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航空发动机风扇转子叶片抗鸟撞改进设计
汪松柏，牛    潇，霍嘉欣，张震相，江柏均，刘昭威

（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘　　　  要：    为提高航空发动机风扇转子叶片抗鸟撞能力，基于光滑粒子流体动力学 （SPH）方法及 LS-

DYNA显式动力学分析软件对风扇转子叶片的抗鸟撞能力进行评估，分析了不同关键设计参数对气动性能

和叶片抗鸟撞性能的影响。结果表明：真实鸟体撞击风扇转子叶片后，主要造成叶片前缘变形、卷边和撕裂。

风扇气动性能随叶片前缘半径增大而降低，当前缘半径超过 0.25 mm后，风扇的稳定裕度急剧下降；最大厚

度位置后移对风扇气动性能有益，但风扇转子叶片抗鸟撞能力下降。在保证风扇气动性能的前提下，通过合

理选取设计参数，对风扇转子叶片进行改进设计，改进后叶片的抗鸟撞能力由 30 g提高到 50 g，抗鸟撞能力

得到明显提升。
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Improved design for anti-bird impact of aero-engine fan rotor blades
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Abstract:   In  order  to  improve  the  bird  impact  resistance  of  aero-engine  fan  rotor  blades， the
smoothed particle hydrodynamics (SPH) method and LS-DYNA software were used to evaluate the bird
impact  resistance  of  fan  rotor  blades， and  the  effects  of  key  design  parameters  on  aerodynamic
performance and bird impact resistance were analyzed. The results indicated that the realistic bird impact
mainly caused deformation，curling，and tearing of rotor blade leading edge. The aerodynamic performance
decreased with the increase of the leading edge radius，the stability margin sharply decreased as the leading
edge radius was larger than 0.25 mm. The maximum thickness position moving afterward was beneficial
for aerodynamic performance，while the bird impact resistance decreased. By selecting reasonable design
parameters to maintain the aerodynamic performance，the fan rotor blade design was improved. The anti-
bird ability of fan rotor blade had been significantly increased from 30 g to 50 g.

Keywords:   fan rotor blade；smoothed particle hydrodynamics (SPH)；bird impact；
improved design；aerodynamic performance

鸟撞是指鸟类与飞行器发生碰撞造成的飞行

事故，通常鸟撞发生在飞行器起飞和降落阶段。

美国空军统计资料显示，民用飞行器 97.4%的外

物撞击事故是由鸟类引起，发动机风扇叶片及风

挡是鸟撞次数最多的两个部位[1]。对高速低空飞

行的军机，当鸟类吸入高速旋转的航空发动机时，

会引起风扇叶片局部卷边、凹陷，甚至叶片断裂，

严重影响发动机的性能和安全性[2-3]。因此，航空
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发动机风扇叶片抗鸟撞设计对保证航空器的飞行

