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摘　　　要：根据航空发动机结构特征和鸟撞后的风扇叶片损伤特征，提出风扇第一级转子叶片是发动机抗

鸟撞关键零件，叶片前缘为抗鸟撞设计关键部位。建立一种风扇叶片鸟撞理论分析方法，研究撞击工况、结构

参数与鸟撞过程、损伤模式、损伤程度的关系，提出前缘角度是抗鸟撞能力关键结构参数。当撞击工况确定

后，前缘角度决定了撞击形式和叶片损伤模式，影响损伤程度。采用显示动力学仿真分析方法，设计了一种带

前缘特征的模型，对前缘角度的影响规律进行了验证，并开展了实际风扇叶片改进设计，改进后的叶片被鸟撞

击后变形减小最少３３％，抗鸟撞击能力明显提升。
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　　飞机飞行过程中，鸟撞击事故不可避免，其中

最危险的情况之一就是航空发动机吞鸟。发动机

吞鸟后，一方面鸟会撞击到流道内转静子零件，特

别是风扇转子叶片，使叶片发生凹陷、变形、撕裂、

掉块和断裂，风扇气动性能下降，发动机推力降

低，整机振动突增，掉块会二次打伤流道内零部

件，同时撞击产生的冲击力引起关键承力结构如

轴承、安装节的负载增加甚至失效，导致发动机失

去停车能力或完全失去推力，最严重情况下叶片

断裂并击穿机匣，高能碎片撞击到飞机上，直接危

及乘员安全；另一方面，鸟体进入发动机被撞击切

碎后，碎片进入发动机核心机流道，影响气动性

能，导致发动机喘振、停车等。因此，发动机吞咽

鸟体后，不仅要求具备抵抗由于鸟撞击而产生的

结构损伤能力，而且还需具备抵抗由于鸟体碎片

进入核心机流道而导致的性能稳定性问题。其

中，发动机抵抗由于鸟撞击而导致的结构损伤能

力称为发动机抗鸟撞能力，它不仅影响发动机吞

鸟后结构损伤造成的安全性，也决定了吞鸟后发

动机的推力持续输出能力，因此发动机抗鸟撞能

力严重影响飞机的飞行安全［１３］。相关军民用标

准和规范中都对发动机抗鸟撞击能力提出了严格

要求，并要求发动机正式投产使用前进行整机吞

鸟试验验证发动机的抗鸟撞击能力［４５］。

基于航空发动机抗鸟撞击能力的重要性，国

外很早就开始了相关研究，Ｂａｒｂｅｒ和 Ｗｉｌｂｅｃｋ

等［６９］等开展了大量的鸟撞击载荷模型、响应求解

方法、试验方法等研究。国内从２０世纪８０年代

开展发动机鸟撞相关研究，初期集中在载荷模型、

损伤机理、模拟试验等方面［１０１４］，并随着计算机技

术的发展，进行了大量的仿真技术研究［１５２０］，近些

年我国发动机设计技术的快速发展使鸟撞问题在

工程设计中的重视程度日益提升，开展了大量工

程仿真和试验工作［２１２２］，但目前发动机鸟撞研究

主要集中在损伤机理、预测和评估方法，而对发动

机抗鸟撞击能力主动设计方法研究较少，特别是

适合工程的抗鸟撞主动设计方法。

为此本文针对发动机抗鸟撞击能力主动设计

需求，提出抗鸟撞能力的关键零件和部位，发展一

种理论分析方法，确定抗鸟撞能力设计的关键结

