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Neue Methoden

Validierung von Verfahren fiir die numerische

Simulation von Vogelschlag

P. Starke! G. Lemmen
EADS Militarflugzeuge GmbH
81663 Miinchen

Ubersicht

Bei Vogelschlag auf ein Luftfahrzeug treten
innerhalb von Sekundenbruchteilen hohe Kon-
taktdriicke mit verédnderlichem Betrag, Wirkfldche
und Verteilung auf. Daraus entstehen im betrof-
fenen Bauteil hohe Dehnungen mit plastischen
Verformungen bei Metallen, Delaminationen und
Briichen bei Faserverbunden, Steifigkeits- und
Temperaturdnderungen, die unter Umsténden zum
Versagen der Struktur fiihren kénnen.

Vogelschlag ist damit eine komplexe nichtlineare
Problemstellung am Schnittpunkt von Strukturme-
chanik, Fluid- und Thermodynamik.

Aufgrund der Komplexitat der Vorgénge bei Vo-
gelschlag waren Untersuchungen und Zulassungs-
nachweise bisher weitgehend auf Versuche angewie-
sen. Kosten und Zeitaufwand sind bei Versuchen
sehr hoch, die Ergebnisse streuen, und bei der Mes-
sung von Dehnungen und Verformungen sind die
Daten oft unbrauchbar.

Um aufwendige Versuchsdurchfithrungen durch
die numerische Simulation mit Hilfe der Finite-
Elemente-Methode (FEM) zuverléssig zu ersetzen,
wurde im Bereich Militdrflugzeuge der EADS ein
mehrjihriges Forschungsvorhaben durchgefiihrt.
Mit den Ergebnissen des Projekts sind numerische
Simulationsmethoden verfiigbar, deren Zuverléssig-
keit durch Versuche abgesichert ist.

Stichworte: Vogelsschlag, SPH

1 Einleitung

Der Nachweis von Vogelschlagfestigkeit ist fester
Bestandteil ziviler und militérischer Zulassungsvor-
schriften. ODEBRECHT geht in [1] auf diese Forde-
rungen und die ihnen zugrundeliegenden Szenarien
ausfiihrlich ein.

Aufgrund der Komplexitéit der Vorgédnge bei Vo-
gelschlag waren Untersuchungen und Zulassungs-
nachweise bisher weitgehend auf Versuche an-
gewiesen. Aus den Ergebnissen der Vogelschlag-
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tests haben verschiedene Flugzeughersteller und
Forschungseinrichtungen Berechnungsformeln ent-
wickelt. Vergleicht man diese empirischen Beziehun-
gen mit den zugrundeliegenden Versuchen, fallt auf,
dafl die Tests stark streuen. Die Formeln beschrén-
ken sich dariiber hinaus meist auf nur sehr ein-
fache Bauteilformen. Die empirischen Beziehungen
liefern deshalb nur Anhaltswerte fiir eine Vorausle-
gung. Dafl diese Vorgehensweise nicht immer aus-
reicht, zeigte ein Vorfall mit einer Boeing 757 im
April 2001 [2], siche Abbildung 1.

Zulassungsbehorden erlauben bisher Nachweise
nur durch Versuche — bestenfalls durch Simulatio-
nen unterstiitzt. Fiir einen Ubergang von Versuch
zur Simulation muf} Giiltigkeit und Zuverldssigkeit
der numerischen Verfahren nachgewiesen werden.
Dabei miissen folgende ,,Kettenglieder* einzeln oder
in Kombination untersucht werden:

e Geometrische Form und Materialgesetz des Vo-
gels

e Kontaktverhalten Vogel-Struktur

e Materialgesetze fiir die Strukturbauteile aus
Metall und Faserverbunden.

Abbildung 1: Vogelschlagschaden an einer Boeing 757
der American Airlines

Um Fehler moglichst gering zu halten, sollten die
Punkte vorzugsweise einzeln nachgewiesen werden.

© 2005 Copyright by DYNAmMore GmbH

J-1-47



Neue Methoden

4. LS-DYNA Anwenderforum, Bamberg 2005

Falls die Berechnungen mit Experimenten vergli-
chen werden, sollten Versuchsaufbau und Proben-
form moglichst einfach und eindeutig bestimmt sein.

Wird der Nachweis der Zuverlassigkeit der nume-
rischen Verfahren fiir die oben aufgefithrten Punkte
nicht erbracht, sind mit Hilfe von numerischen Si-
mulationen bestenfalls qualitative Vergleiche einel-
ner Bauweisen moglich.

