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基于内聚力模型的飞机风挡与无人机碰撞仿真及试验验证
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摘要： 为有效支持无人机撞击飞机仿真分析，降低试验研究成本，开展无人机与某型运输类飞机风挡碰撞试验及

有限元仿真方法研究。研究建立符合实际尺寸和曲面构型的风挡和无人机的建模方法；考虑到碰撞后风挡玻璃

的裂纹萌生和扩展的不可预测性和复杂性，通过 Python 二次开发在风挡模型中玻璃单元间及玻璃层与胶层间嵌

入零厚度内聚力单元，研究给出基于固有内聚力的风挡玻璃有限元模型。研究发现，对应工况的仿真结果与试

验结果基本一致，证明内聚力模型应用在该仿真中的有效性。同时相对于常规的单元删除法，基于内聚力模型

的仿真结果更加接近试验结果，证明所建立方法的精度更高。
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and UAV Based on Cohesive Zone Model
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Abstract:In order to effectively support the simulation analysis of unmanned aerial vehicle（UAV） impact on 
aircraft and reduce the cost of experimental research， the test and finite element simulation method research of 
collision between UAV and windshield of a transport category aircraft were carried out. The modeling method 
of windshield and UAV was studied and established according to the actual size and curved surface 
configuration. Considering the unpredictability and complexity of crack initiation and propagation of 
windshield glass after impact， zero-thickness cohesive elements were embedded between glass elements and 
between glass layer and rubber layer in the windshield model through Python programming， and the finite 
element model of windshield based on intrinsic cohesion was presented. It is found that the simulation results 
of corresponding conditions are basically consistent with the experimental results， which validates the 
cohesive zone model in the simulation. And compared with the conventional element deletion method， the 
simulation results based on the cohesive zone model are closer to the experimental results， which 
demonstrates that the established method has higher accuracy.
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随着近年来无人机的兴起，国内外已经报道多

起无人机与民机危险接近甚至直接碰撞的事件，无

人机与民机碰撞事件成为航空领域日益关注的安

全问题。飞机各个部位都有受到外来物撞击的可

能，其中风挡受到撞击的概率最高，风挡是现代飞

机上的关键部件，作为飞行员观察外部飞行环境的

窗口，关系到整个飞机的安全，其安全地位举足

轻重。

目前各国关于风挡玻璃与无人机碰撞的研究

还处于起步阶段。Sang 等［1］通过试验研究了无人

机与玻璃板的碰撞机理，在 LS⁃DYNA 中仿真评估

冲击力，确定了引起最大和最小威胁的特定碰撞条

件。Lu 等［2］在 PAM⁃CRASH 软件环境下，建立了

无人机与飞机风挡玻璃碰撞仿真模型，仿真结果与

试验结果进行了对比分析，验证了仿真的有效性。

澳 大 利 亚 民 航 安 全 局（Australia Civil Aviation 
Safety Authority， ACASA）［3］利用蒙特卡洛仿真研

究发现在大型客机降落阶段，2 kg 以下的小型无

人机不太可能穿透大型客机驾驶舱风挡，而通航飞

机的风挡在巡航速度下一定会被无人机穿透。英

国国家交通部等［4］机构研究表明，飞机的风挡玻璃

会因与 4 kg 级四旋翼机部件的空中碰撞而严重损

坏。美国联邦航空管理局（Federal Aviation Ad⁃
ministration，FAA）所 领 导 的 ASSURE（Alliance 
for System Safety of UAS through Research Excel⁃
lence）小组［5］利用经过部件级验证的精确无人机仿

