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摘要：针对轻质异形冠结构设计问题，提出了基于结构强度和振动分析的锯齿叶冠轮廓切除原则，采用拓扑优化确定了锯齿

叶冠 2 维切除线，通过有限元计算得出叶冠优化后对叶盘结构典型部位应力水平、振动特性的影响。静强度计算结果表明：叶冠优

化后在叶身与上、下缘板连接处 Von-Mises 应力分别降低 16.1%、5.6%，在叶冠“Z”形凹口处 Von-Mises 应力降低 24.5%，去除的叶冠

质量占叶片质量的 2.4%；模态分析和谐响应分析结果表明：叶冠优化后对叶盘结构振动特性不产生负面影响，保证了叶冠的阻尼减

振作用。
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Structure Design of Curved Profile Zigzag Shroud Based on Topology Optimization
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Abstract: In view of the structural design problem of the light-weight special-shaped shroud袁the contour cutting principle of the
zigzag shroud was put forward based on the structural strength and the vibration analysis. The two-dimension resecting line of the zigzag
shroud was determined by the topology optimization. Through the finite element calculation袁the influence of the optimized shroud on the
stress level and vibration characteristics of the typical parts of the blade disk structure was obtained. The results of static strength
calculation show that the Von-Mises stress decreases by 16.1% and 5.6% respectively at the junction between the blade and the upper and
lower listrium after the optimization of the shroud. The Von-Mises stress decreases by 24.5% at the "Z" notch of the shroud袁and the weight
of the removed shroud accounts for 2.4% of the blade mass. The results of modal analysis and harmonic response analysis show that there is
no negative influence on the vibration characteristics of the blade disk structure after the optimization of the shroud袁and the damping effect
of the shroud is guaranteed.
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0 引言

现代航空航天用燃气涡轮发动机的涡轮转子叶

片常采用锯齿形阻尼叶冠[1-2]。相邻叶片的叶冠抵紧后

可以减小叶片的扭曲变形和弯曲变形，增强叶片的刚

性[3]。但是叶冠的使用也带来一些问题：叶冠位于涡轮

转子半径最大处，在高转速下，对叶根和轮盘产生较

大的离心载荷[4]；叶冠本身也会发生故障[5-7]；PSM 公

司 R.Seleski 等[8]研究了一系列叶冠掉角故障后，提出

在叶冠结构形式设计中可以考虑将尖角部分切除，且

为了平衡重心和考虑到各个尖角掉块的可能，对叶冠

的 4 个角均进行切除。

为了减小叶冠对叶根和轮盘产生的负荷，减少叶

冠掉角故障发生的几率，通过切除部分叶冠的方法减

轻叶冠的质量是 1 种可行方案[9]。白忠恺等[10]对锯齿

冠进行简单切除，计算表明可以有效降低叶冠局部的

最大应力；Nirmalan 等[11]对气冷叶片叶冠处的换热进

行试验研究，发现叶冠的边角部位主要靠中心部位冷
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却后再以导热的方式对其冷却，若能去除这些边角部

