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摘要：针对大涵道比航空发动机工作过程中常见的鸟撞问题，基于 MSC.Dytran软件，

研究了实体元平板鸟撞流固耦合数值模拟方法；在此基础上，建立了鸟撞实体元空心叶片

转子级有限元模型，模拟了叶片遭受鸟撞发生失效的过程，并进行相应计算。结果表明：鸟

体密度、叶片的屈服应力和硬化模量对叶片初始撞击应力响应峰值的影响较大，且屈服应

力和硬化模量的增加分别会提高和减小恒定流动的应力峰值；鸟体体积模量对叶片应力

响应的影响较小；叶片的弹性模量的增加对叶片初始撞击应力响应峰值的影响较小，但会

显著提高恒定流动的应力峰值。
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Abstract: Aimng at the frequent bird impact issue occured at the working process of
the high bypass ratio aeroengine, the fluid-solid coupling numerical simulation method of bird impacts solid-element flat was studied by
MSC.Dytran software. The rotor stage finite element model of the bird impact solid-element hollow blades was built , the failure process of
the blade impacted by bird was simulated and the corresponding calculations were conducted. The results show the bird density, yield stress
and hardening modulus of the blades have great influence on the peak stress of the blades initial impact stress responses. The increasing of
yield stress will increase the peak stress of the steady flow and the raising of the hardening modulus will decrease the peak stress of the
steady flow. The bird bulk modulus have small influence on the stress response of the blades. The increasing of the blades elastic modulus
has little influence on the peak stress of the blades initial impact stress responses, but will increase the peak stress of steady flow
remarkably. The failure process of the blades after bird impact was simulated finally.
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0 引言

鸟类与飞机等飞行器之间的碰撞称为鸟撞。文献

[1]显示，发动机是飞机较易受鸟撞击的部位。随着航

空发动机技术的发展，在未来的新发动机研制中，由

于叶尖切向速度增加，叶片厚度日趋变薄，叶片采用

新结构（整体叶盘、整体叶环等）和先进材料（金属基、

树脂基复合材料等），使发动机在推力增加、质量减轻

的同时，叶片的抗鸟撞能力也可能受到影响，从而影

响发动机的可靠性和安全性[2]。基于中国航空发动机

研制的实际情况，前期采用大量的数值模拟，最后进

行少量的试验验证是比较合理的发展模式[3]。目前，用

于鸟撞数值模拟的大型通用有限元程序有

Pam-Crash[1,4]、Abaqus[5]和MSC.Dytran[6-7]等，还有专门针

对鸟撞发展起来的程序，如 NOSAPM[8]、PW/WHAM[9]、
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图 2 不同壳元厚度时板中心点的位移 -时间曲线
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MAGNA[10]等。目前，在采用流固耦合算法研究叶片鸟