安全尤其重要，相关的军民用标准和设计规范都

对航空发动机抗鸟撞能力提出了严格的试验验证

要求[4-6]。

鉴于航空发动机鸟撞问题的复杂性，很难通

过构建数学和力学模型获得理论解析解，试验研

究鸟撞问题是最基本和最有效的手段和途径。王

庆平等[7] 对典型涡轴发动机吞鸟试验方法和验证

开展了研究，发现大鸟容易卡滞在反旋叶片和进

气道入口位置，鸟体越小越容易进入发动机主流

道从而造成压气机叶片损伤；相比大鸟，小鸟高

速撞击后发动机性能衰减更严重，对发动机结构

强度完整性的危害更大。张永强等[8] 试验表明鸟

撞速度变化主要影响叶片变形的大小，不会导致

叶片特征模态改变。鸟撞试验中，常采用模拟鸟

体代替真实鸟体开展吞咽试验。Meguid等 [9] 研

究表明半球端圆柱体胶囊形状的鸟体构型与试验

结果吻合更好，鸟体与叶片的初始面积对峰值撞

击力有显著的影响，鸟体的长宽比对叶片撞击力

的影响不大。

由于航空发动机鸟撞试验的破坏性和高昂的

成本，公开的鸟撞试验结果相对较少，数值模拟

成为国内外学者分析鸟撞问题的主要手段。Liu
等[10] 采用 PAM-CRASH显式动力学程序研究了

3种不同构型的鸟撞击对叶片损伤的影响，发现

鸟体构型对叶片位移和最大等效应力影响较大，

但未说明采用哪种构型的鸟撞仿真结果更准确。

郭鹏等[11] 通过 CT扫描建立光滑粒子流体动力学

绿头鸭模型，对 5个撞击位置和 15种撞击姿态的

旋转风扇-鸟体撞击过程进行模拟。结果发现叶

片前后缘易发生应力集中和损伤变形，鸟撞击

2/6叶高位置时，叶片受到的撞击力和前缘处应力

最大，270°姿态角对叶片前缘的损伤最大。Zhang
等[12] 采用 SPH（smoothed  particle  hydrodynamics）
方法研究了发动机风扇上任意姿态角对鸟撞响应

的影响，不同姿态角对鸟撞击的响应有明显影响，

随姿态角的增大，峰值撞击力变大，鸟模型损失

更多的能量。张海洋等[13] 采用 SPH方法研究了

风扇转子叶片鸟撞过程及损伤类型。结果表明风

扇叶片前缘和凸肩工作面是风扇叶片抗鸟撞击损

伤最严重位置，表现为叶片前缘弯曲、凹陷、卷边、

撕裂和掉块。吴一帆等[14] 采用动态拓扑优化算

法对航空发动机风扇叶片的抗鸟撞能力进行了优

化设计，在满足适航条例的同时，可使叶片减重

达 37.9%，具有广阔的应用前景。张海洋等 [15] 提

出风扇叶片前缘角度是抗鸟撞能力的关键结构参

数，通过调整叶片前缘角度开展抗鸟撞能力改进

设计，改进后叶片被鸟撞击后变形降低幅度超过

33%，抗鸟撞能力明显提升。综上所述，目前航空

发动机风扇叶片的鸟撞研究主要集中在数值方法

预测、叶片损伤机理及吞鸟试验研究等方面，对

提升发动机风扇叶片抗鸟撞能力的研究结果相对

较少，特别是适合工程应用的叶片抗鸟撞设计

方法。

本文针对某发动机风扇叶片抗鸟撞能力提升

需求，通过真实风扇部件的吞鸟试验验证了显式

动力学鸟撞数值仿真方法，提出风扇转子叶片抗

鸟撞能力的关键设计参数，对不同设计参数对风

扇气动性能和叶片抗鸟撞性能的影响规律进行研

究，在满足风扇气动性能的同时，对风扇叶片进

行改进设计，大幅度提高风扇叶片的抗鸟撞能力，

为航空发动机风扇转子叶片的抗鸟撞设计提供

参考。

 1    鸟撞及材料模型

 1.1   鸟体模型

采用 SPH方法建立鸟体模型，SPH是一种无

网格化的 Lagrange算法，最早由 Lucy[16] 和 Gin-
gold等[17] 提出，起源于天体物理和宇宙演化的计

算。其基本思想是将连续的求解域离散成具有一

定质量和流速的运动粒子，将流体力学连续方程

用粒子方程代替，不像有限元方法需要进行精确

的网格划分。既能克服 Euler方法跟踪结构变形

难的缺点，又能解决传统 Lagrange方法大变形下

网格扭曲畸变导致计算结果的失真，同时具有计

算效率高和建模容易等优点，因此在模拟结构高

速碰撞和碎裂等大变形解体问题上广泛应用。相

关研究表明采用球头圆柱的鸟弹与真实鸟呈现相

似的流体动力学特性，结构变形和撞击载荷与试

验结果误差较小[18-20]，SPH的鸟体模型如图 1所示。
 
 

图 1    鸟体的 SPH模型

Fig. 1    SPH model for bird
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 1.2   材料模型

