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典型梁-缘结构鸟撞破坏的有限元分析
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  摘要:以某特种飞机机身处典型支撑结构为对象,建立了鸟撞击多层间隙梁-缘结构的三维有限元分析

模型。在给定的三种工况下,运用大型非线性动力学有限元分析程序 ANSYS/LS-DYNA的 ALE-Lagrange
耦合运算功能,计算得到了鸟撞击关键部位的数值结果及结构的鸟撞临界速度,考察了不同撞击点对结构动

响应的影响,分析了结构鸟撞破坏机理,经与全尺寸实验结果比较,不论是结构的变形量还是破坏模式,两者

均吻合较好,从而证明了本文方法及模型的正确性。
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1 引 言

  随着世界经济的飞速发展,飞机数量不断增加,飞行航次航班增多,飞机鸟撞事故呈上升趋势,严重

威胁航空安全。据报道[1],美国民用飞机的鸟撞事件从1990年的1719起到2002年的5976起,增加

到三倍多。因野生动物撞击(97%是鸟撞),估计美国民用飞机每年有超过530000小时停工检修和4.9
亿美元的经济损失。另外,低空高速性能飞机的发展和生态环境保护工程卓有成效的开展,大大增加了

鸟撞飞机的几率。飞机鸟撞问题受到了人们高度重视。

20世纪40年代已有学者对固定翼飞机鸟撞进行研究,50年代起欧美国家开展了抗鸟撞设计,70
年代起在新机设计中就贯彻了鸟撞设计标准。欧洲共同体于90年代末开展了复合材料飞机结构高速

撞击响应的研究计划,对复合材料的抗撞击设计方法进行了深入的研究,其中包括复合材料结构的抗鸟

撞分析及设计[2-4]。在我国,在60年代后期,开展了鸟撞研究,先后制定了有关标准,对军、民用飞机的

风挡、机翼、旋翼的抗鸟撞设计要求、抗鸟撞实验方法等作了具体的规定,为新型飞机的设计提供了参

考。谢宗蕻等[5]、臧曙光等[6]、陈伟等[7]、张鹏[8]对飞机雷达罩、圆弧风档、发动机叶片等结构进行了动

态响应分析。但在国内外的鸟撞数值模拟研究中,主要研究的是单层结构(单一材料或复合材料)对鸟

撞击的响应,关于鸟撞击多层间隙结构问题的研究,至今似还未见有报道。
本文中以某特种飞机机身处典型支撑结构为对象,将其简化为由前缘蒙皮、前梁、后梁、前后梁中间

隔板以及后缘蒙皮等组成的典型三层间隙结构,利用非线性动力分析程序ANSYS/LS-DYNA,对鸟体

和结构建立非线性有限元分析模型,鸟体和结构材料采用具有失效模式的材料本构模型,用局部ALE
(ArbitraryLagrange-Euler)算法模拟鸟撞过程,确定鸟撞的极限安全速度,研究鸟撞破坏方式及机理,
并与实验结果进行对比。

2 计算模型

  鸟体材料可视为水和空气的混合物,设ww=90%,wa=10%,则鸟体密度为900kg/m3。鸟体几何

模型采用两端带半球帽的圆柱体来模拟(如图1),球体的半径根据实验时空气炮的内径确定为7.9cm,
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图1 梁-缘结构和鸟体的几何模型

Fig.1Geometrymodelforabeam-edgestructure
andabird

鸟体质量为3.6kg[9],这样可确定中间圆柱长为

9.75cm。梁-缘结构主要分为前缘蒙皮、前梁、后
梁、前后梁中间隔板、后缘蒙皮、支撑蒙皮的后缘隔

框及两端的单孔和双孔耳片。
鸟体和结构的材料模型均采用带失效模式的塑

性动力学材料模型,动态屈服应力函数
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式中:σ0、εeffp 、Ep 和ε̇分别为初始屈服应力、等效塑

性应变、塑性硬化模量和等效应变率,C、P 为Cow-
per-Symonds应变率参数,β为硬化参数。0≤β≤1,
当β=0时,为随动硬化,当β=1时,为各向同性硬

化。
材料性能由两段直线描述。在鸟撞击过程中,在材料发生塑性屈服前,应力、应变由第一段直线描

述,在材料发生塑性屈服后,应力、应变由第二段直线描述,当材料应变值达到失效应变时,材料发生失

效,失效单元被删除。因此材料是否破坏的判据是其应变值是否达到失效应变,其破坏表达式如下

ε≥εf (2)
依据白金泽[10]的实验结果,鸟体模型中鸟体材料弹性模量E=10GPa、屈服应力σy=1.0MPa、切

线模量G=5.0GPa、失效应变εf=1.25;梁-缘结构材料的相关参数见表1。由于铝合金对应变率不敏

感,在材料参数设置时对参数C、P 不予赋值,有限元分析程序自动认为不考虑应变率的影响。
表1 梁-缘结构相关材料参数[11]

