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摘要：为了研究航空发动机复合材料叶片在鸟撞事件中的响应与损伤行为，提出了一种使用元件级平板试样替

代全尺寸风扇叶片的等效鸟撞试验方法，旨在通过元件级平板试验再现全尺寸叶片在鸟撞过程中出现的尾缘分层损

伤。通过开展不同夹持方案下平板试样的鸟撞试验和数值仿真，系统分析了不同方案下平板试样的冲击响应特点及

分层损伤的起始和扩展过程，进而提出了一种能够有效模拟叶片鸟撞过程中尾缘分层损伤的元件级等效试验方法，

并确定了可诱导典型复合材料层合板产生单侧尾缘分层的基准冲击工况，包括冲击高度、冲击速度以及切鸟量（鸟

弹撞击试件时有效撞击体积占鸟弹总体积的百分比)。此外，通过对比不同冲击工况下的试验与仿真结果，验证了

数值模型的准确性。基于已经过试验验证的数值模型，针对试验参数（冲击高度、冲击速度及切鸟量）分别开展了

敏感性分析，得出在试验可控的参数波动范围内，3个参数引起的复合材料平板关键冲击响应指标（平板上侧尾缘

峰值位移、平板下侧尾缘峰值位移及平板上沿位移差）相对基准工况的变化幅度均小于 5%。研究表明，所提出的

等效试验方法可以通过复合材料平板试验模拟全尺寸叶片鸟撞时的局部位移响应和分层损伤模式，且试验结果具有

良好的鲁棒性。
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随着民航运输规模的不断扩大，飞机发动机叶片遭受鸟撞的事件频繁发生，已对飞机飞行安全

构成严重威胁。复合材料因其高强度和比刚度大等优点，被越来越多地应用于飞机发动机风扇叶片
[1-4]。在出现发动机鸟撞事故时，全复合材料叶片因前缘鸟撞会出现局部损伤或失效，前缘、尾缘

及叶根都是易产生损伤的部位。鸟撞叶片造成的损伤会显著降低叶片整体刚度与承载能力，并可能

引发裂纹扩展等继发性破坏[5-7]。

目前，针对叶片的抗鸟撞设计多关注叶片的前缘和叶根区域，对尾缘区域的研究相对较少[8,9]。

然而，一些事故分析及相关研究结果表明，叶片尾缘区域更易发生层间脱黏、纤维断裂与界面剥离

等损伤[10-12]。Yella 等[13]指出复合材料风扇叶片在鸟撞冲击（前缘受击）时，尾缘部位往往出现明

显的层间分层损伤。Jadhav 等[14]通过有限元模拟应力波在复合材料中的传播来研究复合材料风扇叶

片在鸟撞冲击下的响应，发现尽管鸟撞发生在叶片的前缘，但损伤却往往出现在叶片的后缘。上述

研究表明，尾缘是鸟撞冲击作用下的薄弱部位，在鸟撞复合材料叶片时更容易出现分层损伤，进行

复合材料叶片抗鸟撞设计时需重点关注尾缘区域鸟撞的损伤破坏。

工程上常采用空气炮发射明胶弹模拟鸟撞情景，并配合高速摄影等手段获取叶片的动态响应与
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损伤形貌[15–17]。美国、欧洲及中国的航空适航当局在实际鸟撞事件的基础上制定了相应的鸟撞试验

标准（如 SAE ARP 5416、EASA CS-E、CAAC AR-33 等）。然而，由于各个标准在夹具刚度设计、

试件固定方式等细节规定上并不完全统一，导致试验结果在可比性与重复性方面存在不足[18]。更重

要的是，在鸟撞试验中，夹具的设计与试件的边界约束形式有着直接的关联，影响鸟弹冲击过程中

试件的受力路径、应变分布和损伤演化过程等。当前不少试验夹具设计方案主要依赖经验，边界约

束过刚或过柔均难以逼近真实飞行工况，都会对试验结果的代表性造成影响[19–22]。

因此，针对上述问题，本文提出了一种以复合材料平板为冲击靶板的元件级鸟撞试验方法，通

过对平板夹持方式和冲击工况的设计，在平板结构中产生近似全尺寸叶片鸟撞时的尾缘变形响应和

分层损伤特征，为复合材料叶片的抗鸟撞设计提供元件级试验手段，能大幅提高叶片原材料筛选及

初始构型设计的效率。

1 平板级鸟撞试验方案设计

1.1 复合材料叶片鸟撞响应分析
为探究复合材料叶片在鸟撞时尾缘部位的响应特征，利用 LS-DYNA 软件建立了全尺寸复合

材料风扇叶片模型，参考 CCAR-33-R2 对航空发动机风扇叶片抗鸟撞的要求，结合工程实践条件，

选取了叶片前缘 70%叶高处遭遇 370 km/h 速度鸟撞的典型工况进行了仿真计算[23,24]，结果如图 1
所示。仿真计算得到的叶片位移云图显示：当鸟弹以一定速度和偏心率撞击叶片后，叶片尾缘出现

