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摘  要：针对现役民用飞机铝合金加筋结构机头端框挡板存在的轻量化不足问题，在深入探究泡沫铝夹芯结构抗

鸟体冲击吸能机理的基础上，提出了一种新型泡沫铝夹层挡板结构。该结构采用非对称面板设计，高塑性 2024-T3 铝

合金作为上面板，高强度 7075-T6 铝合金作为下面板，中间填充泡沫铝芯层，用以替代传统铝合金加筋板，旨在保证

优异抗鸟撞性能的同时显著减轻结构重量。首先通过铝合金平板的高速鸟体撞击试验，验证了鸟体本构模型及接触算

法的有效性，结合参数反演与仿真算例，验证了泡沫铝材料本构模型的准确性与适用性；进一步，利用 Pam-crash 软

件对加筋板结构与泡沫铝夹芯结构端框进行了鸟撞瞬态冲击动力学仿真，对比分析了二者的冲击响应特性与能量吸收

机理差异。研究表明：加筋板主要依靠塑性变形来吸收鸟撞能量，而泡沫铝夹芯结构则通过芯层的压缩坍塌失效、上

面板的塑性大变形机制协同吸收能量；优化后的泡沫铝夹芯结构在能量吸收效率方面显著优于传统加筋板结构；进而，

基于泡沫铝夹芯结构的吸能特性完成了覆盖挡板全区域的优化设计方案；基于全覆盖鸟撞冲击仿真结果，所提出的泡

沫铝夹芯挡板设计方案在保持与现役结构同等抗鸟撞性能的前提下，实现了 30%以上的结构重量减轻。本研究为民用

飞机机头端框的抗鸟撞轻量化设计提供了可靠的技术参考与创新思路。
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Abstract: In response to the insufficient lightweight issue of the baffle plate for the nose end frame with aluminum 

alloy stiffened structure in active civil aircraft, a new type of aluminum foam sandwich baffle structure is proposed 
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based on an in-depth exploration of the energy absorption mechanism of aluminum foam sandwich structures against 

bird impact. This innovative design employs an asymmetric panel configuration: a highly ductile 2024-T3 aluminum a

lloy upper face sheet, a high-strength 7075-T6 aluminum alloy lower face sheet, and an aluminum foam core layer in 

between. It replaces the traditional aluminum alloy stiffened panel, aiming to significantly reduce structural weight wh

ile ensuring excellent bird strike resistance. First, the effectiveness of the bird body constitutive model and its contact 

algorithm was verified by comparing the high-speed bird body impact test on aluminum alloy flat plates with the si

mulated strain data. Based on previous experimental data, combined with parameter inversion and simulation cases, th

e simulation data of homogeneous and gradient aluminum foams are in good agreement with the test results, which 

verifies the accuracy and applicability of the aluminum foam material constitutive model.Furthermore, using the profes

sional Pam-crash software, transient impact dynamics simulations of bird strikes were conducted on both the stiffened 

panel structure and the aluminum foam sandwich structure end frame. Combined with the damage and deformation c

onditions of each component and energy absorption data, a comparative analysis was made on the differences in their 

impact response characteristics and energy absorption mechanisms.The study shows that the stiffened panel mainly abs

orbs the energy of bird body impact through its plastic deformation, while the aluminum foam sandwich structure ab

sorbs energy synergistically through the compressive collapse failure of the core layer and the large plastic deformati

on mechanism of the upper face sheet. The optimized aluminum foam sandwich structure is significantly superior to 

the traditional stiffened panel structure in terms of energy absorption efficiency.Subsequently, a full-coverage optimizat

ion design scheme for the baffle was completed based on the energy absorption characteristics of the aluminum foam 

sandwich structure.According to the full-coverage bird impact simulation results, the proposed aluminum foam sandwic

h baffle design achieves a structural weight reduction of more than 30% while maintaining the same bird strike resist

ance performance as the in-service structure.This research provides reliable technical references and innovative ideas f

or the lightweight bird strike-resistant design of civil aircraft nose bulkhead. 