真计算模型，得出了一种四旋翼构型与两款飞机风

挡碰撞的数值模拟结果。刘继军等［6］通过数值模

拟，结果显示飞机风挡在同等撞击条件下，小型无

人机比鸟体更具破坏性。郭亚周等［7］采用空气炮

法进行实验，研究结果表明等质量和等冲击速度

下，微型无人机比鸟更容易穿透风挡对舱内人员和

内部设施造成损伤，具备更大的破坏力。

以上风挡碰撞相关研究的实验部分都是将风

挡单独固定在实验台，将无人机撞向风挡，有的甚

至将无人机机臂拆下绑在机身，这显然与实际情况

不符。在有限元仿真部分中，现有运输类飞机风挡

的仿真研究都是采用基于连续体的单元删除法。

这没有考虑裂纹缝隙界面的接触，只是简单地将发

生破坏的单元删除，难以反映真实风挡玻璃碰撞后

裂纹的发生和扩展情况，仿真结果与试验结果相差

较大。内聚力模型可以解决这个问题。它是一种

模拟脆性材料裂纹的发生和扩展的新方法。Lin
等［8⁃9］使用内聚力模型模拟了汽车风挡玻璃在假人

头冲击下的断裂行为，发现仿真结果与试验结果基

本一致。但是这些研究未考虑实际风挡的曲面造

型，都是采用平面造型的夹层玻璃进行试验和仿

真，在一定程度上削弱了内聚力模型应用在实际曲

面风挡碰撞研究的适用性。此外，民用运输机风挡

的碰撞研究的结构、工况及撞击物更加复杂。

综合以上情况，本文拟开展某型全尺寸机头风

挡玻璃与整机级无人机高速碰撞仿真及试验验证，

研究建立基于内聚力模型的风挡玻璃有限元模型，

进行多种工况下的无人机撞击仿真，将仿真结果与

试验结果进行对比分析，证明本文基于内聚力模型

的碰撞仿真方法的有效性。通过与单元删除法结

果对比，证明本文仿真结果的高精度。

1 基于内聚力的碰撞仿真有限元

模型

为准确模拟风挡玻璃碰撞后裂纹的发生和扩

展情况，研究建立基于内聚力模型的风挡有限元模

型，并装配至机头结构中，以支持开展与无人机的

碰撞仿真。

1. 1　风挡及机头结构几何建模

风挡几何模型是有限元模型的基础，运输类飞

机风挡玻璃是夹层玻璃。由于玻璃的性质，内部结

构应力处于一种平衡状态，无法使用铆接或螺接安

装，而使用图 1 中所示压板进行压夹安装。本文以

某型运输类飞机风挡玻璃为碰撞仿真对象进行几

何建模，该风挡玻璃最大长度为 980 mm、最大宽度

为 681 mm、厚度为 22.7 mm。该风挡玻璃由 3 层玻

璃和 2 层夹层组成，3 层玻璃为无机化学钢化玻璃

材料，2 层夹层为有机材料（PU 和 PVB），周围采用

硅橡胶包边。如图 2 所示，P1 为第 1 层玻璃（即最

外层），P2 和 P3 分别为第 2 和第 3 层玻璃，PU 和

PVB 为胶层。

为了更加真实地模拟风挡实际情况，建立某型

民机全尺寸机头结构，并将风挡装配至机头结构

中，飞机主风挡是通过压板安装到窗框结构中，主

风挡与周围结构及安装形式如图 3 所示，图 4 为关

键位置的剖视图。考虑到风挡对结构的支持作用，

图 1 风挡截面图

Fig.1 Cross-section of windscreen
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需完整装配左右风挡。