位，叶冠的冷却效率将得到提高。虽然采用这种结构

的叶冠可以带来应力、冷却等方面的优势，但是这种

结构的叶冠会对涡轮级的气动效率产生影响[12]。Pfau

等[13]研究这种曲边轮廓的锯齿冠提出，通过合理设计

可以保证涡轮转子的气动效率；贾惟等[14]的研究表

明，叶片排上、下游压比和径向间隙才是影响叶冠泄

漏流动的主要因素。

国内外对锯齿冠的轮廓设计均开展了一些研究：

国内的锯齿冠修形设计通常是对出现故障的叶冠进

行局部修改，设计后叶冠合理性通常通过试车进行考

核[7]；国外主要研究切除部分结构的叶冠对换热效率

和气动性能的影响[15]，对于改善叶盘结构的应力水平

和锯齿冠形状改变后对减振特性的影响少有涉及。随

着航空航天燃气涡轮发动机转速的不断提高，叶盘结

构承受的离心载荷不断增大，合理设计叶冠形状从而

改善叶盘结构应力水平，分析各种锯齿冠的改进改型

设计，在原有锯齿冠上如何切除合适的部分，曲边轮

廓的锯齿冠对叶冠减振特性影响的研究亟待开展。

本文对典型涡轮叶片的叶冠进行拓扑优化，采用

有限元计算评估优化后的叶冠对叶盘结构静载荷下

应力水平以及对减振特性的影响。

1 锯齿冠拓扑优化

1.1 叶冠轮廓优化方法

通过切除部分叶冠的方式来达到减重以及改善

叶盘结构应力水平的目的，切除的方式是通过拓扑优

化的方法在叶冠上表面确定合适的切除线，然后将 2

维的切除线拉伸为柱体对叶冠进行切除得到曲边轮

廓的锯齿冠。根据实际锯齿冠的设计情况，给出切除

原则如下：

（1）保留接触部分。接触部分是叶冠发挥阻尼作

用的关键部位，相邻的叶冠之间相互接触而互相抵

紧，从而改善叶盘结构的振动特性；

（2）保留篦齿部分。篦齿可减少漏气，提高涡轮的

效率；

（3）切除线尽量避免曲率大的线条。研究发现，若

叶冠轮廓线局部曲率过大，在这些部位会出现应力集

中，从而导致掉块现象，不利于叶冠可靠工作和保持

寿命[16]；

（4）切除后叶冠需包裹叶尖型面及其与叶冠的倒

圆。虽然文献[8]中也出现了带翻边叶冠结构的叶片，

在没有充分的证据证明这种结构不影响气动效率的

前提下，暂不考虑；

（5）尽量保持叶冠重心位置不变。这样可以尽可

能减小由于叶冠结构调整对叶身造成的附加扭矩及

弯矩。

1.2 叶冠轮廓拓扑优化

叶冠的 3 维结构（带部分叶身）如图 1 所示，相邻

叶冠的接触面如图 2 所示（图中黑色部分）。根据上述

切除原则，基于 ANSYS Work-bench 的拓扑优化，锯

齿冠拓扑优化区域如图 3 所示。从图中可见，黑色部

分为锯齿冠轴向 2 个端面拓扑优化区域，得到优化后

（静强度计算时给出具体

载荷和约束）的叶冠如图 4

所示。拓扑优化得到的叶

冠边界是 3 维的复杂曲

线，考虑到叶冠实际制造

与加工情况，这里采用 2

维切除线切除，边界经修

复与光顺处理前后的模型

如图5 所示。

图 1 叶冠的 3维结构

（带部分叶身）

（a）接触面 （b）被接触面

图 2 相邻叶片的接触面

图 3 锯齿冠拓扑优化区域 图 4 锯齿冠拓扑优化结果

（a）优化前 （b）优化后

图 5 锯齿冠拓扑优化前、后对比
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叶冠拓扑优化的数学模型为[17]