明显的面外位移，最大位移通常出现在靠近尾缘自由端面的位置。应力和应变云图表明：冲击发生

后的 1.4 ms 叶片尾缘处即出现应变峰值，最大应变约为 1.392%，应变峰值区集中在叶片尾缘附近，

且最大应力也出现在叶片尾缘自由边处。

图 1真实叶片鸟撞模型及仿真结果（从左往右依次为：应变分布、应力分布、位移分布）

Fig.1 Actual blade bird strike model and simulation results (from left to right: strain distribution, stress distribution, and 

displacement distribution)

1.2 平板级等效试验设计思路
全尺寸叶片进行鸟撞试验难度大、成本高、周期长，并且仿真验证难度大。为此，可以通过建

立平板级等效试验方法，通过开展复合材料平板的鸟撞试验来模拟风扇叶片鸟撞时尾缘区域的响应

和分层损伤特征，从而为叶片初始设计阶段的材料优选和局部铺层结构优化提供有效的手段。

叶片有限元模型根据真实叶片建立，厚度方向一共 20 层，最外层两层为机织层，内侧十八层

为单向层。铺层角度为离散角度，主方向沿叶片展向（叶根指向叶尖），法向垂直于单元并指向外

侧。叶片复合材料采用 LS-DYNA 的*MAT_COMPOSITE_DAMAGE 本构模型，材料线弹性部分

为正交各向异性；为获取尾缘区域的位移、应力与应变响应特征，本节叶片仿真中未启用脆性失效

与单元侵蚀等失效选项。叶片前缘包边采用*MAT_ELASTIC(001)各向同性线弹性本构。鸟弹采用

光滑粒子流体动力学方法（Smoothed Particle Hydrodynamics, SPH）模拟[4,25]，模型材料参数见附录。

设计思路是根据叶片尾缘处的典型铺层和尺寸信息设计复合材料平板试验件，通过鸟体撞击夹

具模拟叶片鸟撞过程中前缘的切鸟以及鸟体碎块对叶片的持续冲击作用，以此再现叶片尾缘区域在

前缘冲击工况下的响应。同时，通过设计夹持方案，使得试件在鸟撞时可以产生与真实叶片相似的
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自由摆动[11]。可以利用数值仿真对平板鸟撞试验的夹具和夹持方案进行设计，通过对比鸟撞过程中

