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Abstract 
In this paper, firstly, CATIA is used to model single turbine blade and integral turbine. Secondly, 
according to the turbine blade model and the actual working environment, the load is applied. 
Thirdly the ANSYS is used to simulate the stress analysis of single turbine blade and integral tur-
bine. The deformation and stress distribution of single turbine blade and integral turbine are ob-
tained. Finally, the simulation of turbine fatigue analysis is carried out and the simulation results 
of fatigue analysis are obtained. 
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摘  要 

本文首先利用CATIA进行单个涡轮叶片与整体涡轮的建模，其次根据涡轮叶片模型并结合实际工作环境

施加载荷。然后利用ANSYS对单个涡轮叶片和整体涡轮进行应力分析的仿真，得到单个涡轮叶片和整体

涡轮变形情况和应力分布情况。最后进行涡轮疲劳分析的仿真并得到疲劳分析仿真结果。 
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1. 引言 

航空发动机被称为飞机的心脏，是飞机的动力装置，同时航空发动机内部结构复杂，使用要求高，

因而一直有“工业皇冠”的美誉，它的制造水平也是一个国家制造业发展水平的重要体现。现代航空发

动机以燃气涡轮发动机为主，它的主要结构包括进气道、压气机、燃烧室、涡轮和尾喷管。其工作原理

是：气流通过进气道进入发动机，在压气机进行压缩和减速，从而方便气体在燃烧室与雾化的燃料进行

充分的燃烧，燃烧产生的高温高压气体推动涡轮做功，之后通过尾喷管喷出，通过与外界气体的相互作

用力，为飞机提供推力[1] [2] [3]。 
因此，涡轮的主要作用便是将高温高压气体的能量转化为涡轮转动的机械能，进而为飞机提供所需

要的能量，它的主要工作部件便是涡轮叶片。涡轮叶片的工作环境极其恶劣，它不仅要在较高的转速下

运行，同时还要承受高温高压气体的冲击，相当于它同时工作在高温、高压、高转速的环境中。这样的

工作环境导致对于涡轮叶片的制造要求非常严苛，目前国内在涡轮叶片制造方面与国际先进水平相比仍

有很大的差距，这也成为国产发动机技术发展的一个重要瓶颈。 
因此本文进行有关涡轮叶片在实际工作环境中应力分布的分析计算，得到涡轮叶片在实际工作中应

力分布的数据信息。在现代民航客机的维护工作中，航空发动机的维护是非常重要的环节，航空发动机

一旦在工作中出现故障，那么便会对飞行安全产生极大的威胁，比如民航客机在飞行中出现发动机空中

停车的危急情况。而不管是航空发动机维护中的检查、保养还是修理工作，涡轮叶片都是这些工作要针

对的重点对象，为了能够圆满的完成相关的工作，就需要我们能够清晰地认识和分析涡轮叶片内部的应

力状况以及可能产生的损耗，进而根据这些情况制定出合理的维护方案，从而在保证飞行安全性的同时

也满足有关经济性的要求。 

2. 涡轮叶片的结构分析与建模 

本文通过 CATIA 进行相关的建模过程，得到模型以及有关的几何参数，为下一步进行涡轮叶片的应

力分析提供基础。 
CATIA 建模过程中，先建立单个涡轮叶片三维模型，包括为叶身、叶冠、叶根部分。建好的单个涡

轮叶片如图 1 所示。 
 

 
Figure 1. Single turbine blade model 
图 1. 单个涡轮叶片模型 
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进行整体涡轮叶片的建模，先建立涡轮盘部分，再组装上图 1 的单个涡轮叶片模型，然后利用阵列