Table1 Mechanicalpropertiesofabeam-edgestructure

材料 E/GPa μ ρ/(t/m3) σy/MPa σlim/MPa

2024AL 73.1 0.33 2.78 345 483
7050AL 71.7 0.33 2.83 469 524

3 有限元方法

3.1 有限元网格划分

  在有限元模型中,鸟体和结构的单元均采用LS-DYNA单元库中的八节点Solid164体元模拟,采
用单点积分与沙漏控制,这样不仅节省计算时间,而且对大变形问题十分有效;也可以选用完全积分(2
×2×2多点积分),此时没有沙漏模式,但会明显增加计算时间,且对大变形问题不是很稳定。鸟体的

网格划分采用ALE算法,共3000个单元。结构的网格划分采用Lagrange算法,共232386个单元。
单、双孔耳片的几何外形不规则,需先采用布尔运算对其适当剖分,然后才能顺利完成耳片的八节点体

元网格划分。鸟体及梁-缘结构关键部位的有限元模型见图2。

3.2 初始条件、边界条件及工况

  取鸟体的速度vc=147.2m/s。在鸟体与结构撞击后,考察结构本身及结构两端连接处的抗鸟撞

能力,为了能对结构抗鸟撞设计提供参考,对该结构的极限鸟撞速度进行了研究与分析。
有限元模型的位移边界条件设置在双孔耳片和单孔耳片处,双孔耳片单元节点自由度作固支约束,

即线位移和角位移均约束为零;单孔耳片单元节点的自由度作如下约束:线位移为零,xy、xz向的角位

移为零。
选取结构中部和两端作为撞击部位,计算分析以下三种工况:(1)鸟体正撞结构中部,鸟弹撞击点位

置为结构前沿中间框中点位置;(2)鸟体正撞结构双孔耳片端,鸟弹撞击点位置为结构前沿边框中点位

置;(3)鸟体正撞结构单孔耳片端,鸟弹撞击点位置为结构前沿边框中点位置。
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图2 鸟体及梁-缘结构关键部位的有限元模型

Fig.2TheFEmodelofthebirdandthebeam-edgestructure

3.3 ALE-Lagrange耦合运算

  在通常情况下,如果鸟体网格单元纯粹用Lagrange算法,即单元网格附着在材料上随材料的流动

而产生单元网格的变形,由于在撞击过程中鸟体的变形很大,可能使有限元网格造成严重畸变,产生负

体积,引起数值计算困难,甚至导致程序终止运行。ALE算法可以克服单元严重畸变引起的数值计算

困难,因此,选用ALE算法来描述鸟体。

ALE算法是先执行一个或几个Lagrange时步计算,此时单元网格随材料流动而产生变形,然后执

行ALE时步计算:(1)保持变形后鸟体的边界条件,根据边界构造一个合适的网格对内部单元进行重

分网格(主要是对扭曲网格的重新划分),并对边界网格进行光滑处理,网格的拓扑关系保持不变;(2)将
变形网格中的单元变量(密度、能量、应力张量等)和节点速度矢量输运到重分后的新网格中,输运算法

采用二阶精度的VanLeer算法,这样可以避免在输运计算中错误光滑掉一些解而使历程变量的峰值降

低。ALE算法避免了在严重扭曲的网格上继续进行计算,从而保证了鸟撞数值计算的顺利完成。
调用以罚函数法为基础的ALE-Lagrange耦合计算方法来传递在ALE网格中的鸟体材料和La-

grange靶体间的接触力。ALE-Lagrange耦合计算方法的功能类似于典型的罚函数法为基础的接触计

算方法。接触力与鸟体穿透深度成正比。具体计算方法可参见文献[12]。

4 计算结果及分析

  梁-缘结构铝合金前缘半径20~200mm,蒙皮厚度0.9~3.2mm,前缘后掠角在0°~55°,可按航空

行业标准HB7084-1994[13]推荐公式确定前缘蒙皮穿透速度

vP=56.7δm-1/3cos-2/3Ψexp 850
r2+30r+1000

(3)

