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摘要：为了研究大涵道比涡扇发动机风扇叶片飞失仿真中网格尺度与时间步长对于瞬态显式动力学分析结果的影响，采用有

限元法中单元计算理论分析的方法分析了网格尺度和时间步长在计算稳定性方面的理论联系。采用多因素试验设计方法组织了

针对叶片应力分布、转子轴心轨迹和支点外传振动应力 3个风扇叶片飞失的典型输出参数的网格尺度和时间步长的影响研究方

案，开展了典型物理过程、模型简化和数值计算无关性研究。针对时间步长为7×10-7、5×10-7、3×10-7和2×10-7s，网格尺度为40、30、
20和15 mm的计算结果进行分析，结果表明：对于给定物理过程和目标时长，存在着网格尺度和时间步长的门槛值，如：2×10-7 s时间

步长和 30 mm网格尺度，超过该值进一步细化网格和减小时间步长对于精度提升不明显；显式动力学的计算原理决定了目标时间

越长偏差累计越大，所需的网格精度就越高；碰摩过程对于风扇叶片飞失仿真的应力和外传振动偏差影响较大。
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Abstract：In order to study the influence of mesh scale and time step on the results of transient explicit dynamic analysis for the fan
blade out simulation of high bypass ratio turbofan engine，the theoretical relationship between mesh scale and time step in computational
stability was analyzed by using the method of element calculation theoretical analysis in finite element method. The multiple parameters
test design method was used to organize the research scheme on the influence of mesh scale and time step of three typical output parameters
of fan blade out，including blade stress distribution，rotor axis trajectory and transmitted vibration stress outside the fulcrum. The research
on the independence of typical physical process，model simplification and numerical calculation was carried out. The calculation results
with time step of 7×10-7、5×10-7 、3×10-7and 2×10-7 s and mesh scale of 40、30、20、15 mm were analyzed. The results show that for a given
physical process and target time，there are threshold values of mesh scale and time step，such as 2×10-7 s time step and 30 mm mesh scale.
Beyond this value，further refining the mesh and reducing the time step are not obvious for the improvement of accuracy. The calculation
principle of explicit dynamics determines that the longer the target time is，the greater the deviation accumulation is，and the higher the
mesh accuracy is required. The impact and wear process has a great influence on the stress response and vibration transmission of fan blade
out simulation.
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0 引言

风扇叶片飞失（Fan Blade Out，FBO）后发动机动

力学行为及其影响的设计技术是民用航空发动机安

全性领域最关键的技术壁垒之一，是各适航体系都要

求的重要试验[1-3]。近年来，随着显式动力学计算软

件逐步成熟，凭借其对撞击、碰摩和断裂等典型高度

瞬态、高度非线性物理过程的有效模拟，成为 FBO设

计和仿真工作的重要方法[4]。

在该领域，Nicolas等[5]开展了 FBO过程仿真与整
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机试验测试结果的对比分析，提出风扇转子和静子的

模型简化方法；Robin[6]进行了整机FBO仿真分析中风

扇转子叶尖严重碰摩的瞬态动力学行为计算，描述了

叶尖碰摩的微观物理过程；Sinha[7-8]系统地发展了考

虑碰摩的转子动力学行为计算理论，并给出了典型算

例的仿真分析结果以及与整机试验数据的对比；马辉

等[9]开展了旋转叶片-机匣系统碰摩动力学研究，提

出转子盘、叶片和机匣碰摩系统的动力学简化分析方

法；刘璐璐等[10]开展了缩比的FBO整机模拟试验与仿

真研究，获得安装结构的外传振动特点。由于显式动

力学的算法特点，其网格尺度和时间步长设置在分析

中具有关键作用，不仅影响计算精度和资源的需求，

还直接影响计算的收敛性和物理过程时序，因此网格

无关性和时间步长无关性研究对于瞬态显式动力学

分析结果具有决定性影响，但是在以往的研究中对于

这方面的分析较少。

本文基于商用有限元显式动力学计算软件，开

展了 FBO过程中风扇叶片的网格与时间步长无关

性研究。

1 显式动力学网格与时间步长的理论关系

1.1 计算方法和主要影响因素

显式动力学分析的基本动力学方程[11]为
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式中：[ ]M ( )t
为系统质量矩阵；[ ]C + CT + G

