左右时，涡轮气动性能参数中

为 2.57×107～3.47×107。

An2

Ksafe

Ksafe

[σ]

Ksafe

[σ]

因此，可以依据典型涡扇发动机低压涡轮级

气动性能参数 的取值，对未来 CMCs用于涡轮

叶片时的材料强度提出要求。由于目前 CMCs涡
轮叶片工程应用数据较少，对安全系数 没有

明确定义，暂取 =1，材料密度取 2.2 g/cm3。由

式（1）可得，为获得在设计状态下具有一定使用寿

命的 CMCs低压涡轮转子叶片，CMCs在 1 220 K
（无冷却结构）下的许用应力 不应低于 93 MPa；
如果取 为 1.5，材料密度取 2.2 g/cm3，CMCs在
1 220 K（无冷却结构）下的许用应力 不应低于

140 MPa。
[σ]参考 EGD-3设计准则，CMCs许用应力 的

定义可与 CMCs某个强度值相关。以编织 SiC/SiC
试验件的单向拉伸试验为例，基于对试验件的断

口分析，可知 CMCs拉伸过程的失效模式为基体

首先开裂，随后界面发生脱黏，而后纤维断裂，材

料失去承载能力[29]。所以，在图 2所示的 CMCs

σPLS

σUTS

σUTS

σPLS σPLS σUTS

宏观拉伸应力-应变曲线中，载荷较小时没有明显

损伤产生，CMCs宏观拉伸应力-应变曲线呈现线

性特征，而当载荷加大，CMCs宏观拉伸应力-应
变曲线开始呈现非线性特征[30]，拐点的产生是因

为基体出现裂纹，拐点处应力值 通常被称为

比例极限 (proportional limit strength, PLS)，试验件

断裂时的应力值 通常被称为拉伸极限或拉伸

强度（ultimate tensile strength, UTS），以试验温度为

1 370 K的国产第 1代 SiC纤维增强的 KD-Ⅰ SiC/
SiC试验件拉伸应力 -应变曲线为例 [31]， 为

219 MPa， 约为 80 MPa， / 约为 0.36。
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试验温度为1370 K

图 2    1 370 K 下 KD- Ⅰ SiC/SiC试验件拉伸应力-应变曲线[31]

Fig. 2    Tensile stress-strain curves of KD- Ⅰ SiC/SiC

composite at 1 370 K[31]

 

[σ] [σ] σUTS

σPLS η η [σ]

σUTS

η

[σ]

[σ] =ησUTS = 0.76σUTS

[σ]

为使 CMCs涡轮叶片在实际工况下具有一定

的使用寿命，需探究高温下 CMCs的疲劳性能。

参考文献 [32]中给出了国产第 2代 SiC纤维增强

的 KD-Ⅱ SiC/SiC试验件高温疲劳数据。可知高

温下 CMCs应力-寿命曲线可以分短寿命区、过渡

区和长寿命区。Zhu等 [33] 指出，室温下 CMCs应
力-寿命曲线不存在过渡区，所以考虑高温下

CMCs的疲劳性能，可将短寿命区与过渡区交界

处的应力值定为 CMCs许用应力 ， 与 和

相关，引入拉伸强度利用率 的概念， 为 与

的比值，表征高温下 CMCs的疲劳性能 [34]，对

于 KD-Ⅱ SiC纤维， 约为 0.76。因此 CMCs涡轮

叶片概念设计时，考虑 CMCs许用应力 为材料

76%拉伸极限，即 ，代入图 2
中试验数据，可知本文设计工况下，CMCs许用应

力 为 166 MPa。

Ksafe An2

A n

采用 CMCs叶片，由式（1）可得，若取安全系

数 为 2， 涡 轮 气 动 性 能 参 数 可 以 达 到

4.52×107，因此发动机总体参数设计时可以增加涡

轮部件的流道面积 和转速 ，提高涡轮的做功能

力，进而提升发动机的总体性能。
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 1.2   涡轮叶片气动设计

