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摘 要：航空发动机宽弦空心风扇叶片在高速旋转时容易产生明显的振动问题，且在运行阶段受到

鸟体冲击时面临着更高的结构损伤风险。 本研究基于鸟体姿态图片提出了真实鸟体结构模型构建

方法，并构建了某航空发动机的两层空腔风扇叶片模型，采用流固耦合方法对叶片振动特性与抗真

实鸟体冲击响应进行了研究。 并通过鸟撞平板实验验证了所提出的近真实鸟体的有效性，对比传

统简化鸟体可以更加真实有效地反映鸟撞载荷。 结果表明:通过 Campbell图的叶片共振裕度分析，
确定了叶片合理的转速区间为 2 900～3 800 r / min；真实形状鸟体以 100 m / s 正面撞击转速为

3
 

344 r / min风扇叶片时，2号、3号和 4 号叶片轴向形变量较大，最大值达到了 78. 3 mm；在切割鸟

体过程中，应力集中首先在叶片前缘位置处出现，达到 2 000 MPa，随后扩散至整个叶片。 研究结果

可为风扇叶片的抗鸟撞设计和优化提供依据。
关键词：空心风扇叶片；振动特性；真实形状鸟体；冲击响应；流固耦合

中图分类号：O313；V231. 92 文献标志码：A DOI：10. 11776 / j. issn. 1000-4939. 2026. 01. 005
文章编号：1000- 4939（2026）01- 0058- 09 CSTR:32414. 14. cjam. issn. 1000-4939. 2026. 01. 005

Research
 

on
 

anti
 

near-real
 

bird
 

body
 

impact
 

response
 

of
 

hollow
 

fan
 

blades
ZHANG

 

Xinzhe1，2，
 

YU
 

Bin1，
 

LI
 

Bangxu1，
 

WANG
 

Xian3，
 

LI
 

Guoju1，4

（1. School
 

of
 

Aerospace
 

Engineering，
 

Zhengzhou
 

University
 

of
 

Aeronautics，
 

450046
 

Zhengzhou，
 

China；
2. Henan

 

Provincial
 

Key
 

Laboratory
 

of
 

General
 

Aviation
 

Technology，
 

Zhengzhou
 

University
 

of
 

Aeronautics，
 

450046
 

Zhengzhou，
 

China；
 

3. College
 

of
 

Aerospace
 

Engineering，
 

Nanjing
 

University
 

of
 

Aeronautics
 

and
 

Astronautics，
 

210016
 

Nanjing，
 

China；
 

4. School
 

of
 

Materials
 

Science
 

and
 

Engineering，
 

Beihang
 

University，
 

100191
 

Beijing，
 

China）

Abstract:Aeroengine
 

wide-chord
 

hollow
 

fan
 

blades
 

are
 

prone
 

to
 

significant
 

vibration
 

problems
 

during
 

high-speed
 

rotation，
 

and
 

face
 

a
 

higher
 

risk
 

of
 

structural
 

damage
 

when
 

impacted
 

by
 

bird
 

body
 

structures
 

during
 

operation.
 

This
 

work
 

proposes
 

a
 

method
 

for
 

constructing
 

a
 

real
 

bird
 

structure
 

model
 

based
 

on
 

bird
 

posture
 

images，
 

and
 

a
 

two-layer
 

cavity
 

fan
 

blade
 

model
 

of
 

a
 

certain
 

aero-engine
 

was
 

constructed.
 

The
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blade
 

vibration
 

characteristics
 

and
 

anti-real
 

bird
 

impact
 

response
 

were
 

studied
 

considering
 

fluid-structure
 

interaction.
 

And
 

the
 

effectiveness
 

of
 

the
 

proposed
 

near
 

real
 

bird
 

body
 

was
 

verified
 

through
 

bird
 

strike
 

flat
 

plate
 

experiments，
 

which
 

can
 

more
 

accurately
 

and
 

effectively
 

reflect
 

the
 

bird
 

strike
 

load
 

compared
 

to
 

tradi-
tional

 

simplified
 

bird
 

bodies.
 

The
 

results
 

showed
 

that
 

through
 

blade
 

resonance
 

margin
 

analysis
 

of
 

the
 

Campbell
 

diagram，
 

the
 

reasonable
 

rotating
 

speed
 

range
 

of
 

the
 

blade
 

was
 

determined
 

to
 

be
 

2 900 r / min-
3 800 r / min.

