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摘要： 纤维金属板蜂窝夹芯结构作为一种轻质航空结构，研究其抗鸟体高速冲击性能具有重要的现实意义。本

文提出一种基于连续介质损伤力学的有限元模型，研究鸟体高速冲击下纤维金属板蜂窝夹芯结构的力学行为及

损伤机理。采用光滑粒子流体动力学（Smooth particle hydrodynamics， SPH）法对鸟体类流体力学行为进行建

模；采用 Johnson‑Cook 模型模拟金属层冲击力学响应；采用三维 Hashin 准则，考虑应变率效应，模拟复合材料层

板面内损伤演化；采用界面单元模拟层间分层现象。编写用户材料 VUMAT 子程序，实现基于 ABAQUS/
Explicit 软件平台的数值求解。探讨鸟体速度、蜂窝高度和面板厚度对纤维金属板蜂窝夹芯结构鸟体冲击性能的

影响，分析预应力条件下纤维金属板蜂窝夹芯结构鸟体高速冲击损伤特性，为夹芯结构鸟体冲击问题数值分析

提供一定的参考。
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Abstract: It is of great practical significance to study the high velocity bird impact resistance of fiber metal 
honeycomb sandwich structures as they are lightweight aerospace structures. In this work， a continuum 
damage mechanics based nonlinear finite element model is developed to study the mechanical behavior and 
damage mechanics of fiber metal honeycomb sandwich structures subjected to high velocity bird impact. The 
smooth particle hydrodynamics （SPH） method is employed to model the hydrodynamic behavior of the bird 
body. The Johnson-Cook model is utilized to capture the damage response of aluminum layer. The 3D Hashin 
failure criteria are adopted to predict the intra-laminar damage evolution of composites considering the high 
strain-rate effect. Cohesive elements are incorporated to simulate the inter-laminar delamination phenomena. 
A user material subroutine VUMAT is coded and implemented to obtain the numerical solution based on the  
ABAQUS/Explicit solver. The effects of bird velocity， honeycomb height and plate thicknesses on the bird 
impact properties of fiber metal honeycomb sandwich structures are discussed and the damage characteristics 
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are analyzed in detail in pre-stress conditions. This study provides a proper reference for numerical study on 
bird impact problems of other sandwich structures.
Key words: fiber metal sandwich structure； bird impact； damage； delamination； finite element modeling