 1.2.1    速度三角形设计

由于 F119-PW-100采用单级低压涡轮设计，

所以不考虑低压涡轮多级功分配问题。从总体参

数评估可知，以低压涡轮级的燃气流量、导向器

前总压、导向器前总温、转子转速、输出轴功为

输入值，编程完成速度三角形设计。计算程序包

括沿涡轮级平均直径（叶中）气流参数的计算和涡

轮级内半径（叶根）和外半径（叶尖）气流参数的

确定两部分，遵循流量连续，能量守恒和动量矩

守恒原理。

流量连续表示为

qm = Kf
p∗A
√

T ∗
q（Ma）= a （2）

qm Kf

p∗ T ∗ A

q（Ma） a

式中 为质量流量， 为常数，由燃气绝热系数和

燃气气体常数求得， 为总压， 为总温， 为流道

面积， 是以马赫数为自变量的气动函数，

为常数。

能量守恒表示为

Le = Lheat−Lr−
c2

2− c2
1

2
（3）

Le Lheat

Lr （c2
2− c2

1）/2

式中轴功 等于燃气绝热膨胀功 减去流体损

失 和动能的增量 。

动量矩守恒表示为

lu = u（c1u+ c2u）= a （4）

lu u c1u c2u

a

式中 为轮缘功， 为叶片切向速度， 和 分别

为气流进出口切向速度， 为常数。动量矩守恒主

要用于求解涡轮级内半径（叶根）和外半径（叶尖）

气流参数，由此可推得沿径向气流变化规律。

c1urm = a （5）

r m m式中 为流道半径， 为常数，在本次设计中选取

的值为 0.84。

涡轮级平均直径（叶中）速度三角形计算程序

框图如图 3所示。
 

开始

输入设计数据与原始数据

计算出口面积

计算出口尺寸

计算进口尺寸

介于等外径与
等中径的设计

计算轮缘功

载荷系数

计算出口总温

计算出口绝对速度和相对速度

计算进口绝对速度

动量矩守恒

计算进口绝对气流角

相对误差小于
0. 001？

计算进口绝对轴向速度和相对速度

计算进出口相对气流角

计算进口总压、静压、静温

计算出口总压、静压、总温、
静温

计算出口轴向速度

相对误差小于0. 01？

强度初步校核

是

结束

否

流量连续

是

否

图 3    涡轮级叶中速度三角形计算程序框图

Fig. 3    Block diagram of velocity triangle calculation at average position in turbine
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涡轮级内径（叶根）和外径（叶尖）速度三角形