Keywords: Foam Aluminum; Sandwich Structure; Absorption Mechanism; Bird Strike; Nose Bulkhead

鸟撞是一种突发性和多发性的飞行事故，一旦发生，轻则导致飞机结构部件的损伤，重则引发

机毁人亡的灾难性事故[1,2]。根据美国联邦航空管理局（FAA）的统计数据，仅在 2023 年，动物撞击

事件就导致美国民航业损失了 62761 小时的飞机运营时间，并造成约 4.61 亿美元的直接和间接经济

损失[3]。鸟撞已经成为威胁航空安全的最危险因素之一。

目前，鸟撞的研究方法主要包括工程试验法和数值仿真法。由于地面试验过程冗长且成本高昂，

越来越多的学者选择采用数值仿真的方法来研究鸟撞问题，以提高研究的效率和经济性。这些方法

主要包括拉格朗日（Lagrange）、任意拉格朗日-欧拉（Arbitrary Lagrange-Euler，ALE）和光滑粒子

流体动力学（Smoothed Particle Hydrodynamics，SPH）等。拉格朗日法适用于固体力学问题，已被众

多研究者用于鸟撞模拟[4,5]。然而，鸟体在高度变形后可能导致网格严重畸变，从而影响计算精度。

因此，人们发展了 ALE 法[6,7]和 SPH 法[8,9]来模拟鸟体。尽管 ALE 法不受网格畸变的限制，但其求解

时间较长且需要设置大量控制参数，增加了实现的难度。相比之下，SPH 法不依赖网格且求解速度

较快，被广泛应用于鸟撞模拟。Georgiadis 等[10] 利用 SPH 方法对波音 787 的碳纤维环氧复合材料可

移动后缘进行了鸟撞仿真，并通过具有代表性的结构试验验证了模型的准确性。此外，刘军等[11]和

贾建东等[12]也采用 SPH 方法建立了鸟体的数值模型，并开展了仿真与试验，进一步证明了 SPH 方法

在鸟撞数值仿真中的高效性和可靠性。

作为民用飞机最前端的结构，机头雷达罩区域是鸟撞发生的高风险部位。研究表明，机头雷达

罩在遭遇鸟撞时容易被击穿[13]，导致其后的端框结构受损。根据我国《民用飞机结构抗鸟撞设计与

试验通用要求》[14]，在鸟撞事件发生后，雷达罩区域必须确保气密端框的完好性。因此，增强端框
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结构的抗鸟撞设计显得尤为重要。为此，某型号飞机的机头端框增设了一块铝合金加筋挡板，但该

挡板的重量增加过大，影响了飞机结构的轻量化设计。

夹芯结构是一种由两层高强度面板和一层低密度但厚度较大的芯层材料构成的复合结构。面板

主要承受弯曲载荷和平面载荷，而芯层则主要负责承受横向剪切力，分散并重新分布集中作用力，

同时保持结构的整体性[15,16]。泡沫铝材料兼具金属的高强度和多孔材料的轻质特性，因其轻量、高强

度及显著的抗冲击性能，广泛应用于航空航天领域[17–19]。Huo 等[20]研究了面板材料和厚度等因素对

低速夹芯板抗冲击性的影响，得出延展性材料更适合用作面板的结论。杨飞等[21]、方志威等
[22]、Tang 等[23] 对泡沫铝在弹丸冲击下的失效及能量吸收模式进行了研究，结果表明夹芯结构的下层

面板吸收了最多的冲击能量，其次是上层面板，而芯层吸收的能量最少[21]。与之不同，张永康等[24]