1. 2　基于内聚力模型的风挡有限元建模

1. 2. 1　内聚力模型理论

内聚力模型是由 Barenblatt［10］和 Dugdale［11］提

出的基于弹塑性力学的材料失效力学模型，最早应

用在模拟复合材料层间脱黏过程［12］，后有学者将

其应用到陶瓷碎裂［13］、混凝土劈裂［14⁃15］等研究中。

它用 3 个阶段描述材料开裂过程，即尖端区（还未

损伤）、内聚力区（正在损伤）、失效区（已破坏），如

图 5 所示。其中内聚力 T 是材料内部微粒子相互

作用力，分离量 δ 表示裂纹两侧界面的相对位

移量。

1. 2. 2　风挡中心加密环形网格划分

由于裂纹只能沿着玻璃单元边界即内聚力单

元的位置传播，如采用常规网格单元横竖排列划

分，则受冲击后将出现锯齿形或台阶形裂纹，难以

匹配风挡玻璃实际中的裂纹扩展过程。试验结果

显示相机撞击点产生的损伤最大，且周围大多数裂

纹从此位置向外辐射。本文以撞击点为中心采用

中心加密网格画法创建风挡玻璃单元，如图 6 所

示，以便能更好地模拟风挡玻璃受冲击后的裂纹扩

展过程。

1. 2. 3　风挡玻璃固有内聚力单元嵌入

为有效实现风挡玻璃损伤仿真，并满足起裂位

置和裂纹路径的随机性，风挡玻璃有限元模型采用

固有型内聚力模型建立，即在分析之前，在所有的

玻璃单元两两之间嵌入内聚力单元，以及玻璃单元

和胶层单元之间嵌入内聚力单元。

为了保证仿真模型几何尺寸与试验相同，插入

零厚度内聚力单元，利用 Python 程序语言直接对

前处理文件进行修改，在对应位置插入内聚力单元

节点信息，实现内聚力单元的嵌入。嵌入固有内聚

力单元步骤如下：

（1） 读取前处理文本文件中的节点信息和单

元信息，并存储；

（2） 识别单元间的公共面及节点；

（3） 将公共面节点在对应单元上以逆时针顺

序存储；

（4） 再判断具有相同坐标的节点，两个相同坐

标节点称为一对节点；

（5） 然后，以对数增加相应倍数的相同坐标节

点，更新节点信息；

（6） 最后，在识别的单元间公共面生成内聚力

单元，更新单元信息；

（7） 插入成功后，输出带有内聚力单元信息的

前处理文件，该文件可导入 Abaqus软件计算。

图 5 内聚力模型示意图

Fig.5 Schematic diagram of cohesive zone model

图 3 机头结构中风挡几何模型局部放大

Fig.3 Partial magnification of the windshield geometry 
model in the aircraft nose structure

图 4 风挡关键位置结构剖视图

Fig.4 Sectional view of the structure at the key position of 
the windscreen

图 2 风挡主要组成部件

Fig.2 Main components of the windshield

图 6 风挡玻璃网格划分

Fig.6 Mesh drawing of the windshield
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结合以上步骤实现的Python程序可直接修改前

处理文件实现内聚力单元的嵌入。该程序能在多种

类型单元公共表面间嵌入零厚度内聚力单元。风挡

模型的玻璃实体单元主要是五面体和六面体单元。

运用 Python程序处理 INP 前处理文件，实现在相应

位置嵌入内聚力单元，如图 7所示。最终风挡模型单

元总数为 600 516 个，其中实体单元数为 191 400 个

（C3D6为 10 237个，C3D8为 181 163个），内聚力单

元 数 为 409 116 个（COH3D8 为 401 234 个 ， 
COH3D6为 7 882个）。

1. 2. 4　基于双线性内聚力模型的风挡玻璃材料

参数定义

现有内聚力模型研究中，材料的冲击破坏开裂

问题中主要采用双线性内聚力模型［16⁃17］，如图 8 所

示，其中，σmax 和 τmax 分别是法向内聚力 Tn和切向内

聚力 Tt 的最大值，δ 0
n 和 δ 0

t 则分别是法向和切向内

聚力到达最大值时的初始损伤位移，δ f
n 和 δ f

t 是最终

破坏的损伤失效位移。

在弹性阶段的曲线斜率即法向刚度系数 Kn和

切向刚度系数 Kt分别为

K n = σmax

δ 0
n
，    K t = τmax

δ 0
t

（1）

由图 8 可发现，内聚力分离量曲线和坐标轴围

成三角形区域，该区域面积表示断裂能，则法向断

裂能 G C
n 和切向断裂能 G C

t 分别为

G C
n = σmax δ f

n

2 ，       G C
t = τmax δ f

t

2 （2）

在实际工程中，材料一般都是混合形式的

开裂破坏，而不是单独的法向拉伸破坏或单独

的切向剪切破坏。为了表征混合模式下的损伤

失效位移 δ f，Benzeggagh 等［18］提出了 BK 准则

δ f= 2( 1+ β 2 )
σmax + β 2 τmax

[ G C
n +( G C

t - G C
n ) ( β 2 τmax

σmax + β 2 τmax
)η ]

β = δ t

δn
（3）

式中：β 表示混合度比例；η 为材料常数。

玻璃内部内聚力单元主要控制玻璃裂纹扩展

或碎裂等失效形式，以及玻璃层与胶层之间内聚力

单元主要控制层间界面分离的失效形式。不同位

置的内聚力单元参数［8，17］如表 1 所列。

由于玻璃开裂的模拟是通过玻璃单元间的内

聚力单元失效来实现的，玻璃单元本身不发生破

坏，为此本文将玻璃单元设置为线弹性材料，密度

为 2 500 kg/m3，弹性模量为 7 400 MPa，泊松比为

0.23。此外，PU 胶层动态应力⁃应变曲线和拟合参

图 7 风挡玻璃模型嵌入内聚力单元原理图与效果图

Fig.7 Principle and effect drawing of the cohesive elements embedded in the windshield model