计算程序框图如图 4所示。

c w

α β

叶尖、叶中和叶根三截面速度三角形示意图

如图 5所示；通过程序计算可先得到转子叶片进

出口径向尺寸如表 3所示。以叶中截面为例，计

算得到速度三角形设计值如表 4所示，速度单位

均为 m/s，角度均采用角度制， 为绝对速度， 为

相对速度， 为绝对气流角， 为相对气流角，下标

a

u

1代表进口，下标 2代表出口，下标 代表轴向，下

标 代表切向。

将 Gasturb软件中计算得到的低压涡轮级性

能参数与速度三角形设计计算程序得到的叶中截

面处气动参数值比较，可知叶中处转子叶片出口

气动参数值与总体参数评估的最初验算值相差不

大，可以确定速度三角形设计结果符合 F119-PW-
100低压涡轮转子叶片气动性能要求。

 1.2.2    初次强度校核

初次强度校核时不考虑温度场影响，涡轮转

子叶片叶根尾缘为危险点。由速度三角形设计结

果可知，叶片叶根尾缘的表面温度为 1 237.6 K（相

对坐标系下的燃气气流总温），假设叶片沿径向

为等截面叶片，可得叶根尾缘的离心拉伸应力为

113 MPa。因此，计算设计叶片危险点叶根尾缘

的离心拉伸应力值 113 MPa低于设计工况下 CMCs
许用应力 166 MPa，初次强度校核通过。

 1.3   涡轮叶片结构设计

 1.3.1    叶型几何参数计算

涡轮叶片气动设计中，计算了叶尖、叶中、叶

根 3个截面的气动参数，但是为了可靠地控制转

子叶片的制造精度，经验表明，两个相邻叶型设

计截面之间的最大距离为 25 mm[23]，且设计截面

与流道一维子午面平行。因此，如图 6，根据进口

叶片径向长度，与涡轮叶片气动设计截面不同，

 

表 3    转子叶片进出口径向尺寸

Table 3    Radial dimension of inlet and outlet rotor blade

参数 进口 出口

内径/m 0.315 0.294

外径/m 0.412 0.414

叶片长度/cm 9.7 12.0

轮毂比 0.76 0.71
截面面积/m2 0.22 0.27

 

表 4    叶中处速度三角形设计值

Table 4    Value of velocity triangle design at

average position

参数 进口 出口

ca 288.99 297.23
cu 543.17 41.51
c 615.27 300.11

wu 124.84 449.09
w 314.81 539.61
α 28.02 82.05

β 66.64 33.67

 

选定m

计算进口绝对速度和绝对气流角

计算进口总压、静压、静温

计算出口总压、静压、总温、静温

径向平衡方程

开始

结束

计算进口相对速度和相对气流角

计算出口绝对速度和绝对气流角

计算出口相对速度和相对气流角

图 4    涡轮级叶根和叶尖速度三角形计算程序框图

Fig. 4    Block diagram of velocity triangle calculation

at root and tip in turbine
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图 5    速度三角形设计结果示意图

Fig. 5    Results schematic diagram of velocity triangle design
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重新选取了 7个截面。

由于与涡轮叶片气动设计截面不同，叶型设

计中的 7个截面需首先进行气动参数修正，即通

过涡轮级内半径（叶根）和外半径（叶尖）速度三

角形计算程序计算 7个截面的进出口气动参数，

并以修正结果中的进出口相对气流角和出口相对

马赫数作为叶型设计的原始数据。叶片沿叶高方

向通常采用等弦长设计，在程序计算时，许多经

验公式结果多为与弦长有关的无量纲量，所以为

方便后续多截面程序计算，需初步设定弦长，参

考文献 [22]中最佳叶型相对厚度、相对栅距等经

验公式，完成叶型设计几何参数计算程序，如图 7
所示。

通过程序计算可以得到 7个截面的叶型几何

 

截面Ⅰ (出口叶尖)

截面Ⅱ (工艺叶尖)

截面Ⅲ (3/4叶高)

截面Ⅳ (1/2叶高)

截面Ⅴ (1/4叶高)

截面Ⅵ (进口叶根)

截面Ⅶ (出口叶根)

4
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2
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图 6    叶型设计典型截面（单位：mm）

Fig. 6    Typical section for blade profile design （unit: mm）
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输入设计值与原始数据

计算叶型几何进口角

计算叶型几何出口角

计算叶栅出口角

计算几何平均速度倾斜角

计算叶型安装角

计算叶片宽度

计算最佳相对厚度

计算最佳相对栅距

是否大于0. 045？

攻角与进口
相对气流角

气流滞后角

计算栅距

计算喉道宽度

计算最大厚度

计算叶片数目

是否大于栅距与喉道宽度之差？

是否为叶根截面？

是

修正

否

结束修正

叶型弦长
等于叶片宽度

是否为叶根截面？

否

否

几何相似

是

否 是

出口相对
气流角

是

图 7    叶型设计几何参数计算程序框图

Fig. 7    Block diagram of blade profile geometric parameters calculation program
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参数，叶型绘制需要的几何参数共 17个，其中以

截面Ⅳ为例，截面Ⅳ的几何参数见表 5。
 
 