发现，在冰雹冲击下，泡沫铝芯层吸收了绝大多数的冲击能量，认为提高上层面板的刚度可以实现

更好的防护效果。

尽管目前已有大量关于泡沫铝夹芯结构抗冲击性能的研究，但大多数研究集中于硬物冲击工况，

优化方向主要在于提升面板的刚度，而针对鸟体等软体的冲击响应研究相对较少。此外，现有研究

中夹芯结构的上下面板通常采用相同材料和厚度，未考虑在实际冲击过程中二者所承受载荷的差异

性。因此，本文系统地研究了非对称泡沫铝夹芯结构在鸟体高速冲击下的变形破坏行为及其能量吸

收机制。考虑到所受载荷的不同，上下面板分别采用了塑性较好的 2024-T3 铝合金和强度较大的

7075-T6 铝合金，并探讨了在不同材料比重分配情况下夹芯结构的抗冲击性能。在此基础上，本文提

出了一种新型泡沫铝夹芯挡板结构并与传统加筋板结构的冲击响应及能量吸收特性进行了对比分析，

完成了泡沫铝夹芯挡板在飞机实际结构抗鸟撞应用中的减重案例，为飞机机头端框挡板的设计提供

了重要参考依据。

1 材料模型及参数

1.1 鸟体本构

本文采用 SPH 粒子模拟鸟体，其本构关系遵循 Murmaghan 状态方程，其不需要额外定义材料的

剪切强度。根据 Murnaghan 方程，压力公式为：

𝑝= 𝑝0 + 𝐵[( 𝜌𝜌0)𝛾−1] (1)

其中， 、 为材料的初始压力和密度， 、 均为材料常数。在 Pam-crash 材料库中状态方程对𝑝0 𝜌0 𝐵 𝛾
应 28 号模型。鸟体 Murnaghan 状态方程的参数由 McCarthy 等[25]确定，其中 为 7.98， 为γ B

128MPa。
1.2 铝合金

原加筋挡板结构采用 2024-T3 铝合金材料，而本文所提出的泡沫铝夹芯结构则综合使用 2024-T3
与 7075-T6 两种铝合金。在鸟体冲击载荷作用下，这两种材料均表现出显著的应变率敏感性。为准确

描述其动力响应特性，本文选用具有各向同性损伤的薄壳单元弹塑性模型来描述这些材料，对应

Pam-crash 中的 105 号材料模型（Elastic-Plastic with Isotropic Damage for Shell），塑性响应则采用与

应变率相关的 Johnson-Cook 本构模型进行描述：

𝜎(𝜀,𝜀) = [𝑎+ 𝑏(𝜀𝑝)
𝑛][1 + 𝑙𝑛(𝜀/𝐷)

1
𝑃] (2)

其中， 表示包含应变硬化的静态屈服应力， 为屈服应力， 为有效塑性应变， 、 为𝑎+ 𝑏(𝜀𝑝)
𝑛 𝑎 𝜀𝑝 𝑏 n

材料常数。 为应变率影响因子，包含应变率 和两个控制参数 、 [26]。材料在低应变率1 + 𝑙𝑛(𝜀/𝐷)1/𝑃 𝜀 𝐷 𝑃
下的准静态力学性能通过电子万能试验机测得；而高应变率下的动态力学性能则是利用分离式霍普
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金森杆（Split Hopkinson Bar, SHB）试验获取，相关材料参数详见表 1。破坏准则采用最大塑性应变