Find: e={e1,e2,…,en}T

Min: P= ln（SE）d,i·V d,i
ln(SE)d,0·V d,0

s.t.:（滓max）r≤
（滓*）r

sr

扇

墒

设设设设设设设设缮设设设设设设设设

（1）

式中：ei 为设计变量，表征结构中的单元，取值为 0 或

1，取值为 0 时代表删除单元，取值为 1 时代表保留单

元，最终得到的 e 表征当前结构较原结构删除 / 保留

单元的情况；P为无量纲目标函数，优化目标为使结

构质量最轻、刚度最大；V d 为结构体积，V d,i 和 V d,0 分
别为当前和初始结构总体积；1/ln（SE）d 为结构刚度，

结构刚度越大，在受力时抵抗弹性变形的能力越强，

在激振力作用下的振幅越小，其中（SE）d,i 和(SE)d,0 分
别为当前和初始结构总应变能；（滓max）r 为第 r 个应力

约束所表示的最大值；（滓*）r 为第 r 个应力约束所表

示的许用值；sr 为相应应力下的安全系数。

从图 5 中可见，优化后的锯齿冠相对于原叶冠多

了许多折转的区域，少了一些尖角区，叶冠侧边的平

直轮廓变成了曲边轮廓；可以从叶冠的轮廓看出叶尖

叶形；封严篦齿以内的叶冠部分保持原有的形式。

典型锯齿冠拓扑优化后，经修复的最终模型去除

了优化区域 60.6%的体积，整圈叶冠质量降低了 31

g，去除部分的质量占叶片质量的 2.4%。优化后的叶

冠质心偏移 0.3 mm，其中，周向向叶背方向偏移 0.17

mm，轴向向前缘方向偏移 0.26 mm，径向向中心方向

偏移 0.01 mm。

2 锯齿冠优化前后静强度对比

2.1 边界条件设置及网格无关性验证

对叶冠优化前后的叶盘结构采用有限元计算进

行强度分析：原始模型由叶片、轮盘、挡片组成。挡片

与叶片、轮盘之间均有接

触，主要作用是限制位移，

将以相应的位移约束代替

挡片结构。将整圈叶盘模

型按照叶片数 m 进行分

割，取 1/m 进行计算分析。

叶盘结构的计算模型如图

6 所示。

叶片材料为某铸造高温合金，轮盘材料为某锻造

高温合金，计算中所涉及的叶片和轮盘材料参数分别

见表 1、2。

设置约束和载荷：设置轮盘前安装边轴向位移为

0；设置榫槽与榫头轴向相对位移为 0 代替挡片的约

束；榫槽与榫头之间的接触模式设置为 bonded；设置

转速 20000 r/min 代替离心载荷；考虑到叶冠工作面

的挤压应力和预扭应力的影响，叶冠边界条件采用叶

冠法向位移协调并施加装配预紧力[18]，叶冠装配预紧

压力为 40.3 MPa，施加在叶冠接触面上。

网格无关性验证分析见表 3。从表中可见，采用

10 节点的四面体单元，考核点为静载荷下叶盘结构

最大 Von-Mises 应力。经计算，不同网格尺寸下叶盘

结构应力分布相同，最大 Von-Mises 应力位置均位于

盘心处，且最大网格尺寸计算结果相较于最小网格尺

寸的相对误差小于 1%，故可使用表中 coarse 网格尺

寸进行有限元计算，但进行拓扑优化时，由于需要得

到精确轮廓，故需选择细密的网格。

网格尺寸

coarse

medium

fine

叶片体网格

0.63

0.50

0.40

尺寸 /mm

轮盘体网格

1.00

0.76

0.60

叶片网格

118237

228852

445922

轮盘网格

63265

143232

289608

单元数

总单元数

181502

372084

735530

最大 Von-Mises 应力 /MPa

574.87

582.07

579.30

相对误差 /%

-0.8

-0.5

0

表 3 网格无关性验证

图 6 计算模型（经变形处

理、榫接作遮挡处理）

辐射位置

盘心位置

温度 /℃

20

200

500

600

杨氏模量 /

GPa

199

190

179

175

泊松比

0.3

0.3

0.3

0.3

温度 /℃

700

800

900

杨氏模量 /

GPa

169

162

155

泊松比

0.3

0.3

0.3

表 1 叶片材料参数

注：材料密度为 8160 kg/m3。

温度 /℃

20

300

400

杨氏模量 /

GPa

225

203

201

泊松比

0.345

0.355

0.360

温度 /℃

500

600

杨氏模量 /

GPa

196

190

泊松比

0.365

0.370

表 2 轮盘材料参数

注：材料密度为 8140 kg/m3。
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2.2 叶冠优化前、后关键部位应力对比