 

When
 

the
 

real-shaped
 

bird
 

body
 

impacted
 

the
 

fan
 

blade
 

head-on
 

at
 

100 m / s
 

with
 

a
 

rotating
 

speed
 

of
 

3 344 r / min，
 

the
 

axial
 

deformation
 

of
 

No. 2，
 

No. 3，
 

and
 

No. 4
 

blades
 

was
 

relatively
 

large，
 

with
 

the
 

maximum
 

value
 

reaching
 

78. 3 mm.
 

During
 

the
 

process
 

of
 

cutting
 

the
 

bird，
 

stress
 

concentration
 

first
 

appeared
 

at
 

the
 

leading
 

edge
 

of
 

the
 

blade，
 

reaching
 

2 000 MPa，
 

and
 

then
 

spread
 

to
 

the
 

entire
 

blade.
 

The
 

research
 

results
 

can
 

provide
 

basis
 

for
 

the
 

anti-bird
 

impact
 

design
 

and
 

optimization
 

of
 

fan
 

blades.
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  航空发动机宽弦空心风扇叶片以其良好的气动

效率、轻量化设计和低噪的特点，显著提升了航空动

力系统的经济性和环保性，对航空工业的发展具有

重要意义[1-2]。 但宽弦空心风扇叶片在高速旋转过

程中，其独特的薄壁特征和轻量化结构容易产生叶

片振动问题[3]，且该类型叶片在遭遇外物冲击时，面
临着比传统实心叶片更高的结构损伤风险[4]，直接

威胁到飞机的安全性与可靠性[5-6]。 在各种外物高

能冲击载荷中，鸟类撞击航空发动机风扇叶片的频

率是最高的[7]。 当航空发动机风扇叶片受到鸟撞冲

击后，轻微时可能造成航班颠簸，严重时会造成发动

机空中停车，甚至可能会使风扇叶片掉块甩出进而

危及飞行安全。 我国的生态环境复杂且多样，不同

类型的鸟类活动范围十分广阔[8]，在军用航空和民

用航空领域均面临着鸟撞航空发动机风扇叶片的危

险[9]。 风扇叶片在运行过程中不仅需要避免发生共

振，同时也需要具备良好的抗鸟撞性能[10]，因此研

究宽弦空心风扇叶片的抗鸟撞冲击响应具有重要

意义。
在当前鸟撞风扇叶片研究中，国内外学者一般

使用简化人工鸟体代替真实鸟体冲击风扇叶片，如
球体、椭球体、圆柱体以及两端半球圆柱体等[11]。
LIU等[12]使用圆柱鸟体对风扇叶片进行撞击实验

仿真，研究了不同质量鸟体对叶片宏观损伤模式的

影响；ZHOU等[13-14]采用两端半球圆柱鸟体研究了

叶片受到鸟撞载荷后损伤行为和气动性能的影响。
但由于过于简化的鸟体模型无法真实有效反映航空

发动机风扇叶片所受到的鸟撞载荷，因此近年来多

数学者开始进行真实鸟体的研究。 ZHANG 等[15]构