纤维金属层板（Fiber metal laminate， FML）综

合了纤维复合材料和金属材料的特点，弥补了单一

复合材料和金属材料的不足。由 FML 和蜂窝结构

组成的纤维金属板蜂窝夹芯结构具有质量轻、比刚

度高、疲劳寿命长和抗冲击性能好等优良特性，常

应用于飞机外露部件，如机翼前缘等。

与刚性撞击不同，鸟类撞击是一种软体撞击事

件，鸟类在高速撞击下具有类流体特征。撞击行为

主要由 4 个时期组成：初始冲击、冲击衰减、稳定流

动和压力衰减［1］。鸟类撞击引起的损伤，如金属塑

性破坏、纤维断裂、基体开裂和层间分层，将大大降

低纤维金属板蜂窝夹芯结构的剩余力学性能。飞

机在飞行期间可能会遇到瞬时鸟撞事件，这将严重

威胁到航空安全。因此，研究纤维金属板蜂窝夹芯

结构在鸟体高速冲击下的结构响应和破坏行为具

有重要的现实意义。

鸟体撞击实验研究成本高，不仅耗时而且受到

特定物理条件限制，但也是研究复合材料结构冲击

响 应 和 破 坏 机 理 最 直 接 的 方 案 。 Guida 等［2］对

C27J 全尺寸无肋复合材料前缘进行了鸟击实验，

结果表明鸟击位置对结构损伤具有明显影响。Liu
等［3］对铝制双板进行了鸟击实验研究，在这个实验

中，禽类被用来作为替代鸟类的弹丸。然而，真正

的鸟类撞击实验总是具有高成本和低可重复性。

在鸟体冲击实验中，使用软质材料作为鸟类的替代

物在航空领域被广泛采用。文献［4］采用明胶和橡

胶弹丸来代替真实鸟类以研究铝和夹层玻璃的软

冲击问题。此外，霍雨佳［5］采用明胶鸟体撞击复合

材料蜂窝夹芯平板并对其进行了动态响应分析。

数值模拟是解决瞬态软体冲击问题的一种低

成本、高效和可靠分析技术。鸟体高速冲击的类流

体特征是鸟体冲击问题数值模拟的主要挑战。为

了处理大变形问题，通常使用两种方法来模拟鸟体

撞击的类流体行为，即耦合的欧拉‑拉格朗日（Cou‑
pled Eulerian‑Lagrangian，CEL）方法和光滑粒子流

体力学（Smooth particle hydrodynamics， SPH）方

法。在文献［6‑7］中，使用 CEL 方法研究了典型大

型客机内侧襟翼结构和复合材料机翼的鸟体撞击

损伤。文献［8］则采用 SPH 方法研究了鸟体对复

合材料机翼襟翼结构的冲击响应。然而，所得到的

数值结果会因所使用的数值方法而存在一定的差

异［9］。此外，鸟体几何形状对模拟结果也有重要影

响，鸟体形状通常被模拟为圆柱形、中间圆柱形两

端半球形、椭圆形和球形［10‑14］。

目前，对于鸟体高速冲击问题，国内外学者进

行了一定的实验和模拟工作。但对于鸟体冲击纤

维金属板蜂窝夹芯结构的研究鲜有报道，对其复合

材料结构在高速冲击下应变率效应的认识不足，相

关的数值模拟和分析工作仍需进一步深入。本文

基于考虑应变率效应的复合材料本构模型，编写

VUMAT 子程序，对不同蜂窝高度、不同面板厚度

纤维金属板蜂窝夹芯结构鸟体冲击动态响应进行

模拟，并分析不同预载下纤维金属板蜂窝夹芯结构

损伤特性，为夹芯结构鸟体冲击问题数值分析提供

了一定的参考。

1 损伤本构模型

1. 1　金属本构模型

Johnson‑Cook 模型适用于许多材料，包括绝大

多数金属的高应变率变形，其塑性模型表达式为

σ̄ = é
ëA + B ( ε̄pl ) nù

û
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê1 + C ln ( ε̇̄ pl

ε̇0 ) ùûúúúú ( 1 - T *m )（1）

式中：A、B、ε̄pl、n、C、ε̇̄ pl、ε̇0、T *、m 依次为屈服应力强

度、应变强化参数、等效塑性应变、应变强化指数、

应变率敏感系数、等效塑性应变率、参考应变率、无

量纲化温度以及温度软化系数。

失效模型的表达式为

ε̄ f
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（2）
式中：d 1~d 5 为在参考温度 T r 之下测得的失效参

