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采用流固耦合的实体元空心叶片鸟撞数值模拟
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摘 � � � 要: 针对目前通用流固耦合算法在模拟实体元结构破坏上存在不足, 以 MSC. Dytr an 软件为平台,

研究和验证了不考虑失效和考虑失效的实体元平板叶片流固耦合数值模拟方法; 在此基础上, 结合大涵道比

航空发动机工作过程中较为常见且非常严重的鸟撞事故,建立了实体元空心叶片鸟撞瞬态动力学有限元模

型并进行相应计算,结果表明: 计算较好地模拟了叶片在遭受鸟体撞击后会产生巨大的瞬时冲击应力, 以及

叶片由此产生局部塑性变形.最后模拟了叶片遭受鸟撞发生失效的过程.
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Numerical simulation of bird impact on solid�element hollow blades

by using fluid�solid coupling method
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( A ero engine Numerical Simulat ion Research Centre, School of Jet Propulsion,

Beijing U niversity of A eronautics and Astronautics,
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Abstract: In view of the shortages of current fluid�sol id coupling arithmet ic in simula�
t ing the failure o f solid�element st ructures, fluid�so lid coupling numerical simulation meth�
ods of solid�element f lat blade w ere studied and validated w ith M SC. Dytran softw are w hile

consider ing its integ rity and failure. On this basis, in combination w ith very common and

serious bird impact accidents in the w orking process o f high bypass rat io aero�eng ines, Finite

element method ( FEM ) model of the solid�element hollow blades w ith t ransient dynamic lo ad

for bird impact w as established and the corr esponding calculation w as performed. Result

show s that , huge instantaneous impact str esses w ill o ccur in the blades af ter bird st rike,

leading to local plast ic deformat ion of the blades. T he failur e process o f the blades af ter bird

st rike w as simulated finally.

Key words: bird impact; so lid element; hollow blade; fluid�so lid coupling;

plast ic defo rmat ion

� � 鸟撞是指飞机等飞行器与空中飞行的鸟相撞
造成的飞行事件. 随着飞行器速度和发动机进气

量的增加、新型材料的使用、飞行噪声的降低、飞

行包线的扩大, 鸟撞事件的概率呈上升趋势[ 1] .发

动机叶片是较易受鸟撞击的部位
[ 2]
, 因此,对其进

行抗鸟撞研究具有重要意义. 早期的鸟撞研究基

本上通过试验进行, 随着计算机技术以及有限元

数值计算理论的发展, 越来越多地采用数值模拟

方法进行鸟撞研究[ 3] , 所用的有限元程序包括

LS�DYNA [ 4�5]
, ABAQU S

[ 6]
, PAM�CRASH [ 7]

和
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MSC. Dytran[ 8] 等. 叶片鸟撞瞬态响应的算法包

括固固耦合算法、接触冲击算法、流固非耦合算法

和流固耦合算法等
[ 9]
. 目前在采用流固耦合算法

研究叶片鸟撞的问题上, 普遍采用壳元划分叶

片[ 1, 10�11] ,而壳元在模拟非薄壁结构方面存在困

难.如果采用实体元划分叶片,由于在失效单元的

处理及耦合面的推进等方面存在着诸多困难, 目

前的流固耦合算法还缺乏完善的理论. 所以现有

的计算程序一般只能计算壳元的耦合及失效, 这

就给考虑失效的实体元空心叶片鸟撞数值模拟带

来了很大的挑战.

为了开展实体元空心叶片鸟撞数值模拟并考

虑失效,本文首先基于鸟撞铝板的试验结果, 利用

MSC. Patran软件建立了鸟撞实体元平板的有限

元模型,研究了不考虑失效情况的平板鸟撞数值

模拟方法;然后建立了考虑失效的有限元模型以

研究带失效模式的平板鸟撞数值模拟方法;最后

建立了鸟撞实体元划分的空心叶片转子级瞬态动

力学有限元模型,用 N astran和 Dytran软件进行

了相应的数值计算. 最后,还进一步模拟了考虑破

坏的空心叶片的鸟撞响应过程.

1 � 方法及验证

� � 为了进行实体元空心叶片的鸟撞数值模拟,

本文采取的方法是以体单元自由表面的节点作为

壳单元的节点, 建立了覆盖在体单元表面的一层

四节点薄壳元. 薄壳元起辅助作用,用来形成封闭

的耦合面并向体单元传递力, 而自身对原结构的

影响较小,材料和体元材料一致.

为了验证以上方法的可行性, 针对文献[ 12]

所做的鸟撞铝板试验,建立了鸟撞铝板模型, 有限

元模型如图 1所示.

铝板尺寸为 410mm ! 500mm ! 10mm, 四边

固支,用分段线性塑性材料模拟,材料参数如表 1

所示.

表 1 � 铝板材料

Table 1 � Material properties for aluminum plate

�/ ( kg/ m3 ) E / MPa �y/ MPa  

2700 72 000 433 0. 3

表 1中, �为密度, E 为弹性模量, �y 为静态

屈服强度,  为泊松比.

