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摘要：为研究风扇叶片飞失情况下结构保险装置设计，总结了国内外相关研究的手段和方法。为了能够从正向设计的角度认

识结构保险的设计过程，回顾了结构保险的设计理论，分析了风扇叶片飞失典型适航条款要求和物理过程及该在过程中大涵道比

发动机的受力情况。讨论了 6 种可能布置结构保险装置的位置，并从中总结出 2 种比较合适的布置方案，包括主要结构保险和次要

结构保险的形式。研究结果表明：结构保险必须基于发动机结构和载荷的特点；单一的结构保险往往不能起到良好的效果，需要多

个保险配合作用才能发挥效用；结构保险布置方案的选择不仅会影响其是否有效，还会产生其他连带的危险故障模式，必须在保险

结构方案设计中仔细研究。
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Applications of Structural Fuse Design on Fan Blade Off of High Bypass Ratio Turbofan Engine
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Abstract: In order to investigate the structural fuse design, the research methods and equipments were summarized at domestic and

overseas. And to understand the original design process, the structural fuse design theory was reviewed, the typical airworthiness clauses and
the physical process during the Fan Blade Off event were analyzed, and the load distribution of a typical high bypass ratio turbofan engine
was analyzed. Six potential structural fuse design positions were discussed, two suitable plans were introduced, which included primary and
the second structural fuse form. The result shows that structural fuse design must be based on the characters of the engine structure and the
fan blade off load, only one structural fuse is usually lose efficacy, thereby mutli-fuse design may have suitable result, and the positions of
the structural fuse can influence the effect of the structural fuse, can also introduce some associated failure modes with hazards, so the
positions must be researched carefully during the structural fuse design.
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0 引言

航空发动机是飞机的心脏，其安全性关系到整个

飞机的安全。目前，无论军机还是民机都十分重视安

全性，都对发动机的安全性提出了很严酷的要求[1]。对

于大涵道比发动机而言，在风扇叶片飞失（Fan Blade

Out，FBO）条件下的安全性设计是 1 项十分关键的

设计和试验项目。对此，在中国、美国和欧洲的适航性

体系中均给出了明确而严格的要求[2-4]。为了确保这种

极端情况下的结构安全性，各大航空发动机生产商均

采用了结构保险设计。

结构保险与电器系统中的保险丝原理一样，其基

本思想：当载荷达到或超过精心设计的临界值时，实

现有目的的破坏，从而保护系统不出现更大危害的情
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况。这种设计也是其他工业领域中针对极端载荷情况