平板与叶片尾缘区域的响应，优选出能够有效模拟叶片鸟撞时尾缘响应的夹持方案。

2 等效冲击试验夹具的设计方案及评估

为利用元件级平板试验件等效模拟全尺寸叶片鸟撞时尾缘的变形和分层损伤，设计了两种不同

夹持方式的夹具约束方案，并采用数值仿真对其效果进行评估[17]。根据提出的思路确定了元件级平

板的大小为 400 mm×300 mm。由于真实叶片鸟撞过程中，叶片尾缘遭遇的是由前缘切割后的部分

鸟体的斜撞，因此根据叶片的真实叶形特征及真实工程经验，在标准的叶片前缘鸟撞下，尾缘处的

鸟撞通常为被切后鸟体斜向撞击。且利用数值仿真对鸟撞入射角（鸟弹速度方向与试件法线的夹角）

进行了分析，确定 30°入射角时平板的响应更接近真实叶片鸟撞时尾缘区域的响应。故两种夹具

试验设计工况均为切鸟冲击入射，且鸟弹入射角度为 30°[26]。

2.1 两种夹具的建模及仿真模型建立
第一种约束方案采用 L 型双边夹持夹具结构，分为底部夹持区和侧面夹持区，分别对平板的侧

边和底部进行夹持，并在底部加装加强筋（如图 2 所示）。该方案在一定程度上允许试件尾缘尖端

自由区域在冲击载荷下发生较大的局部变形。同时为保证试验的可重复性，夹具与试件之间采用螺

栓连接，避免试验过程中夹持位置发生偏移，并在夹具尾部设置限位块，以增强试件的面内支撑约

束。通过上述设计，夹具能够模拟真实叶片尾缘的弹性响应，减少因刚性固定而导致的局部应力集

中。

图 2 双边夹持夹具

Fig.2 Double-sided clamping fixture

在第一种约束方案下，设计了三种不同的刚度构型，如图 3所示。构型 I：在 L 形夹具底边横

梁两端布置纵向加劲肋，提高试件底边夹持刚度；构型 Ⅱ：在构型 I 的基础上，将侧边夹持区的劲

肋移动到中部，强化对试件侧边的约束；构型 Ⅲ：同时增加 L 形夹具底边与侧边的厚度提高夹持

刚度。

图 3双边夹持夹具构型（从左往右依次为构型Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ）

Fig.3 Configurations of the double-sided clamping fixture (from left to right: Configurations I, Ⅱ, and Ⅲ)

第二种方案的夹具侧边采用刚性夹具夹持，底边完全释放约束，从而形成单侧刚性夹持（见图
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4）。该方案允许试件自由变形的同时，提供刚性夹持的有力支撑，从而在夹具刚度和试件边界条

件之间取得平衡。

图 4 单边夹持刚性夹具鸟撞模型

Fig.4 Bird-strike model with a single-sided rigid clamping fixture

2.2 两种夹具方案的效果对比
根据设计的鸟撞试验建立仿真模型，其中鸟弹采用 SPH 方法模拟，平板试验件采用 LS-

DYNA 的*MAT_ENHANCED_COMPOSITE_DAMAGE 材料模型，该模型结合 Chang-Chang 和 
Tsai-Wu 失效准则以模拟渐进失效机制。为准确捕捉层间分层损伤并保证计算效率，模型应用 LS-
DYNA 的*MAT_COHESIVE_MIXED_MODE 本构描述复合材料平板的分层损伤行为[27,28]，该模型

结合了二次混合模式起裂准则和 Benzeggagh–Kenane 失效准则。模型中，夹具使用 45 钢，并对

侧边夹具施加 2.5 kN 的预紧力，底边设置为自由边界，铺层结构与叶片保持一致为 20 层，模型

中各材料参数及界面性能均与试验试件保持一致，在附录表格中展示。

针对上述两种夹持方案，分别建立有限元模型开展数值仿真，在速度 200 m/s 的工况下对比各

夹具在鸟撞过程中最大应力对应帧的应力云图（见图 5）。图中图例的应力上限取为 45钢的屈服

强度。结果表明，构型Ⅰ与构型Ⅱ的局部应力均超过材料屈服强度，说明冲击过程中夹具可能发生

局部塑性变形；而双边夹持夹具的构型Ⅲ及单边夹持夹具的最大应力均未超过屈服极限，其冲击过

程中的刚度能够满足边界条件一致性要求，并有利于试验结果的重复性。因此，最终选定构型Ⅲ作

为双边夹持夹具的最终方案，同时两种夹具方案均满足试验刚度要求。

图 5夹具仿真应力云图(从左往右依次为：双边夹持夹具构型 I, Ⅱ, Ⅲ及单边夹持夹具)

Fig.5 Stress contours of the fixture simulations (from left to right: double-sided clamping fixture Configurations I, Ⅱ, 

and Ⅲ, and the single-sided clamping fixture)

通过试验与仿真对比，以平板试件的位移响应分布及损伤分布作为评判标准，优选最佳的等效

试验夹具方案。

采用两种夹具方案开展了平板鸟撞试验，单边夹持夹具方案在速度 195 m/s，冲击高度 76 mm，

切鸟量 96%的试验工况下进行，双边夹持夹具方案在速度 196 m/s，冲击高度 110 mm，切鸟量 75%的

试验工况下进行。试验中采用数字图像相关技术（Digital Image Correlation, DIC）测试了平板

的位移响应[29]，结果对比如图 6 所示。两种夹具方案下平板的冲击位移云图形态相似，且与真实叶
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片尾缘处的面外位移云图整体趋势一致，表明两种方案均能较好地模拟鸟撞时叶片尾缘区域的位移

响应特征。

图 6 两种方案试验的 DIC 计算结果与叶片尾缘处局部位移云图

Fig.6 DIC results of the two test configurations and the local displacement contour at the blade trailing edge