( )t
为阻尼

矩阵，其中C为系统阻尼，CT为接触阻尼，G为陀螺力

矩；[ ]K + KT
( )t
为刚度矩阵，其中K为系统刚度，KT为

接触刚度；{ }u ( )t
为系统自由度向量；{ }F + FT

( )t
为力向

量，其中F为系统外力和惯性力，FT为接触相互作用

力；∆t为时间增量步长；β、γ为Newmark法中加速度

矢量和速度矢量的时间步参数占比控制常数。

显式动力学仿真计算所需的计算资源和总运算

时间取决于每个增量时间步中方程解算时间以及总

的计算步数。方程解算时间一方面取决于矩阵和力

向量的数据量大小（即计算模型网格的总自由度数），

另一方面取决于上述矩阵中有多少数据需要参与到

碰摩、损伤及穿透等复杂的迭代计算过程，例如采用

罚函数法进行局部碰摩行为的迭代计算。这 2种因

素都与结构的具体设计特点和物理过程有关，需要根

据仿真问题进行具体分析。

总的计算步数由仿真目标时长和时间步长 ∆t决
定，尤其是 ∆t与网格的尺度有紧密联系，而且与计算

过程的精度和稳定程度息息相关，也需要根据仿真问

题进行具体分析。β、γ只能间接地在小范围内调节

时域积分计算的速度和效率。

由上述分析可知，针对给定的仿真结构和物理过

程，能够直接影响计算速度和结果精度的只有网格划

分和 ∆t2种因素，而且二者之间又有紧密联系。同时

由上述计算方法可知，在显式计算中没有前后时间步

的迭代收敛计算，因此前序时间步中形成的计算偏差

会随时间步的不断增加逐步积累放大。

1.2 网格与时间步长的理论关系

在 ∆t的选择上，由于瞬态显式动力学分析所关

注的物理过程包括碰撞（时长约 10-2 s数量级）、冲击

（时长约 10-3 s数量级）和

爆炸（时长约 10-4 s数量

级）[13]等，由于其时间历程

很短，可能与计算网格中

应力波传递时间尺度相近

（如图 1所示），因此必须

考虑应力波的影响。

根据显式动力学计算理论[14]，积分步长必须小于

临界时间步长，否则会使 1个计算时间步长内应力波

传播通过多个网格，使结点参数变化剧烈，从而使计

算过程不稳定。临界时间步长取决于计算网格中最

小尺度单元的特征长度

∆tcr = Lchc （4）
材料中纵波的传播速度为

c = E ( )1 - μ
ρ ( )1 + μ ( )1 - 2μ （5）

式中：∆tcr为临界时间步长；Lch为网格特征长度；c为

材料中纵波的传播速度，即材料中的声速；E为材料

压缩弹性模量；μ为材料泊松比；ρ为材料密度。

图1 物理过程结构

Δt

t时刻

t+Δt时刻

应力波传播方向

计算网格
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该特征长度在不同的网格类型和不同的计算程

序中有多种设置方法，以单个六面体实体单元为例，

Lch通常有最短边长、最短对角线以及其他计算方法

Lch = lx·ly·lz
3 （6）

式中：lx、ly、lz分别为 x、y、z方向的单元边长。

以六面体单元最短边长法计算临界时间步长为

例：如果材料为 TC4 钛合金[15]，在 100 ℃时，E =
110 GPa，μ = 0.34，ρ = 4440 kg/m3，算得声速为 6175
m/s，网格最短边长为 10 mm，则其开展瞬态显式动力

