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典型前缘结构抗鸟撞性能改进研究
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摘　要：针对某典型前缘结构，研究了使用纤维金属层板（ＦｉｂｒｅＭｅｔａｌＬａｍｉｎａｔｅｓ，ＦＭＬｓ）蒙皮进行抗鸟撞设

计的可行性。以显式动态冲击分析程序ＰＡＭＣＲＡＳＨ为平台，结合由鸟撞平板试验结果验证的鸟体本构模

型参数，建立了鸟撞前缘结构数值模型。通过计算研究了使用不同蒙皮（铝合金、ＦＭＬｓ）的前缘结构在鸟撞

作用下的变形破坏模式及吸能效果。结果表明：采用适当铺层的ＦＭＬｓ蒙皮可以有效地提高前缘结构的抗

鸟撞性能。研究结论对飞机结构的抗鸟撞研究具有一定的参考价值。
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　　鸟撞是航空飞行安全的重大危害，每年造成

大量的生命和财产损失。据统计：１９９０—２００２年

的１３年中，美国国内共发生鸟撞事故４６０００多

起［１］。国际上民用飞机适航条例中都有专门针对

鸟撞的规定，因此鸟撞问题研究日益受到研究人员

的关注。王富生等［２］提出了一种鸟体参数的反演

方法以提高鸟撞数值模拟的精度，张志林等［３］经过

研究提出了一套风挡鸟撞动响应分析方法。

由于飞机设计中严格的重量限制，开发新结构

和寻找新材料便成为抗鸟撞设计的主要方法。纤

维金属层板（ＦｉｂｒｅＭｅｔａｌＬａｍｉｎａｔｅｓ，ＦＭＬｓ）是一种

由金属薄板和纤维材料交替铺层的层间混杂复合

材料，其概念最早由荷兰的Ｆｏｋｋｅｒ提出，在２０世

纪７０年代得到了极大的发展。ＦＭＬｓ综合了传统

纤维复合材料和金属材料的特点，克服了单一复合

材料和金属材料的不足，不但有高的比强度和比刚

度，还具有优异的减振降噪性能和非常突出的抗冲

击性能。近年来，基于玻璃纤维的ＦＭＬｓ得到了极

大的关注，一种名为 ＧＬＡＲＥ的商业玻璃纤维

ＦＭＬｓ得到了大量的应用，如波音７７７的货仓地

板、庞巴迪Ｌｅａｒｊｅｔ１２５的防水壁以及空客Ａ３８０的

上部机身［４］。梁中全等［５］比较了ＧＬＡＲＥ层板与

铝合金板的力学性能，论述了在航空用途上用其代

替部分铝合金所具有的优异性能和经济性，廖建［６］

进行了ＦＭＬｓ的基本力学性能试验研究，瞿承玮

等［７］模拟分析了鸟撞ＧＬＡＲＥ层板，计算比较了不

同铺层角度时 ＧＬＡＲＥ层板的鸟撞动力响应。

Ｍ．Ａ．ＭｃＣａｒｔｈｙ等
［８９］设计了两种具有玻璃纤维

ＦＭＬｓ蒙皮的机翼前缘结构，通过鸟撞试验和数值

模拟试验过程研究了该结构在鸟撞下的变形和破

坏行为。

本文针对某典型前缘结构，根据不增加重量

的条件设计了ＦＭＬｓ蒙皮以替换原有铝合金蒙

皮。以ＰＡＭＣＲＡＳＨ 为平台，分别模拟了原始

铝合金蒙皮结构和改进结构的鸟撞过程，分析了
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结构的变形行为和破坏特点，比较了采用ＦＭＬｓ