图 7 展示了复合材料平板冲击试验后的 C 扫（C-scan）探伤结果以及对应工况下的仿真预测

结果。可以看出，双边夹持夹具所夹持的平板，由于层间脱黏导致的分层损伤主要出现在底部的夹

持区域上方，且由于在底边提供了额外约束，会显著抑制平板在冲击载荷下的自由摆动与尾缘区域

的弯曲变形，从而限制层间分层的起裂与扩展；相较之下，单边夹持方案释放底边约束，使试件在

鸟撞过程中能够在自由端形成更显著的面外挠曲，更有利于分层起始于自由端并向内部扩展，所以

分层面积较大且集中在自由端的底边自由区域。而真实叶片尾缘处的损伤通常并非由鸟体对尾缘的

直接撞击引起，而更多与前缘受撞后叶片整体的快速摆动或振动响应以及应力波传播导致的尾缘应

变集中相关。因此，从冲击响应与损伤驱动机制角度，单边夹持方案更能逼近真实叶片鸟撞后的尾

缘运动与分层演化特征。 

 
图 7 两种方案试验及仿真分层损伤云图

Fig.7 Experimental and numerical damage contours for the two configurations

图 8 展示了单边夹持方案下，在速度为 180 m/s 下的鸟撞仿真过程中平板试件分层损伤从起

始到最终形成的演化过程。由于试件自由边可发生自由摆动，分层损伤首先在自由边底部萌生，随

后持续向试件内部扩展并最终形成稳定的分层损伤区。单边夹持方案成功实现了利用平板级鸟撞试

验模拟叶片尾缘分层损伤的目标，因此最终选定单边夹持夹具方案作为元件级等效试验的夹持方案。

图 8 单边夹持方案分层损伤发展过程图

Fig.8 Evolution of delamination damage in the single-sided clamping configuration
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3 冲击试验方法的建立

为检验单边夹持夹具在鸟撞工况下的实际响应是否符合预期，基于该夹具设计并开展了一系列

平板级切鸟冲击试验，如图 9 所示。试验流程主要涵盖三个核心环节：弹体制备、数据采集与参数

控制。

图 9 复合材料典型件鸟撞冲击测试系统

Fig.9 Bird strike impact experimental system for a representative composite component

3.1 冲击试验方法
为确保试验结果的可靠性与可重复性，根据民用航空标准[24]、EASA《CS-E 800 Bird Strike and 

Ingestion》[30]及工程经验得出鸟体质量、密度、制作材料等相关参数[31]。采用明胶弹代替真实鸟体，

并且在加工过程中控制弹体密度为 950 kg/m³、直径 70 mm、长度 110 mm，质量 403 g。鸟弹在

成型后进行脱模处理，并对其进行预处理，随后将鸟弹放置于 4 °C 的环境中保存。

图 10 数据采集系统各相机功能

Fig.10 Roles of individual cameras in the data acquisition system

试验前在试件夹具周围的六个视角布置高速相机（见图 10），全程记录鸟弹冲击过程，包括

弹体飞行姿态、与夹具碰撞切鸟的位置、平板试验件的冲击变形等。具体布置如下：试验件正面布

置相机 1 记录鸟弹入射姿态及冲击后的正面响应；侧面布置相机 2 记录鸟弹出炮后的飞行轨迹并计
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算飞行速度；侧后方布置相机 6 记录鸟弹撞击高度；后方布置相机 4 和相机 5 用来进行三维 DIC 
测试，获得试验件的变形响应；冲击区域正上方布置俯拍相机 3，记录鸟弹入射姿态并计算切鸟量，

各相机拍摄视角如图 10 所示。试验过程中，高速相机在气炮开炮瞬间通过触发器触发，并连续记

录鸟弹发射后三秒内的完整图像数据，以保证数据采集的可靠性。该数据可用于后续回溯鸟弹的撞

击姿态，并对鸟弹撞击后试件的响应过程进行分析。

正式试验前需要通过多次预试验对空气炮进行校准，使鸟弹速度、入射角（鸟弹速度方向与试

件法线的夹角）和撞击位置达到预设值，并对各台高速相机的拍摄角度和效果进行优化调整。

为完善数据采集系统，将数字图像相关技术（DIC）与高速摄影技术相结合，并确保同步进行

采集。试验前，将后方两台高速相机（编号 4、5）组成双目阵列；在试件表面喷涂随机且对比度

高的散斑（粒径约 0.2–0.5 mm），作为 DIC 的跟踪标记[32]。试验过程中，双目阵列与高速成像

系统在同一时刻以相同帧率同时开始采集，记录弹体与夹具/试件的接触以及试件响应过程[33]。通

过上述优化，数据采集的可靠性得到了提升，为后续的仿真模型验证提供了坚实的数据基础。

图 11 切鸟量计算相关量及示意图[34]