建了帆背潜鸭的几何简化鸟体模型，通过数值模拟

方法研究了不同鸟撞方向对叶片损伤的影响；WU
等[16]通过 CT扫描获得野鸭的 SPH 粒子模型，开展

了不同鸟撞姿态、位置对风扇叶片的损伤研究，且通

过 Wilbeck实验证明了真实鸟体与常规人工鸟体在

叶片撞击响应方面同样具有合理性。 但 CT 扫描等

方法对实验设备和场地有一定的要求，因此需要一

种兼顾效率和保真的真实鸟体建模方法。 值得注意

的是，当前的风扇叶片逐渐向高效率轻量化发展，因
此大多数都采用了空心设计[2]。 在鸟撞叶片研究中

大多数学者仅分析了实心风扇叶片抗冲击特性，同
时在鸟体撞击叶片时也常常忽略了气动力的存在。

图 1为本研究的研究思路整体框架，通过流固

耦合方法下的预应力分析确定空心风扇叶片的最大

转速，之后在流固耦合基础上对叶片进行振动分析，
获得其合理转速范围。 根据本研究所提出的近真实

鸟体高效建模方法，获得经过实验结果验证的有效

近真实鸟体模型，在此基础上进行鸟撞空心风扇叶

片仿真，评估其抗鸟撞冲击响应特性。
针对当前研究难以高效获取用于鸟撞仿真的近

真实鸟体模型这一难题，本研究结合鸟类生物特征

姿态图片提出了近真实鸟体高效建模方法。 通过鸟

撞平板实验结果验证了本研究所提出的近真实鸟体

构建方法的有效性，相比于传统简化鸟体可以更加

真实反映出鸟撞载荷。 采用流固耦合方法，分析了

宽弦空心风扇叶片的振动特性，并得到了风扇叶片

的合理转速工作区间范围。 最后，针对 1. 8 kg 真实

灰鹤鸟体在相对速度 100 m / s 以头部正面撞击转速

为 3 344 r / min 的风扇叶片这一工况开展了叶片抗

近真实鸟体撞击动态响应研究，以期为空心风扇叶

片抗鸟撞设计提供参考。
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图 1 本研究的研究思路整体框架

Fig. 1 Overall
 

framework
 

of
 

the
 

research
 

ideas
 

in
 

this
 

article

1 近真实鸟体及叶片有限元模型构建

1. 1 鸟体有限元模型构建

当前，简化的规则体结构如球体、圆柱体等无法

有效表征不同种类鸟体真实的生物结构特征差别，
而这些结构差异又会对仿真结果产生较大的影响。
图 2展示了本研究所提出的近真实形状鸟体几何模

型构建流程，本研究使用包含鸟体特定姿态和基本

视图的摄影图片，采用图像长度测量工具对摄影图

片中关键部位的特征参数进行测量。

图 2 近真实形状鸟体几何模型和有限元模型构建与流程图

Fig. 2 Construction
 

and
 

flow
 

chart
 

of
 

geometric
 

model
 

and
 

finite
 

element
 

model
 

of
 

near-real-shape
 

bird
 

body

  通过获得鸟体各个关键部位内特征参数和不同

关键部位内特征参数之间的比例关系，并基于 B 样

条曲线绘制各关键部位简化后的外轮廓线，采用旋

转、扫掠等的方法以及等比例缩放方法绘制出真实

鸟体结构实体模型。 将鸟体分为喙、头部、颈部、躯
干、翅膀和腿部 6大关键部位，并根据对应的外形轮
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廓特征简化为包括圆锥、圆柱等在内的旋转几何体