风扇叶盘材料为 Ti-6Al-4V，即 TC4，其材料

参数见表 1[21]，鸟体的材料性能参数见表 2[22]。为

了描述鸟撞过程中风扇叶片的形变，采用 Johnson-

Cook黏弹性本构模型，其断裂模型也采用 John-

son-Cook失效模型。 Johnson-Cook模型由 John-

son和 Cook在 1983年提出，是一个能够反映材料

应变硬化、应变率强化效应和温度软化效应的经

典动态本构模型。1985年 Johnson和 Cook提出

一种累计损伤的断裂模型用于描述动态载荷条件

下，发生的材料退化和失效的现象。 Johnson-
Cook断裂模型基于材料的孔隙增长和损伤演化

规律分别将材料应力状态、应变率和温度效应单

独来考虑。

Johnson-Cook模型的断裂失效通过累积损伤

法则确定，当 D=1判定为失效。

D =
∑ ∆ε

εf
（1）

εf =
[
D1+D2 exp（D3σ

∗）
]
（1+D4 ln ε̇∗）（1+D5T ∗）

（2）

∆ε εf

T ∗

ε̇∗ σ∗

σ∗ = p/σeq p σeq

其中 为等效塑性应变的增量； 为当前应变率、

温度、压力和等效应力下的断裂等效应变；D1～D5

为断裂模型常数，由材料试验确定； 为无量纲

温度， 为无量纲塑性应变率， 为无量纲应力，

， 为静水压力， 为等效应力。

 2    显式动力学数值方法验证

LS-DYNA的显式动力学算法能快速求解瞬

态大变形动力学、多重非线性准静态和高速碰撞

问题，采用 ANSYS/LS-DYNA通用显式有限元软

件进行风扇转子叶片的鸟撞仿真，通过真实风扇

部件的吞鸟试验验证 LS-DYNA显式动力学数值

仿真方法。风扇部件鸟撞试验中，真实鸟体质量

为 30 g，入射速度为 60 m/s，通过高压空气炮发射

鸟体，鸟体沿风扇试验件轴向撞击高速旋转的风

扇叶片，撞击部位为 70%叶高，试验中采用高速

摄像设备记录鸟体撞击过程。图 2给出了鸟体

以 60 m/s速度撞击高速旋转风扇转子叶片后的

变形和损伤情况。从图中可以看出，鸟撞后转子

叶片损伤均出现在前缘，有 9片叶片前缘出现严

重的卷边，其中 3片前缘出现局部撕裂现象，未发

生掉块和断裂情况，被撞击的中心高度在 60%～

80%叶高之间。叶片被撞击后出现卷边变形，卷

边方向为前缘外翻，说明真实鸟体撞击转子叶片

后，主要受到周向切割鸟体的阻力。

图 3为风扇转子叶片鸟撞的有限元模型，包

括风扇叶盘和鸟体，其中风扇叶盘采用不带中间

节点的六面体单元，单元数为 33万，节点数为

42万，对风扇叶片前尾缘网格进行了细化处理。

鸟体采用 SPH方法建立，单元总数为 1.1万，约束

风扇叶盘的轴向位移。图 4给出 LS-DYNA显式

动力学鸟撞后风扇转子叶片的等效塑性应变分布

 

表 1    TC4材料参数[21]

Table 1    Material parameters of TC4[21]

参数 数值

基本材料
性能

密度 ρ/（kg/m3） 4 440

切变模量 G/GPa 44

弹性模量 E/GPa 115

泊松比 ν 0.34

熔点 Tmetl/℃ 1 640

比定压热容 cp/（J/（kg·℃）） 611

Johnson-Cook
本构模型

A/MPa 862.40

B/MPa 1 084.64

n 0.341

C 0.018 23

m 0.767 28

D1 −0.09

D2 0.27

D3 0.48

D4 0.014

D5 3.87

Gruneisen
状态方程

C/（m/s） 5 130
S1 1.028

S2 0

S3 0

γ0 1.23

a 0.17

 

表 2    鸟体的材料参数[22]

Table 2    Material parameters of bird[22]

参数 数值

密度/（kg/m3） 900

弹性模量/GPa 10.0

泊松比 0.3

屈服应力/MPa 1.0

切变模量/MPa 5.0

失效应变 1.25
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结果。从图中可以看出，鸟撞后风扇叶片前缘由

