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冲击载荷作用下的锥壁失效
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摘　　　要：根据航空发动机支承锥壁结构受力特点，对风扇叶片飞失冲击载荷作用下的锥壁失效破坏机理

进行了研究。利用显式动力学有限元仿真方法，对冲击载荷作用下的锥壁结构动态失效过程进行了瞬态分

析。开展了对锥壁的落锤冲击试验，并与分析结果进行了对比验证。试验和分析结果表明：冲击载荷作用下

锥壁减薄处破坏为剪切失效破坏。采用的显式动力学有限元仿真方法为准确模拟冲击载荷作用下的锥壁结

构失效提供了一种可行的仿真手段，分析获得的峰值加速度与试验结果误差小于５％；利用ＧＩＳＳＭＯ（ｇｅｎｅｒ
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试验验证的分析方法及失效模型可运用到风扇叶片飞失冲击载荷下的锥壁失效设计参数的确定，提高锥壁

降载结构设计的精度。
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　　为最大程度地减少风扇叶片飞失产生的巨大

不平衡量引起的瞬态冲击载荷，现有的大涵道比

涡扇发动机往往通过在风扇部件的支承结构上引

入ＬＲＤ（ｌｏａｄｒｅｄｕｃｅｄｅｖｉｃｅ）设计，使得ＬＲＤ在风

扇叶片飞失发生时，在设定的突加冲击载荷条件

下超过设计强度而发生失效，支承刚度降为零，实

现了风扇转子和１＃支点的支承结构相分离，引

起转子自我定心，同时风扇转子的支承变柔，加大

了风扇转子和风扇机匣的碰磨程度，从而降低传递

到发动机支承结构上的动态峰值载荷的目的［１］。

国外主流的航空发动机设计和制造商采用不

同形式的熔断结构设计来减少叶片飞失下的瞬态

载荷，如文献［２］所提，并申请了大量与其相关的

结构设计方案专利［３９］。Ｈｅｉｄａｒｉ等人
［１０］利用显

式和隐式动力学分析集成方法，对风扇叶片飞失

事件进行了有效的仿真。在其分析模型中，支承

用非线性的弹簧阻尼单元来模拟，通过设置该单

元的失效载荷阀值来模拟熔断结构的失效行为，

并未研究熔断结构失效的过程，无法反应出熔断

结构在真实受力状态下的变形和失效情况。

在国内，航空发动机的冲击响应仿真中对于

材料的动态失效行为研究较少［１１１２］，确定合适的

模型来判断单元失效是影响此类仿真分析准确性

的关键环节。对于熔断结构在复杂应力状态下的

失效断裂情况，需要以通过三个主应力组合得到

的应力三轴度作为横坐标，测出对应的临界断裂

应变，才能准确表征材料在承受复杂应力状态下

的断裂物理过程。ＧＩＳＳＭＯ（ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｉｎｃｒｅ

ｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓｓｔａｔｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｄａｍａｇｅｍｏｄｅｌ）引

入应力三轴度作为应力状态参数，考虑加载过程

中的非线性损伤累积效应，能够重现各向同性韧

性材料的断裂行为是一种基于断裂应变的半经验

性的失效准则［１３］。同时由于其表达形式简单且

失效参数可通过试验来测定，因此在汽车的碰撞

仿真等工程领域获得了广泛的应用［１４１５］。

因叶片飞失下的锥壁结构失效过程时间短

（毫秒级），故本文在锥壁失效机理分析的基础上，

利用显式动力学分析技术［１６］，采用ＧＩＳＳＭＯ，开

展了冲击载荷作用下的锥壁失效仿真。同时完成

了相应的落锤冲击试验，验证了锥壁熔断失效机

理、锥壁失效的显式动力学仿真模型和分析方法，

为后续锥壁熔断结构详细参数的确定提供一种设

计手段。

１　锥壁失效机理分析

１１　锥壁熔断结构

在风扇部件的１＃支点传力路径上引入ＬＲＤ

设计，有多种结构实现形式［３９］。本文以１＃支点

传力路径上的支承锥壁结构为分析对象，如图１

所示。

图１　锥壁熔断结构形式

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｅｆｕｓｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