所经常采用的设计手段，例如：汽车的被动安全性（碰

撞）设计和建筑结构抗震性设计[5]。

在国外先进民用涡扇发动机的设计中，除了 FBO

条件之外，还在研究许多关系到整机安全性的方面实

际应用结构保险装置，一方面保证了发动机的安全

性，另一方面保证了研制项目顺利、高效地完成并且

研制成本可控。

本文通过对结构保险原理、FBO 下的物理过程和

大涵道比涡扇发动机风扇部位具体的结构设计特点

3 个维度的研究，理清三者之间的逻辑关系，为后续

的相关研究提供 1 种比较清晰的思路和研究方向，并

且给出初步的基本结构方案。

1 国内外研究情况综述

1.1 试验研究的情况

在民用航空发动机进入大涵道比时代后，由于单

级大风扇的叶片质量远高于其他转子叶片，而且其直

接暴露在进口气流之中，经常受到外物打伤的影响，

因此风扇叶片损伤 / 飞失事件成为了整机安全性方

面的设计重点之一。在 20 世纪 80~90 年代，各大公司

对于 FBO 事件研究的主要手段是通过缩比 / 全尺寸

风扇试验件（如图 1 所示）和整机 FBO（包容性）试验

（如图 2 所示）来验证包容机匣和结构保险等设计，至

今整机 FBO 试验仍然是每款全新设计的民用航空发

动机适航取证必须通过的 1 个试验。但是由于该试验

破坏威力巨大需要特殊的试验设施，试验过程为高速

瞬态过程需要高速测试分析技术，而且还需要牺牲一

整台发动机，因此试验的成本、难度和风险都很高。也

正因如此，这种试验能力只有极少数发动机公司或研

究机构才具备，其试验结果自然成为了商业机密不会

轻易透露，这也是以往的研究大多数都集中在几大发

动机巨头的原因。

1.2 仿真分析的进展

进入新世纪以来，随着计算机技术的不断进步和

适航的条款的进一步严格要求，对于航空发动机

FBO 事件的仿真研究工作方兴未艾，并且已经取得

了实际应用，例如：对于 FBO 事件之后的持续旋转适

航要求，通常就可以通过计算分析来证明[6]，这样既节

约了研制成本又降低了研制风险。

在国外的发动机公司和大学中，对于结构保险在

FBO 事件中的作用，以及对于结构保险作用前后转

子的动力学行为已经开展了广泛而深入的研究。GE

公司的 S.K.Sinha 于 2002 年和 2012 年分别发表了 2

篇文章，不仅从理论的角度给出了 FBO 事件后，风扇

转子在叶尖严重碰摩情况下的瞬态动力学行为和风

车状态下的不平衡转子动力学特性的仿真分析方法，

还给出了典型算例的仿真分析结果以及与整机试验

数据的对比[6]；RR 公司的 Robin J Williams 于 2011 年

也开展了 FBO 事件后风扇转子在叶尖严重碰摩情况

下的瞬态动力学行为的计算方法研究，并且提出了能

够提升计算速度的 1 维梁单元和 3 维实体的混合建

模分析方法 [7]；斯奈克玛公司的 Nicolas Cosme 和

David Chevrolet 等于 2002 年开展了利用实体简化模

型（如图 3 所示）进行 FBO 过程与结构保险失效效果

的仿真分析，并与试验测试结果进行了对比[8]。

在国内对于该领域的研究工作起步较晚，但是正

在快速进步。例如：西北工业大学的廖明夫教授领导

的团队，针对 FBO 事件下的结构保险设计开展了原

理试验研究。

1.3 仿真分析的难点

在上述的仿真分析工作涉及到许多高度非线性图 1 GEnx 发动机的风扇部件 FBO缩比试验件

图 2 Trent 900 发动机的适航取证 FBO试验
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的分析过程，例如：大变形瞬态结构动力学过程、接触