叶盆侧向叶背侧变形，变形方向与图 2鸟撞试验

结果是一致的。有 10片叶片前缘发生变形卷边，

其中 3片叶片发生撕裂现象，未发生掉块和断裂

现象。图 5为鸟撞后叶片典型损伤位置叶展方向

变形量的数值仿真和试验结果对比，试验测量的

展向变形量为 22.4 mm，数值仿真结果为 24 mm，

数值仿真结果与试验结果偏差相对较小。从叶片

损伤数量和形貌看，叶片鸟撞数值仿真结果与试

验结果吻合相对较好，基于 SPH显式动力学数值

仿真方法可较好地模拟风扇转子鸟撞后叶片的损

伤情况。

 3    风扇叶片抗鸟撞设计及应用

航空发动机工作时，叶片处于高速旋转状态，

风扇第一级转子叶片的叶尖切线速度接近或超过

声速，鸟撞时鸟体与叶片相对速度很大。特别是

对进口无导流叶片的风扇，鸟体直接撞击高速旋

转的风扇转子叶片会产生严重的损伤和破坏。叶

片前缘作为最先被撞击且刚性相对较弱的部位，

其刚性直接关系到叶片的抗鸟撞能力和气动性能

损失，抗鸟撞设计应着重提升转子叶片前缘的

刚性。

 3.1   风扇转子模型

某发动机风扇转子为整体叶盘结构，如图 6
所示，材料为 TC4钛合金，风扇无进口导流叶片。

为提升风扇转子叶片的抗鸟撞能力，在不降低风

 

(a) 鸟撞后叶片总体损伤

(b) 前缘撕裂 (c) 前缘卷边

图 2    鸟撞试验后风扇前缘变形和损伤

Fig. 2    Deformation and damage of fan leading edge after

the bird impact test

 

图 3    风扇叶片鸟撞有限元模型

Fig. 3    Bird impact finite element model for fan blade
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图 4    风扇转子叶片鸟撞后的有效塑性应变

Fig. 4    Effective plastic strain distribution of the fan rotor

blades after bird compact

 

Z
YX 24 mm

图 5    数值模拟和试验结果的展向变形对比

Fig. 5    Span deformation comparison between numerical

simulation and experimental results
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扇部件气动性能和保持风扇直径基本不变的前提

