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基于响应面法的鸟撞风扇叶片损伤预测
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摘要：有限元模拟鸟撞风扇叶片损伤成本高，为解决工程问题，采用经典叶栅鸟撞切割模型建立了鸟撞风扇叶片动载荷数学

模型，结合鸟撞部件试验结果，以拟合技术明确风扇叶片损伤程度与最大关键动载荷计算值间的函数关系，形成叶片损伤预测响

应面，实现对鸟撞风扇叶片损伤的快速预测，并建立基于响应面法的鸟撞风扇叶片损伤预测工作流程。结合涡扇发动机吞鸟试验

技术要求、风扇结构设计特征及已开展的鸟撞部件试验结果，建立叶片损伤预测响应面，初步识别 2种鸟撞方案的径向弯曲、弦向

弯曲，并计算撕裂范围分别不超过 0.3867和 0.3941，撕裂与弦向弯曲相关性显著，呈抛物线变化趋势。结果表明：预测的损伤在可

接受的安全性水平范围内，预测方法能够识别损伤范围及趋势，可为后续鸟撞有限元模拟、试验策划、安全性分析、风扇叶片抗鸟

撞设计等工作提供量化的技术支持。
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Abstract： The cost of finite element simulation of bird strike fan blade damage is high. In order to solve engineering problems, the 
classic bird strike cascade slicing model is used to establish the mathematical model for the dynamic load of bird impact. Combined with 
the results of bird strike component tests, the fitting technology was used to clarify the functional relationship between the degree of fan 
blade damage and the calculated value of the maximum critical dynamic load, and the blade damage prediction response surface was 
formed. Rapid prediction of fan blade damage due to bird strike was realized, and the prediction workflow based on the response surface 
method was established. Combined with the requirements of the turbofan engine bird ingestion test, the fan structural features, and the 
results of the conducted bird strike component tests, the blade damage prediction response surface was established, the radial bending, and 
chordwise bending of two bird-strike schemes were preliminarily identified, and the tearing ranges do not exceed 0.3867 and 0.3941, 
respectively. The tearing and the chordwise bending are significantly correlated, showing a parabolic trend. The results show that the 
predicted damage is within the acceptable safety level. The prediction method can identify the damage range and trend. It can provide 
quantitative technical support for subsequent work such as bird strike finite element simulation, test planning, safety analysis, fan blade 
bird strike resistant design, etc.
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0　引言

涡扇发动机运行中可能遇到不同类型的外物侵

入进而造成损伤，称为可能损伤飞机/发动机的外来

物质、碎屑或物体（Foreign Object Debris，FOD），分为

软体和硬体 2 类。最普遍的软体 FOD 是由一只鸟或

一群鸟撞击飞机/发动机造成损伤，通常被称为鸟撞。

大涵道比涡扇发动机风扇能够提供发动机全部推力

的 80%以上，在大涵道比要求下，风扇叶片径向尺寸

增大，鸟撞发生概率也增大。为此，管理机构加强了

吞鸟要求的审查，明确提出 GJB 241A、GJB 3727、
CCAR-33 等标准规范，要求通过分析和试验明确风
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扇叶片抗鸟撞能力。因此，如何在型号设计中量化鸟

撞对风扇叶片造成的损伤程度非常重要。

由于吞鸟整机试验代价太高，在型号设计阶段更

多是采用鸟撞部件试验与数值模拟相结合的方法进

行 分 析[1]。 数 值 模 拟 采 用 拉 格 朗 日 法（Lagrange 
Approach，LA）、任意拉格朗日 . 欧拉法（Arbitrary 
Lagrange.Euler Approach，ALE）、光滑粒子流体动力学

法（Smoothed Particle Hydrodynamics Approach，SPH）
等[2]。在中国，近年主要采用 SPH方法开展鸟撞数值

模拟。张海洋等[3]采用SPH方法开展了鸟撞击旋转状

态下风扇叶片的数值模拟研究，并通过模拟设计鸟撞

试验，试验损伤结果与数值模拟结果一致；马力等[4]模

拟鸟撞击风扇叶片叶尖、叶中、叶根部位，确定了风扇

损伤最大位置；张俊红等[5]、郭鹏等[6]对绿头鸭进行CT
扫描，建立简化鸟、真实鸟模型，综合考虑风扇转速、

撞击位置、撞击姿态开展数值模拟，并将模拟与试验

结果进行对比，验证了真实鸟模型准确性；郭应文等[7]

