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鸟撞受损叶片压气机气动性能仿真

苏毅韩， 王志强
（南京航空航天大学能源与动力学院， 南京  210016）

摘要： 基于研究鸟撞现象对压气机气动性能影响的目的，进行单级压气机的气动设计，分析了主要设计参数，并

以此为基础，以原型转子叶片为模型进行鸟撞模拟，建立鸟撞损伤叶片模型。在周向上改变损伤叶片的数量生

成不同的计算模型，进行全环的数值模拟，考察不同受损叶片数目对压气机气动性能的影响，分析流场细节，总

结受损转子气动特性的变化规律。计算结果表明：受损叶片数量分别为 1、2、3 的压气机转子在设计转速下，气动

性能和稳定性都有明显的下降，主要表现为最大效率工况的效率分别减小了 1.37%、2.55%、3.57%，压比分别减

小了 0.19%、0.29%、0.40%，稳定工作的流量范围减小，稳定裕度分别相对减小了 14.33%、25.69%、31.97%。
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Simulation on Aerodynamic Performance of Compressor with Damaged Blade

SU Yihan， WANG Zhiqiang
（College of Energy and Power Engineering， Nanjing University of Aeronautics & Astronautics， Nanjing 210016， China）

Abstract: Aiming at the bird strike phenomenon， the aerodynamic design of single stage compressor was 
carried out， and the main design parameters were analyzed. Based on this， the prototype rotor blade was used 
as the model for bird strike simulation， and the bird strike damage blade model was established. The number 
of damaged blades was changed in the circumferential direction to generate different calculation models， and 
the whole loop numerical simulation was carried out to investigate the influence of different number of 
damaged blades on the aerodynamic performance of the compressor， investigate and analyze the details of the 
flow field， and summarize the change law of the aerodynamic characteristics of the damaged rotor. The 
calculation results show that the aerodynamic performance and stability of compressor rotors with the number 
of damaged blades of 1，2 and 3 are significantly decreased at the design speed. The efficiency of the maximum 
efficiency condition is reduced by 1.37%， 2.55%， 3.57%， the pressure ratio is reduced by 0.19%，0.29%，

0.40%， the flow range of the stable operation is reduced， and the stability margin is reduced by 14.33%，

25.69%，31.97%，respectively.
Key words: axial flow compressor； aerodynamic performance； bird strike damage； numerical simulation

航空发动机作为飞行器的动力源，其运行的稳

定与安全至关重要，在运行过程中，发动机可能会

吸入各种外来物，近年来随着飞行器运行数量的增

加，大涵道比的商用发动机迎风面积增大，相应的

外物撞击事件发生几率也在上升，通常将外物撞击

分为两类，一类指石块、金属块等引起的硬物损伤；

另一类指鸟类、冰块等引起的软物损伤［1］，其中鸟

撞事件是指鸟类与飞行中的飞行器相撞所造成的

飞行事故，在所有的鸟撞事件中，发动机叶片发生

鸟撞占比最高，根据动能定理，空中飞行的鸟被吸
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入发动机后，即便本身质量较低，由于气流速度大，