Fig.11 Quantities and schematic diagram related to bird-cut ratio calculation

切鸟量是指鸟弹撞击试件时有效撞击体积占鸟弹总体积的百分比，是评价撞击覆盖程度的重要

参数。计算切鸟量的具体步骤如下：首先根据相机 6 拍摄到的撞击时刻的图像确定鸟弹首次接触夹

具的撞击点位置，如图 11（b）所示。图中标尺的刻度线的 0 刻度线与平板试验件的上边缘平齐，

通过相机拍摄的照片可以读出撞击点距平板上边缘的距离 H（H 即为冲击高度）。h 为平板上边缘

到夹具上边缘的距离，H 与 h 的和即为鸟弹撞击点到夹具上边缘的距离。然后将相机 3 拍摄的鸟弹

撞击前两帧的图片完全重合，如图 11（c）所示，找到鸟弹上同一标记点在两帧图像中的位置，连

线两点并延长线条形成速度方向，以确定鸟弹运动的速度方向。根据撞击点到夹具上边缘的距离与

夹具总高度 之比，乘以夹具侧边轮廓线 长度，即为切鸟点在夹具侧边轮廓线上距离夹具顶𝐻总 𝐿轮廓

端的距离 ，并在夹具侧边轮廓线标记出切鸟点。最后，通过鸟弹外侧标记纸上的网格线，描绘鸟𝐻'
体轮廓线 T1。将 T1 沿速度线方向平移至与切鸟点相交，得到新的轮廓线 T2。此时 T2 被切鸟点

分割为两部分，将鸟体全长 L 减去鸟体被切长度 即为有效鸟体撞击长度 ，将这个有效长度𝐿切 𝐿有效

除以鸟体的全长，即得到精确的切鸟量 c。相关参数的计算公式如下：

𝐻' =
𝐻 + ℎ

𝐻总

× 𝐿轮廓#(1)

𝐿有效 = 𝐿 ‒ 𝐿切#(2)
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𝑐 =
𝐿有效

𝐿 #(3)

3.2 试验结果及仿真模型验证
针对 4 mm 厚复合材料元件级平板开展鸟撞试验及相应的仿真验证。根据民用航空标准[24] 及 

EASA《CS-E 800 Bird Strike and Ingestion》等相关国际规范[30]中速度等级划分与试验目标，设计选

取两组典型冲击速度工况，分别为工况Ⅰ（约 175 m/s）和工况Ⅱ（约 195 m/s）进行测试。所有

工况下鸟弹的入射角均为 30°，切鸟量控制在 90%–95%范围内，试验具体工况见表 1。试验过程

中，详细记录了试件的变形和损伤情况，并通过超声 C 扫描检测试件内部的损伤状态，利用试验

结果对仿真模型进行修正与验证。

表 1 试验具体工况参数

Table 1 Detailed parameters of test conditions

Test condition Impact velocity
（m/s）

Impact height
（mm）

Bird-cut ratio
（%）

Condition I 173.5 88 93

Condition Ⅱ
195.4 88 94.1

工况Ⅰ：试验实际参数控制为 4 mm 厚平板，速度 173.5 m/s，切鸟量 93%，冲击高度 88 mm，

仿真参数与试验保持一致。试验件超声 C 扫描结果显示试件尾缘自由端下方明显单侧分层损伤，

在冲击时间为 2 ms 左右时，DIC 计算得到试件最大面外位移约为 23.3 mm。仿真损伤云图显示，

仿真模型预测的分层损伤在试件靠近受撞面的前几层之间的界面上且位置和试验结果对应；仿真预

测的面外位移云图显示，试件在相同时刻最大位移为 24.08 mm，出现时刻在位移分布及幅值都与

试验中测得的数据接近，最大位移误差仅 3.24%，如图 12（a）所示。

工况Ⅱ：试验实际参数控制为 4 mm 厚平板，速度 195.4 m/s，切鸟量 94.1%，冲击高度 88 
mm，仿真参数控制保持与试验实际参数一致。试验中试件表面出现损伤，尾缘自由端在受撞面的