蒙皮的结构和原始铝合金蒙皮结构的抗鸟撞性

能，以此为基础探讨了使用ＦＭＬｓ材料进行某飞

机前缘结构抗鸟撞设计的可行性。

１　计算模型

１１　犛犘犎鸟体模型

光滑粒子流体动力学（ＳＰＨ）法是一种无网格

拉格朗日粒子法，最初被提出是用于求解三维开

放空间上的天体物理学问题，随着方法的成熟，其

应用范围也扩展到包括固体力学的其他领域。由

于其无网格的特点，避免了有限元方法模拟结构

大变形时网格畸变的问题，可以很好地模拟鸟撞

过程中鸟体的撞击和飞溅为碎片等行为。

本文鸟体几何模型为两端带半球帽的圆柱体

（如图１所示），质量为３．６ｋｇ，密度为９００ｋｇ／ｍ
３，长

径比为２∶１，因此确定两端球体的半径为０．７２６ｍ，

中间圆柱长为０．１４５２ｍ。ＳＰＨ模型是通过ＰＡＭ

ＣＲＡＳＨ内部转换器由六面体单元转换生成。

图１　拉格朗日和ＳＰＨ鸟体模型

Ｆｉｇ．１　ＬａｇｒａｎｇｉａｎａｎｄＳＰＨｂｉｒｄｍｏｄｅｌｓ

鸟体本构模型采用 Ｍｕｒｎａｇｈａｎ状态方程，在

ＰＡＭＣＲＡＳＨ材料库中对应２８号材料模型。此

模型中状态方程为

狆＝狆０＋犅
ρ

ρ
（ ）
０

γ

－［ ］１ （１）

式中：狆０ 和狆为初始和现时压强；ρ０ 和ρ为初始

和现时密度；犅和γ为参数，本文取犅＝２．７８ＧＰａ

和γ＝７．９９。

１２　结构有限元模型

图２给出了ＳＰＨ鸟体和结构的有限元模型，

鸟体撞击前缘中部，撞击方向与结构对称面夹角

为３°，与腹板基准面夹角为５６°。腹板与上、下缘

条铆接组成前梁，为了增加前梁的刚度，使用了加

强支柱。蒙皮与肋铆接组成的前缘通过蒙皮根部

与上、下缘条的铆接连接在前梁上。

图２　鸟体和结构的几何模型

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｍｏｄｅｌｓｏｆｂｉｒｄａｎｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

