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基于近场动力学的天线罩复合材料侵彻损伤研究
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  摘 要:基于近场动力学方法,综合分析了天线罩层合复合材料结构在高速小型飞行物

的冲击作用下的渐进损伤过程,并综合考虑了飞行物的几何形状对材料损伤模式和飞行物剩

余速度的影响。仿真结果表明:在高速小型飞行物冲击作用下,天线罩层合复合材料结构将发

生侵彻现象,其损伤模式以基体损伤为主,损伤扩展形式及程度随着侵彻时间渐进变化,并且

飞行物的形状对于材料的损伤形式和损伤程度具有明显的影响。
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0 引言

导弹在飞行过程中,常常会受到飞鸟、漂浮垃

圾等小型飞行物的撞击,这给弹体及天线罩的

结构安全带来了一定的威胁。传统的陶瓷材料

导弹天线罩罩体由于脆性高、重量大等缺点,越
来越不能满足当前日益严苛的工作环境要求。
复合材料由于比强度和比刚度高、设计性良好

等优点,逐渐成为新型罩体材料的良好选择[1]。
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但复合材料各向异性的特点导致其损伤形式复

杂,传统有限元方法模拟困难,在一定程度上制

约 了 复 合 材 料 的 发 展 和 应 用。2000 年

SILLING[2-3]提出了一种新的无网格方法———近

场动力学(Peridynamics,PD)方法,该方法的本

构方程简单且更贴近物理实际,能较好地模拟

复合材料的损伤形式及过程。本文采用该方法

分析了复合材料罩体等效结构在高速小型飞行

物冲击下的渐进损伤形式,以及飞行物贯穿结

构后的剩余速度情况。

1 复合材料PD理论

1.1 PD冲击模型

近场动力学作为一种新兴的非局部无网格理

论,区别于传统经典理论的连续性假设,重塑了运

动学方程,用空间积分方程代替微分方程来描述

物质的力学行为,避免了传统方法在解决不连续

问题时的奇异性。其满足一般力学定律的运动方

程为

ρ(x)u
··(x,t)=

∫Hx
f(u(x',t)-u(x,t),x'-x)dVx' +b(x,t)

(1)
式中:ρ(x)为物质点x 的密度;u··(x,t)为物质

点x 在t时刻的加速度矢量;Hx 为近场域;Vx'

代表物质点x' 的体积;f(u(x',t)-u(x,t),

x'-x)为近场力矢量函数,该函数与两物质点之

间的初 始 相 对 位 置 x'-x 及 相 对 位 移 矢 量

u(x',t)-u(x,t)相关;b(x,t)为体积力。

SILLING [4]在随后的研究中给出了基于PD
理论的刚性冲击模型,本文基于此模型模拟了近

场动力学中刚性飞行物与靶体间的接触过程。分

析时将飞行物视为不可变形的刚体,由于冲击作

用时间一般十分短暂,因此可以将冲击过程离散

为准静态压缩过程。飞行物以初始速度v0 运动,
直到与靶体接触,此时靶体处于静止状态,每个物

质点接受的点力的合力为零,如图1(a)所示。飞

行物继续运动至侵入靶体,此时靶体内有物质点

进入飞行物,如图1(b)所示。为了避免两者相互

渗透,需要对进入飞行物的物质点进行修正,修正

后的物质点被挤压到新的位置,如图1(c)所示。

图1 飞行物冲击接触的整体过程

  靶体物质点修正方法如图2所示。其中U
为物质点受到飞行物挤压而产生的位移;Ux 和

Uy 分别为位移U 在水平和垂直方向上的分量;θ
为物质点位移方向与水平方向的夹角。

飞行物与靶体接触过程中,原始物质点之间

的平衡状态被破坏。这反过来导致物质点的速度

改变,物质点以新的速度产生新的位移。在整个

过程中,飞行物将受到物质点的反作用力,从而使

得飞行物的速度也发生改变并带入下一步进行迭

代计算。
冲击过程中,第i步飞行物速度的迭代公式为

vi
p=vi-1

p +ai-1
p Δt (2)

其中

ai-1
p =Fi-1/mp (3)

式中:vi-1
p 为第 (i-1)步飞行物的速度矢量;

ai-1
p 为第(i-1)步飞行物的加速度矢量;Δt为时

间步长;Fi-1 表示第(i-1)步飞行物受到的来自

靶体的反作用力;mp 为飞行物质量。
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图2 物质点位移修正示意图

