
第３５卷 第１１期

２０２０年 １１月

航空动力学报

犑狅狌狉狀犪犾狅犳犃犲狉狅狊狆犪犮犲犘狅狑犲狉

Ｖｏｌ．３５ Ｎｏ．１１


Ｎｏｖ．２０２０

文章编号：１０００８０５５（２０２０）１１２２８４０９　　　　　　　　犱狅犻：１０．１３２２４／ｊ．ｃｎｋｉ．ｊａｓｐ．２０２０．１１．００５

钛合金叶片前缘的外物损伤残余

应力数值分析

赵振华，张钧贺，王凌峰，陆楷楠，刘璐璐，陈　伟

（南京航空航天大学 能源与动力学院

航空发动机热环境与热结构工业和信息化部重点实验室，南京２１００１６）

摘　　　要：为研究航空发动机叶片外物损伤（ＦＯＤ）位置残余应力的分布规律，根据真实叶片前缘特征设计

了模拟叶片，基于ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ本构模型，使用ＬＳＤＹＮＡ软件仿真分析钢珠以不同角度冲击钛合金模拟叶

片前缘的过程，对比仿真与相同试验条件下的空气炮模拟外物损伤试验的ＦＯＤ损伤形貌与宏观尺寸，验证了

有限元模型的正确性。提取仿真计算的不同入射角度对应的ＦＯＤ位置残余应力分布，结果表明：钢珠以０°角

入射时，钢珠冲击产生的接触力和变形能明显大于其他入射角度的情况，说明钢珠偏斜一定角度入射时造成

的偏斜型缺口处的材料失效与变形不如外物正撞前缘形成的半圆型缺口严重；在ＦＯＤ缺口底部尖端靠近入

射表面区域存在明显的残余拉应力。随着入射角度的增大，残余拉应力区的范围逐渐扩大，残余拉应力最大

值逐渐减小。
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　　航空发动机在服役过程中，由于高速气流的