失效准则，其具体失效应变值参考表中的 。𝜀𝑓𝑎𝑖𝑙

表 1 两种铝合金材料参数

Table 1 Material parameters for two aluminum alloys

材料号 𝐸(GPa) 泊松比 𝑎(MPa) 𝑏(MPa) 𝑛 )𝐷(s−1 𝑝 𝜀𝑓𝑎𝑖𝑙

2024-T3 72 0.31 280 400 0.2 1 66.67 0.18

7075-T6 71 0.35 480 400 0.28 1 -1000 0.12

1.3 泡沫铝

Zheng 等[27]提出了速率无关的刚-塑性硬化（R-PH）理想化模型，可以有效拟合泡沫铝的工程应

力-工程应变曲线。在数值仿真中，直接将泡沫铝的工程应力-应变曲线作为材料输入显然是不可行的。

由于泡沫铝在压缩过程中体积发生显著变化，难以直接获取其真实应力-应变关系，故本文使用工程

应力-体积应变曲线作为材料输入依据。同时，根据泡沫铝压缩过程中的变形特点，作出以下假设：

塑性泊松比与工程应变呈线性关系。已知工程应变，根据 R-PH 模型计算得到工程应力，而体积应变

通过如下关系得到：

𝜃= (1−2𝜀𝑣𝑝)𝑙𝑛(1−𝜀) (3)
为变形过程中塑性泊松比的平均值， 为压缩工程应变的绝对值， 为体积应变。Zhang 等[28]通𝑣𝑝 𝜀 𝜃

过试验发现 与泡沫铝的相对密度 成幂指数关系：𝑣𝑝 𝜌
𝜈𝑝= 0.2 × 𝜌0.51 (4)

本文泡沫铝的破坏准则采用最大塑性应变失效准则，最大值设置为 0.4[29]。黄苏南等[30]通过开展

Taylor-Hopkinson 冲击试验，发现了泡沫铝的应力-应变行为呈现明显的冲击速率敏感性。而本文并

未考虑其率效应，所得优化设计结果是相对保守的。

1.4 模型验证

1.4.1 鸟体本构验证

为验证文献[26]中鸟体本构参数的准确性和有效性，本研究开展了鸟撞靶板试验。试验装置如图

1 所示，主要由储气罐、控制系统、测速系统、高速摄像系统等设备组成。试验过程中，鸟体装填于

专用弹托内，通过储气罐中高压气体释放产生的高速气流将其加速射出。鸟体的速度由储气罐中的

气压来控制，速度大小通过激光测速系统测量计算。试验全程使用高速摄像机记录鸟体飞行的动态

过程，并配合应变片等传感器实时采集撞击过程中的冲击响应数据。试验工装由槽钢构成，通过压

板与螺栓固定于地槽上，下夹具固连在工装上，可根据试验需求调节上下位置。靶板采用 500 
mm×500 mm 的 2024-T3 铝合金，四周各预留五个螺栓孔位，如图 2（a）所示。靶板安装在下夹具之

上，通过上夹具固定，上下夹具与工装之间均采用螺栓连接。为获取撞击响应数据，在靶板背面粘

贴应变片以采集应变信号。共粘贴两组、四个应变片，分别记为 1#至 4#，应变片呈 90°夹角布置，

距离撞击中心的径向距离依次为竖直方向 100 mm、竖直方向 50 mm、水平方向 50 mm 和水平方向

100 mm，如图 2（b）所示。试验中，鸟体撞击靶板的初始速度为 135.39 m/s。
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图 1 空气炮试验装置

Fig.1 Air gun test device

(a) Dimensions of the flat plate
(b) Assembly of flat plate and the location of strain 

gauge

图 2 靶板

Fig.2 Target

根据实际试验情况建立了如图 3 所示的鸟撞铝合金靶板有限元模型。该模型主要由鸟体、靶板

以及上下夹具三部分组成。如 1.1 节所述，鸟体基于 SPH 方法建立，使用 Murnaghan 状态方程进行

描述。靶板划分实体单元，共划分三层，总厚度为 2.38 mm，采用 2024-T3 铝合金的本构模型。为获

取靶板在撞击过程中的应变响应，在其背面附加了一层厚度为 0.001 mm 的壳单元，该壳单元与靶板

共节点，用于输出应变数据。上下夹具部分采用 Lagrange 实体单元建模，并赋予 45#钢的线弹性本

构参数。

如图 4 所示，将高速相机拍摄的鸟体冲击过程与仿真模拟结果的进行对比，可以发现两者鸟体

冲击过程响应一致性较好。如图 5 所示，提取了仿真平板在冲击 1#和 4#的应变数据，并与对应的试

验数据进行了对比分析。结果表明，尽管两者在部分高频响应上存在一定差异，但在整体趋势、脉
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冲响应时刻及峰值大小等关键特征方面，仿真结果与试验数据基本一致。由于 2#和 3#距离冲击位置