撞的问题上，普遍采用壳元划分叶片，而壳元在模拟

非薄壁结构问题上存在困难。如果采用实体元划分叶

片，在失效单元的处理及耦合面的推进上，流固耦合

程序还缺乏完善的理论。

本文针对目前通用流固耦合算法在模拟实体元

结构破坏上存在的不足，基于鸟撞铝板的试验结果，

采用 MSC.Patran软件建立了鸟撞实体元平板的有限

元模型，同时研究和验证了实体元平板鸟撞数值模拟

方法，进一步模拟了考虑破坏的实体元空心叶片的鸟

撞过程。

1 流固耦合方法研究及试验验证

为了进行实体元空心叶片的鸟撞数值模拟，本文

采取以实体元自由表面的节点作为壳元节点的方法，

建立了覆盖在实体元表面的 1层 4节点壳元。壳元起

辅助作用，用来形成封闭的耦合面，并向实体元传递

力，而自身对原结构的影响较小。

为了验证方法的可行性，针对文献[11]所做的鸟

撞铝板试验，建立了鸟撞铝板模型。其中铝板尺寸为

410 mm×500 mm×10 mm，4边固支。铝板用 8节点

6面体实体元划分，沿厚度方向等厚划分 2层单元；

在厚度方向的 4个面上建立 1圈哑元；以铝板实体元

的上下自由表面的节点为公共节点，分别建立 1层 4

节点四边形壳元；哑元和壳元形成包围实体元的、封

闭的耦合面。所建立的鸟撞铝板模型如图 1所示，图

中欧拉域 2由包围铝板的欧拉网格组成，欧拉域 1由

欧拉域 2之外不发生鸟撞的欧拉网格组成。

铝板用分段线性塑性材料模拟，材料参数见表1，

表中：籽为密度；E为弹性模量；滓y为静态屈服强度；

滋为泊松比。取壳元与实体元的材料参数一致进行初
始计算。鸟体采用线性流体模型，质量M=1.8 kg，密度

籽=928.15 kg/m3，体积模量 K=2200 MPa，用长径比为

2颐1的二端半球中间圆柱实体来模拟，以 30毅角斜撞
向铝板中央。试验测得了铝板中心点的法向位移随时

间的变化情况，以及撞击开始 1.24 ms后沿铝板宽度

方向的测点的位移。

1.1 壳元厚度 h的确定
考虑壳元厚度 h对精度的影响，对此只改变 h进

行计算。分别计算了 h=0.01、0.1、1、0 mm（实体元表面

未铺壳元）4种情况下铝板中心点的法向位移随时间

的变化情况，并与试验值进行对比，如图 2所示。从图

中可见，当 h=0.01 mm，即实体元与 h之比为 102数量

级时，计算值与试验值的误差较小。因此，选取

h=0.01 mm。

1.2 壳元弹性模量 Es的影响

为了验证壳元材料的 Es对计算精度的影响，只改

变壳元的 Es，分别计算 Es=108000、36000 MPa时铝板

中心点的法向位移随时间的变化情况，并与试验值进

行对比，如图 3所示。

计算表明，3种壳元弹性模量所对应的铝板中心

点的法向位移的差别很小。

根据以上计算，当壳元厚度取为 0.01 mm，材料

参数与实体元一致时，撞击开始 1.24 ms后沿铝板宽

度方向的测点的位移的计算值与试验值的对比，如图

4所示。从图中可见，二者趋势比较一致。

图 1 鸟撞铝板模型

鸟体 铝板

欧拉域 2 欧拉域 1

X

Z

Y

籽/（kg/m3）

2700

E/MPa

72000

滓y /MPa

433

滋

0.3

表 1 铝板材料参数
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（a）壳元 （b）实体元（铺壳）着s=0.05

（c）实体元（铺壳）着s=0.01 （d）实体元（铺壳）着s=0.1
图 5 某时刻实体元(铺壳)和壳元平板的失效

籽/（kg/m3）

4527

E/MPa

114948

滓y /MPa

138

滋

0.314

表 2 钛合金材料参数

Ep

0.05

图 3 不同壳元弹性模量时板中心点的位移 -时间曲线
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1.3 壳元最大塑性应变 着s的影响