吸入，附近的物体会不可避免地进入流道，包括飞

鸟、冰雹或微小硬物。这些外物相对于旋转中的

叶片的速度可以达到３００ｍ／ｓ，撞击风扇或压气机

叶片前缘会造成冲击损伤，影响叶片的结构强

度［１］。鸟撞［２］和冰撞［３］通常被定义为软物撞击，

螺栓、螺母、沙砾等毫米级硬物的撞击则被定义为

外物损伤（ｆｏｒｅｉｇｎｏｂｊｅｃｔｄａｍａｇｅ，ＦＯＤ）
［４］。

由于航空发动机风扇／压气机叶片的工作载

荷极其复杂，服役中会受到短时共振引起的高周

疲劳载荷作用，还会伴有高速旋转带来的离心应

力，以及高速气流造成的气动力载荷的叠加作

用［５８］。外物冲击损伤会使得叶片ＦＯＤ位置出现

应力集中、残余应力现象，还会伴随有材料丢失及

绝热剪切带等微观损伤［９］，这会使得ＦＯＤ位置成

为疲劳裂纹萌生的源头，严重降低叶片的疲劳强

度，使叶片在设计的服役周期内发生疲劳破

坏［１０］，造成叶片断裂失效，在高工作转速下引发

叶片飞脱，导致机匣非包容［１１］事故，严重威胁飞

行安全和航空公司与乘客的生命财产。ＦＯＤ已

经成为影响航空发动机飞行安全的主要问题之

一，全球每年由于ＦＯＤ引起的飞行事故以及对

ＦＯＤ零部件的维护造成的经济损失超过４０亿美

元［１２］。据统计，在过去的２０年里，中国各大航空

公司共遭受１７６５架次发动机ＦＯＤ事故，损坏的

发动机类型包括ＣＦＭ５６３、ＣＦＭ５６５、Ｖ２５００等

１６种主流型号
［１３］，造成了巨大的经济损失。

国外学者在外物损伤的试验与仿真方面开展

了诸多研究。Ｃｈｅｎ和 Ｈｕｔｃｈｉｎｓｏｎ
［１４１５］通过研究

受到钢珠冲击后的 Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ平板在应力比为

０．１，不同动载荷下的高周疲劳试验结果，发现疲

劳裂纹的萌生和扩展是由ＦＯＤ位置的微裂纹以

及残余应力和应力集中共同作用造成的，当高周

疲劳试验动载荷较小时，残余应力对ＦＯＤ试件的

疲劳强度更大。Ｒｕｓｃｈａｕ等
［１６］对ＦＯＤ试件进行

了去应力退火，消除了残余应力的作用，研究了残

余应力对损伤试件高周疲劳极限的影响。Ｄｕó、

Ｏａｋｌｅｙ等
［１７１８］采用 Ｂａｍｍａｎｎ和ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ

等材料模型，通过有限元仿真技术模拟了不同形

状和尺寸的外物以不同速度和角度冲击试件的过

程，研究了不同工况对外物损伤的影响规律。

Ｈａｍｒｉｃｋ
［１９］对钢珠冲击Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ平板的过程进

行了有限元仿真分析，研究了高速冲击造成的损

伤附近的残余应力分布情况，并对损伤试件进行

了高周疲劳试验，结果显示残余拉应力区域与裂

纹萌生的位置吻合。

我国对于ＦＯＤ研究的开展相对国外较晚，但

也取得了相关成果。李永健［２０］和朱自佳［２１］通过

对ＦＯＤ试件进行真空去应力退火处理，去除了

ＦＯＤ周围的残余应力，并通过试验测定了ＦＯＤ

试件的高周疲劳强度。结果显示，去除残余应力

的试件高周疲劳强度有明显上升，ＦＯＤ造成的损

伤位置残余应力对高周疲劳性能有削弱作用。季

玉辉［２２］基于 ＴＣ４钛合金ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ本构模

型和失效模型对某型发动机压气机叶片ＦＯＤ进

行了有限元仿真，分析冲击后的ＦＯＤ残余应力值

发现残余拉应力值随外物直径的增大而增大，随

冲击速度的增大而减小。

目前，国内外对于金属材料残余应力试验测

试的主流手段是 Ｘ射线衍射法。该方法在测量

平面残余应力时精度较高，但是外物高速冲击造

成的损伤缺口区域不平整，残余应力的分布不均

匀，局部存在应力梯度，且密排六方结构的钛合金

材料存在微观各向异性，这会导致使用Ｘ射线衍

射法测得的残余应力数据不准确［１７］。因此，本文

采用数值仿真的方法分析了ＴＣ１７模拟叶片前缘

ＦＯＤ区域的残余应力，计算了钢珠以不同角度冲

击模拟叶片前缘的过程，研究了冲击角度对ＦＯＤ

位置残余应力分布的影响规律，可以为ＦＯＤ叶片

疲劳失效机理的研究提供基础信息。

１　犉犗犇仿真方法

１１　有限元模型

模拟叶片前缘尺寸根据某航空发动机风扇叶

５８２２
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片工作条件下前缘高应力位置（ＦＯＤ危险位置）

的尺寸特征设计。试验件分成叶身和夹持端两部

分，采用过渡段分隔避免应力集中，设计参数、三

维模型和实物如图１～图３所示。

图１　模拟叶片设计参数（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｌａｄｅｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图２　模拟叶片三维模型

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｌａｄｅ

图３　模拟叶片实物

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｌａｄｅ

使用Ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ软件，对模拟叶片模型进行

有限元网格划分，采用的是八节点六面体单元，为

了提高计算精度，将模拟叶片前缘周向划分３０等

份，并对冲击区域的网格进行了加密处理，总单元

数为７５４９０４，有限元模型如图４所示。

１２　材料模型

模拟叶片材料模型采用ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ本构模

型，模型参数引用自文献［２３２４］，具体参数见表１；

图４　模拟叶片限元模型

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂｌａｄｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ

冲击用ＧＣｒ１５轴承钢钢珠材料模型采用弹性（Ｅ

ＬＡＳＴＩＣ）模型，模型参数见表２。表中犃为屈服强

度，犅为硬化系数，狀为应变硬化系数，犮为应变速

率常数，犿为热软化指数，犈为弹性模量，μ为泊松

比，犌为切变模量，ρ为密度，犇１～犇５ 为失效参数。

表１　犜犆１７钛合金的犑犆材料模型参数
［２３２４］

犜犪犫犾犲１　犑犆狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犜犆１７狋犻狋犪狀犻狌犿犪犾犾狅狔
［２３２４］

参数 数值 参数 数值

犃／ＭＰａ ８３７．４

犅／ＭＰａ ６２４．０

狀 ０．７３

犮 ０．０７５

犿 ０．９３７

犈／ＧＰａ １１２．０

μ ０．３０１

犌／ＧＰａ ４６．８

ρ／（ｋｇ／ｍ
３） ４６８０

犇１ －０．０９

犇２ ０．２７

犇３ ０．４８

犇４ ０．０１４

犇５ ３．８６

表２　犌犮狉１５材料犈犔犃犛犜犐犆模型参数

犜犪犫犾犲２　犈犔犃犛犜犐犆狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犌犆狉１５犅犲犪狉犻狀犵犛狋犲犲犾