构参数和设计方法，为发动机抗鸟撞击能力主动

设计提供支持。

１　发动机叶片抗鸟撞关键零件、

部位、参数及影响规律

１１　发动机叶片抗鸟撞关键零件及部位

发动机工作时转子部件处于高速旋转状态，

位于发动机进口部位的风扇第一级转子叶片的叶

尖切线速度接近或超过声速，鸟撞击时相对撞击

速度更大，导致叶片承受巨大的撞击载荷和能量，

同时叶片本身承受着巨大的离心载荷作用，因此

极易在被撞击位置产生严重结构损伤，发生凹陷、

变形、撕裂、掉块和断裂。风扇第一级转子叶片受

到的撞击载荷以及叶片掉块、断裂都会产生巨大

的不平衡载荷，使整机振动突增，引起整机振动超

限、转静子碰磨等问题。风扇第一级转子叶片受

到的撞击载荷通过传力系统传递到整个发动机，

使整机承力关键部件如轴承、安装节受到巨大的

瞬间附加冲击载荷，引起结构瞬间超载破坏；风扇

第一级转子叶片损伤后，风扇气动性能和稳定性

下降，整机推力降低；风扇第一级转子叶片被撞击

后可能发生断裂，引起机匣包容失效等问题。鸟

经过风扇一级转子叶片切割和碰撞后，破裂成碎

末，很难引起后方流道内零部件的撞击损伤，而后

方流道内零部件的损伤主要由风扇第一级转子叶

片脱落的碎片撞击产生。综上，在发动机鸟撞过

程中，风扇一级转子叶片受到的直接损伤最大，并

引发整机结构、性能的二次损伤，因此分析认为发

动机抗鸟撞击设计中最关键的零件之一就是风扇

第一级转子叶片。

风扇第一级转子叶片与鸟发生碰撞时，其细
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密的稠度和高速的切线速度决定了绝大部分情况

下鸟首先与前缘发生碰撞；而前缘的厚度和刚度

都小于叶身弦向中部和尾缘，其抗撞击能力最弱。

因此，风扇第一级转子叶片被鸟撞击后出现了前

缘凹陷、变形、撕裂、掉块甚至断裂等损伤，都位于

前缘或起始于前缘，如图１所示。前缘作为风扇叶

片最先被撞击部位、弦向抗撞击能力最弱部位和主

要损伤部位，是叶片抗鸟撞设计中的关键部位。

图１　航空发动机鸟撞后典型损伤

Ｆｉｇ．１　Ｔｙｐｉｃａｌｄａｍａｇｅｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅａｆｔｅｒｂｉｒｄｉｍｐａｃｔ

１２　发动机叶片抗鸟撞关键参数及其影响规律

基于经典的叶栅切割模型，引进叶片结构参

数前缘角度，建立鸟撞击发动机风扇第一级转子

叶片叶栅切割模型，如图２所示。图中叶栅为风

扇第一级转子叶片被撞击截面的叶栅示意图，按

照转速ω旋转，被撞击位置半径为犚，被撞击截面

的切线速度为犞２，叶片在该截面前缘角度为θ，该

角度为前缘叶型中线的切线与进气方向夹角，与

前缘进口叶型角（结构设计参数，为前缘叶型中线

的切线与周向夹角）互余，因此可以代表结构参

数。圆柱形表示鸟体，以速度犞１ 飞向叶片。

图３　情况一撞击方式示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｅｎａｒｉｏ１ｉｍｐａｃｔｓｃｈｅｍａｔｉｃ