铝板用八节点六面体元划分, 沿铝板厚度方

向等厚划分两层单元; 在厚度方向的四个面上建

立了一圈哑元.以铝板体单元的上下自由表面的

节点为公共节点, 分别建立了一层厚度为 0. 001

mm 的四节点四边形壳元. 哑元和壳元共同形成

包围体单元的封闭的耦合面, 如图 2所示.

图 1� 鸟撞铝板有限元模型

Fig. 1� F inite element model o f bird impact on

aluminum plate

图 2 � 包围铝板的封闭耦合面

Fig. 2� Clo se coupling surface around

the aluminum plate

另外,为了和体元(铺壳)划分铝板的计算结

果对比,用壳元划分铝板并进行相应计算.

鸟体采用线性流体模型, 质量 M = 1. 8kg,密

度 �= 928. 15 kg/ m 3 ,体积模量 K = 2 200 MPa,

用长径比为 2∀1 的两端半球中间圆柱实体来模
拟,以 30#角斜撞向铝板中央.

试验测得了铝板中心点的法向位移随时间的

变化情况;以及撞击开始 1. 24ms后沿铝板宽度

方向(撞击方向)的测点的位移,如图 3所示
[ 12]

.

1. 1 � 与试验结果的对比

� � 图 4为铝板中心点的法向位移变化的计算值

与测量值的对比, 图 5为撞击开始 1. 24ms后沿

板宽度方向的测点的位移的计算值与测量值的对

比.由两图可以看出,用体元(铺壳)和壳元划分铝
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图 3� 沿板宽度方向的测点

Fig . 3 � Measure po ints along the w idth

dir ection of the plate

图 4� 板中心点位移�时间曲线

Fig. 4� Displacement�time curve o f the centre

of the plate

图 5 � 撞击开始 1. 24 ms 后沿板宽度方向的位移

F ig . 5 � Displacement along t he w idth of the plate at

1. 24 ms after the beg inning o f the impact

板的计算值与试验值比较一致.由本计算结果得:

对于中心点的法向位移的最大值, 用体元(铺壳)

和壳元划分铝板的计算值相对于测量值的误差分

别为 2. 3%和 14. 6%. 由此可见, 本计算用体元

(铺壳)划分相对于壳元划分的计算精度要高.

1. 2 � 辅助耦合层的带入误差分析

� � 为了考察辅助耦合层(体元表面的薄壳元)的

引入对原结构的影响, 本文对辅助耦合层的带入

误差进行了分析, 采用的方法是计算体单元自由

表面未铺壳元和铺薄壳元时铝板中心点的位移随

时间的变化,如图 6 所示. 由计算得:体元(铺壳)

相对于未铺壳体元的最大位移响应的误差为

0� 21%, 由此可见铺薄壳元对计算结果的影响

很小.

图 6� 未铺壳元和铺壳元板中心点位移�时间曲线

Fig. 6 � Displacement�time curve o f the centre o f

the plate when wit hout and with shell elements

薄壳元的作用是传递鸟体与体单元之间的相

互作用力. 如果体元表面没有铺薄壳元, 目前的

Dytran软件还不具备直接模拟体元失效的功能.

1. 3 � 对破坏过程模拟能力的验证

� � 为了进行考虑叶片失效时的鸟撞数值计算,

建立了考虑失效的鸟体正撞击平板的有限元模

型.平板的尺寸为 100mm ! 120mm ! 2mm, 平板

材料的静态应变强化效应采用双线性应力�应变
模型,应力循环效应采用等向强化模型,动态应变

率效应采用 Cowper�Symonds 模型, 其硬化方

程为

�d
�y

= 1 +
!
∃

D

1/ P

�d为动态应力, �y 为静态屈服强度, !
∃
为等效应变

率. D , P 为表征动态硬化的材料系数, 取 D =

100, P = 10, 材料数据如表 2 所示, 密度 �=

4430kg/ m3 ,泊松比  = 0. 3,最大塑性应变 !b =

0. 05, E h 为硬化模量.

鸟体用圆柱体代替, 密度 �= 930 kg/ m3 , 体
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积模量K = 2200 MPa,半径 r = 15mm,长度 L =

50mm ,以V = 1000m/ s的速度正撞击平板中央.

表 2 � 平板材料参数

Table 2� Material properties for plate

E/ MPa Eh / MPa �y/ MPa

112 500 14 286 900

计算了当考虑失效, 分别用壳元和体元(铺

壳)划分平板时, 板中心单元的应力随时间的变

化,如图 7所示.用壳元、体元(铺壳)划分平板的

单元应力最大值分别为 4 420. 6M Pa 和 4 104. 6

MPa, 体元(铺壳)相对壳元的误差为 7. 15%. 图

8、图 9分别显示了体元(铺壳)、壳元平板某相同

时刻鸟撞失效瞬间.

图 7� 板中心单元的应力�时间曲线

F ig . 7 � St ress�time curve of t he cent re element

of the plate

图 8 � 体元(铺壳)平板失效瞬间(单位: MPa)

F ig . 8 � Failure moment of so lid�element

plate( with shell) ( unit: MPa)

以上不考虑和考虑平板失效的计算结果表

明,对于体单元划分且厚度不大的叶片,可以采用

在叶片的体单元的自由表面铺一层薄壳元来进行

叶片鸟撞数值模拟.