式中:vP、δ、Ψ、r和m 分别为前缘蒙皮穿透速度、前缘蒙皮厚度、前缘后掠角、前缘半径和鸟体质量,单
位分别为m/s、mm、°、mm和kg。结构前缘δ=1.5mm、Ψ=0°、r=39mm,由式(3)计算得到m=3.6
kg的鸟体撞击结构后的vP=69.86m/s。因为vP<vc,所以三种工况下前缘蒙皮均被穿透,这与数值

模拟结果一致。下面仅对鸟体撞击后梁的损伤作具体分析。
数值计算得到各工况下结构各时刻的应力、应变和位移。为了便于分析,下面给出部分关键部位各

物理量的时间历程曲线和应力云图,并加以分析。
(1)结构后梁腹板鸟撞击中心区单元。从图3可以看出,对于工况1,当时间t>6ms后,应变值基

本保持恒定,这一结果说明,此时后梁腹板的塑性变形已经停止,虽然应力并不为零,但已经不能使后梁

腹板的塑性变形继续增加;对照图4可知,在约6ms时后梁腹板位移达到最大值65mm,而后开始回

弹,作振幅逐渐减小的减幅振动。但在工况2的情况下,后梁腹板的应力值未达到屈服应力值,应变值

为零,表明后梁腹板始终处于弹性阶段;在鸟撞击和结构回弹过程中,后梁腹板位移最大值为4.8mm
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(约8ms时)。工况3时,后梁腹板的位移随时间变化规律与工况2相似,但最大位移值为17mm(约

8.5ms时),高于工况2的情况。

图3 后梁腹板等效塑性应变时程曲线

Fig.3Thecurvesofeffectiveplasticstrainvstime

图4 后梁腹板位移时程曲线

Fig.4Thecurvesofdisplacementvstime

图5 等效塑性应变时程曲线

Fig.5Thecurvesofeffectiveplasticstrainvstime

图6 单元A、B的位置

Fig.6ThepositionsoftheelementsAandB

(2)耳片与结构连接处。图5中,单元A 为耳

片前侧与结构连接处的单元;单元B 为耳片后侧与

结构连接处的单元(见图6)。由图5知,三种工况

下耳片前侧与结构连接处的应力、应变值比耳片后

侧与结构连接处高。对工况1,结合图4可知,在鸟

撞击结构过程中,耳片与结构连接处就产生了塑性

应变;结构回弹过程中,塑性应变进一步加大,这主

要是由于在鸟撞击结构过程中,结构的前、后梁均产

生了塑性变形,结构平衡位置向鸟撞击方向偏移,当
结构通过原先平衡位置作与鸟撞击方向相反方向的

运动时,必将在结构两端产生很大的推力,而耳片与

结构连接处截面面积突变,应力集中明显,当耳片与结构连接处单元受到的应力超过塑性硬化后的后继

屈服应力时,应变会进一步增加;约12.5ms时,单孔耳片前侧与结构连接处的应变达到破坏应变值,出
现强度失效,这将严重威胁飞机的飞行安全。工况2和工况3情况下,在鸟撞击结构过程中,耳片与结

构连接处产生了塑性应变,但在结构后续的减幅振动过程中塑性应变没有进一步增加,结构的损伤情况

稳定,未出现强度失效情况,满足强度要求。
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(3)鸟撞击过程。工况1情况下的鸟撞击过程见图7,图中给出了鸟体撞击结构前缘、鸟撞击方向

结构位移达到最大值、反弹鸟体与结构分离三个时刻模型的变形和应力云图,为了更好地观察结构前梁

损伤情况,后两幅图显示时去除了前缘蒙皮。从图7可知,鸟体连续穿透前缘蒙皮和前梁腹板后,被前

梁上、下缘条分割成三部分,中间一部分向后梁腹板堆积,当结构鸟撞击方向位移达到最大值后,这部分

鸟体随结构一起回弹,其余两部分从前梁上、下缘条外侧飞离结构;被割出去的两部分很小,几乎所有的

系统能量都要靠梁-缘结构的弹、塑性变形来承担,结构的强度损失较大。限于篇幅,工况2和工况3各

时刻模型的变形和应力云图不再分别给出,鸟撞击过程与工况1时相似,不同之处在于工况1、2前梁腹

板被击穿,工况3前梁腹板被击开裂。以上分析说明,鸟撞击区结构的损伤极大,难以确保飞机继续安

全飞行。

图7 鸟撞击过程

Fig.7Theprocessofbirdimpact

(4)鸟撞临界速度。由以上分析可知,3.6kg的鸟以vc=147.2m/s的速度撞击结构中部时,结构

损伤最严重,前梁腹板被击穿、单孔耳片前侧与结构连接处出现强度失效。为了确定结构失效时的鸟撞

临界速度,采用二分法,通过不同鸟撞击速度下的数值计算得到了结构破坏情况(见表2)。从表2可

知,鸟撞结构中部时,结构前梁腹板不开裂且单孔耳片与结构连接处不出现单元失效的鸟撞临界速度v
=126.5m/s。鸟体以该速度撞击结构时,结构不失效,能保证飞机的飞行安全。