叶冠优化前、后关键部位应力对比结果见表 4。

表中 滓web 为辐板处最大径向应力；滓de 为盘心处最大

周向应力；辐板和盘心位置如图 6 所示；滓bs、滓bt 分别

为叶身与上、下缘板连接处最大 Von-Mises 应力，其

位置分别如图 7 中 A 点、图 8 中 B 点所示；滓z 为叶冠

“Z”形凹口处最大 Von-Mises 应力，其位置如图 9 中

C 点所示。

叶冠优化后，辐板处

最大径向应力 滓web 降低

0.4％，盘心处最大周向应

力 滓de 降低 0.7％，由于切

除的质量有限，优化后的

叶冠对于降低轮盘应力水

平有一定好处，但是效果不明显。

在带冠叶片结构中，叶身与上、下缘板的连接处

容易产生应力集中，有时会导致叶片断裂[19]。叶身与

上、下缘板连接处结构分别如图 7、8 所示。从图中可

见，叶身与上、下缘板连接处的厚度变化较大，且曲面

形式较为复杂，易产生应力集中。

进行静载荷下应力计算，提取叶身与上、下缘板

连接处的最大 Von-Mises 应力。从图 7、8 中可见，叶

冠经优化后叶身与上缘板连接处的最大 Von-Mises

应力 滓bs 降低 16.1％，且最大 Von-Mises 应力位置由

叶背转至叶盆；叶身与下缘板连接处的最大

Von-Mises 应力 滓bt 降低 5.6％，相比于叶身与下缘板

连接处，叶身与上缘板连接处的最大 Von-Mises 应力

降低更多，这是因为叶身与下缘板连接处过渡更平缓

且距离叶冠较远，故叶冠质量变化对该处应力的影响

较小。

叶冠工作在高温高转速的恶劣环境中，即使应力

小于屈服应力，也有可能发生蠕变，导致“Z”形凹口处

裂纹的产生（如图 9 所示），使叶冠失效[20]，故分析研

究锯齿冠轮廓优化前、后叶冠“Z”形凹口处应力十分

重要。

叶冠优化前其 Von-Mises 应力在叶盆方向“Z”形

凹口处（图 9 中 C 点）达到最大值 506.76 MPa，优化

后该处最大 Von-Mises 应力为 382.40 MPa，降低

24.5％。优化前、后叶冠部分 Von-Mises 应力对比如

图 10 所示。

优化后的叶冠对于辐板和盘心处的应力影响较

小，对于降低叶身与上、下缘板连接处 Von-Mises 应

力水平收益较大。由于与叶冠距离等原因，叶冠质量

的减小对于降低叶身与叶冠连接处 Von-Mises 应力

的大小影响更显著。优化后的叶冠对于降低“Z”形凹

口处 Von-Mises 应力有一定好处，降低的幅度较大，

该处应力的降低减小了因蠕变而出现裂纹的可能性，

提高了叶冠的寿命，保证了发动机工作的安全性。

3 锯齿冠优化前、后减振特性对比

锯齿冠经优化后，不仅应力水平发生改变，而且

由于叶冠本身的形状发生变化，叶盘结构的振动特性

也将发生变化。通过模态分析和谐响应分析对锯齿冠

优化前、后的减振特性进行对比。

3.1 锯齿冠优化前、后模态分析对比

以单自由度系统有阻尼固有频率计算公式[21]为例

棕d=棕n 1-孜2姨 （2）

项目

滓web

滓de

滓z

滓bs

滓bt

优化前

560.40

583.12

506.76

368.62

428.16

优化后

558.06

578.91

382.40

309.26

404.39

下降率 /%

0.4

0.7

24.5

16.1

5.6

应力 /MPa

表 4 叶盘结构关键部位应力对比

图 7 叶身与叶冠转接处 图 8 叶身与缘板转接处

（a）优化前 （b）优化后

图 10 优化前、后叶冠部分 Von-Mises 应力对比

A

B

图 9 锯齿冠“Z”形凹口处

C

应力 /MPa 应力 /MPa

579.3 Max
515.02
450.74
386.46
322.17
257.89
193.61
129.33
65.046
0.76403 Min

575.45 Max
511.57
447.7
383.82
319.94
256.06
192.18
128.3
64.426
0.54718 Min
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式中：棕d、棕n 分别为考虑和不考虑干摩擦阻尼时的固有