数；p 为压应力，q 为 Mises 应力。当损伤参数 D =

∑( )Δε̄pl /ε̄ f
pl 累积达到 1 时，材料失效。

1. 2　鸟体本构模型

在高速冲击过程中，由于鸟体内产生的应力明

显高于其自身强度，会出现类似流体的流动特征。

在此冲击速度下，决定冲击响应的是材料密度，而

不是材料的强度［1］。Mie‑Grüneisen 状态方程是一

个水动力材料的模型，常常被用于描述高速冲击下

鸟体的材料属性。在此模型中，材料的体积强度是

通过状态方程确定的。Mie‑Grüneisen 状态方程的

线性表达式为
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P = ρ0 c2
0 η

( )1 - sη
2 (1 - Γ 0 η

2 )+ Γ 0 ρ0 Em （3）

式中：Γ 0 为材料常数；ρ0 为参考密度；η = 1 - ρ0 /ρ

为名义体积压缩应变；Em 为单位质量内能。这种

形式已经被用于一些鸟击的研究中［1，6，15］。4 个材

料参数：ρ0，c0，s，Γ 0，如表 1 所示。

1. 3　单向复合材料损伤本构模型

对于碳纤维和基体，其应力‑应变关系可以表

示为

σ f = E f ε （4）

σm ( t )=∫
0

t

E r( )t - τ ε̇dτ （5）

式中：E f、E r 分别为纤维弹性模量和基体松弛模量；

ε̇为应变率。

在常应变率下 E r 的具体表达式由 Karim 等［16］

给出

E r ( t )= Em + E 1 e
- tE1

η1 + E 2 e
- tE2

η2 （6）
式中：Em 基体弹性模量；E 1、E 2 则为 Maxwell 体中

弹性系数；η1、η2 为 Maxwell体中阻尼系数。

基于等应变假设，对于单向纤维增强复合材料

的轴向力学行为，有

σ̄11 ( t )=∫
0

t

E 11( t - τ ) ε̇ ( τ ) dτ = V f E f1 ε11 +

( 1 - V f ) ∫
0

t

E r( t - τ ) ε̇11 dτ （7）

式中：E f1、V f 分别为纤维轴向弹性模量和纤维体积

含量。

当应变率 ε̇0 一定时，将式（6）代入式（7），且 t =
ε11 /ε̇0，积分可得

σ̄11 ( ε11 )= ( E f1V f + Em ( 1 - V f ) ) ε11 +

E 1V m θe1 ε̇0 ( )1 - e
- ε11

ε̇0 θe1 + E 2V m θe2 ε̇0 ( )1 - e
- ε11

ε̇0 θe2

（8）
式 中 ：ε̇0 为 常 应 变 率 ；θ e1 = η1 /E 1，θ e2 = η2 /E 2 为

Maxwell体的松弛时间；V m = 1 - V f。

同理，可得单向复合材料在其他主方向上的应

力‑应变关系，具体表达式详见文献［16］。

单向纤维增强复合材料率相关三维本构关系

可表示为
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复合材料损伤判据采用三维 Hashin 失效准

则。考虑应变率对强度参数的影响，则

S0 = S0
r (1 + ξ ln |ε̇|

ε̇0 ) （10）

式中：S0 为当前应变率下的强度；ξ 为应变率修正

系数；S0
r 为参考应变率 ε̇0 下的强度。

在整个冲击过程中，当复合材料层出现损伤

后，纤维和基体的弹性模量和剪切模量会进行不同

程度的折减，折减方案如表 2 所示。

1. 4　层间损伤模型

为了模拟鸟体冲击下纤维金属层板的层间分

层现象，引入了双线性 Traction‑Separation 界面本

构模型。界面未损伤时，其响应为线弹性响应，损

伤后则采用线性损伤演化。
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式中：tn 为法向应力；ts、t t 为两个切向应力；δn 为法

向相对位移；δ s、δ t 则为两个切向的相对位移；d 为

当损伤发生时的损伤变量。

损伤起始准则如下

ì
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式中：t o
n 为法向界面强度；t o

s 、t o
t 则为两个切向的界

面强度。

表 1 EOS材料参数 [6,15]

Table 1 EOS material parameters[6,15]