2 Validierung des
dells

Vogelmo-

Bei nichtlinearen FE-Simulationen wurden zur Mo-
dellierung des Vogels bisher hauptséchlich Elemente
mit Lagrange—Formulierung benutzt. Aufgrund der
starken Verzerrungen muf im Laufe der Simulation
das Intervall der simulierten Zeit von Berechnungs-
schritt zu Berechnungsschritt immer weiter verrin-
gert werden, um numerische Stabilitdt zu gewahr-
leisten. Trotzdem wird in der Regel ein Punkt er-
reicht, an dem die Elemente keine physikalisch sinn-
vollen Ergebnisse mehr liefern. Fiir den Vogeler-
satzkorper wurde die Lagrange-Formulierung von
den Verfassern deshalb verworfen und stattdessen
das als Smoothed Particle Hydrodynamics (SPH) be-
zeichnete Verfahren gewihlt. Die Vorteile der SPH—
Methode bei der Modellierung des Vogels werden in
[3] ausfiihrlicher erldutert.

2.1 Form und Materialgesetz

Die hdufigsten Formen des Vogelersatzkorpers bei
Simulationen sind Zylinder mit geraden und abge-
rundeten Enden, siehe Abbildung 2. Die Form mit
geraden Enden wird gern benutzt, weil von WIL-
BECK umfangreiche Versuchsergebnisse fiir Gelati-
neproben veréffentlicht wurden [4]; Zylinder mit ab-
gerundeten Enden liefern Ergebnisse, die besser zu
Versuchen mit echten Voégeln passen. Bei beiden
Formen des Ersatzkorpers betrédgt das Verhiltnis
der Liange zum Durchmesser zwei.

In den Simulationen wurde fiir den Vogel eine Zu-
standsgleichung fiir ein Gemisch aus 90 Volumen—%
Wasser und 10 Volumen—-% Luft benutzt. Als Form
fiir den Vogelersatzkorper wurde der Zylinder mit
abgerundeten Enden festgelegt. Abbildung 3 zeigt
einen Vergleich des bei den Rechnungen auftreten-
den Hugoniot—Druckes mit Versuchswerten und ei-
ner theoretischen Vorhersage von WILBECK. In Ab-
bildung 4 ist ein Vergleich der entsprechenden Stau-
driicke zu sehen. Den zeitlichen Verlauf des von
WILBECK [5] gemessenen Druckes bei Aufschlag ei-
nes Vogels mit einer Geschwindigkeit von 200 7 auf
eine starre Platte zeigt Abbildung 5 . Zum Vergleich
sind dort auch der Druckverlauf aus einer Simulati-
on und der theoretische Staudruck eines inkompres-

Abbildung 2: Form des Vogelersatzkorpers

siblen Fluids zu sehen.

Aus Abbildung 3-5 wird deutlich, dafl der
Hugoniot—Druck des Vogelmodells gegeniiber den
gemessenen Werten hoher liegt. Der Staudruck in
den Simulationen stimmt gut mit den Versuchen
iiberein. Da — besonders bei Metallbauteilen — die
Struktur hauptséchlich wahrend der Staudruckpha-
se geschidigt wird, ist sowohl die Form als auch das
Materialgesetz fiir die Nachbildung des Vogels gut
geeignet.

2.2 Kontaktalgorithmen

Die Kontaktalgorithmen werden durch Vergleich
der Simulationen von Vogelschlag auf Metallstruk-
turen mit entsprechenden Versuchen validiert. Als
Werkstoffgesetz fiir Metall wurde das Modell von
JOHNSON und CoOOK [6] gewihlt. Parameter dieses
Modells wurden 1983 fiir einige Metalllegierungen
vertffentlicht. Das Materialmodell selbst und die Er-
gebnisse der Simulationen werden im nachfolgenden
Abschnitt vorgestellt.
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Abbildung 3: Hugoniot-Druck beim Vogelmodell mit
abgerundeten Enden
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3 Validierung der Materialmo-
delle

3.1 Metallstrukturen

Fiir die Beschreibung des Verhaltens von Metall-
strukturen steht bei LS-DYNA eine grofie Anzahl
unterschiedlich komplexer Modelle zur Verfiigung.
Die nachfolgend beschriebene Formulierung wurde
1983 von JOHNSON und COOK eingefiihrt. Sie be-
riicksichtigt den Einflu} von Dehnraten- und Tem-
peratureinfliissen.

Das Materialmodell beriicksichtigt in einer einfa-
chen Form auch Versagen. Sobald der Schadenspara-
meter D > 1 ist, wird die Steifigkeit des betroffenen
Elements schlagartig zu Null gesetzt. Das Element
wird aber erst dann aus dem FE-Netz geloscht, wenn
es aufgrund seiner Dehnung einen vorbestimmten
Zeitschritt unterschreitet. Diese Gréfle mufl vor Be-
ginn der Simulation berechnet werden. Die Vorge-
hensweise ist etwas miihsam, jedoch dadurch ge-
rechtfertigt, dafl das Johnson-Cook-Modell bei Ver-
gleichsuntersuchungen mit anderen in LS-DYNA zur
Simulation von Metallstrukturen verfiigharen Mate-
rialmodellen die besten Ergebnisse geliefert hat.