表 5    截面Ⅳ叶型几何参数

Table 5    Blade profile geometric parameters at section Ⅳ

参数 数值

相对栅距 0.66

相对厚度 0.09

进口攻角/（°） −1

叶栅出口角/（°） 32.10

弦长/mm 40.91

栅距/mm 27.20

叶型安装角/（°） 119.75

叶片宽度/mm 35.80

最大厚度/mm 3.70

进气边小圆半径/mm 0.77

排气边小圆半径/mm 0.44

进气边楔角/（°） 16

排气边楔角/（°） 4

喉道宽度/mm 14.50

几何进口角/（°） 65.64

几何出口角/（°） 32.88

叶背出口弯折角/（°） 9
 
 

 1.3.2    二次强度校核

f̄

h

rcp

[σ]

二次强度校核时，由于已知叶片进出口径向

尺寸和叶型设计截面几何参数，采用式（6）计算叶

根尾缘总应力。其中， 为出口叶尖和叶根截面

面积之比，可用程序计算得到的叶型几何参数中

出口叶尖截面（截面Ⅰ）与出口叶根截面（截面Ⅶ）

最大厚度之比估计，为 0.18； 取出口叶片长度为

11.98 cm； 取出口叶中半径为 35.38 cm，求得设

计状态下叶根尾缘总应力为 77 MPa。本文设计

工况下 CMCs许用应力 为 166 MPa，初步估算

可得本文涡轮叶片设计结果安全系数可达 2.2，建
议二次强度校核时安全系数不低于 2。

σ = Kforce

(
1+ f̄

2
− 1− f̄

12
· h

rcp

)
2πρAn2

3 600
（6）

 1.3.3    叶型绘制及叶栅气动性能验证

依据叶型几何参数，选择 Solidworks软件中

样条曲线作为型线，完成了 7个截面的叶型绘制，

以截面Ⅳ为例，如图 8所示。

叶型绘制中选取了 7个截面，其中截面Ⅰ（出

口叶尖）和截面Ⅶ（出口叶根）在涡轮叶片实际工

作中并不存在，对这 2个截面进行叶栅流场计算

没有意义，因此只需计算截面Ⅱ、Ⅲ、Ⅳ、Ⅴ和Ⅵ

共 5个截面的叶栅流场，分析叶型对叶栅流道内

气流流动（静压和相对速度矢量）的影响，进而优

化叶型。在叶型基础上，在 ANSYS Fluent中构造

叶栅流道，建立流体流动模型，添加周期性网格，

并假设叶型相对气流以平移方式移动。由于主要

分析叶型形状对叶栅流场的影响，即计算流场内

气流静压和相对速度矢量，为简化计算，不考虑

流固能量传递，即计算中不引入能量方程，但需

引入黏性模型，选用转捩 SST（shear stress transfer）
模型。求解器类型为压力基，速度格式为相对，

时间为稳态，空间为平面。设置流场左右边界为

平移周期边界；设置叶型边界为移动壁面，并相

对于相邻单元区域静止，平移速度为 0 m/s；输入

速度入口边界条件，由于求解器速度格式为相对

且设置叶型边界平移速度为 0 m/s，速度入口边界

条件为气流进口相对速度；输入压力出口边界条

件，压力出口边界条件为气流出口静压。初始化

后，设置残差为 0.001，迭代求解得到叶栅流场计

算结果，以截面Ⅳ为例，如图 9和图 10所示。

由截面Ⅳ叶栅静压场可知，叶型存在明显的

叶盆叶背压力差，气流推动叶片旋转并做功。压

力变化在叶栅流道内较为均匀，叶背可能存在一

定的边界层分离，但区域很小，因此气流在截面

Ⅳ叶栅流道内流动情况较好。

由截面Ⅳ叶栅相对速度场可知，叶栅通道内

存在明显喉道，基本在叶型绘制时的喉道设计位

置，且气流最大速度未超过声速。

除截面Ⅳ外，各截面叶栅流场中叶型存在明

 