第i步飞行物新的位置矢量的迭代公式为

Li
p=Li-1

p -vi
pΔt (4)

  飞行物到达如图1(b)所示的新位置后,需要

对进入飞行物的物质点的位置进行修正,修正后

板内的物质点的新位置的计算公式为

Li+1/2
k =Li

p+
(Li

p-Lk)
Li
p-Li

k
Rp (5)

式中:Li+1/2
k 表示第(i+1/2)步物质点k 受挤压

后的位置矢量;Rp 表示球形飞行物的半径。
靶体内的物质点受到飞行物挤压而产生的位

移的计算公式为

ΔLi+1/2
k =Li+1/2

k -Li
k (6)

  靶体内的物质点受到飞行物挤压而产生的加

速度计算公式为

ai+1/2
k =(ΔLi+1/2

k -ΔLi
k)/Δt (7)

  结合式(6)和式(7),飞行物受到的反作用力

可表示为

Fi=-
1
mp
∑
N

k=1
mkai+1/2

k (8)

式中:mk 为物质点k的质量;N 表示近场域内的

物质点的个数。
靶体内物质点j由于对点力平衡被破坏而产

生的加速度可表示为

ai+1
j =

1
mj
∑
N

k
f Li+1/2

k ,Li
j( )Vx (9)

式中:f(·)表示物质点k、j之间的对点力函数;

Vx 为物质点的体积。
综上所述,可以得到靶体内任意未直接受到

飞行物挤压的物质点的速度和位移矢量迭代公

式为

vi+1
j =vi

j +ai+1
j Δt (10)

ΔLi+1
j =ΔLi

j +vi+1
j Δt (11)

  物质点的位置矢量迭代公式为

Li+1
j =Li

j +ΔLi+1
j (12)

  上述为冲击过程中的一次迭代过程,当一次

迭代完成后即进入下一次迭代,直至整个冲击碰

撞结束[5]。

1.2 损伤判据

近场动力学中假设某一物质点与特定半径区

域中的任一物质点之间存在相互作用,这种相互

作用通过“键”来表述,而材料的损伤是通过“键”
的伸长和压缩率来定义的。当“键”的伸长率s达

到临界值s0,即s>s0 时,“键”将发生断裂,并且

这个过程是不可逆的。一般认为,当有“键”开始

断裂时,微裂纹就开始萌生,当一系列“键”断裂

后,由这些断裂的“键”所形成的不连续的空间即

为宏观的微裂纹,如图3所示[6]。图中黑色圆点

表示物质点,物质点之间的连接折线表示“键”,沿
折线延展方向的光滑曲线即为宏观裂纹。

图3 键的断裂形成的损伤区域

对于复合材料而言,键的定义如图4所示。

图4 复合材料相关的PD键示意图

同一层之间沿着纤维方向的两物质点之间的

“键”为纤维键,非纤维方向的为基体键;相邻两层

之间垂直方向的两物质点之间的“键”为层间键,
非垂直方向的为剪切键。

纤维键的临界伸长率的计算公式为 [7]

sft=XT/E11, s≥0

sfc=XC/E11, s<0{ (13)

式中:sft为纤维键拉伸临界伸长率;sfc为纤维键压
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缩临界伸长率;XT 为纤维拉伸强度;XC 为纤维

压缩强度;E11 为纤维方向弹性模量。
基体键的临界伸长率的计算公式为

smt=YT/E22, s≥0

smc=YC/E22, s<0{ (14)

式中:smt为基体拉伸临界伸长率;smc为基体压缩

临界伸长率;YT为基体拉伸强度;YC为基体压缩

强度;E22 为基体方向弹性模量。
层间键的临界伸长率通常用sN 表示[3]。破

坏第n层物质点x 和第(n+1)层物质点x'之间

的层间键,所需要的能量与材料的Ⅰ型张开型断

裂的临界能量释放率GΙ相等,表达式为

GΙ=d
cNs2Nd
2

æ

è
ç

ö

ø
÷V

-

cN=
Em

dV
-

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(15)

式中:d 代表复合材料单层的厚度;cN 为层间键

常数;V
-
代表物质点x'的体积;Em 为基体材料的

弹性模量。可以得到层间键的临界伸长率的表

达式

sN=
2GΙ

dEm
(16)