较近，受试验中鸟体冲击位置与姿态的影响较大，本文仅对比了 1#和 4#的冲击响应。上述结果表明，

试验与仿真模拟的鸟体冲击过程和两个点位的应变响应结果均吻合良好，因此验证了本文鸟体本构

模型及参数和碰撞接触等设置在模拟鸟撞行为中的准确性与有效性。

图 3 铝合金平板鸟撞仿真有限元模型

Fig.3 Finite element model of bird impact on aluminum alloy plate 

图 4 鸟撞平板过程试验与仿真模拟过程对比图

Fig.4 Comparison diagram of the bird-striking plate process test and simulation process
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图 5 试验中 1#和 4#位置应变数据对比

Fig.5 Comparison of strain data at positions 1# and 4#

1.4.2 泡沫铝本构验证

为验证泡沫铝材料模拟的准确性，本文建立了如图 6 所示的准静态压缩仿真模型。模型结构包

括两个刚性板和中间的圆柱形泡沫铝试样，其中下刚性板施加完全固定约束，上刚性板施加向下恒

速位移以实现加载。泡沫铝材料采用 35 号材料卡（IMPR_FLICK_EP_CRUSH_FOAM），输入数据

为由前述本构模型计算得到的工程应力-应变曲线。接触算法选用 Pam-crash 中的 34 号点-面接触类型。

通过提取上刚性板的位移与其接触力，计算获得泡沫铝的准静态压缩工程应力-应变曲线。仿真

过程中完成了网格无关性验证，并将结果与文献[31]中 5 种相对密度的均质泡沫铝准静态压缩试验数

据进行对比。如图 7 所示，仿真曲线与试验结果高度吻合，最大误差不超过 5%，从而在一定程度上

验证了所建材料模型对均质泡沫铝压缩响应的准确性与有效性。

图 6 均质泡沫压缩仿真有限元模型

Fig.6 Finite element model of homogeneous foam compression simulation
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图 7 均质泡沫试验与仿真结果对比

Fig.7 Comparison of homogeneous foam test and simulation results

此外，本文建立了梯度泡沫铝试样的仿真模型，如图 8 所示。该试样沿长度方向具有梯度变化

的相对密度，共划分为 12 层，各层之间通过节点融合实现过渡，并分别赋予与相对密度对应的材料

属性。相对密度的分布参数参考吕怡楠等人[31]的试验结果。工程应力-应变曲线的计算方法与均质泡

沫铝相同，将仿真结果与文献[31]中的试验数据对比分析。

图 8 梯度泡沫压缩仿真有限元模型

Fig.8 Finite element model of gradient foam compression simulation录
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(a) (b)

(c) (d)

(e)

图 9 梯度泡沫试验与仿真结果对比

Fig.9 Comparison of gradient foam test and simulation results

仿真结果与试验数据的对比如图 9 所示。图中包含三条曲线：正方形空心点线是文献[31]中的试

验结果，三角形空心点线是 R-PH 模型的预测结果[31]，而实心散点图为本文基于 Pam-crash 仿真所得

的结果。三组数据整体拟合良好，仿真结果与试验数据之间的相对误差控制在 5%以内，进一步验证

了所采用材料本构模型在模拟泡沫铝压缩响应方面的准确性与适用性。

2 数值模拟

2.1 有限元模型

2.1.1 机头端框
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某型飞机机头端框有限元模型如图 10(a)所示，主要由端框背板和挡板组成，该结构由全铝合金

制成，其横纵尺寸约为 2.14 m×1.67 m。原挡板采用加筋板设计，如图 11 所示。该加筋板长约 1.94 
m，宽约 0.58 m；开口区域长宽尺寸约为 0.37 m×0.32 m；筋条间距约为 0.19 m。加筋板分为五个部

分，其中 1、4、5 号厚度为 8 mm，2 号为 6 mm，3 号为 12 mm，加筋挡板的总重量为 26.26kg。薄

壁结构长宽尺寸远大于厚度尺寸，在有限元模型中主体结构均划分为壳单元，单元尺寸约为 10 
mm×10 mm。通过将不同厚度的区域划分为独立的 part 并赋予各自的厚度属性后，进行共节点处理以