仍然可以产生巨大的冲击力。鸟撞事故一般发生

在飞机的起飞与降落阶段，鸟类撞击叶片后会使发

动机叶片断裂、破损，产生较大的变形，局部凹陷或

前缘后卷，造成推力下降，导致发动机转子不平衡，

气动性能恶化，甚至断裂的叶片会打伤其他叶片，

飞出或穿透机匣，影响到飞行器其他系统的正常工

作，造成较为严重的后果。

如上所述，对航空发动机进行鸟撞试验研究具

有重要意义［2‑3］，为了避免鸟撞事故的发生，减少鸟

撞带来的经济损失和人员伤亡，各国学者都进行了

广泛深入的研究，Bohari 等［4］进行了鸟撞引起的损

伤对压气机性能影响的 CFD 分析，提出一种计算

流体动力学方法，用于分析受鸟撞影响的航空发动

机压气机的空气动力学行为。Muir 等［5］进行了一

种鸟撞涡扇的非稳态气动分析，采用适用于气动弹

性响应计算的 CFD 模型。利用商业 CFD 求解器

ANSYS CFX 对未损坏和损坏的压气机进行稳态

和非稳态计算。杨杰［6］通过商业软件 NUMECA
开展受损叶片数值模拟，针对原型叶片和受损叶片

的压气机模型进行了单通道稳态数值模拟，研究了

总压比、效率、周向及径向流量参数的变化差异。

陆嘉华［7］以大涵道比压气机转子作为研究对象，建

立了鸟撞损伤的压气机转子叶片模型，针对 70%
叶高截面损伤前后的压气机转子叶片进行了二维

平面叶栅实验研究，利用商业 NUMECA 软件，采

取全环数值模拟计算方法，详细研究了不同数量

的鸟撞损伤转子叶片对压气机气动性能的影响；

杨小贺等［8］以某大涵道比压气机作为研究对象，

开展鸟撞后部分压气机叶片受损的数值模拟分

析，叶片缺损后，在起飞和巡航两个工况下，特性

曲线整体向下偏移，流量、压比、效率、裕度都呈现

下降趋势。

虽然鸟撞发生后一般都会选择在较短时间内

着陆并停机，但在这一过程中由鸟撞引发的发动

机叶片损伤对压气机工作特性的影响仍然是人们

所关心的。一台设计良好的压气机应当在受到鸟

撞后仍能在控制系统的调节下工作在稳定工况范

围内，并维持一定的推力，反之，若由鸟撞引起了

压气机失速或喘振，甚至是失火或结构失效等，则

说明其抗鸟撞能力较差。研究鸟撞引起压气机气

动性能的变化，有助于更全面地考察压气机的气

动 稳 定 性 ，为 评 估 压 气 机 的 抗 鸟 撞 能 力 提 供

参考［9］。

本文参考现役发动机参数，完成一台单级轴流

压气机的设计工作，并以此为计算模型进行气动性

能数值计算；总结鸟撞现象的试验和数值模拟方

法，在原型叶片基础上建立鸟撞损伤叶片模型，建

立不同受损叶片数量的压气机计算模型，对比分析

叶片受损后压气机气动性能的变化。

1 单级压气机设计

1. 1　主要设计参数选取

根据气动设计经验，选定轴向速度系数约 0.5，
即可估算出压气机的设计流量约为 8.4 kg/s。压

气机的进口轮毂比取 0.4，出口轮毂比取 0.5，压气

机机匣直径为 400 mm，根据轮毂比和外径大小，确

定出压气机转子进口内径为 160 mm。本文设计的

压气机流道如图 1 所示，蓝色线为流道边界，黑色

区域为转子、静子叶片。依据现有的设计水平，根

据转子动力学分析进行了叶片参数的改动，并确定

最终叶片方案，主要设计参数如表 1 所示。

1. 2　原型叶片设计

依据上述确定的压气机总体设计参数，采用现

有的压气机二维设计软件，设计得到了单级压气机

气动设计结果［10］。考虑到叶片强度，设计时给定

转子、静子数目，平均半径处转子、静子的弦长。直

接以程序输出的参考稠度为基础，通过调整稠度使

得转子弦长叶片沿着半径方向从根部到尖部做近

似线性变化，静子弦长沿半径方向大致保持不变，

叶片设计的最终结果如图 2 所示。

表 1 单级压气机主要设计参数

Table 1 Main design parameters of single stage com⁃
pressor

参数

转速/（r·min-1）

总压比

流量/（kg·s-1）

外径/mm
转子进口内径/mm
静子出口内径/mm

转子叶片数

静子叶片数

数值

6 000
1.054

8.4
400
160
200
15
25

图 1 单级压气机流道示意图

Fig.1 Single stage compressor flow path
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1. 3　鸟撞损伤叶片设计