图 8 双线性内聚力模型

Fig.8 Bilinear cohesive zone model
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数采用文献［19］研究 PU 材料在高应变率作用下

的动态力学性能所给出的曲线与参数，密度为 1 
180 kg/m3；PVB 胶层单元采用粘弹性材料模型中

的广义 Maxwell 模型，密度为 1 100 kg/m3，体积模

量为 20 GPa，初始剪切模量为 330 MPa，PVB 材料

的剪切松弛模量时间变化曲线参照文献［20］。经

过检查，风挡玻璃有限元模型的整体质量和重心位

置，与风挡玻璃实物的情况基本一致。

1. 3　无人机建模及质量分布

鉴于大疆创新科技公司的 Phantom 4 Pro 型号

无人机的结构造型在该重量级的无人机中最为

常见，具有普遍的代表性，FAA 的 ASSURE 小组

也选用该型号无人机作为典型四旋翼无人机进行

研究。本文建立此型号无人机有限元模型，如图 9所

示。该无人机的外形尺寸为 427 mm×427 mm×
192 mm，外壳厚度为 1 mm，整体质量约为 1.3 kg。
电池、电路板、相机等实体已简化为规则形状，划

分为六面体实体单元；机身壳体、叶片等薄壳形状

较复杂，划分为四边形为主，三角形为辅的壳单

元。无人机网格划分单元数为 16 735 个，其中壳单

元 11 691 个，实体单元 5 044 个。

无人机部件有限元模型之间主要采用耦合连

接实现力的传递，模型主要部件分布位置如图 10
所示。其中，机身壳体、叶片等薄壳都定义为聚碳

酸 酯（PC）材 料［21］，在 ABAQUS 中 选 用 Brittle 
Cracking 本构模型。将电池电芯定义为 Li⁃Po 材

料［22］，采用可压缩泡沫模型。将相机和电机的材

料定义为 6061 铝合金［23］和 7075 铝合金［24］，采用

Johnson⁃Cook 模型。将电路板材料定义为玻璃⁃环
氧复合材料［25］。其中模型的主要部件弹性参数和

质量分布如表 2 所示。通过拆解无人机实物称取

各部件质量，确认质量分布情况与有限元模型基本

一致。

1. 4　机头整体有限元建模及仿真工况

在 1.1 节中，机头各个结构件已装配为一体，

但这只是位置上的对应，互相之间没有连接，无法

传递作用力。真实飞机的金属结构件主要采用铆

接，对应仿真中采用耦合连接，选定相应位置点与

点之间的耦合实现蒙皮与框架、蒙皮与蒙皮及窗框

与 框 架 等 的 连 接 。 机 头 各 结 构 件 主 要 采 用

Johnson⁃Cook 本构模型的铝合金材料，顶部板、侧

壁板为 2524 铝合金，风挡下部板为 2024 铝合金，

缘条、钣金件为 7075、7050 铝合金，各型号铝合金

具体的材料参数参考文献［2］，机头模型的整体质

量和重心位置与厂商数据基本一致。机头金属结

构单元数为 184 237 个，加上左右风挡模型单元数

和无人机单元数，最终碰撞有限元模型的单元总数

为 1 402 004 个。在 Abaqus 软件中设置模型碰撞

接触为通用接触，其中法向接触定义为硬接触，切

向接触的罚值设为 0.1。采样频率与验证试验的应

变片采样频率一致，即设置为 50 000 Hz，则输出间

表 1 风挡玻璃内聚力参数

Table 1 Cohesion parameters of windshield glass

内聚力单元
位置

第 1 层风挡
玻璃内部单

元间

第 2、3 层风
挡玻璃内部

单元间

玻璃层与
PU、PVB 胶
层界面间

参数

σmax=τmax= 120 MPa， β=1， η=0.3
Kn = Kt = 500 000 MPa/mm

G C
n =G C

t = 0.1 N/mm

σmax=τmax=600 MPa， β=1， η=0.3
Kn = Kt =500 000 MPa/mm

G C
n =G C

t =1 N/mm

σmax=τmax=50 MPa， β=1， η=0.3
Kn = Kt =1 250 MPa/mm

G C
n =G C

t =0.3 N/mm

图 9 Phantom 4 Pro 无人机实物与模型

Fig.9 Finite element model of Phantom 4 Pro UAV

图 10 无人机各部件分布

Fig.10 Distribution of all parts of UAV