在叶栅上建立局部坐标系，在局部坐标系中，

鸟除了飞向叶栅的速度犞１，还存在一个与叶栅切

图２　鸟撞击叶栅切割模型

Ｆｉｇ．２　Ｂｉｒｄｉｍｐａｃｔｃａｓｃａｄｅｃｕｔｔｉｎｇｍｏｄｅｌ

向速度方向相反、大小为犞２ 的周向速度，即鸟以

犞１ 和犞２ 合成的速度犞ｓ飞向叶栅，α为鸟相对叶

片的撞击角度，其中各参数关系如下：

犞２ ＝ω犚

犞ｓ＝ 犞２１＋犞槡
２
２

α＝ａｒｃｔａｎ（犞２／犞１） （１）

　　这些参数中，犞１、ω、犚分别是鸟撞击速度、发

动机转子转速、撞击位置半径，为撞击工况参数，

代表了撞击工况。θ是叶片前缘角度，为叶片结

构参数，代表了结构特征。

根据鸟撞击发动机风扇第一级转子叶片叶栅

切割模型，将鸟撞击过程中分为三种情况。

１）情况一：α＜θ

该情况出现在鸟速犞１ 相对较大，发动机转

速ω相对较小时，此时鸟相对叶片撞击角度α小

于叶片前缘角度θ，鸟直接飞向叶片的背侧迎风

面，如图３所示，撞击后鸟被前缘切开，被切下的

鸟体继续向前飞行，而剩余鸟体撞击到叶片前缘

叶背，导致叶片被撞击部位向盆侧变形。

２）情况二：α＞θ

该情况出现在鸟速犞１ 相对较小，发动机转

速ω相对较大时，此时鸟相对叶片撞击角度α大

９５１１
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于叶片前缘角度θ，鸟直接飞向叶片的盆侧逆风

面，如图４所示，撞击后鸟被前缘切开，剩余鸟体

继续飞行，叶片前缘盆侧撞击到被切割下的鸟体，

导致叶片被撞击部位向背侧变形。

３）情况三：α≈θ

该情况出现在鸟速犞１ 和发动机转速ω相对

匹配，鸟相对叶片撞击角度α与叶片前缘角度θ

接近，鸟直接飞向叶片前缘，如图５所示，撞击后

鸟被前缘正向切开，并沿盆背侧叶型向后飞出，该

情况下叶片损伤一般较小。

图４　情况二撞击方式示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｅｎａｒｉｏ２ｉｍｐａｃｔｓｃｈｅｍａｔｉｃ

图５　情况三撞击方式示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｅｎａｒｉｏ３ｉｍｐａｃｔｓｃｈｅｍａｔｉｃ

　　这三种撞击情况为发动机风扇第一级转子叶

片的典型撞击模式，涵盖了绝大部分情况。在这

三种撞击情况下，鸟相对叶片撞击角度α与叶片

前缘角度θ的关系决定了鸟撞击叶片模式和叶片

的损伤模式，而鸟相对叶片撞击角度α由鸟速

犞１、发动机转速ω和撞击半径犚 决定，即由撞击

工况决定，在撞击工况确定条件下，叶片前缘角度

θ决定了鸟撞击叶片的模式及叶片的损伤模式。

在鸟撞击发动机风扇第一级转子叶片叶栅切

割模型基础上，建立鸟撞击叶栅能量简化模型，如

图６所示，鸟相对叶片撞击速度犞ｓ可分解为前缘

叶型中线的切线方向和切线的垂直方向的速度，

其中前缘叶型中线切线的垂直方向速度定义为

犞ｃ，计算公式如下：

犞ｃ＝犞ｓｓｉｎβ＝犞ｓｓｉｎ（α－θ） （２）

　　鸟体撞击叶片前缘后，碎片沿着叶型表面向

后运动，理论状态下撞击后前缘叶型中线切线的

垂直方向速度犞ｃ为０ｍ／ｓ，其动能传递给前缘造

图６　鸟撞击叶栅时撞击能量简化模型

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｍｏｄｅｌｏｆｉｍｐａｃｔｅｎｅｒｇｙｆｏｒ

ｂｉｒｄｉｍｐａｃｔｉｎｇｃａｓｃａｄｅ

成损伤，即犞ｃ的大小能够影响叶片前缘的损伤程

度。根据式（１）和式（２），鸟相对叶片撞击速度犞ｓ
和鸟相对叶片撞击角度α由鸟速犞１、发动机转速
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ω和撞击半径犚 决定，即撞击工况决定。当撞击

工况确定后，影响犞ｃ大小的主要因素为叶片前缘

角度θ，叶片前缘角度θ与鸟相对叶片撞击角度α

的夹角β越小，犞ｃ 越小，鸟撞击前缘传递的能量

越小，叶片前缘损伤相对越小。

２　关键参数影响规律验证

设计一种鸟撞转子叶片工况，采用仿真方法，

验证前缘角度的影响规律。仿真分析方法能够快

速地获得鸟撞击叶片后的损伤情况，并与试验结

果对比表明，仿真与试验损伤基本相同［２１２２］。

２１　验证模型设计

设计了一种带前缘特征平板叶片模拟件，材

料为风扇叶片常用材料 ＴＣ４，整级共３片叶片，

按周期对称分布，其１／３周期对称子模型见图７，

旋转轴为犡轴。叶片截面示意图见图８，前缘为

直径２ｍｍ的半圆弧，截面对称中心线与犡 轴的

夹角即为叶片的前缘角度。为降低不同前缘角度

导致的叶根刚度差异的影响，提高结果的有效性

和对比性，在叶根和叶尖设计了同样的圆环模拟

盘来提高叶片整体刚度，并选择叶中为撞击位置。

图７　带前缘特征平板模拟叶片转子三维示意图

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｂｌａｄｅｒｏｔｏｒｗｉｔｈ

ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐｌａｔｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图８　带前缘特征的平板叶片模拟件截面示意图