在进行原型叶片压气机和鸟撞损伤叶片压气

机的气动性能分析对比之前，首先需要获得受损叶

片的几何模型，目前应用较为广泛的方法有以下两

种［11］：一种是进行鸟撞试验，形成受损叶片，采用

逆向工程软件重新构建特征线、面等几何元素来建

立鸟撞受损叶片的几何模型；另一种是利用有限元

数值仿真的方法模拟叶片受损情况，基于数值仿真

结果，得到可进行流场仿真的损伤叶片模型。该方

法简单便捷，操作难度低，但对模型的重构精度

有限［12］。

考虑到操作时间和成本的需求，本文采取了第

二种方法，以下介绍本文所用计算模型中鸟撞损伤

叶片模型的建立。利用与鸟体质量密度可压缩性

相同的明胶圆柱体来复制鸟撞击产生的载荷［13］，

导入上文所设计的原型转子叶片，采用六面体网格

划分，网格尺寸为 3 mm。鸟体采用 SPH 粒子［14］，

冲击叶片前缘中部偏上位置。有限元模型如图 3
所示。

叶 片 转 速 6 000 r/min，鸟 体 质 量 100 g，以

80 m/s 的速度冲击叶片前缘中部偏上位置，叶片

与鸟体粒子之间采用侵蚀接触，如图 4 所示。从图

4 可以看出，冲击完成后，叶片未发生断裂，但出现

明显鼓包［15］，最大形变位置约在 65% 叶高处，至

此，鸟撞损伤叶片模型建立完成，将作为后文全环

数值计算模型中部分损伤叶片。

2 气动性能数值仿真

2. 1　计算模型

在真实的鸟撞中，损伤的叶片一般不局限于单

片叶片，当数个叶片损伤后即破坏了转子的轴对称

条件，因此分别考察周向 15 片转子叶片中单片、两

片和 3 片叶片受损的情况，分别命名为模型 B、C、

D，叶尖间隙取 1 mm。本文受损的转子叶片模型

是通过有限元软件数值计算以明胶体代替鸟体来

模拟鸟撞而获得的，因此直接提取了有限元软件计

算结果中叶片表面空间点的几何坐标，将其按照所

使用的流场计算软件需要的规律进行数据编译处

理，再将其转换为计算软件中建模和网格划分所需

的特定格式文件，至此，受损叶片压气机模型建立

完 成 ，4 种 损 伤 叶 片 数 计 算 模 型 的 对 比 如 图 5
所示。

由于压气机转子具备结构上轴对称的特性，因

此采用单通道计算验证过的计算方法即可准确获

得其气动性能和流场细节，采用单通道数值计算的

网格无关性验证结论划分网格。在满足网格质量

参数以及计算精度的前提下，采用第一层网格厚度

0.007 mm，单通道网格量 139 万个时的网格划分

设置，全环网格量达到了 1 179 万个，由于静子叶

片并未受损且具有对称性，在定常计算下采用完全

非匹配混合面只设置一个静子区域即可获取流场

细节，因此本文的计算域转子部分采用不同损伤情

况的 15 片转子叶片，静子在节约计算成本的前提

图 4 叶片受损情况

Fig.4 Blade damage situation

图 5 4 种计算模型几何对比

Fig.5 Geometric comparison of four computation models

图 2 叶片设计结果

Fig.2 Blade design result

图 3 鸟撞叶片有限元模型

Fig.3 Finite element model of bird strike blade
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下仅采用一片静子叶片。