结构，并规定了每个关键部位中的特征参数。 在此

基础上，建立了只需提供包含鸟体特定姿态和基本

视图的摄影图片就可绘制出任意种类、任意质量的

真实鸟体实体结构模型方法。
最后本研究选择 1. 8 kg的真实灰鹤鸟体进行后

续的鸟撞叶片仿真，将几何模型导入 ANSYS
 

Work-
bench进行有限元网格划分，基于 Lagrange单元质心

位置生成对应的 SPH粒子[17]鸟体模型如图 2所示。
SPH粒子间距设置为 4 mm（略小于风扇叶片网格尺

寸），既可以保留鸟体的生物特征，又确保计算时长

在可接受范围内，此时 SPH粒子数量为 28 200。

1. 2 叶片有限元模型构建

图 3为航空发动机风扇叶片结构域和流体域网

格模型构建流程。 根据叶片实物模型构建出几何模

型，并得出单个流体域和结构域几何实体。 其中结

构域叶片实体为空心叶片，内部包含 4 条加强筋，为
方便划分网格这里将加强筋和空心叶片连接处设置

为绑定接触。 图 4 为有限元模型的网格无关性验

证，其中结构有限元主要模拟叶片在 4 000 r / min 离

心力作用下的叶片最大应力，可以看到，当网格尺寸

为 5 mm时满足计算需求，最终选定 5 mm 作为结构

域网格尺寸，划分后的叶片单元数为 15 254。

图 3 空心风扇叶片结构与流体域有限元模型构建

Fig. 3 Finite
 

element
 

model
 

construction
 

of
 

structure
 

and
 

fluid
 

domains
 

of
 

hollow
 

fan
 

blade

针对流体域构建单个风扇叶片的周期性流道，
为简化计算设置叶尖间隙为 0，即不考虑叶尖泄漏

流的影响。 由于流场几何形状包含复杂曲面，选用

多面体网格对流场进行划分，且尽可能使网格方向

与气流方向保持一致。 设定边界层以捕捉近壁面流

动，同时满足 SST 湍流模型计算精度对网格尺寸的

要求。 流场网格无关性验证如图 4 所示，此时风扇

转速设置为 4 000 r / min，为了提高计算效率并减小

计算离散误差，如图可以看到设置流场网格尺寸为

3 mm时可以保持计算结果稳定，此时划分后的流体

域单元数为 1 061 663。

图 4 有限元模型的网格无关性验证

Fig. 4 Verification
 

of
 

mesh
 

independence
 

of
 

finite
 

element
 

model

1. 3 材料模型及参数

鸟体软组织在超过 100 m / s 的速度下撞击到硬

物会表现出类流体特性，这主要是由于鸟体材料在

撞击过程中所产生的应力远远大于材料强度，因此

一般被视为柔性体[18]。 本研究使用 LS-DYNA 软件

中的∗MAT_Null 材料模型[19]，结合多项式状态方

程进而表征高速下鸟体的变形行为，状态方程如式

1所示，鸟体状态方程参数如表 1所示。
P=C0+C1μ+C2μ2+C3μ3+（C4+C5μ+C6μ2）E

（1）
式中:C0 ～C6 为鸟体状态方程参数；E 为单位体积内

能；μ为相对体积。
表 1 鸟体状态方程参数

Tab. 1 Parameters
 

of
 

the
 

equation
 

of
 

state
 

of
 

the
 

bird

C0 C1 C2 C3 C4 C5 C6

0 2. 20×109 9. 54×109 0 2. 4×105 2. 4×105 0

  风扇叶片转子为钛合金材料（TC4），本研究选

择 Johnson-Cook弹塑性材料模型[20]描述其动态本

构关系，其强度方程如式 2所示，对应的材料参数如

表 2所示。
表 2 钛合金 TC4本构模型参数[21]

Tab. 2 Constitutive
 

model
 

parameters
 

of
 

titanium
 

alloy
 

（TC4） [21]

ρ / （kg·m-3） A / MPa B / MPa n C m

4 430 1 060 1 090 0. 884 0. 011 7 1. 1

  σY = （A + Bε
-
p
n）（1 + Clnε·∗）（1 -TmH） （2）

式中: σY 表示屈服应力； ε- p 表示等效塑性应变； ε·∗

表示无量纲应变率； TH 表示无量纲温度；m 表示材

料的热软化参数；A 表示初始屈服应力；B 表示应变

硬化模量；C表示应变率强化参数。
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2 鸟体模型有效性验证