根据原始铝合金蒙皮，在不增加重量的条件

下，设计了两种ＦＭＬｓ蒙皮：ＦＭＬ＿１———［Ａｌ／０／

９０／９０／０／Ａｌ］；ＦＭＬ＿２———［Ａｌ／４５／０／－４５／Ａｌ／

－４５／０／４５／Ａｌ］。其中：Ａｌ表示铝合金铺层，数字

表示对应角度的玻璃纤维铺层。铝合金蒙皮和

ＦＭＬｓ中的铝合金材料都为２０２４铝合金，密度为

２７８０ｋｇ／ｍ
３，玻璃纤维单层厚０．１２５ｍｍ，密度为

１８００ｋｇ／ｍ
３。在 ＦＭＬ＿１ 中铝合金 铺层 厚

０．４０ｍｍ，在 ＦＭＬ＿２ 中两 侧铝 合金 铺层 厚

０．２０ｍｍ，中间一层厚０．２５ｍｍ。由上述数据可

得出３种蒙皮单位面积的重量，如表１所示。

表１　３种蒙皮单位面积重量

犜犪犫犾犲１　犠犲犻犵犺狋狆犲狉狌狀犻狋犪狉犲犪狅犳狋犺狉犲犲狊犽犻狀狊

蒙皮种类
原始铝合金

蒙皮
ＦＭＬ＿１ ＦＭＬ＿２

单位面积重量／（ｋｇ·ｍ－２）３．１６６（平均） ３．１２４ ３．１５７

肋和角片材料也使用２０２４铝合金，腹板和加

强支柱材料为７０７５铝合金，缘条的材料为７０５０

铝合金，结构的金属材料参数如表２所示。模型

均采用带失效模式的弹塑性材料模型（１０５号材

　　
表２　结构的金属材料参数

［１０］

犜犪犫犾犲２　犕犲犮犺犪狀犻犮犪犾狆狉狅狆犲狉狋犻犲狊狅犳犿犲狋犪犾
［１０］

参　数 ２０２４Ａｌ ７０７５Ａｌ ７０５０Ａｌ

弹性模量犈／ＧＰａ ７３．１ ７１．７ ７１．７

泊松比ν ０．３３ ０．３３ ０．３３

密度ρ／（ｋｇ·ｍ
－３） ２７８０ ２８００ ２８２０

屈服应力σｙ／ＭＰａ ３４５ ４８１ ４４０

最大应力σｍａｘ／ＭＰａ ４８３ ５４７ ５１０

等效失效应变ε
ｅ
ｌｉｍ ０．１９ ０．１１ ０．１２

２８７１



　第９期 陈园方等：典型前缘结构抗鸟撞性能改进研究　　　　　

料），不考虑材料的应变率效应。材料性能由两条

直线描述。第１条直线描述材料弹性变形，材料

发生塑性屈服后则由第２条直线描述。

材料的失效行为由等效失效应变ε
ｅ
ｌｉｍ判定，即

当材料等效应变达到等效失效应变时，判定材料

发生失效，其单元被删除。

ＦＭＬｓ中的铝合金铺层使用ＰＡＭＣＲＡＳＨ

材料库中各向同性弹塑性铺层模型（Ｐｌｙ“Ｔｙｐｅ

２”）来模拟，玻璃纤维铺层采用单向复合材料全局

铺层模型（Ｐｌｙ“Ｔｙｐｅ１”）模拟。纤维铺层本构关

系采用改进的Ｌａｄｅｖèｚｅ复合材料模型
［８，１１］，该模

型认为复合材料铺层的损伤归因于基体开裂、纤

维断裂和纤维／基体界面松解。模型中引入了３

个损伤因子：基体损伤犱２、纤维损伤犱ｆ和界面开

裂犱１２，并根据这３种损伤形式对材料各方向的刚

度进行了弱化，例如认为当犱ｆ≥犱
ｕ
ｆ（极限损伤）时

纤维断裂，但为了避免数值问题，假定此后刚度是

逐渐降低的。限于篇幅，在此不再赘述，具体表达

式参见文献［８］。表３给出了玻璃纤维铺层的主

要材料参数。

表３　玻璃纤维／环氧铺层主要材料参数
［１２］

犜犪犫犾犲３　犕犲犮犺犪狀犻犮犪犾狆狉狅狆犲狉狋犻犲狊狅犳犵犾犪狊狊／犲狆狅狓狔狆犾狔
［１２］

参　数 数　值

轴向模量犈１１／ＧＰａ ４５．６

横向模量犈２２／ＧＰａ １６．２

平面内剪切模量犌１２／ＧＰａ ５．８３

主方向泊松比ν１２ ０．２７８

厚度方向泊松比ν２３ ０．４

轴向拉伸强度犡ｔ／ＭＰａ １２８０

轴向压缩强度犡ｃ／ＭＰａ ８００

横向拉伸强度犢ｔ／ＭＰａ ４０

横向压缩强度犢ｃ／ＭＰａ １４５

平面内剪切强度犛／ＭＰａ ７３

轴向极限拉伸应变ε１ｔ／％ ２．０８７

轴向极限压缩应变ε１ｃ／％ １．７５４

横向极限拉伸应变ε２ｔ／％ ０．２４６

横向极限压缩应变ε２ｃ／％ １．２

平面内极限剪切应变γ
ｕ
１２／％ ４

１３　组件铆接连接模拟方法的确定

在ＰＡＭＣＲＡＳＨ中模拟组件之间的铆接有

两种方式：①ＴＩＥＤ 粘接方式（３０１ 号材料）；