研究了不同鸟速与不同撞击角对风扇叶片动态响应

的影响，表明鸟撞击叶片在百微秒内产生高于叶片材

料静态屈服强度的应力峰值。在国外，早在 20 世纪

70年代 Wilbeck 等[8-9] 就开始采用流体动力学基本理

论解释鸟撞击过程的本质与作用机理，Jenq等[10]采用

上述 3种方法来对鸟体进行建模，并采用 Ls-Dyna软

件比较了上述 3种方法以及经典欧拉法、基于节点质

量的离散元法（Discrete Element Method, DEM）等 5种

方法的鸟撞数值模拟。

目前，鸟撞数值模拟多采用有限元技术，由于鸟

撞属于软体FOD，有限元网格有很大变形。并且典型

鸟撞风扇叶片持续时间仅有毫秒级，动载荷峰值却可

达到几十甚至上百牛顿，进一步增加了模拟难度。综

上，有限元模拟成本较大，在型号研制中全面、快速分

析鸟撞叶片损伤十分困难。

本文为解决在型号研制中鸟撞损伤分析的工程

化问题，采用经典的叶栅鸟撞切割模型，建立计算风

扇叶片动载荷数学模型，结合鸟撞部件试验进行基于

响应面法风扇叶片损伤预测方法研究，并进行应用和

验证。

1　理论及模型

1.1　鸟撞风扇叶片过程描述

在任何撞击事件中，都涉及到 2个相对运动的物

体：抛射体和目标体。按目标体接触面上的相对速度

矢量方向，撞击又可分为“常规撞击”和“倾斜撞击”。

由于风扇叶片曲面造型及其高速旋转特征，典型的涡

扇发动机鸟撞事件可理解为“倾斜撞击”事件，其中，

鸟为抛射体，风扇叶片为目标体。

在鸟撞风扇叶片时，鸟被旋转的叶片切割成多个

切片，每个独立的鸟切片从多个风扇叶片的前缘向其

后缘运动，相应的动载荷加载到叶片表面。理论上，

鸟“倾斜撞击”动载荷相对于叶片接触面可分为法向

力和切向力，撞击时无径向相对速度，可忽略径向力。

切向力是由叶片压力面上的动摩擦系数引起的，所以

法向力要比切向力高出 1个数量级。因此，本文在鸟

撞风扇叶片动载荷分析中，忽略接触面上径向力和切

向力，仅考虑鸟切片对风扇叶片的法向力影响。

切割鸟片结束后，鸟切片会从风扇叶片的前缘滑

行到尾缘，并飞离风扇叶片。滑行过程中的载荷与切

片过程中最大的法向力相比较小，并且经过叶片前缘

后，叶片相对较厚，受力处结构强度较高，试验损伤情

况和鸟撞事件损伤均不明显。因此，本文忽略滑行过

程对风扇叶片的影响。

综上，鸟撞风扇叶片动载荷的计算重点为切鸟片

过程中鸟撞风扇叶片前缘叶盆区域的最大法向力，后

续以此为中间值与鸟撞部件试验损伤进行拟合，建立

预测用响应面。

1.2　鸟撞风扇叶片动载荷数学模型

由于鸟的软体特征，在分析中常常被理解为圆柱

状流体[11]，本文鸟撞后形成的鸟片可理解为带有一定

速度的流体，该流体作用在风扇叶片前缘叶盆表面

上，流体动压对叶片造成法向撞击。叶栅截面鸟撞击

风扇叶片前的运动轨迹如图 1所示。从图中可见，风

扇转子向左侧旋转，鸟撞

击位置风扇叶片周向速度

为 Vt，此时鸟相对于风扇

叶片有 2个相对速度矢量：

轴向的鸟速度 Va和与转子

转向相反的速度 Vt，合速

度为Vsum。

将Vsum在风扇叶片前缘撞击点分解为叶盆法向速

度Vn和叶盆切向速度Vθ。依据伯努利方程，可计算出

流体在叶盆法向方向产生的动压 pn，以此进一步计算

转子旋转方向

θ C
Vt

β
Va
Vn Vθ

Vsum
θ a

Ψ

图1　叶栅截面鸟撞击风扇

叶片前的运动轨迹
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风扇叶片前缘叶盆表面法向力

pn = ρb·V 2
n2 （1）

式中：ρb为鸟密度。

图中：θ为叶片前缘接触点切角，可用叶片叶盆曲