ρ0/（t·mm-3）

950
c0/（mm·s-1）

1 480 000
s

0
Γ 0

0

表 2　材料刚度折减方案

Table 2　Material stiffness reduction scheme

失效模式

纤维拉伸失效

基体拉伸失效

纤维压缩失效

基体压缩失效

刚度折减系数

E f1

0.01
1

0.01
1

E f2

0.2
0.2
0.2
0.2

G f12

0.01
0.2
0.01
0.2

G f23

1
0.2
1

0.2

Em

1
0.01

1
0.01

Gm

1
0.01

1
0.01
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2 有限元模型

2. 1　鸟体冲击纤维金属板蜂窝夹芯结构有限元模型

纤维金属板蜂窝夹芯结构鸟体高速冲击有限

元模型如图 1 所示。该夹芯结构由上面板、芯层以

及下面板组成。其中上面板为纤维金属层板，芯层

为 Nomex 蜂窝，下面板为铝合金层板。该夹芯结

构的整体尺寸为 500 mm×500 mm，四周采用固支

边界条件。鸟体模型采用长径比为 2∶1 的两端半

球形中间圆柱形模型，质量为 1.0 kg，以 90°方向垂

直冲击该夹芯结构。在鸟体冲击的过程中，该夹芯

结构的损伤主要集中在中心区域，因此为了保证计

算效率，提高收敛性，在中心区域细化网格，从外向

中心网格由疏到密。鸟体与该夹芯板之间采用“通

用接触”，接触属性设置为无摩擦的“硬接触”。纤

维金属层板采用典型的 CRALL3/2 结构，由两层

0.5 mm 厚 T700s 纤维的复合材料层和 3 层 0.3 mm
厚的 AL 2024‑T3 组成。其中复合材料层由 4 层单

向纤维增强复合材料层组成（每层 0.125 mm），按

［0°/45°/-45°/90°］方式交叉铺层。图 1 中 CFRP
为复合材料层。

在工程领域通常将传统的蜂窝结构等效为

均匀的各向异性材料，以克服其离散和不均匀性

所带来的计算和分析困难。因此芯层蜂窝采用

等效蜂窝模型，以简化计算，提高效率。基于文

献［17］的力学性能实验，得到 Nomex 蜂窝各个

方向的材料参数，见表 3。为了更加真实的模拟

纤维金属板蜂窝夹芯结构的层间分层现象，在层

与层之间插入了 0 厚度的 cohesive 界面单元。在

冲击模拟过程中，当损伤变量大于 1 时，损伤单

元就会被删除。单向纤维复合材料和界面的材

料参数由表 4 和表 5 给出，Al 2024‑T3 的材料参

数由表 6 给出。

图 1 纤维金属板蜂窝夹芯结构图

Fig.1 Schematic diagram of fiber metal honeycomb sandwich structure

表 3 Nomex蜂窝材料参数

Table 3 Material parameters for Nomex honeycomb

材料参数

ρh/（kg·m-3）

EL/MPa
EW/MPa
ET/MPa

数值

48
0.5
0.3
79

材料参数

GLT/MPa
GWT/MPa
GLW/MPa

ν

数值

19
10

0.21
0.33

表 4 单向复合材料参数 [16,18‑19]

Table 4 Material parameters of unidirectional 
composites[16,18‑19]

参数

E f1/GPa
E f2 = E f3/GPa

G f12 = G f13/GPa
G f23/GPa
Em/GPa
E 1/GPa
E 2/GPa
θe1/ms
θe2/ms

Gm/GPa
G 1/GPa
θg1/ms

值

230
15

2.35
24

2.31
0.971
0.104
0.041

121 000
0.857
0.401
0.077

参数

G 2/GPa
θg2/ms

ρ c/（kg·m-3）

V f

μ12 = μ13

μ23

c

XT/MPa
XC/MPa
Y T/MPa
Y C/MPa
S/MPa

值

0.041
12 000
1 570

0.6
0.28
0.36
0.01
2 550
1 050

71
132
75

表 5 界面单元材料参数 [20]

Table 5 Material parameters of interface elements[20]