表 2 无人机的各类材料参数和质量分布

Table 2 Material parameter and mass distribution of 
UAV

部件

电池

相机

电机

电路板

叶片

起落架、机身
壳体、等

密度/
（kg·m-3）

1 750

2 800

1 850

1 130

弹性模量/
MPa
500

68 900

18 830

2 350

泊松比

0.01

0.33

0.136

0.36

质量/g

459
222
212
184
46

237
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隔为 0.02 ms。由于左右风挡具有对称性，仿真选

取一侧即左风挡进行研究（正方向为飞机正常运行

前进方向），将无人机重心对准左风挡中心，如图

11 所示。

2 无人机与飞机风挡碰撞试验

为了证明仿真模型的有效性，需开展相应试验

验证，项目组参与中国民航局上海航空器适航审定

中心主导的无人机与民机碰撞系列试验。整个试

验装置由火箭橇、导轨、无人机、龙门架和高速摄像

机组成，其中火箭橇包括火箭发动机、滑车及机头

试验件等，分别如图 12、13 所示。

此试验为火箭橇有速度试验，采用火箭橇搭载

某型民用运输机全尺寸机头试验件，以火箭发动机

为动力来源，推动火箭橇沿高精度滑轨高速运动，

到达规定速度（碰撞点速度）时碰撞悬挂在轨道上

方的无人机，模拟民机碰撞无人机的工况。通过调

整支臂位置和悬挂点，改变无人机的位置与角度，

能够模拟真实碰撞场景下的各种姿态。本文涉及

的试验为无人机重心对准风挡中心。不同于国内

外现有基于空气炮原理所进行的试验，本试验可以

使民机机头撞向处于正常工作状态的无人机，完全

真实地模拟碰撞情景。

试验数据主要包括碰撞过程动态响应、碰撞完

毕风挡形貌、风挡内侧相应测点粘贴的应变片记录

的碰撞过程应变响应。

FAR（Federal Aviation Regulation）91部［26］117
条规定任何航空飞行器在 10 000 inch（约 3 048 m）

以下空域的速度不得超过 250 节（130 m/s）。中

国 民 航 规 章（Chinese Civil Aviation Regulations，
CCAR）91 部［27］323 条规定航空器速度（a）除经

局方批准并得到空中交通管制的同意外，航空

器 驾驶员不得在修正海平面气压高度 3 000 m
（10 000 inch）以下以大于 470 km/h（250 n mile/h）
的指示空速运行航空器。CCAR91 与 FAR91 规

定的速度皆约为 130 m/s。250 节（130 m/s）虽然

是指示空速，但也是该规定的极限速度，实际上

Phantom 4 Pro 无人机限高 120 m，最大飞行速度

约为 20 m/s，两者难以在 150 m/s 的相对速度下

相撞，但为了实现试验价值最大化，考虑较严重的

情况，确定民机与无人机碰撞的最大相对速度为

150 m/s。

为了充分验证内聚力模型在高速动态冲击有

限元仿真中的有效性，并充分观察在不同碰撞

情况下风挡的损伤情况，拟开展不同无人机姿

态和质量的试验。其中不同姿态处于无人机功能

范围内；不同质量为在无人机机身加装一块电池，

质量为 1.82 kg，接近鸟撞适航条款中的鸟体质量

1.8 kg。试验结果可对比两者在相同质量下对民

机风挡的撞击严重性。各工况下的无人机与风挡

对应位置如图 15 所示，试验工况与结果如表 3 所

示，具体结果内容在第 3 节展示与仿真结果进行

对比。

图 11 无人机及机头结构整体有限元模型

Fig.11 Integral finite element model of UAV and aircraft 
nose structure

图 12 试验总体布局示意图

Fig.12 Schematic diagram of the overall layout of the test

图 13 火箭橇结构简图

Fig.13 Schematic diagram of rocket sled structure

图 14 真实碰撞试验场景

Fig.14 Real crash test
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3 碰撞试验碰撞仿真结果验证及