保证模型的整体性。完整模型共包含 96587 个单元。

(a) CAD (b) CAE

图 10 机头端框模型

Fig.10 Nose bulkhead model

图 11 加筋挡板

Fig.11 Reinforced Bulkhead

2.1.2 泡沫铝夹芯结构
为实现减重优化设计，本文采用泡沫铝夹芯挡板替代传统铝合金加筋板结构。上面板选用具有

良好塑性的 2024-T3 铝合金，可在鸟体冲击时使更大面积泡沫铝发生压缩变形，从而提升吸能效率；

下面板则选用强度较大的 7075-T6 铝合金，为结构提供足够的支撑刚性，防止过度变形。如 12 所示，

上、下面板均划分为壳单元，材料模型选用 Pam-crash 中的 105 号弹塑性初始各向同性壳单元模型，

沿单元厚度方向设置 5 个高斯积分点，单元尺寸大小为 10 mm×10 mm。为简化建模，泡沫铝芯材采

用具有正交各向异性特性的连续体单元建模，对应材料模型为 Pam-crash 中 35 号弹塑性可压缩各向

同性硬化实体材料卡，单元尺寸为 10 mm×10 mm×10 mm。夹芯结构的厚度从上到下依次为：上面板

2 mm，泡沫铝芯层 15 mm，下面板 0.5 mm。最终，泡沫铝芯材划分为 24154 个实体单元，面板部分

划分为 24778 个壳单元。
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图 12 泡沫铝夹芯结构

Fig.12 Foam aluminum sandwich structure

2.1.3 鸟体
根据相关文献的研究，鸟撞模拟中鸟的几何构型多选用圆柱体、两端带半球体的圆柱体和椭球

体三种形状[32]。刘军等[33]在鸟撞发动机叶片的数值模拟中研究了以上三种构型对叶片动态响应的影

响，结果表明，当鸟体形状为圆柱体时，叶片最危险。为保证端框结构足够的安全裕度，本文采用

圆柱体来描述鸟体。在 Pam-crash 中建立鸟的几何构型，鸟的直径和长度分别为 95.1 mm 和 195.8 
mm。将鸟体进行六面实体划分，得到如图 13(a)所示的有限元鸟体模型。传统的有限元算法无法解决

鸟击等高速撞击的问题，因为鸟的大变形会造成网格的畸变，导致计算终止。SPH 法将物质离散为

一定数量的可自由运动的质点，给出这些质点的物质性质和初始条件，通过求解动力学方程得到最

终的仿真结果。与其他方法不同，SPH 没有特定的网格限制，可以解决网格畸变和不连续的问题。

因此，它可以更准确地模拟鸟类撞击飞机结构的流态行为。在 Pam-crash 中直接将有限元网格模型转

换为 SPH 粒子模型，如图 13(b)所示。对于光滑颗粒，最小和最大平滑长度分别为 1 mm 和 100 
mm，粘度为 0.1，平滑长度与半径之比为 2.1，共 22464 个 SPH 单元粒子。

(a) Lagrange model (b) SPH model

图 13 鸟体有限元模型

Fig.13 Finite element model of bird body

2.2 初始速度和边界条件

根据相对运动原理，端框结构不动，即采用边固支的方式固定端框四周边缘节点的 6 个自由度

，将撞击速度施加在鸟体上。根据《运输类飞机适航标准》（CCAR-25-R4）第 25.571 条规定的鸟撞

速度为海平面设计巡航速度 VC，赋予鸟体 180 m/s 的速度，撞击角度为垂直于挡板平面，仿真总时

长为 30 ms，设定求解器为 CRASH，进行显式（EXPLICIT）分析。在各部件连接情况设置中，整体

端框结构的连接均采用不带失效模式的 Tie 连接进行。在接触设置中，定义 SPH 鸟体粒子与挡板之

间的接触为点-面接触，且主面为整个前缘结构，从面为 SPH 鸟体粒子，对应 Pam-crash 中第 34 号接
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触方式。对端框结构设置了自接触，在 Pam-crash 中对应 36 号接触类型，接触厚度分别为 7 mm 和 1 
mm。