②ＰＬＩＮＫ点焊方式（３０２号材料）。第①种方式

将连接的部件在整个接触面上粘接起来，优点是

简单，缺点是不够精细；第②种方式实际上是将铆

接处两个组件上的单元连接起来以模拟铆钉的连

接，优点是更接近真实的情况，但是仍然无法完全

模拟真实的铆接情况，缺点是没有公认的合适的

铆钉失效判据且铆钉失效参数缺乏。文献［９］中

使用方式②模拟蒙皮与肋的铆接，计算比较了几

种失效判据对撞击结果的影响，与试验比较后选

出了一种最优的判据，但同时发现不论采用何种

判据，数值模拟结果总产生与试验不符的相当数

量的铆钉失效。文献［１３］中模拟了典型梁缘结

构的鸟撞过程，使用的是ＴＩＥＤ方式模拟组件之

间的铆接（此为本文作者咨询文献［１４］作者得知，

文献［１４］中并未具体描述铆接的模拟方式），计算

结果与试验吻合较好。综合考虑以上因素，本文

采用ＴＩＥＤ粘接方式。

２　计算方法验证

为了验证本文计算方法的可靠性，模拟了

３．６ｋｇ的鸟体在速度为１２０ｍ／ｓ时撞击８ｍｍ厚

钢板的鸟撞平板试验过程。图３给出了模拟撞击

过程与真实试验中高速摄像的对比。可以看出，

试验中鸟体撞击在平板上，破碎程度很大，并呈流

体状飞溅，数值模拟的鸟体ＳＰＨ粒子分散与之对

应，模拟与试验图片符合较好，因此认为ＳＰＨ粒

子的飞散不是数值断裂［１４］造成的。
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图３　高速摄像与数值模拟对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｈｉｇｈｓｐｅｅｄｃａｍｅｒａａｎｄ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　鸟撞平板试验测量量较多，限于篇幅，仅给

出图４中平板点１位移曲线和点２力传感器测

出的支反力曲线与数值模拟结果的对比，如图５

和图６所示。从图５和图６中可以看出，点１的

位移不管是峰值还是变化趋势，数值模拟均与

试验具有很好的一致性，点２的支反力的数值

模拟也与试验符合良好，这表明本文以ＰＡＭ

ＣＲＡＳＨ为平台使用ＳＰＨ方法模拟鸟体的计算

方法是正确的。

图４　测量位置示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｍｅａｓｕｒｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

图５　点１的位移对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｔｐｏｓｉｔｉｏｎ１

图６　点２的支反力对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｕｐｐｏｒｔｒｅａｃｔｉｏｎａｔｐｏｓｉｔｉｏｎ２

３　计算结果及分析

３１　初始条件及工况

３．６ｋｇ鸟体以１５０ｍ／ｓ速度斜撞击前缘

结构。为了比较分析，重点研究以下３种工况：

①鸟 撞 原 始 铝 合 金 蒙 皮 结 构；② 鸟 撞 采 用

ＦＭＬ＿１蒙皮的结构；③鸟撞采用ＦＭＬ＿２蒙皮

的结构。

３２　撞击过程

撞击过程大体可以分为３个阶段。①鸟体与

蒙皮接触，随着鸟体的运动，受撞击区域产生一个

由小至大的椭球形的撞击坑，椭球坑边缘部分蒙

皮单元出现失效，鸟体也由于撞击分离出一些碎

片；②蒙皮由于受撞击内陷开始与肋接触，迫使肋

受挤压产生塑性大变形，与蒙皮的连接也逐渐失

效，撞击区域的蒙皮开始出现失效并迅速扩展，导

致蒙皮被击穿，鸟体进入前缘盒段内部；③鸟体迫

使受撞击的肋继续变形，蒙皮也在其撕扯下破坏

进一步扩大，最终腹板受到鸟体的撞击，产生变

形，甚至开裂或被击穿。图７给出了工况①的撞
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图７　工况①中的鸟撞击过程