8°
65.64°

2°
32.88°

ϕ3.70 mm

图 8    截面Ⅳ叶型

Fig. 8    Blade profile at section Ⅳ
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显的叶盆叶背压力差，压力变化在叶栅通道内较

为均匀，叶背可能存在一定的边界层分离，区域

很小，气流在叶栅通道内流动情况较好；流道内

存在明显喉道，且最大速度未超过声速，不存在

明显的堵塞情况。但在截面Ⅵ中，叶栅流场中叶

背边界层存在较为明显的分离，气流在叶栅通道

内流动情况较差，且未形成明显的喉道，需进一

步修正叶型。

 1.3.4    叶身设计

叶身设计首先需确定各设计截面叶型间的相

对位置，完成叶型积叠。叶型积叠需选择参考点，

如叶型重心、最大厚度圆圆心、进气边小圆圆心、

排气边小圆圆心等[35]，沿叶片高度增加方向，每个

截面叶型参考点需在设计曲线上。考虑到本文设

计参数 An2 值较大，叶片离心拉伸应力较高，优先

考虑静强度问题。因此，采用重心积叠的方式，

即沿径向保证每个截面叶型的重心在一条直线上，

该直线与全局坐标系中高度轴正方向平行，目的

是减少离心弯矩。

叶型积叠后，在 Solidworks中采用放样特征，

从截面Ⅰ至截面Ⅶ，依次放样。由涡轮叶片气动

设计求得叶片的径向尺寸可知，叶片进口叶尖径

向长度低于出口叶尖径向长度，进口叶根径向长

度高于出口叶根径向长度，使得放样特征的上下

边界（截面Ⅰ和截面Ⅶ）并不存在，所以需按照叶

片的进出口径向尺寸切除多余部分，切除后叶身

模型如图 11所示。

 
 

图 11    CMCs涡轮叶片叶身模型

Fig. 11    Model of CMCs turbine blade body
 

∆h

∆l ∆l>∆h

∆h

∆l

虽然按照涡轮叶片气动设计求得叶片的径向

尺寸，建立了叶身模型，但是该模型叶尖依然高

于实际投入使用时叶片的叶尖。因为叶片在工作

时承受离心拉伸及热膨胀，叶片沿径向会伸长 ，

所以需设置合理的叶尖间隙 ，使得 ，避免

叶片叶尖因变形伸长与机匣发生剧烈摩擦。叶片

伸长量 需在涡轮叶片变形及静强度分析求得，

选取合理的叶尖间隙 ，修正叶身模型。

 2    涡轮叶片变形及强度分析

将叶身几何模型导入 Abaqus软件中，建立了

该叶身的有限元实体模型，采用四面体网格划分，

共有单元 100 326个，节点 155 970个，完成了静

强度分析和振动特性分析，评估了设计状态下低

压涡轮转子叶片上可能的危险点。

 

静压/kPa
561.3
543.4
525.6

489.8
471.9
454.1
436.2
418.3
400.4
382.6
364.7
346.8
328.9
311.1
293.2
275.3
257.4
239.6

507.7

图 9    截面Ⅳ叶栅静压分布

Fig. 9    Static pressure distribution of cascade at section Ⅳ
 

 

相对速度/(m/s)
617.8
583.5
549.2

480.5
446.2
411.9
377.6
343.2
308.9
274.6
240.3
205.9
171.6
137.3
103.0
68.7
34.3
0

514.9

图 10    截面Ⅳ叶栅相对速度分布

Fig. 10    Relative velocity distribution of cascade at section Ⅳ
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 2.1   有限元实体模型

 2.1.1    材料性质

假设该叶片采用三维四向编织某 KD- Ⅰ SiC/
SiC复合材料，并假设该材料为横观各向同性材

料，材料主方向为径向方向（方向编号为 3），计算

时输入的材料参数如表 6所示。
 
 

