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摘要 对战斗部破片群作用下复合材料结构损伤规律进行了试验研究。以实际飞机复合材料部件为研究对

象,开展了层压板、层压板加筋结构的战斗部地面静爆试验,采用无损检测方法对复合材料在高速冲击下的

真实损伤情况进行了检测分析。检测结果表明,遭受单个破片高速冲击的层压板结构的主要损伤形式为破

孔+周边分层+表面纤维撕裂,破孔尺寸与弹片尺寸相当,周边分层扩展面积约为破孔面积的1.13~5.00
倍。最后,结合修理需求和强度分析结果,提出了修复建议。同样的冲击条件下,层压板结构剩余强度下降

比加筋壁板结构的更明显,但从服役的角度看,可能会出现加筋壁板结构剩余承载能力低于极限强度,而层

压板结构可采取不修或简单贴补等恢复结构完整性后继续使用的现象。
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Abstract A
 

damage
 

law
 

of
 

composite
 

material
 

structure
 

under
 

the
 

action
 

of
 

warhead
 

fragment
 

group
 

is
 

studied
 

experimentally.
 

Taking
 

the
 

actual
 

aircraft
 

composite
 

components
 

as
 

a
 

research
 

object,
 

the
 

ground
 

static
 

explosion
 

test
 

of
 

the
 

warhead
 

of
 

laminate
 

and
 

laminate
 

reinforced
 

structure
 

is
 

carried
 

out.
 

The
 

real
 

damage
 

of
 

composite
 

materials
 

under
 

high-speed
 

impact
 

is
 

detected
 

and
 

analyzed
 

by
 

nondestructive
 

testing
 

method.
 

The
 

test
 

results
 

show
 

that
 

the
 

main
 

damage
 

forms
 

for
 

laminate
 

structure
 

subjected
 

to
 

high-speed
 

impact
 

of
 

a
 

single
 

fragment
 

serve
 

as
 

a
 

broken
 

hole
 

+
 

peripheral
 

delamination
 

+
 

surface
 

fiber
 

tearing,
 

the
 

size
 

of
 

broken
 

hole
 

is
 

equivalent
 

to
 

the
 

size
 

of
 

fragment’s
 

shrapnel,
 

and
 

the
 

expansion
 

area
 

of
 

peripheral
 

delamination
 

is
 

1.13~5.00
 

times
 

larger
 

than
 

that
 

of
 

the
 

broken
 

hole.
 

Finally,
 

the
 

repair
 

suggestions
 

in
 

combination
 

with
 

the
 

repair
 

demand
 

and
 

strength
 

analysis
 

results
 

are
 

put
 

forward.
 

Under
 

the
 

same
 

impact
 

conditions,
 

the
 

residual
 

strength
 

of
 

the
 

laminate
 

structure
 

decreases
 

more
 

obviously
 

than
 

that
 

of
 

the
 

stiff-
ened

 

composite
 

structure,
 

but,
 

form
 

the
 

point
 

of
 

service,
 

the
 

residual
 

carrying
 

capacity
 

of
 

the
 

stiffened
 

composite
 

structure
 

may
 

be
 

lower
 

than
 

the
 

ultimate
 

strength,
 

and
 

the
 

laminate
 

structure
 

can
 

be
 

used
 

with-



out
 

repair
 

or
 

simply
 

repair
 

after
 

the
 

structural
 

integrity
 

is
 

restored.
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  复合材料结构的用量已经成为衡量现代战机是