  由复合材料键的定义可知,位于第n 层的材

料点x 近场域内的剪切键数目多于层间键数目。
并且剪切键的破坏宏观上表现为Ⅱ型滑移型断裂

模式,其临界能量释放率GΙΙ表达式为

GΙΙ=d∫H

cSφ2
C

2 dV

cS=
2Gm

πd δ2+d2ln d2

δ2+d2
æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷

-1

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(17)

式中:H 为近场域;cS 为剪切键常数;φC 为剪切

键的临界参数,亦称为临界剪切角;V 为物质点

的体积;Gm 为基体材料的剪切模量;δ 为近场域

半径。将式(17)积分区域进行分解可以得到

GΙΙ=d d
cSφ2

C

2∫
δ

0
ldl∫

2π

0
dϕ( )

é

ë
êê

ù

û
úú (18)

式中:l为两物质点之间的距离;ϕ 为两物质点连

线与水平面的夹角。
由积分结果可以得到

φC=
GΙΙ

dGm
(19)

  Ⅱ型断裂模式的临界能量释放率GΙΙ 往往取

决于环氧树脂的后固化温度,因此通常认为GΙΙ

数值上等于3GΙ/4,此时φC=sN。

2 罩体等效结构冲击模拟

根据 理 论 分 析,基 于 FORTRAN 语 言 和

VisualStudio平台,编写了复合材料的近场动力

学冲击计算程序。采用该程序对罩体在高速飞行

物冲击作用下的渐进损伤模式及裂纹扩展过程进

行了模拟,并且考虑了飞行物形状对复合材料损

伤形式的影响。

2.1 渐进损伤过程分析

为了探究高速飞行物冲击作用下复合材料的

渐进损伤模式,采用前文所述的简化层合板冲击

模型,对1000m/s速度下的高速球形刚性飞行

物穿透层合板罩体材料的情况进行了模拟仿真。
飞行物及层合板几何形状示意图如图5所示。

图5 飞行物及板几何形状示意图

图5中,受冲击板的几何尺寸为300mm×
300mm×20mm,边界条件为四面固定支撑。球

形飞行物半径r=8mm,密度7850kg/m3。层

合板 单 层 材 料 为 碳 纤 维 复 合 材 料 CCF300/

10128H,材料的基本性能参数如表1所示。

表1 CCF300/10128H材料基本性能参数

参数 E1/GPa E2/GPa E3/GPa ν12 ν13
数值 125 7.6 7.6 0.344 0.344
参数 ν23 G12/GPaG13/GPaG23/GPa ρ/(kg/m3)
数值 0.46 4.32 4.32 3.23 1678
参数 XT/MPaXC/MPaYT/MPa YC/MPa S12、S23/MPa
数值 2200 1100 50 200 60

  注:E1 和E2 分别为面内纤维方向和基体方向的弹性模量;

E3为沿复合材料层合板堆叠方向的弹性模量;ν12、ν13和ν23分别

为对应E1、E2 和E3方向上的泊松比;G12、G13和G23分别为对

应E1、E2 和E3方向上的剪切模量;ρ为复合材料板密度;S12和

S23 分别为面内和层间的剪切强度。

  层合板采用的铺层方式为[45/0/-45/0/90]2s,
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单层厚度为1mm,共20层。PD模型中层合板