命令得到整个涡轮叶片三维模型如图 2 所示。 
 

 
Figure 2. All turbine blades of integral turbine 
图 2. 整体涡轮的所有涡轮叶片 

 
三维模型建好以后，根据 CATIA 提供的相关命令就可以得到其几何特性，比如体积，表面积，质量

等等，也可以改变相应的参数，比如材料等得到不同的结果。 

3. 涡轮叶片应力与疲劳分析仿真 

本文采用 ANSYS 软件进行涡轮叶片的应力与疲劳分析仿真[4] [5] [6]。 

3.1. 单个涡轮叶片应力分析的仿真 

进行单个涡轮叶片的应力分析主要包括以下步骤：将三维模型导入 ANSYS 软件；选用 GH4033 合

金材料；进行划分网格操作，本文中单个涡轮叶片划分的网格中，节点数为 3759，网格数为 1895；确定

涡轮叶片固定约束部分，选择叶根部分的几个面，即确定叶根部分是固定的；接着给涡轮叶片施加重力

和离心力载荷，并确定环境温度；最后给涡轮叶片施加气体冲击力；根据之前施加的相关载荷，对单个

涡轮叶片产生的变形、应力、应变情况进行分析。可添加涡轮叶片在载荷作用下的整体变形、正应力和

正应变即可进行相关的分析，如图 3 所示。 
 

 
Figure 3. Total load of single turbine blade 
图 3. 单个涡轮叶片的载荷总况 

https://doi.org/10.12677/met.2020.92005


丰世林，杜俊峰 
 

 
DOI: 10.12677/met.2020.92005 56 机械工程与技术 
 

单个涡轮叶片在上述载荷作用下的整体形变情况如图 4 所示。由整体变形的分析图可得到以下信息：

① 叶根部分的变形几乎为 0，虽然在之前的理论计算部分中，叶根部分承受的重力最大，但由于重力的

作用效果并不大。而且叶根处属于固定部分，所以冲击力和离心力造成的力矩无法使其产生变形。② 叶
身部分的整体变形则是基本随叶身高度的增加而不断增加的趋势，这说明随着旋转半径的增大，离心力

造成的变形也越大，同时值得注意的是，涡轮叶片左侧面的气体冲击力是远大于涡轮叶片叶盆曲面和叶

背曲面的，但在整体变形中却未体现出来，这说明气体冲击力大小是远小于离心力的，以至于无法在整

体变形中显示出其作用效果。③ 叶冠部分的整体变形最大，达到了 0.0023832，这主要是由于叶冠部分

所受到的离心力最大，而且由于其尺寸较小，所以虽然不同高度上的离心力有差距，但产生的整体形变

的差距并不大，所以在图上没有体现出来。 
单个涡轮叶片在上述载荷作用时产生的正应力和正应变如图 5 所示。由正应力和正应变的分析图可

以得到以下信息：① 与整体变形时不同，在涡轮叶片的正应力和正应变的分析图中可以发现，叶根部分

的应力应变是比较大的，主要是由于在实际中叶身部分所受到气体冲击力和离心载力产生的力矩会加载

在固定的叶根处，这也是为什么叶根与叶身接合处容易出现损伤的原因。② 就叶身部分而言，应力应变

并未沿叶身高度而发生较大的变化，同时由于几何特性的区别，叶盆曲面和叶背曲面的应力分布存在较

大的不同。③ 就叶冠部分而言，应力应变较为稳定，但应力在顶部的分布有一些不均匀。如图 4 所示。 
 

 
Figure 4. Deformation and stress distribution of single turbine blade 
图 4. 单个涡轮叶片的变形情况和应力分布情况 

3.2. 整体涡轮应力分析的仿真 

进行整体涡轮的应力分析，包括以下步骤： 
1) 与单个涡轮叶片的分析相同，将三维模型导入 ANSYS 软件；选用 GH4033 合金材料；进行划分

网格操作。 
2) 进入分析界面之后，与分析单个涡轮叶片相比，施加的载荷有所不同。首先在分析整体涡轮时没

有必要施加重力，同时在固定约束部分和气动载荷上也有不同。固定约束部分选择整体涡轮的装配孔部

分。整体涡轮在工作时承受的也是两种大小不同的气体冲击力，所以也是添加两个流体压力选项。在第

一个流体压力选项中选择流体密度为 0.36 kgm−3，加速度则选为在 x 方向上存在，大小为 1400 ms−2，但

承受部位为涡轮盘的左侧面和叶身 30 个左侧面；在第二个流体压力选项中选择流体密度为 0.36 kgm−3，

加速度则同时在两个方向存在，x 方向的加速为 936 ms−2，y 方向的加速度为 664 ms−2，承受部位为 30
个涡轮叶片的内型面和外型面。整体涡轮承受的相关载荷如图 5 所示。 
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Figure 5. Total load condition of integral turbine 
图 5. 整体涡轮的载荷总况 

 
3) 进行整体涡轮在上述载荷作用下的整体变形、正应力和正应变的分析。执行之前类似的操作，得

到整体涡轮的变形和应力应变图。整体涡轮的变形情况、应力情况、应变情况等见图 8。 
4) 由整体涡轮的变形图，可以得到相关信息：① 很明显可以看出，整体涡轮的变形情况与其和旋