3.1.1 Vergleich mit empirischen Beziehun-
gen

Abbildung 6 zeigt den Verlauf der Durchschlags-
geschwindigkeit nach der Beziehung von McCN-
AUGHTAN [7] in Abhingigkeit des Pfeilungswinkels
o fiir eine Beplankungsdicke von 2 mm, eine Vogel-
masse von 1,81 kg (4 1bs) und einen Nasenradius von
62 mm. Die Abweichungen zwischen der empirischen
Kurve und den Simulationsergebnissen betragen im
iiberpriiften Bereich weniger als 10%.
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Abbildung 4: Staudruck beim Vogelmodell mit abge-
rundeten Enden
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Abbildung 6: Vergleich der Durchschlaggeschwindig-
keit nach [7] mit Simulationsergebnissen

3.2 Faserverbundstrukturen

Fithrt man Simulationen mit einem neuen Material-
modell durch, ist es unbedingt notwendig, das Ver-
sagensverhalten mit moglichst einfachen Probenfor-
men und bei definerten Lager- und Kontaktbedin-
gungen kennenzulernen. Bei Schlagbelastung soll-
ten zunichst geringe Auftreffgeschwindigkeiten und
anndhernd starre Stempel verwendet werden, be-
vor zu hoheren Geschwindigkeiten und verformba-
ren Prallkérpern iibergegangen wird.

3.2.1 Aufschlag bei niedrigen Geschwindig-
keiten (,,Low Velocity Impact*)

Ein im Luftfahrtbereich héufig benutztes Verfah-
ren zur Beurteilung der Schlagzihigkeit von Faser-
verbunden und deren Druckfestigkeit im geschadig-
ten Zustand (Compression after Impact, CAI) wur-
de von der Firma Boeing definiert. Wegen des ein-
fachen Versuchsaufbaus und der definierten Lager-
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und Aufprallbedingungen war dieses Testverfahren
als Grundlage fiir eine Beurteilung der Giite des Fa-
serverbundmodells gut geeignet. Giinstig ist dabei
auch, daf} fiir diese Probenform sowohl innerhalb
der EADS als auch in der Literatur Versuchsergeb-
nisse vorhanden sind.

Abbildung 7 zeigt den Vergleich der Grofie und
Form der Delaminationsflichen aus Simulation und
Versuch mit der Boeing—CAI-Probe.

Sowohl die Form als auch die Gréfle des Scha-
dens stimmt mit dem Experiment gut iiberein. Ab-
bildung 8 zeigt fiir unterschiedliche Aufschagener-
gien den Vergleich der Schadensflichen aus den Si-
mulationen mit den Delaminationsflichen aus den
Versuchen. Bei den Kurven aus den Simulationen
bedeutet beim Index ein Wert von 1, daf in keiner
der Laminatschichten die Fasern von der Matrix ab-
gelost sind. Ein Wert von 0 bedeutet, daf§ alle Lagen
delaminiert sind.

Aus der Abbildung erkennt man, daf§ die Fliche,
die durch die Linie fiir einen Schadensindex von 0,9
begrenzt wird, iiber den gesamten untersuchten Be-
reich die beste Ubereinstimmung mit den aus den
Versuchen ermittelten Delaminationsflichen zeigt.

Eine weitere Moglichkeit zur Uberpriifung der
Giite des numerischen Modells bietet der Verlauf der
Kontaktkraft zwischen Stempel und Probe. Abbil-
dung 9 zeigt einen Vergleich aus Versuch und Si-
mulation. Sowohl die Hche der Kraft als auch der
zeitliche Verlauf der Kurve stimmt gut mit dem Ex-
periment iiberein.

Abbildung 7: Vergleich der Delaminationsfléche und -
form aus Versuch und Simulation

Neben der Grole der Schadensfliche selbst ist
auch das Tragverhalten der geschidigten Probe in-
teressant. Abbildung 10 zeigt den Vergleich der
Druckfestigkeit nach Schlagschidigung aus Versuch
und Simulation. Die bei den Rechenléufen ermittel-
ten Druckfestigkeiten liegen inmitten der Punktwol-
ke der experimentellen Werte.
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Abbildung 8: Vergleich der Delaminationsflichen aus
Versuch und Simulation
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Abbildung 9: Vergleich der Kontaktkraft aus Versuch
und Simulation

3.2.2 Hochgeschwindigkeitsaufschlag
(,High Velocity Impact*)

Nachdem das Faserverbundmodell bei niedri-
gen Aufschlaggeschwindigkeiten bei den Schadens-
flichen, Kraftverldufen und Druckfestigkeiten der
geschidigten Proben eine gute Ubereinstimmung
mit Versuchen gezeigt hatten, wurde der Beschufl
von Faserverbundplatten mit Gelatinekérpern un-
tersucht. Um bei den Versuchen Fehlermoglichkei-
ten zu verringern, hatten die Proben wieder eine
einfache Form; an den Rindern wurden sie fest ein-
gespannt. Abbildung 11 zeigt beispielhaft einen Ver-
gleich der Delaminationsfliche und -form aus Ver-
such und Simulation.