在传统简化鸟体中一般使用圆柱鸟体较多，该
类型鸟体与本研究真实鸟体的几何外形存在着巨大

的差异，高速撞击风扇叶片时造成的应力分布和损

伤面积也会不同[22]，因此需要对比分析鸟体冲击过

程的动态响应。 为了验证高速鸟撞过程中的柔性体

以及类流体状态进行变形的过程，一般常使用鸟撞

平板实验对有限元方法进行验证[23]。
为确保本研究所提出的真实鸟体有效性，本研

究通过 Wilbeck 鸟撞平板实验数据[23] 进行验证，
Wilbeck通过空气压缩罐发射真实鸟体炮弹撞击到

圆盘平板，并记录撞击中心处的压力变化。 本研究

针对鸟撞平板过程进行数值模拟验证，建立厚度为

6 cm，直径为 60 cm的金属平板模型，其中平板的材

料更改为钛合金，以使得圆盘和风扇叶片的材料保

持一致。 真实鸟体通过几何模型缩放控制使其质量

为 1 kg，同时圆柱鸟体长径比设置为 2，2 种鸟体质

量相等。 设置初始时 2种鸟体距离平板均为 1 mm，
速度为 116 m / s，撞击位置为平板中心。

图 5展示了 2 种鸟体在初始撞击速度 116 m / s
下的撞击平板中心压力-时间曲线和 Wilbeck实验结

果的对比。

图 5 平板撞击中心压力曲线

Fig. 5 Pressure
 

curves
 

of
 

the
 

center
 

of
 

the
 

plate
 

at
 

the
 

impact
 

point

由图 5可知，圆柱体鸟体模型对平板中心造成

的第一次峰值压力远大于实验数据，而真实鸟体模

型比圆柱体鸟体模型要更接近 Wilbeck 实验结果，
尤其是在初始撞击阶段。 这主要是由于本研究所构

建的真实鸟体模型结构特征更加符合鸟体生物结

构，而圆柱鸟体主要是对躯干部分的简化，这导致鸟

体载荷过大。 同时图 5展示了 2 种鸟体在平板等效

应力最大时的平板上应力分布情况，在应力峰值方

面，圆柱鸟体对平板所造成的等效应力峰值大于真

实鸟体，分别为 66、45 MPa，前者比后者大 1. 5 倍左

右，这是由于在撞击时真实鸟体的颈部起到了缓冲

作用。 与此同时，在圆盘的应力分布方面，圆柱体人

工鸟体对平板造成的应力变化更集中并产生明显的

应力波，而真实鸟体则更加分散，未显示明显的应力

波，这主要是由于撞击时圆柱体鸟体与圆盘的接触

面远大于真实鸟体。
为对比 2种鸟体的类流变特性，图 6 给出了平

板受到撞击后 2种鸟体的动态铺展过程。

图 6 鸟体撞击平板过程

Fig. 6 Process
 

of
 

the
 

bird
 

body
 

striking
 

on
 

the
 

flat
 

plate

图中可以看到 2种鸟体都与 HEIMBS[24]所总结

的 4个撞击变形阶段相对应，首先是初始撞击阶段

鸟体最初接触到平板并产生应力波，该阶段的应力

峰值被称为 Hugoniot 应力，随着应力波向鸟体后端

传递，在鸟体侧面逐渐形成逆压梯度，进而加速 SPH
粒子向外加速，并释放卸载波进入冲击衰竭阶段。
经过卸载波的传递后，鸟体变形逐渐以稳定的速度

和压力进行，因此进入恒定流动阶段，而随着应力波
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不断被卸载波削弱，鸟体变形逐渐结束，到达撞击结

束阶段。
在相同质量下，真实鸟体的长度要大于圆柱鸟

体，因此撞击圆盘的持续时间也更长，进而造成真实

鸟体的 SPH 模型飞溅程度大于圆柱体鸟体。 真实

鸟体与传统简化鸟体在冲击方面造成的结果截然不

同，本研究所提出的真实鸟体可以更加准确表征鸟

撞载荷，并通过 Wilbeck 实验数据验证了鸟体的有

效性。

3 结果与讨论

3. 1 流固耦合作用下叶片预应力分析

风扇叶片在正常运转中会受到以自身离心力与

气动力为主的多种载荷以及结构约束的作用，经长

时间运作后，叶片的力学性能和表现会降低，严重时

甚至会导致叶片断裂。 因此，叶片应当在能承受自

身离心力载荷与气动力载荷的转速下运转，故本研

究首先通过流固耦合强度分析确定叶片能承受的最

大转速，并在此基础上进行叶片的振动特性分析。
在风扇叶片表面气动力计算中，流场的基本控

制方程采用定常可压缩雷诺平均（RANS）N-S 方程。
为了提高对逆压梯度边界层流动以及分离状态的计

算精度，本研究采用了 k-ω
 

SST（ shear
 

stress
 

trans-
port） 两方程模型作为湍流 RANS 方程组封闭

模型[25]。
航空发动机风扇在工作时，通过单个叶片的空

气流量可达 14 kg / s，此时气动力对叶片的影响已经

不可忽略，因此需要分析叶片表面气动力的分布以

及对叶片的影响。 经 Fluent 计算，风扇叶片在

4 000 r / min转速时所受气动压强分布如图 7 所示。
当空气流经叶片表面由于压力面的叶根部分几何形

状下凹，同时该叶片的扭转角较大，叶片前缘正对来

流方向经流空气量较大，受到的气动压强较大，达到

了 1. 10×105 Pa。 吸力面叶片中部位置由于几何形

状上凸，导致该处空气流速快，因此吸力面叶中部位

所受的气动压强较小，仅为 9. 90×104 Pa左右。
在 ANSYS

 