参数

ρ i/（kg·m－3）

k/GPa
N/MPa

值

1 440
1 000

80

参数

S = T/MPa
GⅠC/（N·mm－1）

GⅡC=GⅢC/（N·mm－1）

值

183
0.3
0.6
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2. 2　高速冲击损伤分析流程

本文通过编写用户定义子程序 VUMAT，将

材料的损伤本构模型引入 ABAQUS/Explicit 模块

进行数值求解。图 2 给出了鸟体高速冲击纤维金

属板蜂窝夹芯结构的具体分析流程。

3 分析与讨论

为了详细研究纤维金属板蜂窝夹芯结构在鸟

体高速冲击下的动态响应和损伤特征，本节对不同

纤维金属板蜂窝夹芯结构（见表 7），在 1 kg 鸟体以

不同速度（140 m/s、180 m/s）冲击下的数值结果进

行了对比分析。

3. 1　不同面板厚度冲击分析

在纤维金属板蜂窝夹芯结构中，纤维金属层板

对整个夹芯结构起着重要的承载作用。因此，为了

研究纤维金属层板厚度对夹芯结构鸟体冲击的影

响 ，本 节 选 取 了 表 7 中 厚 度 分 别 为 1.9 mm 和

2.9 mm 的两种铺层结构的纤维金属层板作为夹芯

结构的上面板，并对其蜂窝夹芯结构在鸟体冲击下

的动态响应进行研究。在整个冲击过程中，由于鸟

体冲击力的作用，纤维金属板蜂窝夹芯结构由中心

逐渐向四周凹陷，直到鸟体动能不足以使夹芯结构

继续弯曲，夹芯结构开始回弹，最终产生不可逆

的塑性损伤。图 3 为两种不同厚度的纤维金属

板作为夹芯结构上面板时，鸟体分别以 140 m/s
和 180 m/s 的速度冲击该结构的位移云图。可发

现速度为 140 m/s 时，两种厚度的纤维金属板蜂窝

夹芯结构并没有被冲破，且上面板厚度越大夹芯结

构中心点位移越小。随着冲击速度增加到 180 m/s
时，上面板厚度较小的夹芯结构被完全冲破，失去

了承载能力，而上面板厚度较大的夹芯结构虽然产生

了损伤但并没有被完全冲破，还有一定的承载能力。

图 2 鸟体高速冲击数值分析流程图

Fig.2 Flow chart of high velocity bird impact analysis

表 6 Al 2024⁃T3材料参数 [18]

Table 6 Material parameters of Al 2024⁃T3[18]

参数

ρAl/（kg·m－3）

E/GPa
μ

A/MPa
B/MPa

C

n

m

值

2 780
72.4
0.33
369
684

0.001 11
0.73

0

参数

T r/K
Tm/K

d1

d2

d3

d4

d5

值

293
775

0.112
0.123

1.5
0.007

0

表 7 不同纤维金属板蜂窝夹芯结构

Table 7 Different configurations of fiber metal honey⁃
comb sandwich structures

名称

FML1.9/Honeycomb6
FML1.9/Honeycomb12
FML1.9/Honeycomb18
FML2.9/Honeycomb6
FML2.9/Honeycomb12
FML2.9/Honeycomb18

上面板（FMLs）
铺层结构

Al/［0o/±45o/
90o］/Al/［0o/

±45o/90o］/Al

Al/［0o/±45o/
90o］s/Al/［0o/

±45o/90o］s/Al

蜂窝高
度/mm

6
12
18
6

12
18

下面板厚
度/mm

0.3
0.3
0.3
0.3
0.3
0.3

图 3 FML1.9/Honeycomb6 和 FML2.9/Honeycomb6 在不同冲击速度下位移云图

Fig.3 Displacement maps of FML1.9/Honeycomb6 and FML2.9/Honeycomb6 under different impact velocities
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对于 FML1.9/Honeycomb6 夹芯结构，如图 4
所示。随着鸟体冲击速度增加到 180 m/s，中心