Ｆｉｇ．７　ＰｒｏｃｅｓｓｏｆｂｉｒｄｓｔｒｉｋｅｉｎＣａｓｅ①

击过程，限于篇幅，工况②和工况③的撞击过程图

不再给出。

３３　结构受撞击破坏情况

在撞击过程的３种工况下，虽然蒙皮受撞击

后都有内陷、部分单元失效直至被击穿，但具体情

况还是有所不同。表４给出了撞击过程中３种工

况的破坏特点。３种工况蒙皮虽然均被击穿，但

腹板的破坏情况却大不相同，如图８所示。原始

铝合金蒙皮结构（工况①）被撞击后，腹板端部被

　　
表４　３种工况结构受撞击破坏特点

犜犪犫犾犲４　犉犪犻犾狌狉犲犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊犻狀狋犺狉犲犲犮犪狊犲狊

工　况 阶段１ 阶段２ 阶段３

①
１．３５２ｍｓ首次

单元失效

大约４．０ｍｓ时蒙皮

被完全击穿
腹板开裂

②
１．３５７ｍｓ首次

单元失效

大约５．５ｍｓ时蒙皮

被完全击穿

腹板局部

塑性变形

③
１．３３９ｍｓ首次

单元失效

大约３．６ｍｓ时蒙皮

被完全击穿
腹板击穿

撞击开裂，上、下缘条也发生塑性变形；而ＦＭＬ＿１

结构（工况②）仅腹板局部小区域发生塑性变形；

情况最严重的是ＦＭＬ＿２结构（工况③），腹板被

直接击穿，上、下缘条也产生了严重的塑性变形，

若发生在真实的鸟撞事故中，将对飞行安全造成

严重的威胁。

图８　３种工况中前梁的破坏情况

Ｆｉｇ．８　Ｆｒｏｎｔｂｅａｍ’ｓｆａｉｌｕｒｅｉｎｔｈｒｅｅｃａｓｅｓ

从前梁的破坏情况可以看出，采用ＦＭＬ＿１

蒙皮改进了结构的抗鸟撞性能，而采用ＦＭＬ＿２

蒙皮反而降低了前缘结构的抗鸟撞性能。两种比

较的结果表明ＦＭＬｓ可以用于抗鸟撞设计，并且

具有很大的设计空间。
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３４　撞击过程中结构的吸能分析

图９给出了３种工况下鸟体的动能随时间变

化曲线。可以看出从撞击开始到２ｍｓ这一段时

间内，３种工况下鸟体的动能变化曲线几乎是重

合的，此阶段鸟体的能量完全消耗在蒙皮的变形

上。２ｍｓ以后，蒙皮内陷与肋接触，并迫使肋发

生塑性变形，由于肋开始参与吸能，鸟体的动能加

速下降，曲线的变陡可以反映这一点。同时，由于

鸟体的“撕扯”和肋的“切削”，蒙皮局部发生失效

并迅速扩大，大约４．０ｍｓ时，工况①和工况③的

蒙皮被完全击穿，工况②的蒙皮则随鸟体进一步变

形。在４．０ｍｓ和７．０ｍｓ之间，工况①和工况③的

鸟体动能曲线有一段明显变缓的近似直线段，其对

应的情况是鸟体开始与腹板接触并将其撞击开裂

或击穿的过程。此后，鸟体离开，动能不再变化。

而工况②情况有所不同，鸟体在大约５．５ｍｓ才完

全击穿其蒙皮，而此时相当大一部分鸟体已经被切

割，滑移离开结构，进入盒段内部的部分也不具备

击穿腹板的能力，只造成了一定的塑性变形，最终

部分通过腹板开孔离开，部分留在了盒段内部。

图１０给出了３种工况下蒙皮的内能随时间

　　