学分析的临界时间步长为1.62 × 10-6 s。
上述研究的临界时间步长是从计算稳定性角度

给出的时间步长的理论上限，小于这个理论步长计算

过程也可能顺利完成，但是其计算结果可能不符合真

实的物理过程，因此还需要根据实际物理过程进一步

计算分析。

2 FBO的物理过程及有限元建模

2.1 FBO的物理过程

FBO事件主要有以下几个典型的瞬态物理过程：

（1）飞失的风扇叶片与机匣和后续叶片的碰撞损

伤过程；

（2）飞失后风扇转子不平衡量显著增大，低压转

子在不平衡离心力作用下变形破坏过程；

（3）结构载荷不断增大，触发结构保险破坏失

效[4]过程；

（4）剩余低压转子稳定在风车转速持续运转

过程 [16]。

前 3个物理过程不是孤立的，而是综合体现在

FBO后的很短时间内（转子旋转几周，总时长在

10-2～10-1 s数量级）不平衡转子与机匣的碰摩、变形

和快速减速过程，主要约束条件是适航要求中叶片包

容和大振动载荷外传等条款[1-3]；第 4个物理过程实际

上也包含剩余叶片与机匣碰摩的物理过程，但是由于

持续时间较长，一般采用隐式动力学方法，主要约束

条件是适航要求中转子持续旋转条款[1-3]。

由于第３个物理过程与结构保险的具体结构形

式息息相关，而且在仿真应用中多采用带有门限值的

接触条件方法来模拟，并且第 4个物理过程关注的时

间范围和采用的分析方法不在本文讨论的范围内，所

以本文中只研究前2个物理过程。

2.2 模型简化、网格划分及边界条件设置

根据新一代双转子大涵道比涡扇发动机结构设

计特点[17]和具体结构参数[18-19]，通过一系列由简到繁

的模型简化试算分析，逐

渐积累对于具体结构设计

特点及物理过程的认识，

建立了显式动力学分析简

化模型，进行网格划分和

参数设置，如图 2所示并

见表1。

2.2.1 模型简化

为了聚焦叶片与风扇机匣（包括易磨耗涂层）的

碰摩过程，排除前序叶片对于后续叶片的影响，采用

仅保留 1片叶片的风扇转子，但是叶片的材料、根/尖
半径、不同截面的弦长和厚度以及叶片的扭转角等主

要参数与真实发动机的基本一致；为了准确模拟低压

转子的动力学行为，低压转子的结构形式、尺度、相互

连接的拓扑关系以及材料与真实发动机的基本一致；

为了准确模拟叶尖与机匣碰摩所产生的接触刚度和

阻尼，以及易磨耗涂层的剥落消耗过程，风扇机匣和

易磨耗涂层的结构和材料与真实发动机的基本一致；

为了降低仿真结构的复杂性，低压转子的 3主轴承都

采用弹簧单元来模拟。

2.2.2 网格划分

为了更加准确地控制网格的尺度，并更好地模拟

碰摩损伤过程，全部模型采用六面体网格；在 FBO物

理过程中，风扇叶尖与风扇机匣的碰摩是接触速度最

高、破坏作用最明显、对于结构系统影响也最大的细

节过程，因此选择风扇叶片和易磨耗涂层 2个部件

（碰摩对）作为主要关注部件，其网格尺度根据研究需

要采用不同的尺度；其余部件网格出于简化计算的需

要，采用较大的尺度，而且各计算项目保持一致。

2.2.3 边界条件设置

低压转子设置转动边界条件模拟转子转动行为；

图2 仿真模型及网格

参数

外半径/mm
内半径/mm
转速/（r/min）
质量/kg
目标时间长度/s

数值

1400
350
2750
10
0.1

表1 风扇叶片参数及仿真目标参数

2000
1500

1000
500

0 mm
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风扇机匣和转子轴承的静子端采用固定边界条件来

约束整个转静子模型系统；转/静子之间事先不限定是

否接触，由软件根据计算结果自行判断是否接触，接触

后以恒定的摩擦系数方法确定接触面的边界条件。

2.3 测量参数及测点布置

针对前 2 个物理过

程，选择 3个有代表性的

输出参数，并根据模型的

实际情况布置参数测点，