鉴于文献[11]所做的鸟撞试验，铝板没有发生破

坏，为了考察实体元（铺壳）结构发生破坏时、壳元最

大塑性应变 着s对计算结果的影响，建立了鸟体撞击钛

合金实体元（铺壳）平板有限元模型。平板尺寸为100

mm×120 mm×1.2 mm，4周固支，材料参数见表 2，

着p为实体元最大塑性应变。鸟体半径 r=15 mm，长度

L=50 mm，以 600 m/s的速度正撞击平板中央。

当 着s=0.05、0.01、0.1时，对实体元（铺壳）平板的

失效情况进行计算，并与 着s=0.05、壳元划分的平板的

基准计算结果进行对比。某时刻 2种划分时平板的失

效如图 5所示。由图可以清楚地看到，当 着s=着p 时，实

体元(铺壳)和壳元的失效情况比较一致。因此，计算时

取 着s=着p 较为合理。

计算结果表明，对于实体元划分且厚度不大的叶

片，可以采用在实体元的自由表面铺 1层壳元来进行

叶片鸟撞数值模拟，且实体元与壳元的厚度之比为

102数量级，2种单元的材料参数应一致。壳元的作用

是传递鸟体与实体元之间的相互作用力。如果实体元

表面没有铺壳元，目前的 Dytran还不具备模拟实体

元失效的功能。若实体元在鸟撞过程中失效，则该单

元被删除。

2 叶片鸟撞有限元建模

采用 Patran建立了 8节点 6面体空心叶片鸟撞

模型。为节省计算时间，只建立了发动机中与鸟体有

初始碰撞行为的第 1级转子叶片模型；鸟体采用欧拉

单元模拟。为了进行考虑叶片破坏的鸟撞数值模拟，

参考第 1节中所用的方法，以叶片的叶盆和叶背的实

体元自由表面上的节点为公共节点，建立了覆盖在实

体元表面的 1层 4节点壳元，h=0.01 mm（实体元与 h
比为 102数量级）；叶片的叶尖、叶根以及 2叶片之间

建立了 1层哑元，如图 6所示。鸟撞有限元模型如图 7

所示。在图 7中，欧拉域 2由自适应网格组成，由包围

相邻叶片区域的欧拉网格以及包围叶片的欧拉网格组

成，如图 8所示。欧拉域 1包含了叶片转动范围之外的

区域。欧拉域 1和欧拉域 2通过哑元加以分隔。

设鸟体质量 M=0.35 kg，密度 籽=930 kg/m3，体积

模量 K=2200 MPa。文献[12]的研究表明：圆柱体鸟体

图 4 撞击开始 1.24 ms后沿板宽度方向的位移
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图 12 不同鸟体体积模量的叶片应力 -时间曲线

包围相邻叶片区
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Z

图 8 自适应网格

和两端半球中间圆柱鸟体

对计算结果的影响较小，

参照航空发动机适航规

定，用长径比为 2颐1的圆
柱体代替鸟体，其速度

V=102.8 m/s。叶片受离心

载荷作用，转速为 12000

r/min，初始状态为稳定旋

转，由 Nastran的预应力分析计算获得。

叶片材料模型见参考文献[3]，实体元和壳元材料

一致，材料参数见表 3。D、P为表征动态硬化的材料
系数，D=100、P=10，EH为硬化模量。

3 不考虑叶片失效的鸟撞数值模拟

鸟体的材料特性是鸟撞仿真分析的重点和难

点，真实的鸟体有骨有血有肉，鸟体的本构方程很

难描述[12]。本文分析了实体元表面壳元厚度，鸟体的

密度、体积模量，以及叶片材料的弹性模量、屈服应

力、硬化模量的变化对叶片鸟撞响应的影响。叶片和

鸟体材料计算以第 2节中的数据为基准，只改变单个

参数，其他不变。

3.1 壳元厚度及单元材料的验证

为了验证第 1节中所

用方法的准确性，计算了

壳元厚度 h=0.01、0.1 mm

的 2种情况下叶片应力峰

值最大的单元应力（简称

叶片应力）随时间的变化，

并与未铺壳实体元叶片

（h=0）的结果对比。某时刻

的鸟撞瞬间如图 9所示，不同 h的叶片应力曲线如图
10所示。从图 9中可见，由于鸟撞产生的应力值超过

了叶片的屈服应力，叶片产生局部塑性变形，巨大的相

互作用力使得鸟体发生流变。从图 10中可见，当 h=0.