区域层间分层增大，基本呈椭圆分布。复合材料

层中心区域伴随着基体大面积开裂，纤维开始大

面积发生脆性断裂，纤维金属层板承载能力迅速

下降，夹芯板弯曲变形增大，铝合金层发生断裂

现象，致使夹芯结构被完全穿透，失去承载能力。

对 于 FML2.9/Honeycomb6 夹 芯 结 构 ，如 图 5 所

示。该夹芯结构上下面板都发生了断裂损伤，但

并未穿透。层间损伤基本成椭圆形，分布在中心

区域，复合材料出现明显的纤维断裂和基体损

伤。对比图 4 和图 5，可以发现，当把纤维金属层

板中复合材料层数由 8 层增加 16 层时，夹芯结构

的承载能力明显增强 ，FML2.9/Honeycomb6 中

的复合材料层并没有像 FML1.9/Honeycomb 中

发生大面积的断裂从而导致失去承载能力。同

时，由于 FML2.9/Honeycomb6 并没有被穿透，故

其层间分层的面积相较于 FML1.9/Honeycomb6
较 小 ，且 离 冲 击 位 置 最 近 的 Al/0° 层 间 损 伤

最大。

3. 2　不同芯层高度冲击分析

图 6 为不同蜂窝芯层高度的纤维金属板蜂窝

夹芯结构的中心点位移随时间变化图，其中图 6
（a，b）为上面板厚度为 1.9 mm 的纤维金属板蜂窝

夹芯结构分别在 140 m/s 和 180 m/s 的冲击速度

下的中心点位移随时间变化历程；而图 6（c，d）则

为上面板厚度为 2.9 mm 的纤维金属板蜂窝夹芯

结构分别在 140 m/s 和 180 m/s 的冲击速度下的

中心点位移随时间变化历程。从图 6 中可以看

到，纤维金属板蜂窝夹芯结构在鸟体高速冲击下，

弯曲变形逐渐增大，在 1.5 ms 左右达到最大值，随

后鸟体的残余动能不足使纤维金属板蜂窝夹芯结

构继续发生弯曲变形，纤维金属板蜂窝夹芯结构

开始进入回弹阶段。不难发现，在保持冲击速度

和纤维金属层板厚度不变的条件下，随着蜂窝芯

层高度增加，纤维金属板夹芯结构的整体刚度得

图 4 FML1.9/Honeycomb6 在 180 m/s冲击速度下的损伤预测

Fig.4 Damage prediction of FML1.9/Honeycomb6 at 180 m/s impact velocity

图 5 FML2.9/Honeycomb6 在 180 m/s冲击速度下的损伤预测

Fig.5 Damage prediction of FML2.9/Honeycomb6 at 180 m/s impact velocity
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到加强，其弯 曲 变 形 更 小 。 如 图 6（a）所 示 ，在