表 6    三维四向编织某 KD- Ⅰ SiC/SiC复合材料参数[30]

Table 6    Material parameters of three dimensional-four

directional braided the KD- Ⅰ SiC/SiC composites[30]

参数 数值

弹性模量/GPa
E1 89
E2 89
E3 107

泊松比

v12 0.27
v13 0.24
v23 0.24

切变模量/GPa
G12 38.60
G13 38.20
G23 38.20

热膨胀系数/10−6 K−1
α1 2.40
α2 2.40
α3 2.50

密度/（g/cm3） 2.00
 
 

 2.1.2    计算状态

本文选取发动机的设计状态（起飞状态）为变

形及强度分析的工况，设计转速为 11 000 r/min，
分析时按照叶片概念设计的径向位置，添加了旋

转体力。

T

r

考虑到温度对叶片变形影响较大，所以分析

时需添加计算状态下的温度场。该叶片表面温度

由 7个叶型设计截面在相对坐标系中的总温沿

径向插值得到，如表 7所示，分布规律满足关于径

向位置 的二次函数，如式（7）所示。

T = 0.069 78r2−1.785r+1 232 （7）
 
 

表 7    设计截面的叶片表面温度

Table 7    Blade surface temperature of design sections

径向位置 r/cm 叶片表面温度 T/K

29.39 1 240
31.47 1 245

33.89 1 252

36.32 1 259

38.74 1 268

40.97 1 276

41.37 1 278

气动载荷对转子叶片应力水平影响很小，离

心载荷为主要影响因素[22]，所以分析时未添加计

算状态下的压力场。

 2.1.3    边界条件

静强度分析时，需进行强度校核。在强度校

核时，初步认为设计状态下叶片的危险点为叶片

叶根尾缘。因此，在静强度分析中，需尽可能减

少叶根尾缘处分析结果的误差，约束叶根截面径

向位移，并假定叶根前缘为固支。该种边界条件

的设置虽然使叶根前缘局部区域计算结果失真，

但是叶根尾缘处的应力状态结果较好，达到了强

度校核中减少危险截面处分析结果误差的目的。

振动特性分析时，重点关注叶片振动的固有

特性，即叶片振型和固有频率。因此，在振动特

性分析中，可以假定叶根截面为固支。

 2.2   静强度分析

 2.2.1    位移计算及变形分析

ur

由图 12可知，叶片沿叶高方向，径向位移逐

渐增大，出口叶尖处的径向位移 约为 0.42 mm。
  

0.3472

0.3119

0.2766

0.2414

0.2061

0.1709

0.1356

0.1003

0.0651

0.0298

−0.0005

径向位移/ mm

0.4177

0.3824

图 12    径向位移分布

Fig. 12    Radial displacement distribution
 

若假设存在叶片材料为三维四向编织 CMCs、
轮盘材料为 FGH96的叶盘结构，和叶片材料为

DD6、轮盘材料为 FGH96的叶盘结构，参考文献

[36]中叶尖间隙的计算方法，代入本文设计叶片

的几何尺寸和气动参数，可知采用 CMCs叶片的

叶盘结构与采用 DD6叶片的叶盘结构相比，相对

叶尖间隙设计值可减少 1.70%。因此，可估计在

不改变叶盘结构的基础上，仅将涡轮叶片材料由

DD6更换为 CMCs，参考文献 [37]中的试验数据，
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涡轮效率约提高 0.98%～1.17%，CMCs涡轮叶片