图 9� 壳元平板失效瞬间(单位: MPa)

Fig . 9 � Failure moment of shell�element plate ( unit: MPa)

2 � 叶片鸟撞有限元建模

� � 采用 Patr an 软件建立八节点六面体空心叶

片模型. 每片叶片沿叶高有 13层单元. 为了节省

计算时间,模型只建立了发动机中与鸟体有初始

碰撞行为的第 1 级风扇/压气机转子叶片,由 13

片叶片组成,每片叶片有单元 1 122个、节点 2 044

个;鸟体采用欧拉单元进行模拟.为了进行考虑叶

片破坏的鸟撞数值模拟, 参考第 1节中所用的方

法,以叶片的体单元自由表面上的节点为公共节

点,建立了覆盖在体元表面的四节点的壳元,壳元

厚度为 0. 001mm.整个模型如图 10所示,图中欧

拉域 2包含了叶片转动范围内有可能发生鸟撞的

区域,由 26个物理分开的独立空间构成, 这些空

间包含了相邻两叶片之间的区域, 以及每片叶片

叶盆和叶背之间的区域. 欧拉域 1包含了叶片转

动范围之外的区域.欧拉域 1和欧拉域 2通过哑

元加以分隔.

图 10 � 鸟撞有限元模型

Fig . 10� F inite element model o f bird impact

叶片材料为 1. 3 节中鸟体正撞击平板时的

材料.
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鸟体质量 M = 0. 35 kg,密度 �= 930 kg / m3 ,

体积模量 K = 2200MPa,用长径比为 2 ∀ 1的圆

柱体代替,半径 r = 31. 055mm, 速度按照航空发

动机适航规定, 取 V = 102. 8m/ s.

叶片受离心载荷的作用,转速为 12 000r/ min.

叶片初始状态为稳定旋转, 由 Nastran软件的预

应力分析计算得到.

3 � 不考虑叶片失效的鸟撞数值模拟

� � 由 2节中所建模型进行叶片鸟撞计算.鸟撞

计算时长为 0. 0018 s.

图 11显示了鸟撞过程中的某个时刻的瞬时

图像.

图 11� 鸟撞瞬间

F ig . 11� Moment o f bird impact

由图 11可以看出,鸟体由于叶片的旋转与不

同的叶片发生碰撞, 鸟体减速并且产生了巨大的

应力,此应力值远大于鸟体的屈服应力,从而使鸟

体发生流变.另外,叶片局部由于碰撞而产生的应

力也超过了自身的屈服强度, 叶片产生了局部塑

性变形.

图12显示了叶片应力(应力最大值单元)的

图 12 � 叶片应力�时间曲线

Fig . 12� Str ess�t ime curve of the blade

变化情况,由图可以看出,叶片在遭受鸟体撞击后

会在短时间内产生应力值极高的冲击峰,从而使

叶片产生局部塑性变形.

4 � 考虑叶片失效的鸟撞数值模拟

� � 虽然鸟体材料跟叶片相比显得较为柔弱, 但

由于叶片的转速很高, 撞击作用时间较短,因此,

鸟体撞击叶片产生的应力、应变很高,从而易造成

叶片的损伤和破坏[ 1] .为了更加准确真实地模拟

鸟体对叶片的撞击过程,给叶片添加了最大塑性

应变破坏准则进行计算, 最大塑性应变为!b =

0. 05,其余参数和 1. 3节相同,

图 13显示了鸟撞瞬间的叶片破坏情况.由图

可以看出,叶片前缘由于受到撞击而发生破坏.

由于风扇/压气机叶片的前缘一般比较薄,相

比于叶片的其他位置, 叶片前缘处于更易被冲击

位置,从而更易因撞击而破坏.为此,在抗鸟撞设

计的发动机中,特别是采用空心风扇叶片的发动

机,要对风扇叶片前缘采取局部增强的措施,如在

叶片前缘粘贴钛合金薄片 [ 1, 13] .

图 13 � 考虑失效的叶片鸟撞瞬间

F ig. 13 � Moment of bir d impact w ith the fail criter ia

fo r blade material

5 � 结 � 论

� � 通过以上计算分析, 可以得到以下结论:

1) 当不考虑失效时,基于鸟撞铝板的试验结

果,验证了在铝板体元表面铺一层薄壳元以形成

封闭的耦合面来进行流固耦合计算的可行性. 计

算结果表明,铺了一层薄壳元对计算结果的影响

较小.

2) 当考虑失效时,表面铺一层薄壳元的体元

铝板以及壳元铝板的鸟撞计算结果表明,可以采

用在实体元表面铺一层薄壳元的方法来进行考虑
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结构破坏的流固耦合计算.

3) 鸟体与叶片碰撞后, 鸟体会发生流变, 叶

片局部在短时间内会产生应力值极高的冲击峰而

发生局部塑性变形.

4) 考虑叶片失效的计算进一步模拟了鸟撞

对叶片的真实损伤过程.
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