（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．８　Ｓｅｃｔｉｏｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｌａｔｂｌａｄｅｓｉｍｕｌａｔｏｒｗｉｔｈ

ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

设计４５°、５２．５°、６０°、６７．５°、７５°五种前缘角度，

不同前缘角度叶型对比和三维模型对比见图９。

直接旋转叶身单元保证不同模型叶身单元大

小一致，减小网格尺寸影响，各模型叶片网格对比

见图１０，整圈模型见图１１。

图９　叶型截面对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｌａｄｅｐｒｏｆｉｌｅｓ

图１０　不同模型叶片网格对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｌａｄｅｍｅｓｈｅｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

图１１　整机有限元模型

Ｆｉｇ．１１　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｗｈｏｌｅｍａｃｈｉｎｅ

模拟叶片材料性能采用ＴＣ４钛合金带失效

模型的ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ 本构模型，ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ

钛合金材料模型见式（３），ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ钛合金

材料失效模型见式（４），本构模型参数通过专项试

验测试分析获得，并经过试验验证。

σｅ＝ （犃＋犅ε
狀
ｅ）（１＋犆ｌｎε


ｅ ）［１－（犜

）犿］

（３）

式中犃、犅、狀、犆、犿 为本构模型参数，通过材料试

验测量拟合获得；σｅ为ｖｏｎＭｉｓｅｓ流动应力；εｅ为

等效塑性应变率；无量纲应变率εｅ ＝
ε
ｐ

ε０
，εｐ 为等

１６１１
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效塑性应变率，ε０ 为参考应变率；犜
＝

犜－犜ｒ
犜ｍ－犜ｒ

，

犜为材料温度，犜ｒ为参考温度，犜ｍ 是材料的熔点

温度。

εｆ＝ ［犇１＋犇２ｅｘｐ（犇３σ
）］（１＋犇４ｌｎ珋ε


ｅ ）·

（１＋犇５犜
） （４）

式中犇１～犇５ 为本构模型参数，通过材料试验测

量拟合获得；当量应力σ＝
狆
σ
＝－
σｍ

σｅｑ
＝－η，η为

应力三轴度，狆为静压力，σ为等效应力。

鸟体选用标准的１．８ｋｇ鸟体，该鸟体模型采

用ＳＰＨ（光滑粒子流体动力学方法）方法建立，模

型参数经过试验标定和校准，鸟体模型见图１２。

图１２　标准１．８ｋｇ鸟体模型

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔａｎｄａｒｄ１．８ｋｇｂｉｒｄｍｏｄｅｌ

鸟撞击位置选择叶片正中间，撞击半径犚＝

０．３ｍ，在叶片表面增加二维平面单元并定义为刚

体，用于直观显示叶片被撞击后的变形方向和程

度。鸟撞击仿真模型见图１３，定义转子转速ω＝

４０００ｒ／ｍｉｎ，鸟体飞行速度犞１＝７２．５ｍ／ｓ，鸟与叶

片间定义撞击接触。

图１３　模拟试验件鸟撞击仿真分析模型

Ｆｉｇ．１３　Ｂｉｒｄｉｍｐａｃｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｆｏｒ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｔｅｓｔｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