频率；孜为缘板阻尼器的阻尼比，一般为 0.01～0.1[22]。则

棕d 与 棕n 的关系为

棕d=（0.995~0.99995）棕n （3）

由此分析可知，叶冠提供的阻尼对叶盘结构固有

频率的影响很小，故设置叶盘结构的约束、接触类型

与静载荷计算时相同，施加离心载荷，进行有预应力

的模态分析，计算得到叶冠优化前、后第 1、2 阶动频

与倍转速线的关系如图 11 所示。从图中可见，第 1 阶

动频与 3 倍转速线较为接近，优化前、后变化较小；第

2 阶动频与 5 倍转速线较为接近，叶冠优化后，叶盘

结构的第 2 阶动频较原结构远离了 5 倍转速线，较原

结构升高 3.7%。

计算不同转速下叶盘结构的动频，得到叶冠优化

前（实线）、后（虚线）的坎贝尔图如图 12 所示。从图中

可见，由于上游静子叶片数为 55 片，转子每转 1 周受

到 55 次尾迹气流激振力，所以激励线的谐波数

k=55，其斜率为 55/60。在坎贝尔图中激励线与各阶

动频交点为潜在的共振频率点，叶冠优化后叶盘结构

的坎贝尔图整体上移，叶冠优化前、后激励线与第 5

阶动频交点对应的转速与慢车状态下转速裕度较小，

优化前、后分别为 6.7%、4.8%。

3.2 锯齿冠优化前、后谐响应分析对比

根据模态分析结果利用模态叠加法对叶盘结构

进行谐响应分析，在叶尖前缘一点施加幅值为 10000

N 的正弦周期性气流激振力。王春健等[23]在进行涡轮

叶片谐响应分析时实测系统阻尼比为 0.077，由于阻

尼比与系统固有频率成反比[21]，本文叶盘结构固有频

率较文献[23]中的大，故阻尼比应小于文献[23]中的

值，取为 0.05，求解不同激振频率下系统的振动响应，

从而获得系统的幅频响应曲线如图 13 所示。

从图中可见，叶冠优化后系统的幅频特性曲线较

优化前“滞后”，第 1 阶固

有频率附近振动响应最

大，叶冠优化后振动响应

有所减小，但不明显；第

1、2 阶固有频率之间存在

振动响应峰值，叶冠优化

后振动响应同样有所减

小；激励频率大于 2 kHz 之后，优化前、后系统的幅频

特性曲线基本重合。

4 结论

（1）针对典型锯齿形叶冠，提出了切除部分叶冠

结构的轮廓优化方法和优化原则，且优化原则对一般

锯齿冠普遍适用。

（2）切除叶冠的叶型对降低叶身与叶冠、叶身与

下缘板以及“Z”形凹口连接处的应力效果明显，典型

叶片在这 3 个部位的 Von-Mises 应力分别降低

16.1%、5.6%、24.5%。

（3）典型锯齿冠优化后对轮盘辐板应力影响较小，

在辐板处最大径向应力降低 0.4%，在盘心处最大周

向应力降低 0.7%。

（4）叶冠优化后叶盘结构各阶动频较原结构的有

所增大，叶盘结构第 1 阶动频优化前、后变化较小，第

2 阶动频优化后较优化前远离了 5 倍转速线。叶冠优

化前、后激励线与第 5 阶动频交点对应的转速与慢车

状态下转速裕度均较小，分别为 6.7%、4.8%，优化前、

后均不应在此转速下长时间停留。

（5）叶冠优化后系统的幅频特性曲线较优化前“滞

后”；第 1 阶固有频率附近振动响应最大，叶冠优化后

振动响应有所减小，但不明显；激励频率大于 2 kHz

之后，优化前后系统的幅频特性曲线基本重合，即叶

冠优化后不影响减振作用。

优化后的锯齿冠对涡轮转子气动性能和冷却效

率的影响本文没有涉及，需进一步计算与验证。
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