Workbench 中通过数值插值法将得

到的气动力施加在风扇叶片的结构网格上，而后通

过流固耦合算法进行离心力分析，即可得到风扇叶

片在离心力-气动力耦合下的力学响应。 经计算，空
心叶片蒙皮和加强筋在来流空气流量为 14 kg / s，转

速为 4 000 r / min时的应力分布如图 8所示。

图 7 风扇叶片表面气动压强分布

Fig. 7 Aerodynamic
 

pressure
 

distribution
 

on
 

the
 

surface
 

of
 

fan
 

blade

由图 8可知，当风扇叶片转速为 4 000 r / min时，
在离心力与气动力的综合作用下，叶片的最大应力

集中在吸力面中下部位处，达到了 837 MPa，但却不

超过钛合金的屈服应力 950 MPa；此外，风扇叶片的

最大应力分布在靠近叶根的蒙皮处，且无论是吸力

面还是压力面，最大应力均分布在靠近叶根处，因此

在设计时可适当增大叶根部位蒙皮和加强筋的厚

度，以增加叶片承受载荷的能力。

图 8 空心风扇叶片流固耦合下的应力分布

Fig. 8 Stress
 

distribution
 

of
 

hollow
 

fan
 

blade
 

under
 

fluid-structure
 

interaction

由于在 4 000 r / min 时，风扇叶片结构的最大应

力已达到了叶片材料屈服应力的 88%，因此本研究

主要研究风扇叶片在转速为 0 ～ 4 000 r / min 时的振

动特性，进而确定合适的转速工作区间。

3. 2 叶片振动特性分析

通过节点特征方程解得特征根和其对应的向量

矩阵，可获得叶片的固有模态。 结合激振力计算式

和叶片固有频率可绘制 Campbell 图用于叶片频率
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裕度的分析，从而寻找叶片合理的工作转速区间，本
研究对转速为 0～4 000 r / min的叶片进行模态分析。

选取 K= 1，2，3，4，5 代表低频激振力得出航空

发动机风扇叶片流固耦合下的 Campbell图（图 9）所
示，图中可以看到在 2 000 r / min 转速后，激振力与

前 3阶的固有频率中共有 5 个交点，与第 4 阶固有

频率没有测试。 在 2 000 r / min 以下主要是风扇叶

片启动和停车阶段的运行转速，一般不会停留过长，
因此本研究主要考虑 2 000～4 000 r / min之间的振动

特性。 当风扇叶片在这 5个共振点处进行长时间工

作时，会发生共振现象，产生危险。 为了让叶片运转

时避开共振点并寻找合理的工作区间，需要进一步

计算叶片的共振频率裕度。

图 9 风扇叶片流固耦合下的 Campbell图
Fig. 9 Campbell

 

diagram
 

of
 

fan
 

blade
 

under
 

fluid-structure
 

interaction
风扇叶片在 0 ～ 4 000 r / min 转速下前 4 阶的频

率裕度图如图 10所示。

图 10 风扇叶片前 4阶频率裕度图

Fig. 10 Frequency
 

margins
 

for
 

the
 

first
 

four
 

orders
 

of
 

fan
 

blades
图中可以看到在转速为 1 800～2 900 r / min时，1

阶和 2阶频率裕度小于 10%；转速超过 2 900 r / min
后，1阶频率裕度大于 10%。 而在 2 900～3 800 r / min
之间，2 阶频率裕度也大于 10%，并且 3 阶裕度不小