２２　不同模型鸟撞击过程、撞击模式、损伤模式

和程度预估

　　鸟体速度犞１ ＝７２．５ｍ／ｓ，转速ω＝４０００

ｒ／ｍｉｎ，撞击半径犚＝０．３ｍ，计算得到被撞击位置

的切线速度犞２＝１２５．６６ｍ／ｓ，鸟体相对于叶片的

撞击角度α＝６０°，根据理论分析，预估撞击过程、

撞击模式、损伤模式和相对损伤程度如下：

１）对于叶片前缘角度θ分别为４５°和５２．５°

的模型，前缘角度θ小于鸟相对撞击角度α，撞击

过程表现为模拟件盆侧撞击被切割下来的鸟体，

被切割下的鸟体破裂变形，叶片被撞击位置向背

侧凹陷变形，且θ为５２．５°模型被撞击部位变形尺

寸会小于θ为４５°模型；

２）对于叶片前缘叶型角θ分别为６７．５°和７５°

的模型，前缘角度θ大于鸟相对撞击角度α，撞击过

程中表现为鸟体被切割后的鸟体撞击模拟件背侧，

切割剩余的鸟体破裂变形，鸟体撞击模拟叶片背

侧，叶片被撞击位置向盆侧凹陷变形，且θ为６７．５°

模型被撞击部位变形尺寸会小于θ为７５°模型；

３）对于叶片前缘叶型角θ为６０°的模型，叶

片前缘叶型角θ与鸟体相对于叶片的撞击角度α

相同，鸟体被切开后沿叶型向后飞出，被切割开的

鸟体变形很小，叶片几乎不会发生变形。

２３　仿真分析结果

仿真获得不同前缘角度叶片撞击过程见图

１４，撞击过程中鸟体变形情况见图１５，所有图片

提取时间为计算开始后０．００２ｓ，按照实际风扇一

级转子叶片结构特点定义叶片迎向鸟体的面为背

侧，另一侧为盆侧。不同前缘角度叶片撞击后叶

片相对原叶型变形情况见图１６，图中所有变形都

取自撞击后０．００２２ｓ时，蓝色单元为撞击损伤后

叶片，灰色为撞击前叶片表面二维刚体单元，即撞

击前叶片叶型。叶片相对于原叶型凹陷深度见表

１，变形值为正表示向背侧凹陷，变形值为负表示

向盆侧凹陷。根据仿真，得到结果如下：

１）对于叶片前缘叶型角θ分别为４５°和

５２．５°的模型，被切割下来的鸟体发生变形破裂，

切割剩余的鸟体未发生明显变形，叶片被撞击部

位变形为正，表示向背侧凹陷变形，４５°模型凹陷

尺寸为１３．８ｍｍ，５２．５°模型凹陷尺寸为７．５ｍｍ，

５２．５°模型被撞击部位凹陷尺寸小于４５°模型，仿

真结果与预估情况相同；

２）对于叶片前缘叶型角θ分别为６７．５°和

７５°的模型，切割剩余的鸟体发生变形破裂，被切

割下的鸟体未发生明显变形，叶片被撞击部位变

形为负，表示向盆侧凹陷变形，６７．５°模型凹陷尺

寸为－７．５ｍｍ，７５°模型凹陷尺寸为－１２．４ｍｍ，

６７．５°模型被撞击部位凹陷尺寸绝对值小于７５°模

型，仿真结果与预估情况相同；
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图１４　不同模型鸟撞击过程

Ｆｉｇ．１４　Ｂｉｒｄｉｍｐａｃｔｐｒｏｃｅｓｓｅｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

图１５　不同模型鸟撞击过程中鸟体变形情况

Ｆｉｇ．１５　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｂｉｒｄｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓｄｕｒｉｎｇｂｉｒｄｉｍｐａｃｔｐｒｏｃｅｓｓ
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图１６　不同模型鸟撞击过程中叶片变形情况

Ｆｉｇ．１６　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｂｌａｄｅｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓｄｕｒｉｎｇｂｉｒｄｉｍｐａｃｔｐｒｏｃｅｓｓｅｓ