前几层出现明显的分层损伤，且在冲击时间为 2 ms 左右时最大面外位移约为 30.3 mm。仿真面外

位移云图显示在相同时刻最大面外位移为 30.66 mm，对比试验数据的误差仅 1.2%，如图 12（b）
所示。对比 C 扫描结果与仿真结果的损伤分层表明，仿真的分层起始的位置、分层扩展方向和范

围与试验结果总体一致。

图 12试验及仿真的面外位移云图（左）及分层损伤分布（右）

Fig.12 Out-of-plane displacement contours (left) and delamination damage distributions (right) from tests and simulations

综上，验证了采用 4 mm 厚平板，在速度为 173.5 m/s，切鸟量为 93%，冲击高度为 88 mm 
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的工况下，平板可以在预期位置产生分层损伤。且各工况下仿真计算的位移、位移分布和损伤模式

均与试验数据吻合良好，验证了所建立的鸟撞仿真模型可准确预测复合材料平板的鸟撞响应。

4 冲击参数敏感性分析

试验过程中可变参数的控制是决定试验成败的关键因素之一。通过对试验可变参数冲击高度 
Δh、切鸟量 c 及冲击速度 v 的敏感性分析，可以更清晰地评估参数对试验结果的影响大小，从

而评判出试验方案的鲁棒性。基于第三章验证后的有限元仿真模型，分析了冲击高度 Δh、切鸟量 
c 及冲击速度 v 的变化对试件响应中上侧尾缘峰值位移 ΔX 上、下侧尾缘峰值位移 ΔX 下 及上沿

位移差 Δ 上 的影响。其中选取的基准工况为已确定的、可使平板件产生损伤的参数，即速度为

173.5 m/s、切鸟量为 93%、冲击高度为 88 mm。之后通过归一化斜率和相对基准值的百分比衡量

敏感性的大小，设某冲击参数为 p（冲击高度 H、切鸟量 c、速度 v），响应指标为 R（ΔX 上、

ΔX 下、Δ 上）。在基准工况附近的归一化斜率敏感度计算公式：

𝑆𝑝 ≈
(𝑅 + ‒ 𝑅 ‒ )/(2𝑅0)

(𝑝 + ‒ 𝑝 ‒ )/(2𝑝0) =
𝑅 + ‒ 𝑅 ‒

𝑅0
⋅

𝑝0

𝑝 + ‒ 𝑝 ‒

由此公式计算出三个冲击参数对响应指标的归一化斜率敏感度去衡量冲击参数对响应指标的敏

感性强弱（见表 2）， 越大代表敏感性越强。|𝑆|
表 2 各冲击参数的归一化斜率

Table 2 Normalized slopes of various impact parameters

Impact parameters
ΔX 上 ΔX 下

Δ 上

Impact height 0.08 -0.42 -0.36

bird-cut ratio 0.83 0.64 0.83

Impact velocity 1.13 0.96 1.09

4.1 冲击高度的敏感性分析
考虑气炮发射装置对冲击高度控制的精度（约为±4 mm），因此敏感性分析时分别取 84 

mm、92 mm 及基准工况 88 mm 三个高度，并对比三种高度下平板的尾缘处峰值位移，结果汇总

如图 13（a）。

敏感性分析结果表明，当冲击高度在 ±4 mm 内变化时，三项监测指标仅呈轻微波动。减小

程度最大的是 ΔX 下，在 Δh= 92 mm 时，相对基准值减小了 2.77%；增大幅度最大是 ΔX 上，

在 Δh= 84 mm 时，相对基准值增大了 1.75%。总体来看，在冲击高度 ±4 mm 的扰动下，平板

尾缘的峰值变形与上沿位移差相较于基准工况变化幅度较小，均低于 3%。这表明，冲击高度在试

验控制范围内变化时，对试件的鸟撞响应无显著影响。

4.2 切鸟量的敏感性分析
考虑到试验中切鸟量 c 的控制范围，其可控偏差约为 ±3%。为评估其影响，仿真保守选取

88.5% 与 97.5%（偏离基准工况 ±4.5%）两种工况进行敏感性分析；不同切鸟量下尾缘位移的结

果如图 13（b）所示。

结果表明：当 c 为 88.5%时，ΔX 上较基准减小了 3.01%，ΔX 下较基准减小了 4.42%，Δ 上约

下降了 3.69%；c 升至 97.5%时，ΔX 上较基准增加了 4.86%，ΔX 下增加了 1.89%，Δ 上增加了

4.26%。总体来看，在试验可控的切鸟量范围内，平板尾缘位移响应的变化幅度较小，最大位移偏

差小于 5%，对尾缘冲击响应无显著影响。

4.3 速度的敏感性分析
基准工况选取了冲击速度约为 173.5 m/s，且空气炮发射速度的控制精度约为 ±2%，故保守

选取较基准速度低 4.5 m/s（169 m/s）与高 4.5 m/s（178 m/s）两种工况，计算速度波动对鸟撞响
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应的影响。图 13（c）显示了不同冲击速度下尾缘位移的对比结果。