于 5%。 对于风扇叶片，模态阶次越低，振动能量越

大，产生的振动最危险，因此工程上最关注前 3 阶模

态的频率裕度，一般只考虑前 3 阶的裕度，且要求第

1、2阶频率裕度大于 10%[26]。 由于高阶振动产生的

能量较低，所以不考虑第 4阶以上振动的频率裕度。
因此，该风扇叶片可以迅速加速至 2 900 r / min，快速

通过低阶共振点，然后在转速为
 

2 900 ～ 3 800 r / min
的区间内工作，这样较为安全和稳定。

3. 3 叶片抗鸟撞冲击响应分析

取该风扇叶片在巡航阶段的转速 3 344 r / min
为工作转速，此时叶片的前 3 阶频率裕度均大于

10%，设定鸟体初始速度为 100 m / s。 根据马力

等[27]建立的概率经验公式可以得到风扇叶片转子

外围叶尖区域位置被撞击的概率，在距风扇叶片转

子轴线径向距离为 0. 77R处的叶尖区域被鸟体撞击

概率最大，造成的风险最高。
在进行鸟撞叶片显式动力学分析之前，首先对

风扇叶片赋予预应力，按照 3. 1 节的方法获得风扇

叶片的离心力和气动力作为预应力载荷。 设定鸟体

撞击位置为 77%叶高处，针对叶片转子整体设置运

行转速，同时设置了 SPH 鸟体粒子与风扇叶片有限

元网格之间的接触方式为撞击接触，并采用了 FEM-
SPH耦合算法进而同时描述鸟体 SPH 粒子和叶片

拉格朗日单元之间的载荷传递。 图 11 为鸟撞航空

发动机风扇叶片有限元模型和边界条件。

图 11 鸟撞空心风扇叶片有限元模型和边界条件

Fig. 11 Finite
 

element
 

model
 

and
 

boundary
 

conditions
 

for
 

bird
 

strike
 

hollow
 

fan
 

blade

在航空发动机风扇叶片后方还存在其他转子部

件后，因此在鸟撞冲击下需要主要关注受撞击叶片

的轴向位移情况。 在鸟体受到切割过程中，颈部最

先接触到叶片，此时叶片的受力和变形较小，可以先
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不考虑。 因此本研究选取主要切割鸟体躯干部分的

5块叶片进行研究，获取叶片后缘叶尖处在鸟撞过

程中的轴向位移变化如图 12所示。 图中可以看到 5
块叶片发生变形时均产生了振荡回弹现象。 其中，1
号叶片和 5 号叶片在鸟撞过程中叶片位移波动较

小，这是由于 1号叶片主要切割鸟体颈部，而 5 号叶

片主要解除到散开的零碎鸟体，因此所受影响程度

较小。 2、3、4 号叶片位移要明显大于其他叶片，其
中 3号叶片在切割鸟体过程中的轴向位移最大，在
6. 8 ms时一次峰值达到了 50. 8 mm。 2 号叶片的轴

向位移仅次于 3 号叶片，但 2 号叶片最先切割鸟体

躯干部分，因此其轴向位移一次峰值最先出现，在
6. 4 ms时达到了 45. 7 mm。

图 12 叶片后缘轴向位移随时间变化曲线

Fig. 12 Axial
 

displacement
 

curves
 

of
 

blade
 

trailing
 

edge
 

over
 

time

值得注意的是，鸟体在 8. 0 ms 时已经被切割完

成，因此在 8. 0 ms 后叶片不再受到鸟体冲击载荷。
而在图中可以看到受到鸟体冲击影响较大的 2、3、4
号叶片在 8. 0 ms 后其轴向位移开始剧烈振荡，3 号