表１　不同模型鸟撞击０００２２狊后的叶片凹陷深度

犜犪犫犾犲１　犇犲狆狋犺狅犳狊犪犵犻狀犫犾犪犱犲犪犳狋犲狉０００２２狊犫犻狉犱

犻犿狆犪犮狋狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋犿狅犱犲犾狊

α／（°） θ／（°） β／（°）
０．００２２ｓ时刻叶片

损伤深度／ｍｍ

６０ ４５ １５ １３．８

６０ ５２．５ ７．５ ７．５

６０ ６０ ０ ０

６０ ６７．５ －７．５ －７．５

６０ ７５ －１５ －１２．４

　　３）对于叶片前缘叶型角θ为６０°的模型，被

切割下的鸟体和切割剩余的鸟体都无明显变形，

叶片无明显变形损伤，仿真结果与预估情况相同。

３　发动机风扇叶片抗鸟撞能力设计

方法及应用

　　在撞击工况确定条件下，抗鸟撞能力设计方

法如下：

根据要求的撞击工况，计算撞击半径位置的

相对撞击角度α，优化前缘角度θ，尽量靠近相对

撞击角度α，减小鸟撞击时的撞击能量，降低叶片

损伤程度，提高抗鸟撞击能力。

由于中小涵道比发动机相对大涵道比发动

机，风扇一级转子叶片尺寸较小、前缘厚度较薄、

物理转速较大，鸟撞时载荷更大且本身结构的抗

鸟撞击能力较差，鸟撞损伤相对更严重。同时，中

小涵道比风扇一级转子叶片的尺寸也限制了前缘

厚度增加的幅度，通过增加前缘厚度大幅提高叶

片抗鸟撞击能力的可行性较低。因此，通过调整

前缘角度大幅降低高转速下鸟撞击传递到叶片上

的载荷，从而提高叶片抗鸟撞击能力的方法，对于

中小涵道比发动机具有重要的意义。

在工程设计中叶片气动设计阶段和结构设计

初期，通过调整叶片前缘角度θ可以有效地提高

中小涵道比发动机叶片的抗鸟撞击能力，同时为
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降低调整前缘角度导致的叶片气动性能的下降，

一方面减小调整范围，只针对撞击能量最大、前缘

厚度较薄的部位进行前缘角度调整，其他部位尽

量不变；另一方面在调整前缘角度的同时进行叶

型截面优化设计。通过以上方法，可在满足气动

性能要求的前提下实现抗鸟撞击能力的提升。

为验证通过调整叶片前缘角度提高叶片抗鸟

撞能力的正确性，针对某风扇第一级转子叶片开

展抗鸟撞击能力优化设计。

３１　叶片模型及优化设计

针对小涵道比风扇第一级转子叶片，通过调

整叶片前缘角度开展抗鸟撞能力优化设计，验证

优化设计方法。叶片结构见图１７，为整体叶盘结

构，材料为ＴＣ４钛合金。

图１７　风扇第一级转子叶片结构

Ｆｉｇ．１７　Ｂｌａｄｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔａｇｅｆａｎｒｏｔｏｒ

假设叶片会受到１．８ｋｇ鸟体撞击，撞击工况

及原始结构参数如下：鸟体速度犞１ 为１５０ｍ／ｓ，

撞击时转子物理转速ω为７２００ｒ／ｍｉｎ，撞击位置

半径犚为０．３５ｍ，该位置前缘角度θ为５１°。

优化设计过程：根据式（１），被撞击位置的切

线速度犞２ 为２６４．６ｍ／ｓ，鸟相对叶片撞击角度α

为６０°，此时叶片的前缘角度θ为５１°，小于鸟相对

于叶片的撞击角度α（６０°），损伤模式为叶片前缘

向背侧凹陷弯曲。为提高叶片抗鸟撞击能力，减

小撞击损伤，增加叶片前缘角度来接近鸟相对于

叶片的撞击角度α，最终调整后的叶片前缘角度θ

为５６°，优化前后叶片结构对比见图１８，粉色为未

调整前叶型，深蓝色为调整后叶型。

３２　优化效果分析

采用仿真分析方法验证叶片抗鸟撞击能力优

图１８　优化前后叶片叶型对比

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｂｌａｄｅｐｒｏｆｉｌｅｓｂｅｆｏｒｅ

ａｎｄａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

化效果。通过扭转叶身网格等方法保证优化前后

叶片叶身单元大小一致，网格模型对比见图１９。

为直观显示叶片被撞击后的变形程度，将叶片表

面二维单元复制定义为刚体。为减小计算规模，

保证撞击工况尽量一致，只计算鸟撞击到的第一

个叶片的损伤情况。鸟体选用标准的１．８ｋｇ鸟

体，最终建立鸟撞击仿真模型见图２０，定义整个

转子转速ω为７２００ｒ／ｍｉｎ，鸟体飞行速度犞１ 为

１５０ｍ／ｓ，鸟与叶片间定义接触。

图１９　改进前后叶片网格对比

Ｆｉｇ．１９　Ｇｒｉｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｌａｄｅｓｂｅｆｏｒｅａｎｄ

ａｆｔｅｒｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ

仿真获得被撞击后叶片塑性变形见图２１，提

取时间为计算后０．００１３９ｓ，蓝色单元为撞击损伤

后叶片，粉色为撞击前叶片表面二维刚体单元，即

撞击前原叶片叶型。优化前叶片前缘被撞击部位

出现向背侧变形，被撞击部位局部最大塑性应变
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图２０　最终计算模型