压气机计算网格进口截面位于转子前缘约 2
倍弦长处，出口截面位于转子尾缘约 5 倍弦长处，

利用 NUMECA 软件的 IGG‑Autogrid5 模块对计算

网格进行划分，叶片区域网格划分采用 O4H 拓扑

结构，即叶片周围采用 O 网格，主流区和进口区域

采用 H 网格，网格节点数采用单通道验证过的结

果，受损叶片附近不同模型网格划分的对比结果如

图 6 所示，65% 叶高 B2B 面转子叶片的计算网格对

比如图 7 所示。

2. 2　计算方法

针对该压气机的气动性能数值计算，采用

NUMECA 软件的 Fine/Turbo 模块进行定常流场

数值计算。控制方程采用雷诺平均的 N‑S 方程，四

阶 Runge‑Kutta 法迭代求解，二阶精度的中心差分

格式进行空间离散，运用多重网格法和局部时间步

法加速收敛，湍流模型选用了适用于叶轮机械的

Spalart‑Allmaras（S‑A）模型。计算的边界条件设

为：给定进口总压为标准大气压，总温为标准大气

温度，轴向进气，出口的压力边界条件为径向平衡

的静压，计算时采用逐渐提高出口压力的方式靠近

压气机失速边界，使得流动从大流量工况（阻塞工

况）向小流量工况（失速工况）过渡，以数值计算结

果的发散点作为压气机的失速点。

3 计算结果及分析

3. 1　气动特性分析

受损前后该压气机转子在设计转速下的特性

对比如图 8 所示，由图可以看出，受损前后压气机

的气动特性变化规律基本一致，但受损后的压气机

气动性能与受损前相比明显下降，且随受损叶片数

量增多气动特性下降更剧烈。

以表 1 给出的设计参数为设计工况，裕度计算

公式如式（1）所示，原型转子稳定裕度为 27.23%。

SM = ( π * m )s -( π * m )d

( π * m )d
（1）

式中：SM 为稳定裕度，π * 为增压比，m 为流量，下标

s 代表近失稳工况，下表 d 代表设计工况（假设原设

计状态为损伤后的设计点参数）。

与受损前相比，压气机叶片受损后效率和裕

度都出现了不同程度的下降，且随着损伤叶片数

量增多下降程度愈剧烈，受损情况不同的各模型

相对于原型叶片的参数变化情况如表 2 所示。

图 8 叶片受损前后压气机特性线对比

Fig.8 Comparison of compressor characteristic lines before 
and after blade damaged

图 6 不同模型受损叶片附近的计算网格对比

  Fig.6 Comparison of computational grids near damaged 
blades of different models

图 7 65% 叶高 B2B 面计算网格对比

Fig.7 Comparison of computational grids on 65% blade to 
blade surface
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如图 8 所示，转子叶片未受损时压气机的总压