01 mm时，结果相对 h=0的误差较小，为 1.3%，从而验

证了实体元与 h之比为 102数量级、材料一致的准确

性。以下取 h=0.01 mm进行计算。文献[13]将鸟撞分为

4个阶段：即初始撞击、压力衰减、恒定流动、流动终止。

叶片应力响应趋势与鸟体正撞击刚性靶的应力趋势比

较一致（图 10）。

3.2 鸟体密度 籽的影响
选取鸟体密度 籽=1300、930、500 kg/m3进行计算。

3种 籽鸟体撞击下叶片应力曲线如图 11所示。从图

中可见，籽对叶片响应的影响较大。叶片应力峰值随 籽
的增大而增大，因为 籽越大，与叶片相撞的鸟体的质
量越大，使得撞击能量越大，应力峰值也越大。

3.3 鸟体体积模量的影响

选取鸟体体积模量 K=2200、6000、10000 MPa进

行计算。3种 K鸟体撞击下叶片应力曲线如图 12所

示。从图中可见，鸟体 K 对叶片响应的影响较小。

籽/（kg/m3）

4430

E/MPa

112500

EH /MPa

14286

滋

0.3

表 3 叶片材料参数

滓y /MPa

900

Z
X
Y

图 9 鸟撞瞬间

图 10 不同壳元厚度的叶片应力 -时间曲线
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图 11 不同鸟体密度的叶片应力 -时间曲线
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3.4 叶片弹性模量的影响

选取弹性模量 E=200000、112500、56250 MPa进

行计算。3种 E的叶片应力曲线如图 13所示。从图中

可见，E对叶片初始撞击的应力峰值影响较小，但对
恒定流动的应力峰值的影响较大，E越大，恒定流动
的应力峰值也越大。因此，在其他条件相同的情况下，

E大的叶片能吸收更多的鸟体能量。

3.5 叶片屈服应力 滓s的影响

选取屈服应力 滓s=400、900、1300 MPa进行计算。

3种 滓s的叶片应力曲线如图 14所示。从图中可见，滓s
对叶片应力响应的影响较大，滓s越大，叶片初始撞击
和恒定流动的应力峰值也越大。

3.6 叶片硬化模量 EH的影响

选取硬化模量 EH =14286、7000、3000 MPa 进行

计算。3种 EH的叶片应力曲线如图 15所示。从图中

可见，叶片 EH对叶片应力响应的影响较大，EH越大，
初始撞击的应力峰值也越大，而恒定流动的应力峰值

越小。

4 考虑叶片失效的鸟撞数值模拟

由于叶片的转速很高，撞击过程时间较短，因此，

鸟体撞击叶片产生的应力和应变很大，从而易造成叶

片的损伤和破坏。为了更加准确真实地模拟鸟体对叶

片的撞击过程，给叶片添加最大塑性应变破坏准则进

行计算，最大塑性应变 着b=0.05。叶片破坏时的鸟撞瞬

间如图 16所示。从图中可见，叶片前缘由于受到撞击

而造成破坏。

5 结论

（1）基于鸟撞铝板的试验结果，验证了在实体元

表面铺一层壳元进行流固耦合计算的可行性。计算结

果表明，当实体元与壳元的厚度之比为 102数量级，

且 2种单元的材料参数一致时，铺 1层壳元对计算结

果的影响较小。

（2）鸟体密度对叶片应力响应的影响较大，叶片

应力峰值随鸟体密度的增大而增大；鸟体体积模量对

叶片应力响应的影响较小。

（3）叶片弹性模量对叶片初始撞击的应力峰值影

响较小，但对恒定流动的应力峰值的影响较大，弹性

模量越大，恒定流动的应力峰值也越大。叶片屈服应

力、硬化模量对叶片应力响应的影响较大，屈服应力

越大，叶片初始撞击和恒定流动的应力峰值也越大；

硬化模量越大，初始撞击的应力峰值越
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图 13 不同叶片弹性模量的叶片应力 -时间曲线
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图 14 不同叶片屈服应力的叶片应力 -时间曲线
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图 15 不同叶片硬化模量的叶片应力 -时间曲线

图 16 叶片鸟撞失效瞬间
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