具有可观的气动性能提升潜力。

 2.2.2    应力计算及强度分析

由于边界条件设置叶根前缘为固支，叶片叶

根前缘局部区域应力计算结果失真，需忽略该区

域的应力分析结果，叶片径向应力场如图 13所示，

叶根尾缘为危险点。
  

径向应力/MPa
91.24

83.64

76.03

68.43

60.83

53.22

45.62

38.02

30.41

22.81

15.21

7.60

0

图 13    径向应力分布

Fig. 13    Radial stress distribution
 

强度校核时，初步认为设计状态下叶片的危

险点为叶片叶根尾缘，叶根尾缘处径向应力最大

值为 91 MPa，如图 14所示，该值大于二次强度校

核中估算的应力值 77 MPa有以下原因：

1）  本文叶片实体模型中叶型面积沿径向不

符合线性规律，与经验公式的适用条件存在偏差。

2）  本文叶片实体模型中叶身部分由 7个设

计截面沿径向放样得到，虽然设计截面的重心在

重心积叠线上，但沿径向其他截面的重心可能未

在重心积叠线上，产生了多余的离心弯矩应力。

3）  本文叶片实体模型中温度场由涡轮叶片

气动设计结果求得，未考虑流体和叶片的热交换，

高于实际叶片的温度场，对强度评估有益。

[σ]

叶根尾缘处径向应力最大值为 91 MPa，本文

设计工况下 CMCs许用应力 为 166 MPa，初步

估算可得本文涡轮叶片设计结果安全系数可达

1.8。如果设计叶片危险点应力过大，强度校核不

通过，可通过修正放样引导线，调整设计转速等

方法，优化叶身模型，也可以通过提高材料性能

的方法，在不改变结构的情况下，陶瓷基复合材

料满足持久强度要求。通常，采取两种方法并行

的方式，叶身模型和材料性能同时优化，使设计

结果满足强度要求。

由于实际叶片叶根尾缘处径向应力最大值

为 91 MPa，与镍基高温合金叶片相比，预估轮盘

外载降低 50%以上，有益于提高轮盘持久寿命设

计裕度。结构设计时，由于轮盘外载降低，轮盘

厚度设计值可减少，有益于减少轮盘质量，若采

用 SiC纤维增强整体叶环结构，轮盘质量减轻的

效果更加可观。因此，采用 CMCs叶片对于提高

轮盘持久寿命设计裕度和轮盘减轻质量具有可观

的潜力。

 2.3   振动特性分析

 2.3.1    叶片振动固有特性分析

计算状态下，叶片前 5阶固有频率及振型如

表 8所示。位移场归一化处理后，根据各阶固有

频率下叶片位移场中节线的位置，定义叶片的振

型。由此可知叶片振动时，位移最大点多集中于

出口处，该结果与叶型绘制几何参数中排气边小

圆直径为叶型截面最小尺寸有关。整体来看，由

于前 4阶模态的最大位移均在叶尖尾缘处，可以

考虑通过增加叶冠结构的方式减振，但在实际服

役环境中，叶片在固有频率下的振动问题不应出

现，需进行合理的共振特性分析。

 2.3.2    叶片共振特性分析

叶片共振条件为

fd = Kn （8）

fd式中 为叶片计算状态（受温度和转速主要影响）

下的固有频率，K为结构系数，取大于等于 1的整

数，与发动机具体结构的激励有关。根据文献

[38]可知，对于Ⅰ级涡轮叶片，K的大小与转速

（K取 1）、加力燃烧室后支板数、Ⅰ级涡轮导向器

 

径向应力/MPa
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68.43

60.83
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0

图 14    叶根尾缘径向应力分布

Fig. 14    Radial stress distribution at blade root trailing edge
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叶片数等有关。航空发动机典型工作状态有额定

状态（约 100%转速）、巡航状态（约 80%转速）、

慢车状态（约 30%转速）。拟合各工作状态下前

5阶固有频率，可得共振转速图，如图 15所示。
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3300 r/min

转速/(r/min)