如图3所示。

为了反映 FBO状态

下，离心力与叶片碰摩产

生的附加接触刚度和阻

尼的共同影响，在风扇盘

前缘轴心位置设置了轴

心轨迹测点，输出形式为

以时间为X轴的空间曲线，衡量标准为不同网格尺度

和时间步长的计算项目得到的空间曲线的一致性；为

了反映叶片碰摩过程中叶片的动力学响应和损伤情

况，在叶片中部沿叶高方向等距均布了 5个应力响应

测点，应力取值采用米塞斯等效应力，形式为相同测

试位置的应力时序变化，衡量标准为不同网格尺度和

时间步长的计算项目得到相同位置应力随时间变化

的趋势和量值的一致性；为了反映转子通过轴承外传

的振动载荷，在 1支点轴承水平位置设置了振动加速

度测点，形式为同一测试位置的加速度时序变化，衡

量标准为不同网格尺度和时间步长的计算项目得到

加速度时序的变化趋势和量值的一致性。

3 基于DOE方法的参数研究方案及总体完

成情况

采用网格尺度和时间步长为输入参数，通过大范

围的初步试算，缩小参数范围，最终确定每个参数的

4个取值，通过排列组合形成 16种不同计算参数的仿

真计算项目表。在相同的硬件和软件平台下开展了

上述计算项目表中所有的仿真计算，完成情况、总计

算耗时及系统节点数量见表2。
4 仿真结果分析

4.1 网格无关性检验

在仿真分析中，时间步长为 3 × 10-7 s和 2 × 10-7s

2组不同网格尺度的仿真计算全部完成，分组对比分

析如下。

4.1.1 网格尺度对转子轴心轨迹的影响

以时间步长同为 3 × 10-7 s的 4个仿真计算为例，

如图 4所示。从图中可见，网格最粗的计算结果A1-
B3线在第 0.02 s左右就与其他 3条曲线出现明显差

别，而其他3条曲线在第0.05～0.06 s和第0.08～0.10 s
也出现了较大偏差，从仿真视频来看，在第 0.05～
0.06 s和第 0.08～0.10 s都出现了叶片与机匣的剧烈

碰摩。

以时间步长同为 3 × 10-7 s的 4个仿真计算为例

开展同样分析的结论基本一致，只是第 0.08 s之后的

虚线变化时序与上述分析略有差别。

4.1.2 网格尺度对叶片应力的影响

以时间步长为 2 × 10-7 s的 4个仿真计算结果为

例，在不同的网格尺度下，叶身正中部测点的应力对

比如图 5所示。从图中可见，网格尺度为 40 mm的计

算结果曲线与其他 3条明显不一致，随着网格逐渐加

密，叶身应力的差异逐渐缩小，尽管其总的趋势基本

项目

参数B：
时间

步长

（10-7 s）

7

5

3

2

参数A：主要关注对象的网格尺度/mm
40

（节点数：

89797）
A1-B1
590
A1-B2

耗时：810
A1-B3
1400
A1-B4
2140

30
（节点数：

101341）
A2-B1

耗时：--
A2-B2

耗时：--
A2-B3
1580
A2-B4
2370

20
（节点数：

151688）
A3-B1

耗时：--
A3-B2

耗时：--
A3-B3
2920
A3-B4
4060

15
（节点数：

211058）
A4-B1

耗时：++
A4-B2

耗时：--
A4-B3
4890
A4-B4
6860

注：++为计算过程中出现了不稳定，无法完成计算；--为计算能够

完成，但是出现了叶尖碰摩部位在首次碰撞瞬间大范围应力超限，使

叶尖结构失效的情况，这不符合实际物理规律；耗时单位为min。

表2 不同参数的仿真计算项目及计算情况

图4 时间步长为3×10-7 s的3维轨迹

图3 叶尖碰摩的测试点位置

叶身应力测点

风扇前缘轴
心轨迹测点

1支点水平振动测点

0
250

500
750

1000 mm
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一致，但是在第 0.08 s之后具体的应力大小变化的时