叶片的轴向位移在经过减小后增大，逐渐达到二次

峰值，在 12. 1 ms时达到了 78. 3 mm，表明该叶片可

能会与后面的转子叶片发生进一步碰撞。 同时 2 号

和 4号叶片的轴向位移也经过了先减小后增大，进
而达到了二次峰值，同时二次峰值均大于一次峰值。
形成这种现象主要是由于叶片经过鸟体撞击后开始

变形，同时叶片刚度降低，但叶片仍在旋转，因此离

心力依旧存在，这使得叶片运行不稳定呈现出沿轴

向往返移动的周期变形趋势。
图 13展示了空心风扇叶片受到鸟撞载荷后的

等效应力演化过程，在 5 ms 时，1 号最先接触到鸟

体，1 号和 5 号叶片主要在前缘位置产生局部应力。
在 6 ms时，1号和 2号叶片应力水平下降，3 号叶片

开始出现大应力区域，最大应力达到 2 000 MPa，随
着冲击过程的持续进行，应力波也由局部扩散至整

个叶片，从而导致了整个叶片应力的大幅增加。 在

7 ms时，3号叶片的应力水平不再增加，但整体叶片

开始变形且较为严重，在此期间 4 号叶片前缘开始

出现局部应力并开始变形。 在 8 ms 时，4 号叶片整

体开始变形，此时鸟体已经切割完毕，4 号叶片主要

受到鸟体碎片的冲击，而不再切割鸟体，因此前缘部

分未出现高应力区域，而是逐渐转移到叶片压力面，
此时主要是鸟体碎片粒子的溅射作用所造成的。

图 13 叶片在鸟撞不同时刻的等效应力演化过程

Fig. 13 Equivalent
 

stress
 

evolution
 

process
 

of
 

blades
 

at
 

different
 

moments
 

of
 

bird
 

strikes

当叶片遭受鸟体冲击后，其前缘受撞击区域出

现的凹陷、卷边变形等现象将会降低叶片的气动性

能和稳定性，进而影响整个发动机性能，而且撕裂和

碎片脱落还可能引发二次损伤，对整机的安全性构

成威胁。 文献[28]研究表明，当风扇叶片受损叶片

为 3片时，风扇最大推力将下降 20%左右，图中可以

看到本研究中的鸟撞叶片过程中至少有 4 片叶片受

损较为严重，因此风扇推力将受到大幅度下降。
空心风扇叶片受到鸟撞载荷后的等效应变演化

过程如图 14 所示，在 5 ms 时，1 号叶片前缘只有小

区域产生应变，这是由于该叶片主要切割鸟体颈部。
在 6 ms时，2号和 3号叶片前缘局部出现卷曲，此时

接触鸟体的叶片前缘区域等效应变达到最大值。 在

7 ms时，2号和 3号叶片前缘整体开始卷曲变形，同
时 4号叶片前缘也开始变形。 在 8 ms时，5 号，叶片

受到鸟体碎片粒子的溅射，从叶片压力面开始变形，
同时可以看到 3号和 4号叶片沿周向继续变形并发

生碰撞，在碰撞接触区域产生了高应变区域。
为降低风扇叶片所受鸟撞载荷，提升叶片存活

度，可以考虑针对叶片几何外形进行优化，例如增加

前缘厚度提高抗鸟撞能力或调整前缘角度降低鸟撞

载荷[10]。 同时也可以考虑增加外部防护装置，如防

护索等结构，在鸟体接触到叶片之前将其打散。
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图 14 叶片在鸟撞不同时刻的等效应变演化过程

Fig. 14 Equivalent
 

stain
 

evolution
 

process
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blades
 

at
 

different
 

moments
 

of
 

bird
 

strikes

图 15展示了鸟体在撞击叶片时被切割的全过

程，在 0 ～ 5. 0 ms 期间主要是颈部受到叶片切割，
5. 0 ms时，鸟体颈部基本被切割完毕，6. 0 ms 时，鸟
体躯干被切割了 1 / 2。 其中躯干部分主要是被 3 个

叶片完成了切割过程，同时对应图 12 中轴向位移最

为明显的 2号、3号和 4号叶片。 在 8. 0 ms时，已经

基本完成了鸟体的切割过程，鸟体碎片粒子开始飞

溅，进而均匀接触到周围叶片，同时在自身轴向速度

的作用下逐渐离开风扇叶片流道。

图 15 鸟体被叶片切割的全过程

Fig. 15 The
 

whole
 

process
 

of
 

bird
 

body
 

cut
 

by
 

blades

4 结 论

本研究通过鸟体姿态图像构建了包含生物特征

形状的真实鸟体模型，采用流固耦合方法对某型航

空发动机的宽弦空心风扇叶片的振动特性与鸟撞冲

击响应进行了研究。 主要研究结论如下。
1）钛合金宽弦空心风扇叶片在转速为 2

 

900 r / min
至 3

 

800 r / min时，第 1、2阶的频率裕度均在 10%之

上，第 3阶的频率裕度不低于 5%，具有良好的共振

裕度；在该转速范围内可以避免共振引发的叶片结

构损伤，确保发动机的安全性和稳定性。
2）在灰鹤真实形状鸟体以 100 m / s正面撞击转

速为 3
 

344 r / min 的风扇叶片过程中，2、3、4 号叶片

位移明显大于其他叶片，其中 3 号叶片在切割鸟体

过程中的轴向位移最大，达到了 78. 3 mm，表明该叶

片可能会与后面的转子叶片发生进一步碰撞。
3）叶片应力分布和塑性变形表明，在切割鸟体

过程中，应力集中首先在叶片前缘位置处出现，随后

扩散至整个叶片，导致叶片整体产生显著变形；叶片

切割鸟体后，由于受到鸟体碎片的冲击，应力峰值从

叶片前缘部分转移至叶片压力面区域。
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