蜂 窝 高 度 为 6 mm 时 ，其 中 心 处 位 移 最 大 为

48 mm，当把蜂窝芯层的高度增加到 18 mm 时，其

中心处位移最大为 40 mm，整体刚度提高了约

17%。随着冲击速度增加到 180 m/s，如图 6（b）
所示，该夹芯结构被完全冲破失去承载能力，在蜂

窝高度为 6 mm 时，其中心处位移最大为 122 mm。

当蜂窝芯层的高度增加到 18 mm 时，其中心处最

大位移为 109 mm，整体刚度提高了约 10%。因

此，受鸟体冲击时，增加纤维金属板蜂窝夹芯结构

中蜂窝芯的高度可以有效的提高该夹芯结构的整

体弯曲刚度。

3. 3　能量吸收分析

鸟体以不同速度冲击不同纤维金属板蜂窝夹

芯结构的能量吸收情况，如图 7 所示。其中图 7（a，
b）为上面板厚度为 1.9 mm 的纤维金属蜂窝夹芯结

构分别在 140 m/s 和 180 m/s 冲击速度时上下面板

及蜂窝芯层能量吸收统计图；而图 7（c，d）则为上

面板厚度为 2.9 mm 的纤维金属板蜂窝夹芯结构分

别在 140 m/s 和 180 m/s 冲击速度时上下面板及蜂

窝芯层能量吸收统计图。可以发现，来自鸟体冲击

的大部分能量，被上面板吸收，因此上面板是该夹

芯结构的主要承载结构。与上面板吸收的能量相

比，蜂窝芯层吸收能量最少，下面板次之。同时不

难发现，蜂窝芯层吸收的能量和上面板吸收的能量

随着蜂窝芯层高度的增加而增加，而下面板吸收的

能量则随着蜂窝芯层高度的增加而减小。这可能

是由于蜂窝芯层的刚度相对于上、下面板较小，当

鸟体冲击该夹芯结构时，冲击力迅速传递到蜂窝芯

层，而高度越高的蜂窝芯层其形变越大，从而进一

步增大上面板形变，导致上面板和蜂窝芯层吸收能

量随蜂窝芯层高度的增加而增加。而增加蜂窝芯

层的高度可以有效提高该夹芯结构的整体弯曲刚

度，因此下面板相较于上面板和芯层发生较小的形

变，从而使下面板吸收能量随蜂窝芯层高度的增加

而减小。结合图 6 和图 7 可以看出，随着冲击速度

的增加，夹芯结构整体的形变增大，从而使夹芯结

构的上下面板及蜂窝芯层的吸收能量增加。而在

相同冲击速度下，增加上面板的厚度使夹芯结构整

体形变减小，从而使夹芯结构上下面板和芯层吸收

能量减小。

3. 4　预应力下冲击分析

为了模拟航空结构真实应力条件，对纤维金属

板蜂窝夹芯结构分别施加 2、4 和 6 mm 的拉伸和压

缩位移，研究鸟体高速冲击下含预应力纤维金属蜂窝

夹芯结构的动态响应，讨论预应力对冲击响应的影

图 6 不同蜂窝芯层高度的纤维金属板蜂窝夹芯结构中心点位移变化历程

Fig.6 Displacement variation of the center point of fiber metal honeycomb sandwich structures with different honeycomb 
heights
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响。在上述拉伸和压缩位移下，夹心结构未出现屈曲

失效和强度损伤，这表明预应力设置在合理范围内。

在不同拉伸、压缩预应力下，鸟体以 140 m/s
的速度冲击纤维金属板蜂窝夹芯结构（FML1.9/
Honeycomb6）时，其复合材料层（layer3）的损伤状

态如图 8 所示。可以看到，在无预应力条件下，复

合材料层纤维和基体损伤主要集中在中心区域。

随着拉伸预载增加到 2 mm 时，纤维和基体损伤进

一步增加。当拉伸预载增加到 4 mm 时，伴随着基

体大面积的开裂，纤维断裂面积增加，该夹芯结构

从中心区域被鸟体穿透，失去承载能力。进一步将

预载增加到 6 mm，该复合材料层基体基本完全损

伤。与拉伸预应力不同，在压缩预应力下，该夹芯

结构并没有被穿透，失去承载能力其复合材料层基

体出现大面积损伤，但纤维损伤并不严重。因此相

比于拉伸预应力，其在压缩预应力下的抗冲击性能

表现更好。图 9 为不同拉伸、压缩预载条件下，该

夹芯结构各个复合材料层的基体损伤面积。可以

看到，无论是拉伸还是压缩预载，复合材料层基体

损伤面积随着预应力的增大而增大。对比图 9（a）
和图 9（b），不难发现，相比于 2 mm 拉伸预载，在

2 mm 压缩预载下，该夹芯结构复合材料层基体损

伤面积陡然增加，因此，复合材料层中基体损伤对

压缩预应力下冲击更加敏感。

图 7 不同冲击速度下不同纤维金属板蜂窝夹芯结构能量吸收

Fig.7 Energy absorption of different fiber metal honeycomb sandwich structures under different impact velocities

图 8 FML1.9/Honeycomb6 在不同预载下受鸟体以 140 m/s的速度冲击后复合材料层损伤状态

Fig.8 Damage state of FML1.9/Honeycomb6 composite layer in different preloads after 140 m/s bird impact
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4 结   论

（1） 对于纤维金属板蜂窝夹芯结构，纤维金属

层板是主要的冲击承载结构，增加上面板复合材料

的层数可以有效的提高其冲击防护能力；而增加蜂

窝芯层的高度，则可以提高该夹芯结构的整体弯曲

刚度，降低冲击中心点位移。

（2） 在相同的鸟体冲击速度下，夹芯结构上面

板吸收的能量最多，下面板次之，蜂窝芯层吸收能

量最少。蜂窝芯层吸收的能量和上面板吸收的能

量随着蜂窝芯层高度的增加而增加，而下面板吸收

的能量则随着蜂窝芯层高度的增加而减小。

（3） 与无预应力冲击相比，在拉伸预应力下，

该夹芯结构抗冲击承载能力下降。在预应力条件

下，压缩预应力下的抗冲击性能优于拉伸预应力下

的抗冲击性能。夹芯结构各复合材料层基体损伤

面积随着预应力的增大而增大，且基体损伤对压缩

预应力下冲击更加敏感。

（4） 所建有限元模型能够有效模拟鸟体高速

冲击下的类流体特征、复合材料层板应变率效应和

层内、层间损伤过程，且建模方法和所采用的损伤

模型具有良好的通用性，本文研究结果可为夹芯结

构鸟体冲击问题数值分析提供一定的参考。
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