
1996年 12月收稿; 1997年 5月收到修改稿。

* * 男　29岁　博士　讲师　南京航空航天大学 202教研室　210016

第 13卷　第 1 期 航空动力学报 Vol . 13 No . 1

1998 年 1月 Journal of Aerospace Power Jan.　1998

载荷与响应耦合下叶片鸟撞击响应分析
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* * 　漆文凯　高德平

【摘要】　分析飞鸟与航空发动机叶片的撞击损伤时,需要准确预估叶片的瞬态响应。其中叶片的

变形会影响到撞击载荷的大小与分布, 从而影响到叶片的响应。本文提出一种简单有效的计算方

法, 考虑了上述耦合效应 ,并以模型叶片为例,分析了它对叶片响应的影响程度, 为工程实际应用

积累了经验。
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1　引　言

　　由于在实际叶片的鸟撞击过程中,叶片是可变形靶体,其变形会影响撞击载荷的大小与分

布。在以往的工作中
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,分别采用固—固耦合及流—固非耦合算法计算了鸟撞击叶片的瞬态

响应,没有考虑载荷与响应之间耦合对叶片响应的影响。为准确预估叶片鸟撞击响应,分析上

述耦合效应的影响,本文提出一种简单有效的计算方法,以模型叶片为例,分析了它对叶片响

应的影响程度,为工程实际应用积累了经验。

2　载荷与响应耦合下的载荷模型

　　如图 1所示,在鸟撞击载荷作用期间,在 ti 时刻, 设鸟以相对速度 V i、入射角 �i (�0= 90°时
为正撞击)撞击叶片,而到 ti+ 1= ti+ △t时刻, 叶片发生变形,使其入射角变为 �i+ 1 ,同时使叶片
具有法向速度 V pi ,则在时间△t内应用动量定理:

F△t = m( V isin�i+ 1 - V pi ) ( 1)

可得出 ti+ △t 时刻的撞击力 F 为:

F =
A�[ ( V isin�i+ 1 - V pi) ] 2

sin�i+ 1 ( 2)

式中,�和 A 分别为模拟鸟的密度和横截面积。

撞击载荷的作用时间由撞击时鸟体在撞击过程中消耗的长度 S 来决定:

S =∫
t
i

0
V i -

V p i

sin�i+ 1 dt ( 3)

当 S 等于鸟体的长度 L 时,撞击过程结束。

撞击载荷的力—时间函数形式通常为三角形形式。为模拟这种三角形形式的力—时间函

数,可令面积 A 按图 2所设的三角形形式变化,这样由( 2)式确定的 F 也按图 2所设的三角形



形式变化,图中纵坐标中 a、b 分别为椭圆形撞击区域的长轴与短轴,当正撞击时, a= b= R, R

为鸟体的初始半径。

图 1　鸟撞击叶片示意图 图 2　面积 A 的变化方式

在程序实现时, 按照计算时间步,先得到叶片撞击载荷作用区域内节点的位移及速度, 求

出其转角及法向速度, 然后由( 2)及( 3)式计算撞击载荷值和作用时间,再将计算结果返回程序

进行下一个时间步的计算。如此反复,直到撞击载荷作用结束为止。

3　算　例

　　为分析考虑载荷与响应之间耦合效应对叶片响应的影响程度,本文计算了不考虑耦合效

应与考虑耦合效应时的两个算例,分别用算例 1及 2表示。计算中,所用悬臂固支模型叶片为

钢质平板,长 0. 2 m ,宽 0. 12 m ,厚度为 0. 05 m ,其材料性能参数为:弹性模量E= 200 MPa,屈

服极限  s= 240 MPa, 泊松比 != 0. 3, 材料密度 �= 7. 81×103 kg / m3。模拟鸟质量 m= 0. 17

kg, 直 D= 0. 05 m, 长度 L = 0. 1 m ,以 V = 152. 5 m / s的相对速度正撞击在距叶根 0. 11 m 处

的中心线上。叶片的有限元网格采用 8节点超参壳元划分,总计 131个节点, 36个单元。计算

的时间域 t= 15 ms,时间步长为 20 !s。

图 3　叶尖中心点挠度随时间变化曲线 图 4　叶片径向中心线的挠度

图 3和图 4分别给出了算例 1和 2叶尖中心点 A 点挠度随时间变化曲线、不同时刻下叶

片径向中心线的挠度。图 3中, 算例 1和 2两者同时到达最大挠度点,其回弹到最小挠度点的

时间也相同, 两者的差别仅在于 A 点的挠度值不同。到达最大挠度点时,两者相差 8. 3%。此

后,两者的振动形式相同, 挠度值不同。到 t= 15. 0 ms 时,两者相差 8. 4%。两者的残余变形相

差也在 8. 4%左右。图 4中,当 t= 0. 4 ms时两者差别仅在于考虑耦合效应时(算例 2) ,其撞击
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载荷作用区域的局部变形要稍小于不考虑耦合效应的局部变形。此后,到 t= 7. 2 ms时,两者