率半径和弦向宽度C换算；β为鸟片速度夹角，可用Va
和Vt换算；ψ为叶片沿轴向安装角；α为鸟片沿叶片速

度夹角。

假设鸟为圆柱形，直

径为 BD，高为 BL，鸟切片

如图 2所示。在切鸟过程

中，理论上第 2 个叶片会

切出质量最大的鸟片，质

量近似值为

Bm = ρb × π × B2D4 × 60 × Va
R × N

（2）
式中：Bm为最大鸟片质量，R为风扇转速，N为风扇叶

片数量。

则流体（即鸟片）在风扇叶片前缘叶盆表面法向

力Fc为

Fc = pn·B t （3）
式中：Bt为接触面积。

在切片过程中随时间推移，Bt逐渐增大，在切片

完成时，Bt达到最大值，此时Fc也达到最大值。

1.3　鸟撞风扇叶片损伤

大涵道比涡扇发动机风扇叶片材料可分为金属

和复合材料 2类。其中，金属风扇叶片由于其材料的

延展性，鸟撞可能导致风扇叶片前缘最初接触区域出

现弯曲、撕裂等损伤；复合材料风扇叶片鸟撞可能导

致风扇叶片前缘材料缺损，铺层破坏[12]。这些损伤都

会阻碍流道内空气流动，降低发动机性能，同时增加

转子不平衡量，在轴上增加很大的扭矩和不平衡载

荷。本文仅分析金属风扇叶片损伤，复合材料风扇叶

片需结合复合结构和材料特征，改进数学模型和预测

方法。

鸟切片法向力对金属风扇叶片造成的损伤主要

包括弯曲、撕裂、掉块等[13]。其中：

（1）弯曲：局部变形，曲率超出了正常的轮廓；

（2）撕裂：包括材料分离在内的一种不光滑的

位移；

（3）掉块：由一系列缺陷或损坏而造成的部分原

材料的位移或丢失。

本文仅对弯曲和撕裂损伤情况进行分析，覆盖大

多数鸟撞损伤事件，损伤更为严重的掉块损伤本文不

进行分析。

1.4　鸟撞风扇叶片损伤响应面法

响应面法（Response Surface Method，RSM）由 Box
等[14]提出，而后Box等[15]将其定义为一种统计学技术。

响应面法是通过实际的数据拟合出函数表达式，并能

够通过坐标图的方式展现，并以此预测不同条件对响

应值的影响[16]。本文中动载荷计算模型能够通过严

格的数学表达式计算不同鸟撞因素组合与最大法向

力之间的函数关系。鸟撞部件试验结果中的风扇叶

片弯曲、撕裂损伤情况无法直接与计算的最大法向力

之间建立严格的数学关系，需基于响应面法以鸟撞部

件试验中风扇叶片径向弯曲损伤尺寸和弦向弯曲损

伤尺寸为输入变量，分别以最大法向力和撕裂损伤尺

寸为输出响应进行分析。

输入变量X数学表达

X = (XCB,XRB ) （4）
式中：XCB、XRB分别为风扇叶片弦向、径向损伤尺寸。

功能函数反映了输出响应 Y（X）与输入变量 X的

函数关系，即

Y (X ) = Y (XCB,XRB ) （5）
通过鸟撞部件试验得到小样本数据，利用小样本

数据拟合式（5）的响应面函数，确定其未知系数，代替

原模型进行损伤预测的新拟合的响应面方程为

Y (X ) = a0 + BX + XTCX （6）
式中：a0为常数向量；B 为一次项系数向量；C 为二次

项系数矩阵。

2　工作流程及应用示例

2.1　工作流程

结合研发流程，基于

响应面法的鸟撞叶片损伤

快速预测工作流程如图 3
所示。

从图中可见，结合型

号研制需求，依据规范明

确吞鸟试验参数范围，结

合风扇叶片结构拟合叶高

与其余叶型参数关系；结

合参数范围和风扇叶高与

转子旋转方向

BD

B L Bm
Va

Vt

Vsum

图2　鸟切片

图3　基于响应面法的鸟撞

叶片损伤快速预测工作流程
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其余参数的拟合关系，基于第 1.2节内容建立动载荷