比随流量减小先快速增加，到达最高效率点后，总

压比的上升速度逐渐降低。随着流量的降低，滞止

等熵效率呈现出先增大后减小的变化趋势；当受损

叶片数量增加时，压气机特性线向下偏移，喘振点

提前，在所有状态下流量、压比、效率、裕度都出现

了不同程度的下降，特别是越过最高效率点后效率

下降明显，符合叶片受损降低压气机稳定裕度，增

大流动损失的认识。

3. 2　流场特性分析

3. 2. 1　最大效率工况流场分析

为了分析最大效率工况下转子气动性能恶化

原因，图 9 和图 10 分别显示了最大效率工况下三维

全环数值计算得到的不同受损叶片数量的计算模

型在不同叶高截面上相对马赫数的分布。不难看

出最大效率工况下由于受损叶片变形，叶片通道内

的流动出现了一定的变化，与其他叶片通道内的流

动有明显的差异；叶片前缘受损后，相应叶高下的

几何进口角增加，也增大了来流攻角，因此在受损

叶片吸力面表面出现了低速分离区。从图 9 可以

看出，在最大效率工况下叶片表面的相对马赫数梯

度变化较小，没有产生较大的流动分离，这也就是

该工况下损失低、效率高的主要原因。

从图 10 可以看出，相较于其他叶高截面，靠近

叶顶截面的流动分离在叶尖间隙的作用下更加严

重，从叶片前缘开始发展的低速区经过在吸力面的

发展已经充满了整个流道，而相邻的受损叶片也呈

现了类似的规律，表明受损叶片攻角的变化形成的

低速区挤压了原型叶片的来流，增大了来流迎角，

而低速区并未跨过叶尖间隙影响到相邻的未受损

叶片通道。

图 11 给出转子叶片轴向 50% 弦长截面的相对

马赫数云图，对比不同模型的相对马赫数分布，不

难看出在受损叶片表面的低速区占据了部分的通

道面积，从受损位置一直延伸到了叶尖附近，经过

通道内的主流区挤压后并未影响到相邻通道的流

动，其余受损叶片通道的流动基本类似。

图 12 为转子总压升系数沿叶高分布对比，可

以看出，转子叶片受损后，转子叶片的总压升系数

随着受损叶片数量增加而降低，由于转子叶片受损

图 9 50%叶高截面的相对马赫数云图对比（最大效率工况）

 Fig.9 Relative Mach number cloud image comparison of 
50% blade height section(maximum efficiency con‑
dition)

图 11 50% 弦长截面的相对马赫数对比（最大效率工况）

Fig.11 Relative Mach number comparison at 50% chord 
length section(maximum efficiency condition)

图 10 90%叶高截面的相对马赫数云图对比（最大效率工况）

Fig.10 Relative Mach number cloud image comparison of 
90% blade height section(maximum efficiency con‑
dition)

表 2 不同模型气动性能变化对比

Table 2 Comparison of aerodynamic performance chang⁃
es of different models

模型

B

C

D

状态

最高效率点

近失速点

最高效率点

近失速点

最高效率点

近失速点

流量
变化/%

3.15
2.75
4.47
5.25
5.87
6.68

压比
变化/%
-0.19
-0.40
-0.29
-0.54
-0.40
-0.62

效率
变化/%
-1.37
-3.36
-2.55
-3.74
-3.57
-4.94

裕度
变化/%

-14.33

-25.69

-31.97
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后，其叶片几何进口角的增大导致了来流攻角增

大，引起了叶片前缘的气流分离，在叶片吸力面迅

速发展，增大了流动损失，降低了这一级叶片的做

功能力，损伤叶片数量越多，转子出口截面总压

越低。

3. 2. 2　近失稳工况流场分析

进一步分析压气机在近失稳工况下，转子叶片

受损后气动性能下降的原因，图 13 是计算得到的

受损压气机转子在近失稳工况下，轴向 50% 弦长

截面上的相对马赫数云图对比。在该状态下，大部

分叶片通道都出现了一定面积的低速区，相较于最

大效率工况，由受损叶片组成的叶片通道内低速区

占据的周向范围继续扩大。靠近叶尖间隙的低速

区所占据的周向范围已达到了 6~8 个通道。由于

靠近近失稳工况过程中背压升高，流量降低，气流

迎角进一步增加，压气机转子叶片的来流迎角随着

流量的减小，逐渐上升直至大于其临界迎角，因此

导致了附面层的流动分离，低速区占据的周向范围

继续扩大。

图 14 和图 15 分别为近失稳工况下不同叶高截

面上的相对马赫数云图，不难发现，由于出口压力

的提高，流量减少，来流迎角增加，叶片前缘的压力

梯度更大，附面层仅能承受有限的逆压力梯度，在

叶背发生了流动分离，造成了压气机失速，而对于

存在受损叶片的 B、C、D 模型，受损叶片表面存在的

流动分离使其下游沿旋转方向的几个通道内都出

现了大范围的低速区，流道的堵塞情况更加严重。

对比图 15（a）中 A 模型可以看到所有叶片通

道的流动都基本相同，在通道中部的吸力面一侧发

生了流动分离，向下游延伸并造成了整台压气机的

失速；而对于 B、C、D 模型，受损叶片表面始终存在

的低速区对旋转失速的失速团起到了一定的诱发

作用，可以看到在未受损的叶片表面并没有出现类

似 A 模型的整个环形通道叶片排的流动分离，而

是在受损叶片组成的通道内首先出现了覆盖部分

叶片的失速团，且失速团沿转子旋转方向传播，在

叶尖间隙的作用下，低速区发展迅速覆盖了整个叶

片通道。

图 13 50% 弦长截面的相对马赫数对比（近失稳工况）

Fig.13 Relative Mach number comparison at 50% chord 
length section(near instability condition)