当速度为 169 m/s 时，ΔX 上较基准减小了 2.4%，ΔX 下较基准下降了 2.77%，Δ 上约降了

2.43%；速度升至 178 m/s 时，ΔX 上较基准增加了 3.52%，ΔX 下较基准增加了 2.26%，Δ 上较基

准增加了 3.16%。总体来看，在 173.5 ± 4.5 m/s 的范围内，峰值位移变化不超过 4%，对试件鸟撞

冲击工况下的响应影响较小。

综合敏感性分析结果可见，在工况可控范围内，各冲击试验可变参数的小幅波动对试验响应的

影响均较小。其中，由归一化斜率敏感度可知，冲击速度对响应指标的敏感性最强，对上侧尾缘峰

值位移的归一化斜率最大为 1.13。但是在试验参数的可控精度范围内，切鸟量对尾缘位移响应的影

响相对最大，但其引起的位移偏差最大约为 4.86%，小于 5%。这表明所确定的平板尾缘分层损伤

试验工况具有良好的稳定性与可重复性。

图 13 敏感性分析

Fig.13 Sensitivity analysis

5 结 论

针对航空发动机复合材料叶片鸟撞工况，开展了全尺寸复合材料叶片的仿真分析，获得了真实

叶片的鸟撞响应特性。基于此，提出了采用元件级平板替代全尺寸叶片进行鸟撞等效试验设计思路。

根据该思路，设计了两种等效试验夹具，并通过仿真与试验对比，优选了最佳夹具方案。通过对所

选夹具的一系列试验与仿真验证，进一步确认了仿真模型的准确性。最后，基于验证后的仿真模型，

进行了试验参数的敏感性分析。主要成果与结论如下：

（1）通过全尺寸叶片鸟撞仿真分析，确定了鸟撞后约 1.4 ms 叶片尾缘区域出现最大应变峰值

（约 1.392%），表明该区域为鸟撞工况下的易损部位。

（2）提出等效试验设计思路：基于叶片基本信息设计复合材料平板试件，并通过合理的夹具

方案模拟叶片鸟撞过程中前缘切鸟及鸟体碎块对叶片的持续冲击，使试件在冲击过程中能够产生与

真实叶片相近的自由摆动；在此基础上，设计并对比双边约束与单边约束两种夹具方案，结果表明

单边约束在满足夹具刚度要求的同时允许试件更充分地自由变形，使试件呈现出更接近真实叶片尾

缘区域的分层损伤模式。
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（3）试验及仿真的结果对比发现，仿真模型预测的平板结构鸟撞响应与试验结果吻合较好，

模型预测的分层损伤位置和范围与试验超声 C 扫描结果基本一致。

（4）敏感性分析结果显示，试验可变参数在可控范围内波动时，冲击高度、切鸟量与冲击速

度的改变导致的试件响应变化均小于 5%，证明试验方案具有良好的稳定性与可重复性。
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附 录

正文中所用的模型材料参数在表 3~表 8 中展示，其中复合材料叶片模型参数见表 3–4；夹具与

鸟弹材料见表 5–6；平板及层间界面参数见表 7–8，材料参数均为自行测试结果。

表 3 复合材料叶片材料参数

Table 3 Material properties of the composite fan blade

Parameter Woven ply Unidirectional ply
Density, ρ(g/cm³) 1.56 1.60

Longitudinal Young’s modulus, E₁(GPa) 75.0 146
Transverse Young’s modulus, E₂(GPa) 75.0 8.01

Through-thickness Young’s modulus, E₃(GPa) 4.0 8.01
Poisson’s ratio, ν₁₂(-) 0.08 0.32

Poisson’s ratio, ν₂₃、ν₁₃(-) 0.20 0.30
Shear moduli, G₁₂、G₃₁(GPa) 6.0 5.06

Shear moduli, G₂₃(GPa) 6.0 3.86
表 4 叶片前缘包边材料参数

Table 4 Material properties of the blade leading-edge strip

Parameter strip
Density, ρ(g/cm³) 4.44

Young’s modulus, E(GPa) 109
Poisson’s ratio, ν(-) 0.3

表 5 鸟弹材料参数

Table 5 Material parameters of the gelatin bird projectile

Parameter Gelatin bird projectile
Density, ρ(g/cm³) 0.95

Bulk modulus, B(MPa) 134
Constant, γ(-) 5.35

表 6 夹具用 45 钢材料参数

Table 6 Material properties of 45 steel used for the clamping fixture.