参数 数值

ρ／（ｋｇ／ｍ
３） ７８１０

犈／ＧＰａ ２１２

μ ０．２９

１３　边界条件

在ＬＳＤＹＮＡ软件前处理过程中创建直径

３ｍｍ钢珠的网格模型并设置初始速度为２５０

ｍ／ｓ，冲击点位置与试验相同，为距离叶根１３

ｍｍ的前缘圆弧中点位置，如图５所示。通过设

定钢珠模型的初始位置以及初始速度的方向，

可以准确控制钢珠的入射角度。图６为入射角

６８２２
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图５　钢珠冲击位置

Ｆｉｇ．５　Ｉｍｐａｃｔｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｓｔｅｅｌｂａｌｌ

图６　入射角度示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｃｉｄｅｎｔａｎｇｌｅ

度示意图，设置钢珠的入射角度θ分别为０°、３０°、

４５°、６０°。

在钢珠冲击模拟叶片前缘并与之完全脱离

后，叶片最终得到的稳定的应力分布，即为外物损

伤后残余应力。在有限元显式计算该过程所需时

间较长，为节约计算成本，参考Ｌｉｎ等
［２５］对 ＴＣ４

钛合金平板受冲击后的残余应力计算方法，使用

关键字ＤＡＭＰＩＮＧ＿ＰＡＲＴ＿ＭＡＳＳ对模拟叶片

部件施加质量阻尼，减少冲击后的振荡，按照ＬＳ

ＤＹＮＡ关键字手册
［２６］推荐设置设定质量阻尼最

低阶模态临界阻尼为的１０％，即设定质量阻尼系

数α＝０．４π犳，犳为结构的最低阶固有频率。

２　结果与讨论

２１　外物损伤模拟试验结果

使用如图７所示的空气炮系统发射３ｍｍ直

径钢珠，以２５０ｍ／ｓ的入射速度，０°、３０°、４５°、６０°

四种入射角度冲击模拟叶片前缘预制ＦＯＤ缺口。

完成外物损伤试验后，使用三维体视显微镜对缺

口进行损伤参数观测，定义损伤宽度与损伤深度

如图８所示，结果见表３。

图７　空气炮试验系统

Ｆｉｇ．７　Ａｉｒｃａｎｎｏｎｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

图８　损伤尺寸示意图

Ｆｉｇ．８　Ｄａｍａｇｅｓｉｚｅｄｉａｇｒａｍ

２２　损伤形貌分析

ＬＳＤＹＮＡ仿真分析得到的模拟叶片前缘损

伤形貌与对应参数下的空气炮外物损伤试验得到

的损伤形貌如图９～图１２所示。当钢珠以０°角

入射时，损伤呈现半圆型缺口，叶盆与叶背侧的损

伤对称；当钢珠偏斜一定角度入射时，损伤呈现偏

斜型缺口，入射面（叶盆侧）的损伤更严重，随着入

射角θ的增加，缺口底部偏斜现象更明显，更容易

出现材料的堆积和分层。数值模拟与试验得到的

缺口形貌基本一致，ＬＳＤＹＮＡ仿真结果较好地

模拟了ＴＣ１７钛合金材料的失效及变形。

７８２２
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表３　模拟叶片外物损伤试验结果

犜犪犫犾犲３　犉犗犇狋犲狊狋狉犲狊狌犾狋狊狅犳狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀犫犾犪犱犲狊