下，对风扇转子抗鸟撞关键设计参数的影响规律

进行研究，通过合理选取设计参数，以提高风扇

转子叶片的抗鸟撞能力。

 3.2   前缘半径的影响

采用商用软件 CFX对风扇部件的气动性能

开展数值研究，利用 SST（share-stress transport）湍
流模型对流体动力学方程进行求解，叶片近壁面

第 1层网格满足 y+<1，满足所选 SST湍流模型的

要求，单通道网格总数约为 90万。进口给定总温

和总压，轴向进气；计算域出口给定平均静压，固

体边界设为绝热无滑移壁面。对转子叶片不同前

缘半径和最大厚度位置的风扇部件气动性能进行

了研究。由于原风扇转子叶尖进口相对马赫数大

于 1.6，其前缘半径的增加会产生较大的激波损失，

导致效率明显下降。相反，前缘半径的增大能够

明显提升叶片的抗外物损伤能力。图 7给出了转

子叶片 4种前缘半径对设计点风扇部件气动性能

的影响规律。从图中可以看出，随风扇叶片前缘

半径的增加，风扇设计点质量流量（下文简称流

量）、总压比、绝热效率和稳定裕度参数均出现下

降。转子叶片前缘半径为 0.3 mm的流量相对前

缘半径为 0.15 mm下降约 1%，总压比下降约 0.3%，

绝热效率下降约 1.4%，稳定裕度下降约 7.3%。从

上述气动性能参数的影响规律看，前缘半径增加

对稳定裕度参数的影响最大，特别是前缘半径超

过 0.25 mm后，风扇的稳定裕度出现明显降低。

因此，在风扇转子叶片的设计过程中，应折中综

合考虑叶片前缘半径对气动和抗鸟撞性能的

影响。

 3.3   最大厚度位置的影响

图 8为转子叶片最大厚度位置对风扇部件气

动性能的影响，分别研究了叶尖最大厚度位置在

弦长 0.45、0.5、0.55和 0.6相对位置的变化规律。

从图中可以看出，最大厚度位置前移会降低风扇

的气动性能，风扇设计点流量、总压比、绝热效率

和稳定裕度参数均出现下降。转子叶片最大厚度

位置为 0.6时的流量相对 0.45时下降约 0.4%，总

压比下降约 0.1%，绝热效率下降约 0.7%，稳定裕

度下降约 7.1%。最大厚度位置前移对稳定裕度

参数的影响最大，特别是当最大厚度位置前移至

0.55以下时，气动性能会出现明显的降低。图 9
为叶片 90%叶高截面的静熵，随最大厚度位置前

移，90%叶高截面静熵增加，主要是吸力面中部

通道激波强度增加，激波与附面层干扰加剧，导

致损失增加，使得风扇气动性能下降。

图 10为风扇转子鸟撞后叶片塑性应变大于

0.1区域的叶片表面积随最大厚度位置的变化情

 

图 6    风扇转子叶片结构

Fig. 6    Blade structure of the fan rotor
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图 7    前缘半径对风扇气动性能的影响

Fig. 7    Effect of leading edge radius on fan performance
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况。从图中可以看出，随最大厚度位置前移，叶

片塑性应变大于 0.1区域的叶片表面积减小，即

风扇叶片的抗鸟撞能力增强。转子叶片最大厚度

位置为 0.45与 0.6位置相比，塑性应变大于 0.1区

域的叶片表面积下降约 31%，风扇叶片的抗鸟撞

能力随最大厚度位置前移而显著增强。图 11为

最大厚度位置为 0.55时整个风扇转子叶片鸟撞

后的塑性应变云图，50 g鸟体入射后撞击 5片叶

片，撞击后叶片前缘由叶盆侧向叶背侧发生变形，

中间的第 3片叶片变形最大，但撞击过程中叶片

未发生撕裂和掉块情况。

  
400

0.40

350

0.45

300

0.50

250

0.55
200

0.60 0.65

g
re

at
er

 t
h
an

 0
.1

/m
m

2

Maximum thickness position

Su
rf

ac
e 

ar
ea

 o
f b

la
de

 w
ith

 p
la

st
ic

 st
ra

in

图 10    塑性应变大于 0.1区域的叶片表面积随最大厚度位置

变化

Fig. 10    Surface area of blade with plastic strain greater than

0.1 changing with the maximum thickness position
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图 11    最大厚度位置为 0.55时鸟撞后叶片的塑性应变

Fig. 11    Plastic strain of blades after bird impact on 0.55 

maximum thickness position
 

 3.4   风扇转子叶片改进设计

由于转子叶片前缘半径大小对风扇的抗鸟撞

能力有直接的影响，抗鸟撞改进设计中，增加了

风扇叶片的前缘半径。前缘半径在叶根位置由

0.31 mm增加至 0.36 mm；叶尖位置由 0.14 mm增

加至 0.25 mm，叶片前缘半径沿叶高方向的对比
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图 8    最大厚度位置对风扇气动性能的影响

Fig. 8    Effect of maximum thickness position on

fan performance
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如图 12所示，叶尖位置前缘半径增加比例较叶根

大。同时，将叶片叶尖最大厚度位置由原始的

0.63前移至 0.5位置，增加叶片前缘的刚性，改进

前后整个转子叶高方向的最大厚度位置分布如

图 13所示。前缘半径增加和最大厚度前移使得

风扇流动损失增大，导致风扇部件的流量和效率

下降，同时质量也有所增加。为了保证风扇的基

本性能，同时尽可能地增加流量，通流设计时在

安装空间允许的情况下降低了风扇进口轮毂半径，

在整机允许的条件下风扇直径略有增加，采取这

些措施有效降低了风扇进口轴向马赫数，提升了

风扇的流通能力，同时，在造型设计技术一定的

情况下也改善了风扇的效率。另外，为了保证稳

定裕度，增加了轴向长度和稠度，转子弦长比原

始设计增加约 5%。改进设计的转子叶片造型采

用可生成高马赫数、高效和高承载能力的任意中

线造型，通过三维 CFD的仿真结果调整中弧线构

造角来实现对叶型的定制和优化，以满足新的流

动需求。另外，由于原风扇转子强度储备较高，

叶型厚度基本不变，仅作位置调整。
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图 12    前缘半径沿叶高方向的分布