计算数学模型；结合鸟撞部件试验条件和试验结果，

通过拟合的方式建立损伤预测响应面；针对指定的鸟

撞因素组合方案，基于响应面预测试验方案损伤，明

确风扇叶片损伤范围，为有限元模拟损伤分析、鸟撞

部件试验和吞鸟整机试验方案选取提供量化的技术

支撑。

2.2　应用示例

2.2.1　依据规范明确吞鸟试验参数范围

国军标《航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机通用规

范》（GJB 241A-2010）、《航空发动机吞鸟试验要求》

（GJB 3727-1999）以 及《航 空 发 动 机 适 航 规 定》

（CCAR-33）中对于发动机吞鸟试验时鸟的质量和数

量均有要求，但内容有所差异[17]。

依据型号研制需求，参照 CCAR-33 开展整机吞

鸟试验工作。CCAR-33中按照大鸟、中鸟、小鸟及大

型群鸟分别明确了整机吞鸟试验鸟质量、数量等要

求，通过相关条款解析，试验前应通过分析明确风扇

叶片撞击不同位置的损伤程度，作为整机吞鸟试验的

技术支持。在分析中，吞鸟试验参数范围如下：

撞击位置：从风扇叶根至叶尖全范围，识别最关

键的暴露位置；

发动机转速：发动机状态不小于 100% 的起飞功

率或推力状态；

鸟质量：依据条款中明确的鸟质量等级，以 10 g
为间距补充中间鸟质量值；

鸟数量：在分析中仅考虑单鸟撞击后损伤最严重

的风扇叶片，分析中鸟数量均为1；
鸟速度：吞中鸟、小鸟时鸟速度应反映从地面至

高 460 m 的正常飞行高度所使用的空速范围内的最

严酷条件，但不应小于飞机的V1最小速度；吞大鸟时，

若为固定翼飞机，鸟速为370 km/h。
2.2.2　结合风扇叶片结构拟合叶高与其余叶型参数

关系

依据风扇叶片叶型图

及叶型截面参数文件，采

用多项式函数结构拟合叶

高与叶片安装角、叶盆曲

率半径、弦向宽度等参数

的拟合关系，如图4所示。

2.2.3　建立动载荷计算

数学模型

依据数学模型，指定

风扇转速、鸟质量，计算

撞击过程中不同撞击位

置和不同鸟速度对风扇

叶片造成的最大法向力，

如图5所示。

2.2.4　建立损伤预测响应面

在鸟撞部件试验中，梳理弯曲和撕裂损伤的部件

试验，记录弯曲径向尺寸、弯曲弦向尺寸、撕裂尺寸，

并依据数学模型计算各试验状态的叶面最大法向力，

并进行最大最小归一化处理为无量纲值，见表1。

结合表 1中试验结果，采用 2阶多项式方法拟合

“弯曲尺寸-撕裂尺寸”函数关系，获得“弯曲损伤-撕
裂损伤”响应面，相关系

数 R-square=0.9718，6 组鸟

撞部件试验损伤与响应

面 相 对 误 差 均 值 为

10.2%，剩余 1 组撕裂尺

寸 0 对应的响应面值为

0.006。弯曲损伤与撕

裂损伤拟合关系如图 6
所示。

拟合函数为

Y1(X1, X2 ) = -0.5329 + 0.5386X1 + 6.19X2 -
0.1447X 21 - 0.2353X1 X2 - 16.17X 22 （7）

式中：Y1（X1，X2）为撕裂尺寸拟合值，图 6 中标注为

Tear；X1为弯曲径向尺寸，图6中标注为RadialBending；
X2为弯曲弦向尺寸，图6中标注为ChordwiseBending。

根据拟合结果可知：弯曲尺寸与撕裂尺寸相关程

度较高，径向或弦向弯曲尺寸越大，撕裂尺寸越大；径

向弯曲尺寸和弦向弯曲尺寸组合决定撕裂尺寸大小。

表1　鸟撞部件试验损伤与叶面最大法向力

损伤类型

弯曲+撕裂

弯曲径向尺寸

0.53
0.57
0.40
0.53
0.31
0.83
1.00

弯曲弦向尺寸

0.07
0.23
0.23
0.14
0.08
0.18
0.12

撕裂尺寸

0.07
0.23
0.23
0.23
0.00
0.40
0.33

最大法向力

0.07
0.17
0.24
0.30
0.34
0.41
1.00

最
大

法
向

力 0.80.60.40.20

撞击位置

0.8 0.6 0.4 鸟速度0.6 0.5 0.4 0.3

图5　不同撞击位置和不同鸟速度

对风扇叶片造成的最大法向力

C

1.0
0

-1.0

c vs. ss-c
s-c-residuals回归图

残差图

图4　叶高与各参数的

拟合关系

图6　弯曲损伤与撕裂损伤

拟合关系
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结合表 1中试验和计算结果，同样采用 2阶多项