3 结果分析与讨论

3.1 撞击响应的对比

基于中心点位冲击下的抗鸟撞能力，本文对所提出的夹芯挡板结构进行了减重优化设计，最终

得到夹芯结构 B。该结构采用 2 mm 厚的 2024-T3 铝合金作为上面板，0.5 mm 厚的 7075-T6 铝合金作

为下面板，芯体材料为相对密度为 0.1、厚度为 15 mm 的泡沫铝。优化过程中对比分析了表 2 中列出

的多种不同构型及参数组合的结构方案，其中“2024_2”表示上面板采用 2 mm 厚的 2024-T3 铝合金。

需要指出的是，本文未对夹芯结构 A 的应力水平进行优化，优化重点主要集中于在满足抗鸟撞性能

的前提下实现结构的轻量化设计。

表 2 不同构型和厚度的挡板参数

Table 2 Baffle parameters for different configurations and thicknesses

材料号 上面板 下面板 芯体 总质量/kg

夹芯结构 A 2024_5 7075_0.5 0.2_15 25.97

夹芯结构 B 2024_2 7075_0.5 0.1_15 12.16

夹芯结构 C 7075_2 7075_0.5 0.1_15 12.16

加筋板 整体结构为 2024-T3 铝合金 26.26

图 14 展示了夹芯结构 C 在鸟撞冲击下的响应结果。该结构是四种挡板中唯一发生穿透失效的结

构。尽管其总质量与结构 B 相同，但结构 C 采用了刚性更高的 7075-T6 铝合金作为上面板，而结构

B 的上面板材料为塑性更优的 2024-T3 铝合金。这一结果在一定程度上表明，在鸟撞这类软体冲击载

荷下，塑性材料作为上面板有助于扩大泡沫铝芯体的受压面积，从而提升能量吸收效率，增强结构

的防护性能。由于夹芯结构 C 发生了贯穿破坏，本文不再对其能量吸收机制进行进一步分析。

图 14 夹芯结构 C的应力云图

Fig.14 Stress contour diagram of sandwich structure C

图 15 所示分别为原加筋板结构和 A、B 两种泡沫铝夹芯挡板结构受鸟撞（鸟体速度 180 m/s）时

的动态响应过程，并设定各应力云图为相同的应力范围。在鸟体撞击的初始阶段，三者均在撞击点

附近产生较大的应力；而随着撞击过程的进行到 2 ms 时，可以看出夹芯结构 B 的应力水平略小于加
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筋板结构。由于有泡沫铝芯体的存在，使得夹芯结构 B 的上面板变形更加均匀。而夹芯结构 A 的上

面板产生了大量褶皱，更好地吸收了鸟体动能，结构利用率得到提升。

t=0.5ms t=1ms t=1.5ms t=2ms

图 15 加筋板、夹芯结构 A和夹芯结构 B的应力响应云图

Fig.15 Stress response contours of stiffened plates, sandwich structure A and sandwich structure B

3.2 吸能特性差异

为考察不同挡板结构在鸟体撞击下的能量吸收机制，本文分别提取出相同质量和相同鸟体速度

下三种结构的能量吸收随时间的变化曲线，如图 16 所示。在撞击结束时，加筋板结构、夹芯结构 A
和夹芯结构 B 的总吸收能量分别为 4689.55 J、6826.58 J 和 9552.51 J。对应单位质量的比吸能分别为

178.56 J/kg、262.86 J/kg 和 785.57 J/kg。结果表明，无论是夹芯结构 A 还是 B，其吸能能力均明显优

于传统加筋板结构，尤其是结构 B，其单位质量吸能性能显著提升，表现出优越的轻量化抗冲击能力。

从吸能机制角度分析，加筋板结构主要通过金属材料的塑性变形来耗散能量；而夹芯结构则通过泡

沫铝芯材的坍塌失效以及上下面板的塑性褶皱变形共同作用来吸收动能。图 17 展示了泡沫铝在冲击

过程中的压缩失效形貌。相较于结构 A，结构 B 在泡沫铝芯体压缩以及面板塑性褶皱两方面的变形

程度均更显著，且其面板产生了更明显的褶皱形变，因此其能量吸收效率显著优于结构 A。在相同
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鸟体初始动能条件下，能量主要通过两种方式被耗散：一部分被前端的结构系统（即被保护的端框）