风扇叶片飞失产生的不平衡力由各个支点外

传到静子部件，其中１＃支点最靠近风扇，其承受

的不平衡力也最大，该不平衡力通过锥壁传递到

承力机匣上。以某一时刻不平衡力垂直向下作用

于１＃支点为例，由于承力机匣的支承，一个大小

图２　锥壁受力示意图

Ｆｉｇ．２　Ｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｎｅ

相等方向相反的力（犉）及力矩（犕）作用在锥壁后

安装边上，如图２所示，图中犅 为锥壁减薄位置

距离锥壁前安装边位置。

７１９
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支承锥壁上的熔断结构包含一个整体的周向

区域，该结构位于锥壁两个安装边之间，锥壁熔断

处比前后相连部分的厚度要薄，锥壁前后安装边

之间有一个统一的厚度犆，而在熔断位置有一个

相对薄的厚度犃，通过设计熔断的阀值载荷和熔

断时间来确定减薄位置的壁厚犃，如图３所示，熔

断结构有一个轴向长度犾，其值要显著地大于锥

壁熔断处的厚度，在旋转叶片飞失不平衡载荷作

用下，该值的大小影响熔断结构周向的塑性变形。

图３　锥壁减薄处剖面示意图

Ｆｉｇ．３　Ｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆｃｏｎｅｔｈｉｎｎｉｎｇｐｏｓｉｔｏｎ

１２　锥壁受力分析

利用带减薄截面的锥壁有限元模型进行静力

学分析，按照图２的加载、约束方式，在大口径法

兰边上固支约束，小口径法兰边上加竖直向下的

集中力（３２０ｋＮ），在锥壁横向截面上产生弯矩，在

截面上部产生拉载荷，下部产生压载荷，拉（压）应

力云图分布如图４所示，其最大拉（压）应力值均

出现在锥壁减薄位置处，其中拉应力与加载方向

差１８０°，压应力与加载方向一致。

图４　锥壁拉（压）应力云图

Ｆｉｇ．４　Ｃｌｏｕｄｃｈａｒｔｏｆｔｅｎｓｉｌｅ（ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ）ｓｔｒｅｓｓｏｎｃｏｎｅ

图４加载约束工况下，锥壁上切应力云图分

布如图５所示。最大切应力的位置出现在锥壁减

薄位置，与不平衡力相差９０°方向，即对于在６点

钟位置的不平衡力而言，最大的切应力发生在锥

壁横截面周向的３点和９点位置，如图６所示。

将锥壁减薄处截面的轴向拉（压）应力（σ狔）及

图５　锥壁切应力云图

Ｆｉｇ．５　Ｃｌｏｕｄｃｈａｒｔｏｆｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｏｎｃｏｎｅ

图６　减薄截面处最大切应力分布

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓ

ｏｎｔｈｅｃｏｎｅｔｈｉｎｎｉｎｇｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

截面内切应力（τ狓狔）沿周向一周的分布绘制成曲

线，如图７所示。在当前给定的轴向减薄位置犅，

熔断处切应力的最大值要比拉（压）应力的最大值

图７　锥壁减薄处截面应力沿周向分布图

Ｆｉｇ．７　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

ｓｔｒｅｓｓｏｎｔｈｅｃｏｎｅｔｈｉｎｎｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎ

大３０％，同时结合钛合金材料许用剪切强度比许
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用拉伸强度要低，表明在当前给定的轴向减薄位

置下，锥壁减薄处以剪切失效为主，同时与出现拉

（压）应力最大值的位置沿周向相差了９０°。

在旋转不平衡力作用下，离作用力９０°位置

出现峰值剪切载荷，当这些切应力超过锥壁材料

的剪切屈服应力时，在这１８０°相对的两个位置沿

着熔断轴向长度犾出现局部塑性变形，进而引起

结构失效。

２　锥壁落锤冲击试验及分析

２１　试验装置与测试

锥壁失效试验在落锤冲击试验台上进行，试

验锥壁通过螺栓与支座相连，支座固定在底座上。

试验前将锤头升到所需的高度，试验开始时释放

锤头，在重力作用下，锤头沿滑轨自由下落，随后

与转接段工装碰撞，将冲击能量传递给锥壁，从而

实现对锥壁施加冲击载荷，如图８和图９所示。

在锥壁的正前方和后侧分别有一台高速摄像机用

于拍摄锥壁受冲击时毫秒级的失效过程。同时，

在落锤架上装有加速度传感器用于测量冲击时的

加速度。

图８　安装状态下的锥壁

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｅｉｎｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｓｔａｔｅ

因锥壁失效仿真涉及冲击作用下的锥壁大变

形及局部位置失效，以及应变率相关的材料非线

性，故采用非线性的全三维瞬态显式动力学建模

和分析方法［１７］，如图１０和图１１所示，采用８节

点的六面体实体单元对锥壁进行网格划分，在减

薄区域的网格在厚度方向布置了四层网格，以便

图９　落锤冲击试验装置

Ｆｉｇ．９　Ｄｒｏｐｉｍｐａｃｔｔｅｓｔｄｅｖｉｃｅ

图１０　锥壁落锤冲击有限元分析模型

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｅｄｒｏｐｉｍｐａｃｔｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌ

图１１　锥壁有限元分析模型局部放大图

Ｆｉｇ．１１　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｏｆｃｏｎｅ

ｌｏｃａｌａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ
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更好地模拟失效过程。

锥壁上的钛合金材料采用不同应变率下弹塑

性力学性能数据（归一化处理），如图１２所示。

图１２　应变率相关的应力塑性应变曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔｒａｉｎｒａｔｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｓｔｒｅｓｓｐｌａｓｔｉｃｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓ

表征材料断裂特性采用一种损伤力学模

型———ＧＩＳＳＭＯ，其在本构关系中引入损伤变量，

采用带有损伤变量的本构关系描述受损材料的宏

观力学行为，损伤准则主要通过非线性损伤积累

的方法判定，其损伤计算公式为［１８］

Δ犇＝
狀

εｆ（η，犔）
犇 １－

１（ ）狀 Δεｐ

其中犇为损伤变量，Δ犇 为损伤变量增量，Δεｐ 为

等效塑性应变增量，狀为非线性损伤累积指数，

εｆ（η，犔）为与应力三轴度η、Ｌｏｄｅ角系数犔相关的

材料断裂等效塑性应变，其值来自钛合金多个准

图１３　三轴度和Ｌｏｄｅ角相关的材料断裂曲面

Ｆｉｇ．１３　ＴｒｉａｘｉａｌｉｔｙａｎｄＬｏｄｅｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｐｅｎｄｅｎｔ

ｍａｔｅｒｉａｌｆｒａｃｔｕｒｅｓｕｒｆａｃｅ

静态拉伸和高速拉伸试验的数据拟合，如图１３所

示。当损伤累积达到阈值犇＝１时，则认定单元

失效。

２２　冲击试验及结果分析

本次试验的锤头质量为２３６ｋｇ，初始下落高

度为５．１ｍ，锤头与转接段发生碰撞时，速度传感

器检测到的冲击速度为１０ｍ／ｓ。

图１４　锥壁失效过程

Ｆｉｇ．１４　Ｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｃｏｎｅ

以锤头与转接段开始接触作为狋＝０ｓ时刻，

高速摄影记录了锥壁在冲击载荷作用下的破坏过

程，如图１４所示，以及试验后的锥壁实物，如图

１５所示。通过图１４可以发现，锥壁破坏的裂纹

初始位置位于减薄处９０°、２７０°划线位置附近，裂

纹由该位置向两侧周向扩展，直至整个锥壁减薄

截面断裂，整个过程持续０．１２ｓ。通过图１５的试

验后的锥壁实物可以发现，减薄截面９０°、２７０°处

破坏断面与轴线成４５°斜角，表明锥壁沿着斜截

０２９
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图１５　试验后的锥壁

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｎｅａｆｔｅｒｔｅｓｔ

面因剪切而破坏，由切应力所致，这与文中第１节

的锥壁剪切失效机理的分析保持一致。

利用图１２所示的锥壁有限元模型进行落锤

冲击仿真，仿真得到的断裂位置和试验结果相近，

断裂首先发生在减薄截面靠近９０°、２７０°的位置附

近，如图１６所示，同时９０°位置分析得到的该处塑

性应变时间历程变化表明（图１７），在冲击载荷作

用下，该处在０．０１ｓ内就发生断裂，属于瞬断。试

验过程中锤头加速度时间历程和仿真结果对比见

图１６　仿真得到的初始断裂位置

Ｆｉｇ．１６　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｉｎｉｔｉａｌｆｒａｃｔｕｒｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

图１７　落锤试验中的塑性应变时间历程曲线

Ｆｉｇ．１７　Ｐｌａｓｔｉｃｓｔｒａｉｎｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｃｕｒｖｅｉｎ

ｄｒｏｐｉｍｐａｃｔｔｅｓｔ

图１８，曲线呈现出了从加载到试验件断裂完整的

试验过程。试验得到的断裂时刻、断裂能量和峰

值加速度与仿真对比结果见表１，峰值误差在５％

以内，验证了模型的准确性。

图１８　落锤试验中的加速度时间历程曲线

Ｆｉｇ．１８　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｃｕｒｖｅｉｎ

ｄｒｏｐｉｍｐａｃｔｔｅｓｔ

表１　断裂时刻、能量和峰值加速度统计

犜犪犫犾犲１　犛狋犪狋犻狊狋犻犮狊狅犳犳狉犪犮狋狌狉犲狋犻犿犲，犲狀犲狉犵狔犪狀犱

狆犲犪犽犪犮犮犲犾犲狉犪狋犻狅狀

参数
数值

试验 仿真 误差／％

断裂时刻／ｍｓ １．４９ １．５２ ２．０１

断裂能量／Ｊ １０６１７ １０５２０ ０．９１

峰值加速度／（ｍ／ｓ２） ２０２０６ １９６７５ ２．６３

３　结　论

为降低风扇叶片飞失后的冲击载荷，本文针

对一种大涵道比涡扇发动机锥壁熔断结构开展了

锥壁结构失效模式的机理研究，进行了冲击载荷

作用下的锥壁失效显式动力学仿真，对全尺寸的

锥壁进行了落锤冲击试验，并将试验结果与仿真

结果进行了对比验证，主要结论如下：

１）风扇叶片飞失载荷作用下的锥壁失效属

于冲击动力学问题，本文采用的显式动力学仿真

方法为准确模拟毫秒级的结构失效过程，预测冲

击载荷下的结构失效，为锥壁减薄设计参数的选

取提供一种可行的仿真手段。

２）落锤冲击试验过程中的高速摄影、试验测

试数据及试验后的断口特征，验证了在给定冲击

１２９
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载荷作用下锥壁减薄位置的剪切失效机理；熔断

的时刻、能量及加速度结果初步验证了设计参数

的合理性。

３）对比结果有效验证了ＧＩＳＳＭＯ材料失效

模型的准确性，可以较好地仿真锥壁减薄在冲击

过程中的动态失效行为。
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