表2 鸟撞临界速度的确定

Table2Determinationofcriticalvelocityofbirdimpact

序号 vc/(m/s) 结构破坏情况

1 140.0 前蒙皮被击穿,鸟撞击过程中前梁腹板被击穿

2 130.0 前蒙皮被击穿,鸟撞击过程中前梁腹板开裂

3 125.0 前蒙皮被击穿,前梁腹板未开裂;耳片与结构连接处未出现单元失效

4 127.5 前蒙皮被击穿,鸟撞击过程中前梁腹板有微小裂纹,耳片与结构连接处未出现单元失效

5 126.5 前蒙皮被击穿,鸟撞击过程中前梁腹板未开裂,耳片与结构连接处未出现单元失效

5 数值结果与实验结果对比

  为了对有限元分析结果的正确性进行验

证,使用全尺寸结构进行了鸟撞击实验,实验在

江西洪都航空工业集团公司650研究所鸟撞实

验室 进 行。实 验 时 的 鸟 体 速 度 vc=147.2
m/s,缘条边缘涨开量δ1、前梁变形量δ2 和后

梁变形量δ3 的结果见表3。数值模拟和实验得

到的受损图片见图8。

表3 数值与实验结果比较

Table3Comparisonbetweennumerical
andexperimentalresults

方法 δ1/mm δ2/mm δ3/mm

实验测量 45 19 11
数值模拟 50.20 21.87 11.05
误差/(%) 11.5 15.1 0.45
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图8 工况1实验和数值模拟得到的受损图片

Fig.8Damageplanofexperimentandsimulationincase1

由图8可知,结构在实验中的破坏模式和数值模拟中的破坏模式一致,结构前梁腹板被击穿,后梁

腹板受到鸟体撞击产生一定塑性变形。数值模拟中通过原始坐标和变形后坐标之差得到,缘条边缘涨

开量为50.2mm,前梁变形量为21.87mm,后梁变形量为11.05mm,和实验中测得的45、19、11mm
基本一致,尤其是后梁变形量吻合得很好。数值模拟和实验中测得缘条边缘涨开量、前梁变形量的差

别,主要是实验中结构前缘添置了通风管和数值模拟中没有考虑前、后梁间蒙皮影响所致。另外,模拟

鸟体与实验时鸟弹间的差别,也会导致计算结果一定程度上的差异。总的来讲,数值模拟和实验的一致

性很好,说明了本文建立的鸟撞梁-缘结构三维有限元分析模型是合理的。

6 结 束 语

  利用ANSYS/LS-DYNA对典型梁-缘结构进行了鸟撞数值分析,得到了结构鸟撞击关键部位的数

值计算结果,并与实验结果进行了比较。从工程应用而言,数值分析结果与实验结果较为吻合,能为工

程设计提供一定的参考依据。通过对给定三种工况分析得到以下结论:
(1)建立的三维有限元分析模型能有效地模拟梁-缘结构鸟撞击过程,应用该模型可确定避免结构

破坏失效的鸟撞极限速度。
(2)随鸟撞击点离固定端距离的增加,结构损伤明显加重;不同耳片连接形式对结构的抗鸟撞性能

有一定的影响。
(3)结构受鸟撞击和回弹过程中,普遍有耳片前侧与结构连接处的应力、应变值比耳片后侧与结构

连接处高,且耳片与结构连接处应力集中现象明显,强度和刚度损失较大。3.6kg的鸟以147.2m/s
的速度撞击结构中部时,单孔耳片前侧与结构连接处的应变达到破坏应变值,出现强度失效,严重威胁

飞机的飞行安全。
(4)鸟体穿透前缘蒙皮后,被前梁上、下缘条割成三部分,中间部分向前梁腹板堆积,其余两部分从

前梁上、下缘条外侧飞离结构;被割出去的两部分很小,绝大部分的鸟体撞击到梁腹板上,形成能量漏

斗。建议在保证结构重量、重心等不变的情况下,在前缘盒段内适当增加能有效切割鸟体的保护结构,
鸟撞结构时,尽量将鸟体能量耗散出去,从而确保鸟撞损伤后飞机能安全反场着陆。

参考文献:

[1] ClearyEC,DolbeerRA,WrightSE.WildlifeStrikestoCivilAircraftintheUnitedStates1990-2002[R].Wash-
ington,DC:FederalAviationAdministration,OfficeofAirportSafetyandStandards,2003.