吸收，另一部分则通过鸟体破碎后形成的高速碎片携带剩余动能而散失。对于传统加筋板结构而言，

其能量耗散路径更集中于传递给端框结构。从图 16 中可以观察到，结构 A 的上面板能量吸收曲线在

达到峰值后出现了下降，可能与其弹性形变产生回弹效应有关。相比之下，结构 B 中泡沫铝芯体的

能量吸收显著高于结构 A，主要原因在于其失效区域范围更大，表明结构 B 的材料利用率与变形参

与度更高，整体吸能性能更加优越。

图 16 三种挡板结构及其组成部分在鸟撞冲击下的能量吸收曲线

Fig.16 The energy absorption curve of three types of baffle structures and their components

(a) Structure A (b) Structure B

图 17 泡沫铝失效区域的正视图与侧面剖视图

Fig.17 Front view and side section view of failure area of aluminum foam

4 结构设计与改进

上述夹芯结构 B 是在大量优化仿真基础上，在确保满足抗鸟撞性能的前提下，通过多参数调控

获得的最优厚度组合，成功实现了结构的轻量化设计目标。夹芯挡板的参数优化主要包括两个方面：

一是泡沫铝芯体的相对密度，二是上下面板及芯体的厚度配置。部分代表性夹芯结构的参数组合及

其对应仿真结果汇总于表 3 中。

表 3 夹芯泡沫铝的参数优化表

Table 3 Parameter optimization table of sandwich aluminum foam

序号 厚度参数（mm） Sandwich 重量(kg) 是否破坏击穿 上下面板（kg/m2)
1 1-25-3 19.82 否 12.60
2 1.5-25-0.5 击穿
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3 0.5-20-0.5 击穿

4 1-20-1.5 击穿

5 1-20-2 击穿

6 1-20-2.5 击穿

7 1.5-20-0.5 击穿

8 1.5-20-1 击穿

9 1.5-20-1.5 击穿

10 1.5-20-2 击穿

11 1.5-20-2.5 击穿

12 1-15-3 18.49 否 14.16
13 1.5-15-1 击穿

14 1.5-15-1.5 击穿

15 2-15-0.5 12.16 否 7.83
16 1.5-10-1 击穿

17 1.5-10-1.5 12.31 否 9.43

综合考虑鸟体尺寸与挡板几何特征，本文选取表中序号 15 所示的夹芯结构参数，开展了针对挡

板全覆盖区域的鸟撞仿真分析。鉴于挡板结构在形状和约束条件上具有上下对称性，仿真仅对其一

半区域进行，具体冲击位置如图 18 所示。共布置多个冲击点位，用以评估各区域的抗鸟撞性能。仿

真结果显示，简单的夹芯结构存在四个较为薄弱的区域，易发生局部破坏，见图 18 标示。针对上述

潜在薄弱区，本文提出了补强优化方案，包括在边缘设置“C”字形包边结构、以及在内部增设若干

横向工字梁以增强局部刚度。最终方案共增设 10 根工字梁，呈对称布置于端框结构的左右两侧，有

效提升了边缘抗冲击能力。图 19 展示了其中一侧工字梁的编号方案，其中 1–5 号工字梁的腹板中

面距结构对称面的距离分别为 196.06 mm、206.87 mm、756.06 mm、786.06 mm 和 936.06 mm。在实

施补强优化后的泡沫铝夹芯挡板中，所有设定冲击点位均未发生穿透失效，达到了结构抗鸟撞性能

要求。最终优化方案在保障安全性的前提下实现结构减重 8.39 kg，各构件质量分配情况详见表 4。

图 18 鸟撞全覆盖冲击点位

Fig.18 Bird strikes cover the full impact point
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