图 15    共振转速图

Fig. 15    Resonance speed diagram
 

n n

n

n

对叶片进行共振转速分析后，可知发动机在

典型工作状态下，与 1阶固有频率相关的危险共

振有 2个： =（8 800±100）r/min、K=11;  =（11 000±
100） r/min、K=9。与 2阶固有频率相关的危险共

振有 1个： =（8 800±100） r/min、K=17。与 5阶固

有频率相关的危险共振有 1个： =（11 000±100）

r/min、 K=38。
因此，复合材料叶片装配试验前，需评估与

K有关的结构，是否产生共振激振源。如果在叶

片振动试验过程中，模拟发动机某些工况时，叶

片发生共振。根据文献 [39]，可以通过叶片的调

频和选频来控制共振的再度发生；概念设计时调

整加力燃烧室后支板数、Ⅰ级涡轮导向器叶片数

等与 K有关的结构数目，避开 9、11、17和 38。
此外，对于编织陶瓷基复合材料来说，也可以通

过调整编织方式和编织参数实现叶片调频。

 3    结　论

本文进行了以材料强度为约束的涡轮叶片概

念设计方法的初步探索，初步建立了一种涡扇发

动机典型总体参数约束的 CMCs低压涡轮转子叶

片叶身三维模型，该叶片实心无冷却，设计状态

下的气动性能、强度和振动特性仿真结果满足设

计要求，主要研究结论如下：

1）  该设计方案从飞机对发动机性能需求的

角度出发，以国产第 1代 SiC纤维制备的 KD-Ⅰ
SiC/SiC复合材料的许用应力 166 MPa为主要约

束，按照传统设计思路，可以在概念设计阶段较

快评估发动机新型号中某种材料应用于涡轮叶片

上的可行性，并初步生成该叶片设计状态下的叶

 

表 8    叶片前 5阶振型

Table 8    The first five mode shapes of blade

固有频率/Hz 振型 振型图

1 644（1阶） 1阶弯曲振型

2 503（2阶） 1阶扭转振型

4 871（3阶） 1阶弯曲振型

5 386（4阶） 2阶扭转振型

7 006（5阶） 弯扭复合振型
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身模型。

2）  从材料强度角度考虑，CMCs具有替代金

属成为热端部件材料的可行性。因为气动设计和

结构设计中没有考虑 CMCs材料性质，未对涡轮

叶片进行针对性设计（除减少低压涡轮级冷气量

外），所以仅能从强度角度考虑，CMCs可以运用

于目前典型涡扇发动机低压涡轮级上，安全储备

系数可达 1.8。

An2

A n

3）  1 220 K下，相比金属叶片，采用 CMCs涡
轮叶片，涡轮气动性能参数 可以达到 4.52×107，
提高约 30%，发动机总体参数设计时可以增加涡

轮部件的流道面积 和转速 ，提高涡轮的做功能

力，进而提升发动机的总体性能；相对叶尖间隙

设计值可减少 1.70%，涡轮效率提高 0.98%～1.17%，

具有气动性能提升的潜力；涡轮盘外载预估减少

50%以上，具有提高轮盘强度储备、实现轮盘减

质的潜力。如果采用国产第 2代 SiC纤维，叶片

强度储备系数会更高，因此 CMCs具有成为先进

发动机热端部件主要用材的潜能。

本文未考虑 CMCs工艺设计的内容，后续需

进一步探索 CMCs涡轮叶片细观编织结构的设计

以实现强度和振动特性的优化。比如，考虑涡轮

叶片榫头到叶尖编织结构的变化和纤维束的排布

方式等以调整满足强度和振动设计要求。CMCs
制备工艺需要对涡轮叶片不同部位进行优化，以

保证材料在服役环境中的许用应力满足设计要求，

还需要开展大量的力学性能测试以保证设计所需

的基础力学性能数据，建立更为可靠的结构强度

设计准则。此外，当燃气温度为 1 720 K时，SiC
基体质量的减少影响热端部件的气动性能[40]，所

以针对服役环境温度大于 1 720 K的结构设计时，

需要对 CMCs热端部件采取适当冷却措施，并采

用环境障涂层进行防护。
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