弯曲变形的差别逐渐加大, 除挠度值不同外,其形状特征基本相同。

此外, 在算例 1和 2的应力计算结果中,两者在撞击载荷中心点 A 处的最大等效应力分

别为 375. 25 M Pa和 350. 6 MPa( t= 1. 20 ms) ,相差 7. 03%; 两者在叶片根部中心点处的最大

等效应力分别为 315. 40 M Pa 和 304. 5MPa( t= 1. 60 ms) , 相差 3. 58%。

应该说明的是, 在考虑载荷与响应之间耦合效应时,载荷的作用时间虽然延长, 在本文中

算例 2比算例 1大约延长了 12% ,但由于叶片变形的卸载作用, 两者综合作用的结果仍使叶

片的整体变形要小于不考虑耦合效应时的结果。

4　结　论

　　通过上述算例可知:载荷与响应之间耦合对叶片响应的整体变形影响与不考虑耦合时相

差 8. 4%左右,而对叶片到达最大变形的时间,以及叶片的振动形式等均影响不大;在撞击过

程中,叶片上产生的最大等效应力相差也约为 7. 03%。由此可见, 当考虑叶片与载荷之间的耦

合效应时,相当于减小了载荷作用的冲量值,整体变形及等效应力均要小一些。此外,从计算用

时上比较,算例2与算例 1分别为278. 05和 234. 34分钟,相差 18. 7%。因此,要求准确计算叶

片鸟撞击响应时, 应该考虑这一因素的影响。但从简化问题、减少机时的角度考虑,若只要求一

般地了解叶片鸟撞击响应的特征时,则可不考虑这一因素, 此时计算得出的结果偏于安全, 这

为工程应用提供了非常有价值的经验。
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tio n rate w as g iv en by Arr henius model . T he r esults show that the numerical method and

physical models are proper for simulat ion of spr ay combust ion pr ocesses.

Key Words　Spray combust ion flow　Calculat ion　Algo rithm

AN EXPERIMENTAL STUDY ON PRIMARY NOZZLE TYPES

OF EXHAUST EJECTOR SYSTEMS
Li Li , Xu Zhiyong, Wu Shousheng

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Optimum distances betw een primary no zzle exit and m ixing tube

inlet , static pr essure recovery of the m ix ing f low in mix ing tube、to tal pressur e dist ribut ions

at the ex it of mix ing tube、pumping coeff icients and to tal pressure losses of the exhaust ejec-

to r sy stems w ith four differ ent types of primary no zzles have been measured in the experi-

ments. The r esults have an impor tant r eference value for select ing primary nozzle types of ex-

haust ejector systems.

Key Words　Nozzle w ith injector　Aer odynamic tests　Experiments

TECHNICAL NOTES

NONLINEAR PERTURBATION METHOD FOR ANALYSIS

OF MODAL SENSITIVITIES

WITH REPEATED EIGENVALUES
Cui Bowen and Shen Yunwen

( 7th Dep t. Northwestern Polytechnical University , Xi'an　710072)

ABSTRACT　　　　An algo rithm was made out for analy zing the modal sensit iv it ies

w ith repeated eig envalues of r eal symmetric matrices by means o f nonlinear pertur bat ion e-

quat ion. It has advantage in retaining the symmetry and band st ructur e o f the original eig en-

sy stem matrices. A numerical example shows that the method has high accuracy and can be

easily implemented on computer.

Key Words　Modal analysis　Eigenvalues　Perturbat ion method

TRANSIENT RESPONSES OF BLADES TO BIRD IMPACT

COUPLED WITH DEFORMATIONS OF BLADE
Chen Wei , Qi Wenkai, Gao Deping

( 2nd Dept. Nanj ing University of Aeronautics and Astronautics, Nanj ing　210016)

ABSTRACT　　　　It is necessery to calculate the t ransient responses of blades pr e-

cisely in analysis of blade damage due to bir d impact . Because the deformat ions of blade can
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inf luence the dist ribut ion and magnitudes of bird impact loads, the coupling of the bird impact

w ith blade defo rmat ion has a remarkable inf luence on the transient r esponses of the blade. A

simple and effect iv e method is prov ided to analyze the responses of blades with consideration

of this coupling . Taking a model blade as an example, it s inf luence ex tent is also sized up.

Key Words　Blade　Bird impact　Coupling　Response analy sis

A DOUBLE- CHAMBER VAPORIZING COMBUSTOR

WITH HIGH TEMPERATURE RISE

AND UNIFORM EXIT TEMPERATURE FIELD
Chen Binglu, Tang Ming, WuErping

( 7th Dep t. Northwestern Polytechnical University , Xi'an 710072)

ABSTRACT　　　　A new type of combusto r, a double- chamber vapo rizing combuster

has been developed fo r heat ing apparatus o f heating calibration tunnel. Its average ex it tem-

peratur e can reach 1850℃, the highest temperature r ise f rom inlet to ex it can reach 1600℃.

In addit ion, this combustor has many o ther excellent character ist ics, such as constant exit

temperature field. Some experiences and keys to its development are described herein.

Key Words　Combust ion chambers　Flame tubes　T emperatur e field

3- D NUMERICAL SIMULATION

OF BLADE- ANGLE SLOTTED HUB TREATMENT
Li Ling and Lu Yajun

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Three- dimensional incompressible steady t ime- averaged N- S

equat ion, cont inuity equat ion and k- ∀ turbulence model equat ions are applied to calculation
of the flow field in the cascade passage with blade- angle slot ted hub treatment . T he mecha-

nism of ex tending stability by blade- ang le slot ted hub treatment is elabo rated by means o f a

thr ee- dimensional viscous numerical simulat ion. It is revealed that a pressure dif ference be-

tw een suct ion and pressure sides induces a st rong flow which enters in the r ear o f the slot

and pours out f rom the front o f the slot . T his flow blow s off the low energ e boundary layer

and retards stal l emergence. T he SIM PLE algorithm with non- stag ger g rid is employed to

so lve the problem of the pr essure oscillat ion.

Key Words　Compresso r　Wheel hub　Treatment　N onsteady f low

Numer ical simulation
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