（易磨耗涂层剥落）、碰撞冲击（叶尖与机匣碰摩）和断

裂（结构保险失效）等，而且涉及到的零部件很多、形

状复杂，因此仿真分析的困难主要有以下 3 个方面：

（1）模型的简化方法：如何做到既尽可能的降低

计算需求，又能够模拟真实的物理过程是 1 个困难，

这方面需要有许多试验数据的支持，而这些试验数据

的获得本身就是 1 件难度很大而且需要长时间积累

的事情；

（2）分析工具软件：如前所述由于涉及到许多分

析过程很难通过单一的软件平台来实现，常常需要结

合不同软件工具的优势领域，甚至需要采用自行开发

的专用软件工具；

（3）计算资源：尽管现在计算机的计算能力在快

速发展，尤其是并行计算能力在有限元分析领域取得

了显著的进步，但是对于 FBO 事件的高度非线性、结

构复杂的物理过程的瞬态动力学分析，计算资源仍然

是 1 个制约因素。

从上面的分析可知，采用经过试验验证的分析方

法，对某型全新发动机的 FBO 事件进行高保真度的

仿真分析，是 1 件技术门槛很高的研究工作，也是高

安全性航空发动机领域的重要技术壁垒之一。

2 结构保险设计

2.1 结构保险设计理论简介

设计是 1 项创造性过程，在新结构设计完成时就

形成了 1 条条由每个零部件可能发生的故障模式构

成的复杂的因果网络，即许多的“破损链”，每条破损

链最终都连接到 1 种整机故障模式。经过研发过程中

的仿真分析和试验验证工作，上述“破损链”会逐渐暴

露出来并通过修改设计加以排除。但是不可否认的

是，由于某些原因，结构设计人员在产品投入使用之

后仍然不能 100%地确定该设计在规定的寿命和载

荷下一定不出问题，即还存在着尚未被暴露出来的

“隐性破损链”。这其中的原因至少包括以下因素：

（1）试验环境与真实环境存在偏差。试验环境是

对真实环境在工程上的近似模拟，但还会存在偏差，

例如：在研制阶段，发动机服役后的真实工作载荷谱

难以准确获得并模拟；

（2）试验状态和真实工作状态存在偏差，真正的

极限工况难以预见；

（3）在生产制造过程中可能会带来预见不到的偏

差，而且零件数越多可能性越大；

（4）受人的因素影响，生产者、使用者、维护者和

乘坐者等都有可能出现设计意料不到的行为；

（5）项目的经济性和时效性考虑，试验的时间和

成本有限。

如果隐性故障链在设计过程中暴露的不充分，而

在使用过程中频繁暴露出来，势必会带来研制工作的

反复，甚至还可能引起大规模的产品召回，这都是研

发单位所不愿看到也很难承受的颠覆性的影响。因

此，如何能够保证在有限时间、有限经费的约束下尽

可能地减少隐性破损链，成为产品设计可靠和使用成

熟的关键，尤其是对于航空发动机这样设计复杂、条

件苛刻、投资巨大和研发周期长的产品。

为了尽可能地降低隐性破损链的影响，一种方法

是在设计过程中留有一定裕度，另一种方法就是在结

构设计中有意地设计出若干保险结构。

第 1 种方法是航空发动机结构设计中的常规做

法，也能够行之有效地降低隐性破损链的影响，保证

设计安全，而且在长期的实践中也总结出了相关的设

计标准和规范，来具体指导裕度设计。但是随着航空

发动机产品性能的不断提升、离心负荷和温度负荷的

不断增大、各种功能的不断丰富以及质量限制约束的

不断加强，给结构设计提出的要求越来越苛刻，结构

设计的可用裕度越来越小。尤其值得注意的是随着拓

扑优化和强度分析的方法越来越多的应用到结构设

计中，提升了结构应对某一特定载荷的结构效率，降

低了质量，但是却使结构在不可预见的非设计载荷情

况下的裕度更小。

图 3 Nicolas Cosme和 David Chevrolet

所使用的实体简化模型[8]
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第 2 种方法是由被动地发现隐性破损链变为主