试验件编号 外物直径／ｍｍ 冲击速度／（ｍ／ｓ） 入射角θ／（°） 损伤宽度／ｍｍ 损伤深度／ｍｍ 损伤类型

１ ３ ２５０ ０ ２．５７９ １．２７７ 半圆

２ ３ ２５０ ０ ２．６０７ １．２０４ 半圆

３ ３ ２５０ ０ ２．６３８ １．２８７ 半圆

４ ３ ２５０ ０ １．７５９ ０．８３２ 半圆

５ ３ ２５０ ３０ ２．４１６ １．３４３ 偏斜

６ ３ ２５０ ３０ ２．５８７ １．３２４ 偏斜

７ ３ ２５０ ３０ ２．５２０ １．１７２ 偏斜

８ ３ ２５０ ４５ ２．７４４ １．４２１ 偏斜

９ ３ ２５０ ４５ ２．５２０ １．２８８ 偏斜

１０ ３ ２５０ ４５ ２．２９２ １．３８７ 偏斜

１１ ３ ２５０ ６０ ２．６４６ １．３２７ 偏斜

１２ ３ ２５０ ６０ ２．５４１ １．４１２ 偏斜

１３ ３ ２５０ ６０ ２．５９６ １．２７７ 偏斜

１４ ４ ２５０ ０ ３．４６８ １．７４４ 偏斜

１５ ４ ２５０ ０ ３．４７７ １．７３２ 半圆

１６ ４ ２５０ ０ ３．２０２ １．５９７ 半圆

１７ ４ ２５０ ０ ３．４４６ １．９２６ 半圆

１８ ４ ２５０ ３０ ３．７３８ １．５９７ 偏斜

１９ ４ ２５０ ３０ ３．７１０ １．９０５ 偏斜

２０ ４ ２５０ ４５ ３．３１９ ２．１１２ 偏斜

２１ ４ ２５０ ４５ ３．７１０ ２．１８６ 偏斜

２２ ４ ２５０ ６０ ３．４４５ ２．３１６ 偏斜

２３ ４ ２５０ ６０ ３．７２１ ２．１７２ 偏斜

图９　θ＝０°时的外物损伤形貌

Ｆｉｇ．９　ＦＯＤｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｗｈｅｎθ＝０°

图１０　θ＝３０°时的外物损伤形貌

Ｆｉｇ．１０　ＦＯＤｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｗｈｅｎθ＝３０°

图１１　θ＝４５°时的外物损伤形貌

Ｆｉｇ．１１　ＦＯＤｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｗｈｅｎθ＝４５°

图１２　θ＝６０°时的外物损伤形貌

Ｆｉｇ．１２　ＦＯＤｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｗｈｅｎθ＝６０°

８８２２
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　　将ＬＳＤＹＮＡ仿真分析得到的外物损伤缺口

宽度和深度与对应条件下的外物损伤试验结果的

均值进行对比，结果列于表４。仿真损伤宽度结

果与试验结果的最大误差为１２．５６％，损伤深度

最大误差为１３．９２％，考虑到ＦＯＤ的损伤尺寸分

散性较大，认为采用上述有限元模型及材料参数

能够较好地模拟ＴＣ１７钛合金模拟叶片的外物损

伤试验结果。

表４　犉犗犇宏观损伤尺寸仿真结果

犜犪犫犾犲４　犛犻犿狌犾犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊狅犳犉犗犇犿犪犮狉狅犱犪犿犪犵犲狊犻狕犲