Parameter 45 steel
Density, ρ(g/cm³) 7.85

Young’s modulus, E(GPa) 210
Poisson’s ratio, ν(-) 0.3
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表 7 平板层间界面材料参数

Table 7 Interlaminar interface material parameters of the plate

Parameter Cohesive interface
Density, ρ(g/cm³) 1.58

Stiffness, (GPa)𝐾𝐼, 𝐾𝐼𝐼, 𝐾𝐼𝐼𝐼 1000

Mode I strength, (MPa)𝜏𝑐
𝐼

30

Mode Ⅱ strength, (MPa)𝜏 𝑐
𝐼𝐼

70

Mode Ⅲ strength, (MPa)𝜏 𝑐
𝐼𝐼𝐼

70

Mode I fracture toughness, N/mm)𝐺𝐼𝑐( 0.6

Mode Ⅱ fracture toughness, N/mm）𝐺𝐼𝐼𝑐(
2.1

B–K parameter (exponent), (-)𝜂 2.8
表 8 复合材料平板试件材料参数

Table 8 Material properties of the composite laminate plate specimen

Parameter Woven ply Unidirectional ply
Density, ρ(g/cm³) 1.56 1.60

Longitudinal Young’s modulus, E₁(GPa) 75.0 146
Transverse Young’s modulus, E₂(GPa) 75.0 8.01

Through-thickness Young’s modulus, E₃(GPa) 4.0 8.01
Poisson’s ratio, ν₁₂(-) 0.08 0.32

Poisson’s ratio, ν₂₃、ν₁₃(-) 0.20 0.30
Shear moduli, G₁₂、G₃₁(GPa) 6.0 5.06

Shear moduli, G₂₃(GPa) 6.0 3.86
Longitudinal tensile strength, Xt(MPa) 1370 2160

Longitudinal compressive strength, Xc(MPa) 564 1290
Transverse tensile strength, Yt(MPa) 1370 45.9

Transverse compressive strength, Yc(MPa) 564 226
In-plane shear strength, Sc(MPa) 120 99.3

Equivalent Bird-Strike Test Method and Fixture Design for the Trailing 
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Abstract: To investigate the response and damage behavior of composite aero-engine blades under 
bird-strike events, an equivalent bird-strike testing method was proposed in which a component-level flat 
plate specimen was used to replace a full-scale fan blade. The method aims to reproduce the trailing-edge 
delamination damage observed in full-scale blades during bird strike. Bird-strike experiments and 
corresponding numerical simulations on the plate specimens under different clamping configurations were 
conducted, and the impact response characteristics as well as the initiation and propagation processes of 
delamination were systematically analyzed for each configuration. Based on these results, a component-
level equivalent test methodology capable of effectively simulating trailing-edge delamination in blade 
bird-strike scenarios is proposed. A baseline impact condition that induces single-side trailing-edge 
delamination in a representative composite laminate is identified, including impact height, impact velocity, 
and the bird cutting ratio (defined as the percentage of the effective impacting volume of the bird projectile 
relative to its total volume at the instant of impact). In addition, by comparing experimental and numerical 
results under various impact conditions, the accuracy of the numerical model is validated. Using the 
experimentally validated model, sensitivity analyses were performed with respect to the test parameters 
(impact height, impact velocity, and bird cutting ratio). The results show that, within the controllable ranges 
of parameter variation in the tests, the changes in key impact response metrics of the composite plate—
namely the peak displacement at the upper trailing edge, the peak displacement at the lower trailing edge, 
and the displacement difference along the upper edge—are all less than 5% relative to the baseline 
condition. This study demonstrates that the proposed equivalent testing method enables a composite plate 
test to replicate the local displacement response and delamination pattern of a full-scale blade under bird 
strike, and the test outcomes exhibit good robustness.

Keywords: composite fan blade; bird strike; equivalent test; fixture design; interlaminar delamination
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