Die Zahlen an den weiflen ,,Hohennlinien“ geben
den in der Simulation ermittelten Anteil der un-
geschidigten Lagen an. Im Bereich des Aufschlags
stimmen die Ergebnisse der Berechnung gut mit
dem Experiment {iberein; im Bereich der Einspan-
nung am Rand der Probe ist das numerische Modell
eher konservativ.
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Abbildung 10: Vergleich der Druckfestigkeit nach
Schlagschidigung aus Versuch und Si-
mulation

Abbildung 11: Vergleich der Delaminationsfliche aus
Versuch und Simulation

4 Validierung der Gesamtsi-
mulation

Zur Uberpriifung des Zusammenwirkens der einzel-
nen Bausteine wurde der Aufschlag eines Vogels auf
eine Fliigelase aus CFK simuliert und mit einem
Versuch verglichen. Grofle und Form des Bauteils
sind an moderne Verkehrsflugzeuge angelehnt. Ab-
bildung 12 zeigt die Versuchsstruktur.

Ein Vergleich der Schadensbilder aus Versuch und
Simulation ist in Abbildung 13 zu sehen. Im Bereich
links von der Einschlagstelle bis zur Rippe unmit-
telbar rechts vom Einschlag ist sowohl beim Ver-
such als auch bei der Rechnung ein T— bis V—{ormi-
ges Rifimuster zu sehen. Simulation und Experiment
stimmen in diesem Bereich also sehr gut {iberein.

Rechts vom Aufschlagpunkt ist bei der Versuchs-

Abbildung 12: Versuchsstruktur

Versuch

Simulation

Abbildung 13: Vergleich der Schadensbilder aus Ver-
such und Simulation
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struktur ein annéhernd waagrechter Rif8 zu sehen, in
der Simulation tritt in diesem Bereich kein Schaden
auf. Dieser Unterschied ist dadurch bedingt, dafl die
Ausbreitung von Rissen ein ortlich stark begrenztes
Phénomen ist und bei der Simulation ein sehr fei-
nes FE-Netz erfordert. Um einen Rifl weiterwachsen
zu lassen, muf jeweils das Element an der Rifspit-
ze geloscht werden; dafiir mufl sein gesamtes Vo-
lumen auf die erforderliche Versagensspannung ge-
bracht weden.

5 Zusammenfassung

Mit den Ergebnissen, die beim Forschungsvorha-
ben zur Simulation von Vogelschlag im Bereich Mi-
litarflugzeuge der EADS erreicht wurden, kénnen
jetzt mit Hilfe von FE-Simulationen Aussagen
iiber das Tragverhalten von Metall- und Faser-
verbundstrukturen gemacht und die Erfiillung von
Zulassungs- und Spezifikationsforderungen nachge-
wiesen werden. Dariiber hinaus lassen sich in frithen
Entwurfsstadien - lange bevor Bauteile verfiigbar
sind - Erkenntnisse iiber die Entwicklung von scha-
denstoleranten Leichtbaustrukturen gewinnen.

Mit der SPH-Methode steht fiir die Simulation
von Vogelschlag ein Verfahren zur Verfligung, das
gegeniiber anderen Berechnungsmethoden Vorteile
hinsichtlich Stabilitédt, Simulationsgeschwindigkeit
und der Fahigkeit zur Vorhersage von Schiden aus
Sekundireinschlégen bietet.

Bei Materialmodellen fiir den Vogel liefern Zu-
standsgleichungen in tabellierter Form brauchbare
Ergebnisse. Die Hugoniot-Driicke liegen gegeniiber
den Versuchen mit echten Vogeln hoher, die Stau-
driicke — hauptséchlich fiir die Schédigung verant-
wortlich — stimmen gut mit Messungen {iberein.

Fiir Metallstrukturen zeigte sich das Materialmo-
dell nach JOHNSON und COOK als am besten geeig-
net.

Fiir die Simulation von Vogelschlag auf Faserver-
bunde wurde ein geeignetes Materialmodell ausge-
wéihlt. Obwohl das Werkstoffgesetz sehr einfach ist,
wurden Auswertungsmdoglichkeiten gefunden, um
Aussagen iiber das Delaminationsverhalten zu ma-
chen.
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