动地屏蔽掉隐性破损链。在结构设计中，根据传力结

构和可能的故障模式，有意识地选择特定的部位或者

特定的部件，预先设计为整条传力路线上的最薄弱的

一环，并且设计相应的辅助结构，让结构的破损过程

按照设计好的方式发展，最后实现 1 种可以接受的失

效模式。从而保证在有限时间和有限成本的情况下，

研发出满足适航要求的成熟可靠的高性能产品。结构

保险设计特别适用于解决大涵道比发动机 FBO 和安

装节失效等事关产品安全性的、适航条款中严格要求

的、在实际验证过程中需要巨大成本的设计难题。

2.2 结构保险的关键设计因素

结构保险的关键设计因素包括：（1）结构保险布

置位置的设计；（2）触发门槛值的设计。

保险结构布置位置需要根据不同发动机的不同

结构和载荷特点因地制宜地选择。既要能够实现触发

后切断载荷传递路线的要求，又要使由此引发的预先

设计好的故障模式单一、影响范围小、造成的损失小。

同时，所选的实现熔断功能的部件（牺牲单元）则需要

具有良好的生产一致性，以保证生产出的每台发动机

触发门槛值的一致性。

触发门槛值的设计是 1 项微妙的平衡，需要精细

的计算分析和试验验证。

一方面，既不能把门限值设计得太高，导致在发

动机出现较严重故障的时候不能够触发熔断功能，失

去保护作用[9]，在实际的故障案例中，确实出现过没有

结构保险或者设计了结构保险但是未能完全触发失

效，所产生的巨大载荷向后传递引起发动机热端部件

在大振动下油管断裂，最终导致发动机起火（危险性

事件）的真实案例[9]。

另一方面，也不能够把门槛值设计的太低，导致

发动机在较为轻微故障模式下频繁地“误触发”熔断，

造成发动机的损伤和增加不必要的成本。

在实际结构中，保险结构的布置位置和门槛值设

计是 1 个复杂的问题，需要系统地考虑在多个结构上

采用保险结构设计或者采用多个层次的结构保险才

能最终实现 1 个保护功能的需要。

3 FBO事件中的结构保险的应用

3.1 适航要求

适航性对于 FBO 的要求包括：包容和转子不平

衡试验及持续风车运转 2 项要求。

中国、美国和欧洲的叶片包容性和转子不平衡

试验的适航要求规定：“FBO 事件后 15 s 内发动机

不能出现高能碎片不包容、着火、安装节脱开等危

险性事件[2]”。

美国和欧洲的适航条款中还提出了持续风车运

转的要求（适航通报）：“FBO 事件之后 3 h 内低压转

子能够继续处于风车状态做低速旋转，在维持持续风

车旋转期间，基本的持续的转动故障情况或事件不会

引起危险的事件[3,10]”。

3.2 物理过程分析

典型的双转子大涵道比涡扇发动机的总体结构

和载荷传递路线[11]如图 4 所示。

FBO 事件的物理过程大致可以分成以下阶段：

（1）T0 时刻风扇叶片的飞失（适航条款规定失效

必须出现在最大转速和盘上最外部的固定榫槽处），

脱落的叶片造成随后的叶片部分脱落（共飞失约 1.5

片风扇叶片的质量）[12]，在风扇盘处产生了巨大的离

心载荷；

（2）离心载荷导致低压转子前端产生大变形，该

变形产生的不平衡量方向与叶片飞失产生的不平衡

量方向一致，进一步增加了转子的总不平衡量，因此

随着转子的不断自转，由于不平衡量产生的不平衡载

荷会持续增大（载荷随时间的变化如图 4 所示）[8]。与

此同时转子多个叶片先后与静子机匣易磨涂层（或蜂

窝结构）和机匣本体产生碰摩使转子减速[12-13]；

（3）巨大的载荷通过“风扇盘后轴颈”、“风扇后短

轴”、“1 支点滚棒轴承”、“1 支点承力锥壁”和“2 支点

滚珠轴承”传递给“中介机匣”，再通过“中介机匣”上

的安装节传递给机翼吊架（飞机的承力结构）；

（4）FBO 事件中结构处的载荷计算并和试验结果

图 4 大涵道比发动机的主要结构和 FBO事件中的

载荷传递路线（粗虚线）
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图 5 FBO事件中结构保险处的载荷计算结果和

试验结果的对比[8]