转轴线的距离有关，这说明整体涡轮的变形主要是由离心载荷造成的，而与气体冲击力的关系并不密切。

② 涡轮叶片承受气体冲击力部分和未承受气体冲击力部分的变形情况基本相同，且涡轮叶片的最大变形

产生在叶尖附近，这主要是由于此处的离心力最大，最大变形为 0.00012691。这与之前有关的理论计算

是吻合的。③ 在涡轮盘装配孔处，由于需要与轴进行装配，因而此处属于固定部分。即便此处可能存在

较大应力，变形量也是最小的。 
5) 由整体涡轮的应力和应变分析中，可得到以下结论：① 就涡轮盘而言，应力最大的部分位于装

配孔附近。主要是由于在整体涡轮中，装配孔部分是处于固定的，因而无论是离心力所带来的偏心力矩，

还是气体冲击力所施加的力矩，都主要由装配孔附近的部分来承担，所以此处的应力最大，最大值为 279 
MPa。② 就涡轮叶片而言，应力最大的部分位于叶根处。这主要是由于涡轮叶片形状是不规则的，因而

在其旋转时，离心力部分会和轴线有偏差，从而产生力矩，其应力值大概为 62 MPa。 

4. 涡轮疲劳分析的仿真 

在实际工作中，整体涡轮除了承受较大的载荷之外，还会受到疲劳损伤的困扰。因此，为了更好的

了解涡轮叶片的工作环境，需要对整体涡轮进行相关的疲劳分析。 
进行疲劳分析仍然利用 ANSYS 来完成。首先就是要定义材料的疲劳性能，常用 S-N 曲线来表达材

料疲劳性能。在 ANSYS 中，通过编辑材料属性来实现将 S-N 曲线导入到 ANSYS 中，从而方便进行下一

步的分析。有关材料的疲劳性能如图 6 所示。 
 

 
Figure 6. GH4033 material fatigue properties 
图 6. GH4033 材料疲劳性能 
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定义完材料的疲劳性能之后，然后便要进行整体涡轮盘的疲劳分析。通过在整体涡轮应力的工作界

面处添加疲劳工具来进行，在下方的面板中定义疲劳的详细情况。加载方式采用“Zero-Based”，即在加

载周期内最小应力为 0。平均应力采用 Gerber 模型，其他则采用默认设置。如图 7 所示。 
 

 
Figure 7. Fatigue details 
图 7. 疲劳的详细情况 

 

最后进行疲劳分析，需要分析的内容为在疲劳状况工作下整体涡轮的交变应力。在疲劳工具中添加

相关分析项目后进行分析。分析结果见图 8 所示。根据交变应力分析图可知，整体涡轮交变应力较大的

部分主要分布在涡轮盘附近。其中涡轮叶片的最大的交变应力位于其叶根附近，其大小为 27.966 MPa。
而涡轮盘最大的交变应力位于装配孔附近，其大小为 125.82 MPa。 

5. 总结 

在进行涡轮叶片的结构与应力分析之后，可以得出以下结论：① 涡轮叶片在实际工作环境中的变形

主要是由离心力造成的，因此，涡轮的转速对涡轮叶片的使用性能具有非常大的影响。② 在涡轮叶片工

作时，由于其固定端承担很大的力矩，所以固定端部分的应力最大。③ 综合分析实际环境对涡轮叶片的

影响之后，可知涡轮叶片的叶根和叶尖部分最易发生失效，在实际维护工作中需要特别注意。 
本文的分析局限性主要体现在以下几个方面：① 在进行涡轮叶片的建模时，缺乏较为准确的数据信

息，因此在一些方面只能进行合理的推测，从而导致模型与实际涡轮叶片有一定的差距。② 在进行涡轮 
 

 
(a) 变形                                                     (b) 应力分布 
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(c) 应变                                               (d) 交变应力 

Figure 8. Fatigue analysis results 
图 8. 疲劳分析结果 
 
叶片应力分布的理论计算时，对涡轮叶片不规则的形状进行了一定的理想化处理，造成了计算结果和实

际情况有偏差。③ 在进行涡轮叶片应力分析的仿真时，由于缺乏热耦合相关的知识，未对涡轮叶片中存

在的热应力进行分析，而热应力对分析的结果具有一定的影响。 
总之，本文对某型发动机涡轮叶片的结构与应力分析进行仿真，对机务维护人员掌握发动机涡轮叶

片的工作原理及失效过程提供帮助，具有一定指导意义。 
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