图９　３种工况鸟体动能随时间的变化

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｉｒｄ’ｓｋｉｎｅｔｉｃｅｎｅｒｇｙｉｎ

ｔｈｒｅｅｃａｓｅｓ

图１０　３种工况蒙皮内能随时间的变化

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｋｉｎ’ｓｉｎｔｅｒｎａｌｅｎｅｒｇｙｉｎ

ｔｈｒｅｅｃａｓｅｓ

的变化曲线。工况①和工况③的蒙皮内能曲线基

本重合，而工况②的蒙皮内能曲线不管从上升段

的斜率还是最终值考察都明显高于工况①和工况

③，尤其是最终值工况②比工况①和工况③高了

大约３８％。直接证明了ＦＭＬ＿１层板的抗鸟撞性

能要优于原始的铝合金蒙皮和ＦＭＬ＿２层板。

３５　犉犕犔＿１纤维铺层优化

由以上分析可知，使用ＦＭＬ＿１蒙皮的结构

在３．６ｋｇ鸟体１５０ｍ／ｓ速度撞击下腹板未发生

大的塑性变形，在３种工况中抗鸟撞性能最佳。

为了进一步得到问题的最优结果，对ＦＭＬ＿１蒙

皮的纤维铺层角度进行了优化。纤维铺层只有４

层，采用对称铺层，考虑到前缘结构的对称性，实

际需要计算的铺层形式只有７种。数值计算后发

现：宏观上，优化纤维铺层的前缘结构在鸟撞作用

下的变形和破坏与工况②基本类似，蒙皮均在撞

击开始约５．５ｍｓ时被完全击穿，腹板塑性变形情

况也相近。

表５中给出改变铺层方向的算例在５．５ｍｓ

时刻鸟体动能减少值Δ犈ｋ 与工况②中鸟体动能

减少值Δ犈ｋ，ＦＭＬ＿１的比较。由表５可知，［Ａｌ／４５／

９０／９０／４５／Ａｌ］、［Ａｌ／０／４５／４５／０／Ａｌ］和［Ａｌ／４５／０／

０／４５／Ａｌ］这３种铺层的抗鸟撞性能有所降低，而

其他情况则有所提高，尤其是铺层［Ａｌ／－４５／４５／

４５／－４５／Ａｌ］，在５．５ｍｓ时刻鸟体的动能减少值

比工况②提升了２．４０％，是上述几种铺层方式中

最优的铺层方式。

表５　５５犿狊时刻鸟体动能减少值比较（Δ犈犽，犉犕犔＿１＝

２９６１８犽犑）

犜犪犫犾犲５　犇犲犮狉犲犪狊犲狅犳犫犻狉犱’狊犽犻狀犲狋犻犮犲狀犲狉犵狔犪狋狋犻犿犲５５犿狊

（Δ犈犽，犉犕犔＿１＝２９６１８犽犑）

铺层形式
５．５ｍｓ时刻的

Δ犈ｋ／ｋＪ

Δ犈ｋ－Δ犈ｋ，ＦＭＬ＿１

Δ犈ｋ，ＦＭＬ＿１
％

［Ａｌ／９０／０／０／９０／Ａｌ］ ３０．１４４ １．７８

［Ａｌ／９０／４５／４５／９０／Ａｌ］ ２９．８３５ ０．７３

［Ａｌ／４５／９０／９０／４５／Ａｌ］ ２７．０４５ －８．６９

［Ａｌ／０／４５／４５／０／Ａｌ］ ２９．１２０ －１．６８

［Ａｌ／４５／０／０／４５／Ａｌ］ ２９．３９１ －０．７７

［Ａｌ／－４５／４５／４５／－４５／Ａｌ］ ３０．３２８ ２．４０

［Ａｌ／４５／－４５／－４５／４５／Ａｌ］ ２９．２９１ １．１０

４　结　论

（１）相对于原始铝合金蒙皮结构，使用

ＦＭＬ＿１蒙皮的结构在撞击中吸收了较多的鸟体
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动能，很好地保护了腹板等结构，而使用ＦＭＬ＿２

蒙皮的结构抗鸟撞性能反而更差。

（２）工况②的结果说明在质量大体不变的前

提下，合适的ＦＭＬｓ相对于原始的铝合金蒙皮可

以明显地提高该前缘结构的抗鸟撞性能。

（３）对ＦＭＬ＿１的纤维铺层方向优化结果表

明，纤维铺层方向对ＦＭＬｓ蒙皮吸能有一定影

响，采用［Ａｌ／－４５／４５／４５／－４５／Ａｌ］铺层形式抗

鸟撞效果相对最好。
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