对比如图 5 所示。当结构保险承受的载荷达到设计值

时，结构保险被触发,发生保险破坏失效（Fuse Fail-

ure）[8]，吸收部份振动能量，切断载荷传递路径，并放

开所在结构对于低压转子的支点约束；

（5）低压转子由 3 支点支撑变为 2 支点支撑，造成

临界转速大幅下降[14]，支点的外传振动载荷明显下降；

（6）低压转子在 2 个支点的支撑下持续旋转并逐

渐减速，最终稳定在风车转速。此时飞机仍继续飞行，

失效发动机的转子保持风车运转能力可以获得比完

全停转更小的阻力，从而更加有利于飞行安全[15]。同

时，由于放开了 1 个支点，所以风车转速仍然远高于

此时低压转子的临界转速，低压转子处于超临界工作

状态，由于转子的自定心作用，由风扇巨大不平衡量

带来的振动载荷仍然比较小，更加有利于满足适航条

件中外传振动的要求，从而保证飞行安全；

（7）当飞机接近机场开始减速或者着陆后，由于

飞行速度下降导致发动机风车转速降低，通过临界转

速时，即便风扇存在巨大不平衡量，但是由于放开了

1 个支点后临界转速很低，引起的振动能量有限，也

不会对发动机和飞机的结构产生更恶劣的影响。

3.3 载荷分析及结构保险的布置

根据上述的适航要求和物理过程可以得出，FBO

事件的保险结构设计主要有 2 个设计目标：（1）切断

大不平衡载荷外传的路径，防止过大的载荷外传，以

避免更为严酷的故障模式甚至是危险性事件；（2）减

少转子支点，大幅降低临界转速，以保证带有大不平

衡量的转子在风车状态的工作安全。

大涵道比涡扇发动机的风扇转子在主传力路线

上各承力部件的受力情况如图 6 所示。通过对于上述

各承力部件在 FBO 状态下的受力情况以及其破坏后

的失效模式，可以分析出结构保险的合适布置位置。

低压转子模型和前支点局部的等效应力分布分

别如图 7、8 所示，计算模型的主要参数见表 1。通过

对于典型的大涵道比涡扇发动机低压转子简化模型

在 FBO 事件下的动力学行为的仿真分析，可以得到：

由于 1 支点轴承距离 FBO 后离心载荷的产生位置最

近，所以 A-B-C-D-E-J 自然是 FBO 事件中的主要

传力路线；相应的 A-F-G-H-J 为次要传力路线；由

于距离低压转子后支点比较远，所以经过低压涡轮轴

I 传递的载荷很小，对于 FBO 事件的影响可以忽略。

根据上述仿真分析结果，各主要承力结构的受力

情况以及失效模式分析如下：

（1）风扇后轴颈承受风扇叶片飞失带来的离心载

荷、弯矩及低涡传递来的驱动扭矩载荷和风扇转子轴

向载荷，如果用这个部件充当结构保险的牺牲单元，

图 6 主传力路线上各承力部件的受力情况

图 7 在低压转子模型上的等效应力分布

图 8 前支点局部的等效应力分布

von-Mises 应力 /MPa

von-Mises 应力 /MPa
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将会导致触发之后风扇转子飞出，形成危险性事件；