长度和宽度方向均设置300个物质点,粒子间距

Δx=1mm,物质点体积ΔV=1.0×10-9m3,近场

半径δ=3.015Δx,取时间步进Δt=2×10-8s,
满足稳定性要求。

  模拟结果显示,高速飞行物冲击作用下复合

材料层合板的损伤形式以基体损伤为主,其损伤

过程如图6所示。

图6 冲击渐进损伤过程

由图6可知,复合材料层合板在受到高速飞

行物冲击时,会发生侵彻和穿透现象。整体而言,
层合板表面在冲击中心位置的损伤程度最大,随
着冲击时间的推移,损伤由中心位置向周边逐渐

扩展。对比不同时刻的损伤结果可以看出:冲击

发生的早期,层合板损伤裂纹主要沿45°方向扩

展;随着冲击作用的累加,逐步出现-45°方向扩

展的裂纹,但其扩展程度远小于45°的损伤程度。
总体而言,随着冲击时间的增加,层合板损伤的裂

纹长度逐渐增加直至稳定,接着损伤逐渐向冲击

点位置集中,损伤扩展不再具有明显单一的方向

性,而是沿着多方向多分叉扩展。

2.2 飞行物形状的影响

为了研究飞行物的形状对层合板结构损伤及

飞行物剩余速度的影响,选取球状、柱状和圆头柱

状分别进行模拟计算。三种飞行物的外形如图7
所示,尺寸分别为:球状半径r1=8mm;柱状半

径r2=8mm,高h2=8mm;圆头柱状半球及柱

体半径r3=8mm,柱体高度h3=8mm。冲击速

度v=1000mm/s,飞行物材料参数、层合板的

几何尺寸和材料参数以及层合板的PD参数都与

2.1节相同。

图7 不同形状的飞行物示意图

三种形状的飞行物作用下的层合板上表面的

渐进损伤过程如图8所示。

图8 不同形状飞行物对应的层合板基体损伤情况

从图8可以看出,球状飞行物冲击下,层合板

的初始损伤区域为圆形,且冲击点中心位置的损

伤最大。随着时间的推进,层合板的损伤逐渐向

45°方向扩展,当损伤达到一定程度后,损伤区域

45°方向的两端逐渐形成两条细长的平行但不对

称的裂纹。在4×10-5s左右时,裂纹扩展长度
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达到最大值,此后两端的裂纹不再进一步扩展。
而中部损伤区域则会进一步变大,最终损伤区域

呈现为不规则的“梭”形,并在板中心点位置逐渐

形成圆形破口。
柱状飞行物冲击下,层合板的初始损伤区域

为圆环形。随后圆环形损伤区域的面积略微增

大,当损伤达到一定程度后,大约在2×10-5s
时,损伤区域45°方向的两端逐渐形成两条细长

的平行对称的裂纹。在4×10-5s左右,45°方向

的裂纹扩展长度达到最大值。随后损伤区域-
45°方向的两端形成两条较短的平行对称的裂纹。
在1×10-4s裂纹停止扩展,损伤区域则会进一步

变大,损伤区域的最终形式仍为近似圆环形,圆环

中心位置形成破口。
圆头柱状飞行物冲击下,层合板的损伤形式与

球状飞行物冲击下的类似,初始损伤区域也为圆

形,中心位置的损伤程度最大,损伤区域45°方向形

成两条很短的平行对称的裂纹,损伤区域的最终形

式为较为规整的“梭”形,板中心位置破口很小。
对比不同形状飞行物冲击下层合板的损伤结果

可以发现:球状飞行物冲击下,层合板的整体损伤区

域的面积及损伤的程度最大,圆头柱状其次,柱状最

小;柱状飞行物冲击下,层合板的裂纹扩展的长度最

大,圆头柱状最小;柱状飞行物冲击下,层合板的中

心破口的面积最大,球状次之,圆头柱状最小。
图9给出了球状、圆头柱状和柱状飞行物冲

击层合板的速度衰减情况。飞行物进入层合板

后,柱状飞行物的速度衰减速率最大,贯穿层合板

所用的时间最短;球状飞行物的速度衰减速率最

小,贯穿层合板所用的时间最长;圆头柱状飞行物

的速度衰减速率和贯穿时间介于上述两种形状的

飞行物之间。飞行物贯穿层合板后,球状飞行物

的剩余速度最大,圆头柱状次之,柱状飞行物剩余

速度最小。可以看出:相同初速度下,柱状飞行物

能够最快地贯穿层合板,但是其贯穿层合板需要

消耗的能量最大;球状飞行物贯穿层合板的速度

最慢,但是消耗的能量最低;圆头柱状介于两者之

间。出现上述结果的原因主要与飞行物几何形状

的圆润度有关,一般来说飞行物越尖锐,其贯穿层

合板的速度则越快,而飞行物的圆度越大,其贯穿

层合板所需的能量则越低。

图9 三种飞行物的速度衰减示意图

3 结论

本文采用近场动力学方法研究了高速飞行物

冲击作用下,复合材料层合罩体结构随时间的渐

进损伤变化过程。分析了其损伤变化形式及规

律,并且考虑了飞行的几何形状和对结构的损伤

情况以及飞行物剩余速度情况的影响。研究表

明:在小质量高速飞行物冲击作用下,罩体复合材

料层合板结构会发生侵彻和穿透现象,结构的损

伤形式以基体损伤为主,损伤形式随时间渐进变

化;不同形状的飞行物冲击下,层合板上下表面损

伤区域的形状及大小存在一定差异,总体而言飞

行物越尖锐,其贯穿层合板的速度则越快,而飞行

物的圆度越大,其贯穿结构所需的能量则越低。
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