Fig. 12    Distribution of leading edge radius along fan

blade height
 

改进设计前后风扇转子叶片结构对比如图 14
所示，深蓝色为原始叶型，橙黄色为改进后叶型，

其中 LE为叶片前缘，TE为叶片尾缘。叶片前缘

半径和弦长增大将使得风扇叶盘质量有所增加，

改进设计后风扇转子单个叶片的质量增加约 27%，

风扇叶盘总质量增加约 0.7 kg。对改进设计后风

扇部件的气动性能开展了试验验证，设计转速下

风扇部件气动特性的试验对比如图 15所示。由

图可知改进后流量增加了 3.7%，工作点压比提高

了 4.5%，效率值相当，稳定裕度由原先的 16.28%

降低到 15%，改进后风扇的稳定裕度能够满足发

动机的使用要求。稳定裕度降低一方面是由于前

缘半径加大后为保证进口流量而在原型风扇的基

础上增加了叶型攻角，另一方面是压比提高导致

根部负荷较重，导致该流动区域过早地发生了

失速。
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Fig. 13    Distribution of maximum thickness position along fan
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图 15    风扇部件改进前后的试验特性对比

Fig. 15    Comparison of fan experimental performance before

and after improvement
 

 3.5   风扇转子叶片抗鸟撞性能对比

表 3为风扇转子叶片改进前后抗鸟撞能力的

对比，叶片展向最大变形量由改进前的 25.9 mm
减小至 16.7 mm，降低幅度达 35.5%。塑性应变大

于 0.1区域的叶片表面积由改进前的 587 mm2 减

小至 318 mm2，降低幅度达 45.8%。图 16为 50 g

鸟体撞击改进后风扇转子叶片的瞬态过程。从图

中可以看出，改进后的风扇转子叶片吞入 50 g的

鸟体后，有 6片叶片撞击位置前缘出现变形，变形

尺寸较改进前明显减小，前缘未出现卷边和撕裂

等情况。与改进前的鸟撞仿真结果对比，改进后

风扇转子叶片的抗鸟撞能力得到明显提升，后续

将进一步开展风扇部件的吞鸟试验以验证改进后

的转子叶片抗鸟撞能力。

 
 

表 3    风扇叶片改进前后抗鸟撞能力对比

Table 3    Comparison of bird impact resistance of fan blades

before and after improvement

参数
数值

原始 改进后 降低幅度/%

叶片展向最大
变形量/mm 25.9 16.7 35.5

变形叶片数 10 6 40
塑性应变大于 0.1

区域的叶片表面积/mm2 587 318 45.8
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图 16    50 g鸟体撞击改进后风扇转子叶片的全过程模拟

Fig. 16    Process simulation of 50 g bird impact with improved design of fan rotor blade
 

 4    结　论

本文通过研究，得到结论如下：

1） 真实鸟体撞击风扇转子叶片后，主要造成

叶片前缘变形、卷边和撕裂，通过风扇部件的吞

鸟试验验证，基于 SPH方法的显式动力学数值仿

真可较准确地模拟鸟体撞击风扇转子叶片后的

损伤。

2） 风扇气动性能随前缘半径增大而降低，当

前缘半径超过 0.25 mm后，风扇稳定裕度急剧下

降；叶片抗鸟撞性能随最大厚度位置前移而增强，

但前移会导致风扇气动性能的下降，风扇设计时

需折中考虑前缘半径和最大厚度位置对气动性能

和叶片抗鸟撞能力的影响。

3） 针对某发动机风扇转子叶片，在不降低部

件气动性能和保持风扇直径基本不变的同时开展

风扇转子叶片抗鸟撞改进设计，改进后风扇转子

叶片的抗鸟撞能力由 30 g提高到 50 g，研究结果

可为航空发动机风扇转子叶片抗鸟撞设计提供

参考。
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