同时，由于低压涡轮转子失去扭矩负载和向前的轴向

力平衡，可能会出现转子飞转破裂，也是危险事件[16]。

风扇后短轴以及其与风扇后轴颈相连的安装边不能

够布置结构保险也是基于同样的原因。

（2）1 支点轴承承受风扇 FBO 带来的径向载荷并

允许风扇转动，如果用这个部件充当结构保险的牺牲

单元，将会导致轴承失效卡滞，既有可能导致无法满

足后续持续风车运转的要求，还有可能造成低压涡轮

轴承受过大的扭矩冲击出现扭断，进而带来低涡转子

飞转破裂的危险事件。

（3）承力锥壁与 1 支点轴承座的安装边承受风扇

FBO 带来的径向载荷（定位销钉和螺栓的剪切力）和轴

向载荷（仅对应 1 支点轴承为球轴承的发动机）。对于

1 支点轴承为棒轴承的情况，该处载荷情况比较单一，

失效后风扇转子剩余支点可以比较完整的实现支撑和

轴向传力的功能；对于 1 支点轴承为球轴承的情况比

较复杂，布置结构保险时需要考虑在径向载荷传力路

线切断之后，如何继续实现轴向载荷的传递的功能。

（4）承力锥壁承受风扇 FBO 带来的旋转的弯矩

载荷（锥壁一侧受拉、另一侧受压，而且拉 / 压的位置

随风扇的离心载荷一起旋转）和轴向载荷（仅对于 1

支点轴承为球轴承的发动机），如果布置结构保险所

形成的后续故障模式与前安装边处相近，主要区别在

于此处的载荷是拉 / 压载荷，而前安装边处为剪切载

荷，在具体的牺牲单元的结构形式上不同。

（5）承力锥壁后安装边载荷情况和后续故障模式

与承力锥壁处基本一致。

（6）中介机匣为整机最主要的承力结构，高低压

的各种载荷都汇集于此，十分复杂，因此在此处布置

保险结构会使故障模式多样化，不仅不能达到提升故

障可预测性的目的，而且一旦破坏将是危害十分重大

的危险性事件。

综合上述分析，在主传力路线上的承力锥壁前安

装边（C 处）、承力锥壁（D 处）和承力锥壁后安装边（E

处）比较适合布置结构保险牺牲单元。而且，从上述仿

真分析结果可知（图 8），承力锥壁前后安装边的螺栓

由于是传力路线上的最薄弱点，其大面积局部应力已

经超过 2000 MPa（实际上已经断裂）显著高于轴颈和

承力锥壁等大构件的 600 MPa 左右。这样的区别也

使得采用螺栓作为结构牺牲单元，可以更容易精确地

控制触发门限值并能够尽可能保证大构件的完整从

而控制失效模式。因此如果需要在承力锥壁上布置结

构保险，也需要考虑在承力锥壁上增加螺栓安装边来

实现。

尽管在 FBO 事件中的次要传力路线上的载荷传

递和应力都比较小（图 8），在实际设计中也需要根据

主传力路线上的结构保险的设计需要，设计次级结构

保险以放开局部自由度，以更好地实现 FBO 保险结

构的 2 个设计目标。

3.4 典型的牺牲单元结构

从前面的的分析可知，不同保险结构布置的结构

形式和载荷有着很大的差异，因此需要针对具体的情

况确定最合适的牺牲单元结构形式。同时由于结构保

险设计对于各大发动机生产商来说都是关键的设计

内容，所以很难见到详细的介绍，只能通过一定的典

型结构进行工程上的分析。

（1）承力锥壁前安装边的牺牲单元

典型的在承力锥壁前安装边（位置 C）布置牺牲

单元的方案如图 9 所示，如 RR 公司的 BR700 系列

发动机，其具体实现形式是在轴承座弹性支撑环与前

锥壁安装边之间布置径向剪切销（牺牲单元）。在遇到

FBO 情况下载荷超出预设计值时，安装边处的剪切

载荷使剪切销的颈缩处剪断破坏，从而切断 1 支点的

径向传力路线。其触发门槛值的设计可以通过颈缩处

尺寸和剪切销钉数量来实现。

项目

风扇直径

风扇叶片数

风扇转速

风扇叶片

风扇叶片质量

风扇叶片重心距轴心高度

FBO 后风扇转子的离心载荷（1.5 片叶片飞失）

参数

2.8 m

20

3000 r/min

实心钛合金

20 kg/ 片

0.88 m

2.6 MN

表 1 计算模型的主要参数

图 9 BR710 发动机的结构保险牺牲单元
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（2）承力锥壁后安装边的牺牲单元

典型的在承力锥壁后安装边布置牺牲单元的方

案如图 10 所示，如 GE 公司的 Leap X 系列发动机，

其具体实现形式是在前锥壁后安装边与 2 支点轴承

座（通过螺栓固定于中介机匣上）之间布置颈缩螺栓

（牺牲单元）。在遇到 FBO 情况下的巨大载荷时，承力

锥壁受拉一侧的颈缩螺栓在颈缩处拉断，由于受拉的

位置随风扇的离心载荷一起旋转，实际上在风扇旋转

近 1 周之后所有的螺栓都将被拉断，从而切断 1 支点

的径向传力路线。其触发门槛值的设计可以通过颈缩

处尺寸和螺栓数量来实现。

（3）次级结构保险设计

典型的 FBO 事件的次级结构保险布置方案如图

11 所示，如 GE 公司的 GE90-110B/115B、GEnx 系列

和 Leap 系列发动机。

其具体实现形式是在承力锥壁后安装边布置主

传力路线结构保险之外，在 2 支点转子承力锥壁与风

扇后短轴之间设计球铰连接结构，并在球铰中心布置

剪切销。在遇到 FBO 情况下主结构保险触发失效后，

1 支点传力路线被切断，风扇转子变成由 2 支点和 5

支点支撑，风扇悬臂增大，低压转子出现较大的挠曲

变形，在 2 支点截面出现较大的弯曲力矩和弯曲变

形。此时球铰内部的剪切销被剪断，从而使球铰结构

既能够放开对于低压转子俯仰变形的约束，一方面防

止转子挠曲变形给 2 支点轴承带来较大的弯矩影响，

保证 2 支点轴承不失效；另一方面还能够使轴承继续

传递径向载荷和轴向载荷。

4 结束语

民用发动机适航条款中的 FBO 事件后的“叶片

包容性和转子不平衡试验”和“持续风车运转”2 项条

款对于某新型发动机的研制来说是十分苛刻的要求。

结构保险就是在面临此类比较极端的设计要求时必

须采用的设计手段。本文从上述要求为切入点，结构

保险的理论入手，分析了相应的结构保险的功能需

求、可能的布局位置和典型的结构形式。该理论和方

法也可以应用于其他军 / 民用发动机关键结构的保

险装置设计上。
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