[2] NailRA,LoganCP.DamageResistantMaterialsforAero-EngineApplications[R].AmericanInstituteofAero-
nautics&Astronautics,AIAA-99-1370,1999.

[3] JohnsonAF,HolzapfelM.Modellingsoftbodyimpactoncompositestructures[J].CompositeStructures,2003,

61:103-113.
[4] MeoM,MorrisAJ,VignjevicR,etal.Numericalsimulationsoflow-velocityimpactonanaircraftsandwichpanel

[J].CompositeStructures,2003,62:353-360.

142 第3期           张永康等:典型梁-缘结构鸟撞破坏的有限元分析



[5] 谢宗蕻,卞文杰,昂海松,等.蜂窝夹芯结构雷达罩鸟撞有限元分析与模拟[J].爆炸与冲击,1999,19(3):235-242.
XIEZhong-hong,BIANWen-jie,ANGHai-song,etal.TheFEManalysisandsimulationofbirdimpactradome
withcompositesandwichstructure[J].ExplosionandShockWaves,1999,19(3):235-242.

[6] 臧曙光,马眷荣,秦海霞,等.无机/有机复合圆弧风档抗鸟撞能力数值分析[J].航空材料学报,2003,23(增刊):183-
185.
ZHANGShu-guang,MAJuan-rong,QINHai-xia,etal.Numericalanalysisonbirdimpactresistanceofarcwind-
shield[J].JournalofAeronauticalMaterials,2003,23(suppl):183-185.

[7] 陈伟,关玉璞,高德平.发动机叶片鸟撞击瞬态响应的数值模拟[J].航空学报,2003,24(6):531-533.
CHENWei,GUANYu-pu,GAODe-ping.Numericalsimulationofthetransientresponseofbladeduetobirdim-
pact[J].ActaAeronauticaetAstronauticaSinica,2003,24(6):531-533.

[8] 张鹏.复合材料结构抗撞击损伤设计分析技术[J].应用力学学报,2001,18(增刊):151-155.
ZHANGPeng.Designandanalysistechniqueofresistingimpactdamageforcompositestructures[J].Chinese
JournalofAppliedMechanics,2001,18(suppl):151-155.

[9] 中国民用航空总局.CCAR-25-R2,运输类飞机适航标准[S].1995-12-01.
[10] 白金泽.基于神经网络方法的鸟撞飞机风挡反问题研究[D].西安:西北工业大学,2003.
[11] 中国航空材料手册编辑委员会.中国航空材料手册[M].北京:中国标准出版社,2002.
[12] OlovssonL.OnthearbitraryLagrangian-Eulerianfiniteelementmethod[D].Linköping:LinköpingsUniversity,

2000.
[13] HB7084-1994,民用飞机结构抗鸟撞设计与实验要求[S].1995-01-01.

Finiteelementanalysisofbirdimpactdamageto
representativebeam-edgestructure

ZHANGYong-kang1*,LIYu-long1,WANGHai-qing2
(1.SchoolofAeronautics,NorthwesternPolytechnicalUniversity,

Xi’an710072,Shaanxi,China;

2.AircraftDesign&ResearchInstitute,ShaanxiAircraftIndustry (Group)CoLtd,

Hanzhong723214,Shaanxi,China)

Abstract:The3Dfiniteelementanalysismodelformulti-layeredspacedbeam-edgestructureunder
birdimpactisestablishedbytakingthetypicalfuselagesupportstructureofacertaintypeairplaneas
theobject.NumericalresultsofthecrucialpartsduringbirdimpactareobtainedbyusingtheALE-
Lagrangecouplingmethodinthenon-linearprogram (ANSYS/LS-DYNA),andthecriticalvelocity
whenthebeam-edgestructurefailsisachieved.Theeffectsonstructureresponseofdifferentimpact
locationsareinvestigated,andthestructurefailuremechanismforbirdimpactisanalyzed.Boththe
structuredeformationandfailuremodefromthesimulationareconsistentwiththeresultsofthepro-
totypetest,whichprovesthevalidityofthemethodandmodelproposedinthispaper.
Keywords:solidmechanics;criticalvelocity;finiteelementanalysis;beam-edgestructure;birdim-
pact
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