Ｆｉｇ．２０　Ｆｉｎａｌｃｏｍｐｕｔｉｎｇｍｏｄｅｌ

图２１　鸟撞击叶片后叶片局部塑性应变

Ｆｉｇ．２１　Ｌｏｃａｌｐｌａｓｔｉｃｓｔｒａｉｎｏｆｂｌａｄｅｓａｆｔｅｒｂｉｒｄ

ｉｍｐａｃｔｏｎｂｌａｄｅｓ

为０．２９３，优化后叶片前缘被撞击部位同样出现

向背侧变形，被撞击部位局部最大塑性应变为

０．２８４，叶型优化后最大局部塑性应变降低了３％。

分析叶片被撞击位置三个自由度方向坐标变

化曲线见图２２，红色曲线为优化前，蓝色曲线为

优化后，坐标变化指相对于原叶型位置坐标发生

的偏离，三个自由度方向坐标最大相对变化幅度

见表２。从图２２中可见，在初始阶段鸟未撞击叶

片前，坐标变化全部为零，鸟撞后叶型发生变形，

被撞击位置偏离原叶型位置，坐标出现差值，但优

化后叶片被撞击位置偏移原叶型坐标变化量明显

小于优化前，犡、犢、犣 坐标变化量分别降低了

３３％、５２％和４４％，优化后叶片变形最少降低了

图２２　叶型优化前后被撞击位置随撞击时间变化曲线

Ｆｉｇ．２２　Ｉｍｐａｃｔｌｏｃａｔｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｉｍｐａｃｔ

ｔｉｍｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｂｌａｄｅｐｒｏｆｉｌｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

表２　叶型优化前后被撞击位置坐标最大相对变化

犜犪犫犾犲２　犐犿狆犪犮狋犾狅犮犪狋犻狅狀犿犪狓犻犿狌犿狉犲犾犪狋犻狏犲犱犲犳狅狉犿犪狋犻狅狀

犫犲犳狅狉犲犪狀犱犪犳狋犲狉犫犾犪犱犲狆狉狅犳犻犾犲狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

坐标 优化前 优化后 降低幅度／％

犡 １ ０．６７ ３３

犢 １ ０．４８ ５２

犡 １ ０．５６ ４４

３３％，优化效果明显。

４　结　论

本文通过研究，得到结论如下：

１）风扇第一级转子叶片为发动机抗鸟撞击

设计中最关键的零件之一，叶片前缘为发动机抗

鸟撞击关键部位，叶片前缘角度是风扇叶片抗鸟

撞击关键参数之一。

２）前缘角度与鸟相对叶片撞击角度的关系

决定了叶片损伤模式，影响叶片损伤程度。若前

缘角度较大，叶片被撞击部位向盆侧变形；若前缘
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角度较小，叶片被撞击部位向背侧变形；若两者相

当，鸟体正向撞击前缘，叶片一般无明显变形；前

缘角度与鸟相对叶片撞击角度差异越大，叶片损

伤变形越大，两者越接近，叶片损伤程度越小。

３）鸟相对叶片撞击角度由代表撞击工况的

鸟的速度、转子转速、撞击位置半径决定，当撞击

工况确定后，鸟相对叶片撞击角度确定，叶片的前

缘角度决定叶片损伤模式和损伤程度，因此可以

通过调整叶片前缘角度尽量接近鸟相对撞击叶片

角度，降低叶片损伤程度，提高叶片抗鸟撞击能

力。特别对于中小涵道比发动机，在风扇第一级

转子叶片气动设计和结构设计初期，未确定最终

气动叶型前，可采用该方法评估和优化叶片的抗

鸟撞击能力。

４）针对小涵道比风扇第一级转子叶片，通过

调整叶片前缘角度开展抗鸟撞能力优化设计，优

化后叶片被撞击部位最大塑性应变和叶片变形明

显降低，优化后叶片抗鸟撞击能力得到显著提升。
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