分析

针对真实的试验工况，利用 1.4 节建立的基于

固有内聚力的无人机与风挡玻璃碰撞仿真模型，采

用有限元软件 ABAQUS 中的显式分析模块，即

ABAQUS/Explicit，开展相应工况的仿真，如图 16
所示。初始时刻无人机与风挡未接触，但间距小，

可减少未接触的计算时间。将对应工况的仿真结

果与试验结果从碰撞损伤过程、风挡玻璃最终损伤

形貌、应变响应 3 个角度进行对比分析，验证本文

仿真模型的有效性及高精度。

3. 1　无人机与风挡玻璃碰撞过程损伤对比分析

无人机与风挡玻璃碰撞过程典型时刻的损伤

情况见图 17。图 17（a）是本文仿真过程，图 17（b）是

真实试验的高速摄像图像，图 17（c）是常规单元删除

法仿真过程。0 ms时刻为初始未碰撞状态，图 17（a）
和图 17（b）在 1.4 ms 和 3.5 ms 时刻的无人机损伤

情况和风挡玻璃裂纹扩展情况基本一致。而在图

17（c）单元删除法仿真中，当相机和电机接触风挡

时，只有接触位置的玻璃碎裂，无向外辐射裂纹；无

人机各部件与风挡发生碰撞后，只产生塑性变形，

未发生碎裂。

3. 2　风挡玻璃损伤形貌对比分析

第 1 种工况下第 1 层风挡玻璃的损伤情况对比

见图 18。图 18（a，b）分别对应位置的损伤尺寸接

近，径向裂纹和环向裂纹的扩展方向类似，表明第

1 种工况下本文仿真结果与试验基本一致。这些

裂纹呈现一定的分布特性，以风挡中心为圆点，向

外扩散环状裂纹和未形成闭环的弧状裂纹，在这

些环状和弧状裂纹间还穿插着部分以风挡中心为

圆点的径向裂纹。同时，这些裂纹还呈现一定的

扩展规律，撞击点中心部位的裂纹较密集，往外逐

渐稀疏，再往外又变得密集，接近窗框的位置存在

大量裂纹。由于撞击中心部位受到的正面冲击的

图 15 3 种不同工况下的碰撞试验位置

Fig.15 Test under three different working conditions

表 3 3种不同的试验工况与对应的试验结果

Table 3 Three different test conditions and test results

工况

1
2
3

无人机

Phantom 4 Pro
Phantom 4 Pro

Phantom 4 Pro（加装 1 块电池）

质量/kg

1.36
1.36
1.82

偏航角/（°）

0
-24.4

0

俯仰角/（°）

0
45
0

撞击速度/（m·s-1）

152.7
154.8
153.4

试验结果

风挡仅最外层玻璃破损

3 层玻璃全破损

最外层与中间层玻璃破损

*实际碰撞速度与预定速度的误差不超过 5%。3 种工况下都无滚转情况。此试验结果为风挡玻璃各层破坏情况。绿色：安全；黄色：

较危险；红色表示：灾难性

图 16 仿真的 3 种工况

Fig.16 Three working conditions of simulation
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能量较多，导致裂纹较密集；随后冲击波能量向外

传播导致了稀疏的环状、弧状和径向裂纹；当冲击

波能量到达边界即窗框位置时，由于风挡与窗框

是不同材料且过渡不均匀存在转折角度而产生应

力集中，冲击波能量大量聚集在风挡四周，使得裂

纹变得密集。图 18（a，b）的裂纹都呈现出类似的

分布特性和扩展规律，而图 18（c）中，只有相机和

左侧电机造成风挡玻璃单元脱离，只有两条细长

的横竖交叉的裂纹，并无环向和径向裂纹。

第 2 种工况下第 1 层风挡玻璃的损伤情况对

比见图 19。与第 1 种工况类似，图 19（a，b）的损伤

结果基本一致。而图 19（c）只有零星的撞击点玻

璃单元脱离和细长的的裂纹，与真实试验结果严

重不符。第 2 种工况下从机舱内侧观察风挡玻璃

的情况见图 20，即第 3 层玻璃的情况。从图 20（a）

可以看出，第 3 层风挡玻璃已经完全破损，这与试

验结果一致。而在单元删除法的结果中，第 3 层

风挡玻璃只出现两条交叉裂缝，与试验结果相差

较大。

第 2 种工况的风挡玻璃破坏情况比第 1 种工

况严重，这是由于第 2 种工况中的无人机后仰了

45°。无人机主要部件是以接近垂直的姿态撞击风

挡，相对动能侧向耗散较少，大部分能量都被风挡

吸收，导致风挡上相应的撞击点位置玻璃单元脱落

较多，同时大量能量向四周传播，导致风挡整体裂

纹扩展地更加密集。

第 3 种工况下第 1 层风挡玻璃的损伤情况对比

见图 21，与第 1 和第 2 种工况类似，图 21（a）和图 21
（b）的损伤结果基本一致。而图 21（c）与真实试验

结果严重不符。

图 18 第 1 种工况下第 1 层风挡玻璃仿真结果与试验结果对比（标注尺寸单位为 mm）

Fig.18 Comparison of simulation and test result of the first glass in the first condition