外物

类型

冲击速度／

（ｍ／ｓ）

入射角

θ／（°）

损伤宽度 损伤深度

仿真／ｍｍ 试验／ｍｍ 误差／％ 仿真／ｍｍ 试验／ｍｍ 误差／％

３ｍｍ

直径

钢珠

２５０

０ ２．８５１ ２．６０８ ９．３２ １．１８９ １．２８９ ７．７６

３０ ２．８２３ ２．５０８ １２．５６ １．１６９ １．２８０ ８．６７

４５ ２．８１６ ２．５１９ １１．７９ １．１８５ １．３６５ １３．９２

６０ ２．７４４ ２．５４９ ７．６５ １．２６５ １．３４７ ６．０９

２３　接触力分析

图１３给出了钢珠以不同角度冲击叶片前缘

的冲击瞬间的接触力变化曲线，分析可知，钢珠以

０°角入射时钢珠冲击产生的接触力明显大于以其

他入射角度冲击的情况。θ＝３０°，４５°，６０°时，接触

力的作用时间较θ＝０°时有明显增大。这表明当

钢珠偏斜一定角度入射时，叶片与钢珠的接触面

积更大，钢珠从开始接触到回弹至完全脱离叶片

所需时间更长。

图１３　接触力与入射角度的关系

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅａｎｄ

ｉｎｃｉｄｅｎｔａｎｇｌｅ

２４　变形能分析

图１４给出了模拟叶片的内能变化，反映了冲

击过程中模拟叶片的变形能随时间的变化规律。

分析可以发现θ＝０°入射时，模拟叶片的变形能明

显大于其他入射角度的情况，比θ＝３０°，４５°和６０°

对应的冲击过程大０．１５Ｊ左右。这是由于钢珠正

撞叶片前缘时入射瞬间接触力更大，造成的半圆

图１４　变形能与入射角度的关系

Ｆｉｇ．１４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｎｅｒｇｙａｎｄ

ｉｎｃｉｄｅｎｔａｎｇｌｅ

型缺口失效材料更多，因此变形能较偏斜一定角

度入射造成的偏斜型缺口更大。

２５　残余应力分析

计算时长０．０５ｍｓ后得到了稳定的残余应力

分布，由于叶片在工作过程中的载荷主要为离心

力拉应力和短时共振造成的沿叶高方向的拉压应

力，定义平行于叶片前缘由叶根指向叶尖的方向

为狕轴正向，该方向的残余拉应力会造成损伤位

置的疲劳强度降低，因此本节重点关注狕方向的

残余应力分布规律。

叶片前缘ＦＯＤ位置的狕向残余应力分布结

果如图１５～图１８，应力单位为Ｐａ，拉应力为正，

压应力为负。观察应力云图可以发现，冲击造成

的不均匀塑性变形阻碍了弹性能的释放，在损伤

缺口附近造成了明显的拉伸残余应力区（图中的

红色区域）和压缩残余应力区（图中的蓝色区域）。

当θ＝０°时，在ＦＯＤ缺口底部尖端位置靠近表面

９８２２
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区域（如图１５（ｂ）中①区域）呈现明显的残余拉应

力。由于在钢珠冲击过程中，缺口底部材料受到挤

压产生塑性变形难以恢复，缺口底部（如图１５（ｂ）

中②区域）为残余压应力区。在损伤缺口边缘一

定距离的范围内也存在残余压应力。当钢珠呈一

定角度入射时，损伤底部近入射表面（叶盆）的区

域（图１６～图１８中①区域）存在明显的残余拉应

力区，随着入射角度的增大，残余拉应力区的范围

图１５　θ＝０°时的损伤位置残余应力分布

Ｆｉｇ．１５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓａｔｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｄａｍａｇｅｗｈｅｎθ＝０°

图１６　θ＝３０°时的损伤位置残余应力分布

Ｆｉｇ．１６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓａｔｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｄａｍａｇｅｗｈｅｎθ＝３０°

图１７　θ＝４５°时的损伤位置残余应力分布

Ｆｉｇ．１７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓａｔｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｄａｍａｇｅｗｈｅｎθ＝４５°

０９２２
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图１８　θ＝６０°时的损伤位置残余应力分布

Ｆｉｇ．１８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓａｔｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｄａｍａｇｅｗｈｅｎθ＝６０°

逐渐扩大。钢珠与前缘呈一定角度入射导致了叶

盆、叶背的损伤不对称，钢珠高速冲击模拟叶片前

缘导致损伤位置材料出现大面积的挤压变形，使

得叶背侧出现了明显的残余压应力区。

不同入射角对应的最大残余应力值如图１９

所示，可以发现当θ＝０°，即钢珠正撞模拟叶片前

缘时，最大残余拉应力有最高值。随着冲击角度

的增大，最大残余拉应力值逐渐减小。

图１９　最大残余应力与入射角度的关系

Ｆｉｇ．１９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｍａｘｉｍｕｍｒｅｓｉｄｕａｌ

ｓｔｒｅｓｓａｎｄｉｎｃｉｄｅｎｔａｎｇｌｅ

３　结　论

本文使用 ＬＳＤＹＮＡ 软件，采用Ｊｏｈｎｓｏｎ

Ｃｏｏｋ材料本构及失效模型，对钢珠以不同入射角

度冲击ＴＣ１７钛合金模拟叶片前缘的外物损伤过

程进行了数值仿真分析，将仿真结果与空气炮模

拟外物损伤试验结果进行了对比，研究了入射角

度对ＦＯＤ位置残余应力分布的影响规律。得到

了以下结论：

１）数值仿真与试验得到的缺口形貌基本一

致，缺口宽度和深度尺寸与试验结果吻合度较高，

说明ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ材料本构模型及失效模型能

够较好地模拟ＴＣ１７钛合金材料在ＦＯＤ过程中

的失效及变形。

２）钢珠以０°角入射时，钢珠冲击产生的接触

力和变形能明显大于其他入射角度的情况，说明

钢珠偏斜一定角度入射时与模拟叶片前缘的接触

面积更大，钢珠完全脱离模拟叶片所需时间更长，

造成的偏斜型缺口处的材料失效与变形不如外物

正撞前缘形成的半圆型缺口严重。

３）仿真分析得到的ＦＯＤ位置残余应力分布

结果显示在损伤缺口底部尖端靠近入射表面区域

存在明显的残余拉应力。随着入射角度的增大，

残余拉应力区的范围逐渐扩大，残余拉应力最大

值逐渐减小。
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