图 14 50% 叶高截面的相对马赫数对比（近失稳工况）

Fig.14 Relative Mach number cloud image comparison of 
50% blade height section(near instability condition)

图 15 90% 叶高截面的相对马赫数对比（近失稳工况）

Fig.15 Relative Mach number cloud image comparison of 
90% blade height section(near instability condition)

图 12 转子总压升系数（最大效率工况）

Fig.12 Total pressure rise coefficient of rotor(maximum ef‑
ficiency condition)
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图 16 为近失速状态下转子叶片总压升系数沿

叶高分布，类似于最大效率状态，叶片受损后，转子

叶片总压升系数下降，但幅度更大，这种现象可以

解释为，对于存在受损叶片的模型，受损叶片叶片

表面的低速区诱发了其他相邻通道内的流动分离，

即近失稳状态下占据了更大的通道面积，降低了转

子叶片的做功能力，因此相较于原型叶片转子出口

截面总压出现了显著下降。由于本文计算转静子

交界面选取了完全非匹配混合面，所以在转子出口

处低速区已经被周向平均，从图 13 所示的 50% 弦

长截面也可以看出低速区主要集中在损伤位置以

上，因此在损伤位置与叶尖这一部分叶高总压升系

数相差更明显。事实上原型压气机与其余模型失

速原因不同：对于原型压气机，在其工作点靠近失

速边界的过程中，所有的叶片都感受到相同的失速

进气角，整个环形通道的叶片排同时失稳；而对于

其他存在损伤叶片的模型，在损伤叶片表面首先出

现了若干低速区，低速区堵塞叶片通道后增大了沿

转子旋转方向下一个叶片通道的进口气流角，使得

该叶片通道成为下一个失速通道，造成流动损失增

加，导致气动性能下降，使压气机提前进入失稳

工况。

4 结   论

为了考察某型压气机转子叶片受损数量对气

动性能的影响，本文进行了单级压气机的设计，建

立了鸟撞损伤叶片模型，针对不同受损叶片数量的

压气机模型开展了全环流场数值计算，获得了其气

动特性及其详细流场细节。

针对原型和不同受损叶片数量的压气机转子

采用了全通道的计算方法，计算结果表明，受损叶

片数量分别为 1、2、3 的压气机在设计转速下，气动

性能和稳定性都有明显的下降，主要表现为：与受

损前相比，受损叶片数量为 1、2、3 时最高效率点流

量分别增加了 3.15%、4.47% 和 5.87%，近失速点

流量分别增加了 2.75%、5.25% 和 6.68%，稳定工

作 裕 度 分 别 相 对 减 小 了 14.33%、25.69% 和

31.97%。 最 大 效 率 工 况 的 效 率 分 别 减 小 了

1.37%、2.55% 和 3.57%，近失速点的效率分别减

小了 3.36%、3.74% 和 4.94%。

对各典型工况下的压气机流场分析表明，由于

受损叶片在鸟撞后产生形变，受损叶片组成的叶片

通道内流场出现变化，在所有工况下受损叶片主要

形变区附近出现了明显的流动分离现象，堵塞了对

应的叶栅通道，影响了整个压气机转子的流通能

力，并造成了流动损失。随着流量的减小，压气机

的流动状态向失速边界逼近，分离区在周向范围内

占据的面积逐渐扩大，最终在整个流量范围内压气

机的气动性能都有明显下降，并提前进入失稳

工况。
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