图 17 仿真与试验的碰撞过程对比

Fig.17 Comparison of collision process between simulation and test
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3. 3　风挡玻璃应变响应对比分析

前文从直观可见的损伤角度来对比分析对

应工况的仿真结果与试验结果，证明内聚力模型

应用在无人机与飞机风挡玻璃碰撞仿真的有效

性。此节进一步通过撞击过程的风挡应变响应

对比分析，证明本文基于内聚力的仿真模型的高

精度。

由于高速撞击，极易导致应变片失效及失真，

因此选取有效的应变片数据与仿真模型对应测点

位置的应变数据进行对比。由于第 3 个工况的动

能较大，导致试验应变片大概在 8 ms 失效，有效试

验数据的采集时长为 8 ms，短于第 1 和第 2 工况下

10 ms的采集时长。

第 1 种工况的测点位置如图 22 所示，第 1 种工

况（图 23）的试验曲线和仿真曲线的最大波峰和波

谷位置和数值基本对应。第 2 种工况的测点位置

如图 24 所示，第 2 种工况（图 25）的最大波谷位置

略微偏移，但是数值基本相等。第 3 种工况的测点

位置如图 26 所示，第 3 种工况（图 27）的试验曲线

和仿真曲线的最大波峰和波谷位置和数值基本对

应。综合 3 种工况的仿真和试验不同测点应变响

应的整体对比，可认为两者应变响应趋势基本

一致。

图 22 第 1 种工况的应变片布局（机舱内侧观察）

Fig.22 Layout of strain gauge in the first condition (view 
from the inside of cockpit)

图 21 第 3 种工况下第 1 层风挡玻璃仿真结果与试验结果对比

Fig.21 Comparison of simulation and test result of the first glass in third condition

图 20 第 2 种工况下第 3 层风挡玻璃仿真结果与试验结果对比（机舱内侧观察）

Fig.20 Comparison of simulation and test result of the third glass in the second condition (view from the inside of cockpit)

图 19 第 2 种工况下第 1 层风挡玻璃仿真结果与试验结果对比

Fig.19 Comparison of simulation and test result of the first glass in the second condition
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图 26 第 3 种工况的应变片布局（机舱内侧观察）

Fig.26 Layout of strain gauge layout in the third condition 
(view from the inside of cockpit)

图 24 第 2 种工况的应变片布局（机舱内侧观察）

Fig.24 Layout of strain gauge layout in the second condi⁃
tion (view from the inside of cockpit)

图 25 第 2 种工况下试验与仿真的应变响应对比

Fig.25 Comparison of strain response between experiment 
and simulation in the second condition

图 23 第 1 种工况下试验与仿真的应变响应对比

Fig.23 Comparison of strain response between experiment 
and simulation in the first condition
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4 结  　论

考虑到碰撞后风挡玻璃的裂纹萌生和扩展的

不可预测性和复杂性，本文研究给出了基于固有内

聚力的风挡玻璃有限元模型。

（1） 本文开展 3 个工况的无人机与风挡玻璃碰

撞仿真验证，从碰撞损伤过程、风挡玻璃最终损伤

形貌、应变响应 3 个角度对比分析，得出仿真结果

与试验结果基本一致，同时 3 个玻璃层的破坏情况

也一致，证明了内聚力模型应用在无人机与飞机风

挡玻璃碰撞仿真中的有效性。

（2） 通过与常规基于单元删除法的仿真结果

对比，证明了本文基于内聚力模型仿真方法的精度

较高。

本文建立的高精度仿真模型可为无人机与飞

机风挡玻璃碰撞的研究，提供仿真模型支持，无需

高昂的试验费用。

致谢：本文得到了中国民航上海航空器适航审定中

心的支持，对此表示感谢！
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