间顺序规律不一致。

4.1.3 网格尺度对支点外传振动的影响

以时间步长为 2 × 10-7 s的 4个仿真计算结果为

例，在不同的网格尺度下，1支点外传振动对比分析

如图 6所示。从图中可见，在A-F区域范围内，各条曲

线的偏差较大且没有规律，在其余时间范围，几条曲线

符合得较好，但是随着时间的增加曲线偏差变大。

仿真视频的结果如图 7所示。从图中可见，从

A～F的 6个时间范围内都发生了风扇叶片与机匣的

剧烈碰摩。

总体来看，对于时间步长为 2 × 10-7 s 和 3 ×
10-7 s的 2组计算，网格尺度为 20 mm和 15 mm的计

算精度已经十分接近，但是后者的计算资源需求却是

前者的近2倍。

4.2 时间步长无关性检验

在上述仿真分析中，只有网格尺度为 40 mm的 1
组不同时间步长的仿真完成了全部计算，分组对比分

析如下。

4.2.1 时间步长对于转子轴心轨迹的影响

对于给定的网格尺度，第 0.06 s之前不同时间步

长的轴心轨迹符合得都很好，第 0.06 s之后时间步长

最大的A1-B1线和A1-B2线逐渐出现偏差，第 0.09 s
之后几条曲线偏差逐渐增大，且时间步长越大偏差增

大越快，如图8所示。

4.2.2 时间步长对叶片应力的影响

对于 2个给定的网格，第 0.35 s之前的不同时间

步长的计算曲线符合得很好，之后不同时间步长计算

的偏差明显，但是总体的趋势和量级基本一致，如图

9所示。

4.2.3 时间步长对支点外传振动的影响

以网格尺度为 40 mm的 4个仿真计算结果为例，

在不同的时间步长下，1支点外传振动对比分析如图

10所示。从图中可见，在A～F范围内，各条曲线的

偏差较大且没有规律，在其余时间范围内，几条曲线

图10 相同时间步长情况下不同网格尺度对于

支点振动的影响

图5 时间步长为2×10-7 s时不同网格尺度计算的

叶中位置应力

图6 在相同时间步长下不同网格尺度对于支点振动的影响

图7 第0.034 s的仿真结果

（其中红点为碰摩造成的结构碎片）

应
力
/MP

a

1666.6
1500
1250
1000
750
500
250
0 2.5e-02 7.5e-02s

18001600140012001000780.27 Max6004002000.0047762 Min 2000 mm1000
1500500

0

图8 网格尺度为40 mm的轴心3维轨迹

图9 不同时间步长下的叶片中部同一节点的应力
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叶
片
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符合得较好，但是随着时间的增加曲线偏差变大。

在A～F的 6个时间范围与前述网格无关性分析

中的时间范围基本一致，因此分析各条曲线偏差较大

且没有规律的计算结果也是因风扇叶片与机匣的剧

烈碰摩造成的。

总体来看，对于网格尺度 40mm的计算，时间步

长为 3 × 10-7 s和2 × 10-7 s的计算符合性已经比较

好，但是后者的计算资源需求却是前者的近1.5倍。

5 结论

（1）显式动力学的计算效率和结果精度与网格和

时间步长紧密相关，所以在任何工程分析之前都应该

针对具体的物理过程和结构设计特点，开展网格和时

间步长的研究，以确定分析过程中的关键参数取值；

（2）通过理论计算确定的临界时间步长可以作为

计算过程稳定性的判据，但是不能作为计算结果精确

性的判据，就本文中的 FBO结构特点和物理过程而

言，工程可用的时间步长约为理论计算值的1/10左右；

（3）对于某一特定的物理过程和目标时间，参与

碰摩、损伤、冲击等物理过程的构件存在着网格尺度

和时间步长的临界值，进一步提升网格密度和降低时

间步长（提升时间分辨率），对于计算精度的提升作用

有限，但是却要耗费大量的计算资源，不参与上述物

理过程的构件可以采用较粗的网格以提高计算速度；

（4）碰摩过程对于FBO的显式动力学仿真中参与

碰摩构件的应力和振动载荷结果精度有着重要影响；

（5）由计算方法决定，显式计算的偏差会随时间

积累逐步放大。

6 展望

本文开展的仿真分析基于某商用显式动力学软

件平台，由于不同软件平台的计算方法基本一致，但

是在软件设置上和具体参数处理上有一定区别，因此

上述结论在其他软件平台上的规律、趋势大体一致，

但是量值还需要针对具体的结构特点、物理过程和软

件设置进行专门的分析来确定。

受条件所限，本文对于计算结构偏差仅按照仿真

结果的一致性来评判，在真实的工程应用中应该开展

若干部件级试验验证，通过试验结果进一步作为仿真

过程的评判依据来校准仿真设置，可以提供更加贴近

工程实践的仿真分析结果。
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