式方法拟合“弯曲尺寸——叶面最大法向力” 函数关

系，获得“弯曲损伤-叶面最大法向力”响应面，相关系

数 R-square=0.9821，7 组鸟撞部件试验损伤与响应面相

对误差均值为 10.5%。

由于试验性质为摸底

试验，鸟质量等试验条

件较为苛刻，分散性

大，样本量有限，为避

免过拟合现象，采用 2
阶多项式拟合。弯曲

损伤与最大法向力拟

合关系如图7所示。

拟合函数为

Y2(X1, X2 ) = 0.5665 - 3.727X1 + 10.33X2 +3.77X 21 -
4.09X1 X2 - 26.4X 22 （8）

式中：Y2（X1，X2）为叶面最大法向力拟合值，图 7 中标

注 为 Force；X1 为 弯 曲 径 向 尺 寸 ，图 7 中 标 注 为

RadialBending；X2 为弯曲弦向尺寸，图 7 中标注为

ChordwiseBending。
根据拟合结果可知：径向或弦向弯曲尺寸与计算

的叶面最大法向力不成单调递增或单调递减关系；径

向弯曲尺寸和弦向弯曲尺寸组合与计算的叶面最大

法向力显著相关，可建立关系。但由于阶数较低，拟

合后计算的撕裂尺寸、最大法向力相对误差偏大，该

拟合方法仅在初步预测时使用。

2.2.5　预测试验方案损伤

（1）按照有限元模拟和吞鸟整机试验提出的 2种

鸟撞因素组合方案，根据第第 1.2节提出的数学模型，

计算 2种方案对应的叶面最大法向力值，无量纲处理

后，分别为0.57和0.65。
（2）根据“弯曲损伤——叶面最大法向力”响应

面，识别叶面最大法向力值为 0.57和 0.65时，分别对

应的径向弯曲尺寸和弦向弯曲尺寸区域，如图 8 所

示。从图中可见，叶面最

大法向力值为 0.57 时，径

向 弯 曲 范 围 为 0.8513~
0.9721，弦向弯曲范围为

0.0105~0.2300；在叶面最

大法向力值为 0.65 时，径

向弯曲范围为 0.8861~1，

弦向弯曲范围为 0.007~0.2297。通过“弯曲损伤-叶

面最大法向力”响应面能较好的识别径向弯曲区域，

而弦向弯曲识别范围较广。

（3）根据“弯曲损伤——撕裂损伤”响应面，以叶

面最大法向力值为 0.57和 0.65时对应的径向弯曲尺

寸和弦向弯曲尺寸区域为输入，进一步识别对应的撕

裂尺寸区域，如图 9 所示。从图中可见，叶面最大法

向力值为 0.57 时，撕裂范围为 0~0.3867；叶面最大法

向力值为 0.65 时，撕裂范围为 0~0.3941。通过“弯曲

损伤-撕裂损伤”响应面

识别的撕裂范围较广，撕

裂尺寸与弦向弯曲尺寸

相关性显著，呈抛物线变

化趋势，撕裂尺寸与径向

弯曲尺寸相关性不明显。

（b） 弦向弯曲尺寸-撕裂尺寸 （c）径向弯曲尺寸-撕裂尺寸

图9  2种鸟撞因素组合方案对应的撕裂尺寸区域

综上，基于鸟撞部件试验数据，本次预测的弯曲、

撕裂损伤程度初步满足适航吞鸟条款中风扇叶片的

符合性分析要求。

4　结论

（1）本文提出的载荷计算数学模型能够结合风扇

叶片结构设计参数，确定各种鸟撞条件下对风扇叶片

造成的最大关键动载荷。

（2）基于响应面法建立“弯曲损伤-叶面最大法向

力”、“弯曲损伤-撕裂损伤”响应面，解决了鸟撞部件

试验损伤结果无法与鸟撞因素组合之间建立数学关

系的问题。

（3）提出的基于响应面法的鸟撞叶片损伤快速预

测工作流程，明确了与标准要求、有限元损伤模拟、鸟

撞部件试验、整机吞鸟试验的关系。

（4）结合研制需求完成了 2种鸟撞因素组合方案

的弯曲损伤和撕裂损伤预测，为鸟撞有限元模拟、试

图8　2种鸟撞因素组合方案

对应的弯曲尺寸区域

（a） 3维

图7　弯曲损伤与最大法

向力拟合关系
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验策划等工作提供量化分析的技术支持。
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