否先进的重要指标,而且正逐步由次承力结构向主

承力的框、梁结构转变。现代导弹的精确制导能力

和机动突防能力大增,飞机复合材料结构不可避免

地会受到战斗部破片群近距离高速冲击。相比金属

结构,复合材料结构的抗冲击性能较差,研究表明,
当冲击载荷造成目视可见的损伤时,复合材料结构

的剩余强度已不足40%[1-3]。
飞机战伤抢修是迅速恢复飞机战斗力的重要手

段,通常需要根据结构的剩余承载能力和载荷使用

要求,选择合适的抢修方法。然而,由于复合材料力

学性能的复杂性,复合材料结构高速冲击后损伤预

测难度很大。杨娜娜团队利用近场动力学理论建立

了复合材料近场动力学冲击模型,探讨了舰船复合

材料层压板结构、加筋结构在破片群联合作用下的

抗弹性能[4-8];李典等也对破片群侵彻舰船复合材料

结构的侵彻效应进行了研究,得出破片群的穿甲能

力 可 与 增 大 长 度 的 单 破 片 穿 甲 能 力 等 效 的 结

论[9-10]。这些研究通过数值模拟方法,分析不同影

响因素下复合材料结构的损伤模式和规律,研究成

果对提高复合材料结构的抗高速冲击性能和相应武

器的威力有一定的指导,但缺乏试验验证。文献

[11~12]利用弹道枪开展了侵彻实验,并对单个破

片的侵彻作用进行了研究,得出侵彻破坏特征与冲

击过程中应力波传播有关的结论。由于多破片作用

下应力波的传播存在叠加效应,因此破片群作用下

靶板的破损情况并不是单个破片的叠加。文献[13]
开展了实弹爆炸试验,获得了真实的毁伤结果;文献

[14]基于爆炸力学相关经验公式,提出采用等效缩

比战斗部进行等效试验的方法,总体来说,对破片群

侵彻实验的研究并不多。
本文基于开展的真实飞机复合材料结构件战斗

部地面静爆实验,从飞机战伤后抢修的角度,利用无

损检测设备,对遭受导弹战斗部攻击的真实飞机复

合材料部件的真实损伤进行无损检测,探索破片群

作用下飞机复合材料结构的损伤规律。

1 试验介绍

1.1 战斗部参数

战斗部为破片杀伤型战斗部,战斗部装药当量

23
 

kg
 

TNT;破片为10
 

mm立方体,质量8
 

g,破片

数量2
 

100~2
 

200片,初速约2
 

000
 

m/s,有效威力

半径20
 

m。

1.2 试验布局

试验件共3块,均为飞机实际使用复合材料结

构件,1#试验件为单纯层压板结构,2#试验件为层

压板加筋结构,3#试验件含蜂窝结构。试验时,将

1枚战斗部放置在距地面高1.5
 

m的木架上,试验

件迎面放置在试验架上,四周不固定,试验架布置在

距爆心20
 

m的圆周上。试验时,模拟破片从机体

外部入射到内部的情况进行试验,此时试验件主要

遭受战斗部破片的侵彻作用,受爆轰波的影响较小,
图1为试验件遭受实弹打击后的情形。

(a)1#层压板试验件背面

(b)2#加筋板试验件背面

(c)3#蜂窝板试验件背面

图1 试验件遭实弹打击后实物图

1.3 检测方法与设备

利用无损检测手段,对层压板区域(含1#试验

件全部、2#试验件非加筋区域以及3#试验件非蜂

窝区域)和加筋区域造成的穿透性损伤进行分析。
其中,针对穿透性破孔,采用钢板尺直接测量可见破

孔的最大直径,记为d;针对破孔周边分层损伤,利
用SMART-2005KK超声波A型探伤仪,采用半波

高度法确定孔边分层区域,如图2所示,用红色记号

笔标记周边分层损伤区域,取损伤区域最大直径,记
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为D;若相邻破孔周边的分层损伤毗连,则按一处

损伤处理。为避免表面纤维撕裂的影响,检测从表

面撕裂相对较轻的一侧进行。因破片破碎或周边环

境中的小石子等冲击造成的未穿透性损伤不在检测

范围,蜂窝芯区域损伤另做研究。

10 mm  
10 mm

(a)周边分层未毗连       (b)周边分层毗连

图2 损伤标记图

2 试验结果与讨论

2.1 层压板区域损伤分析

试验共造成层压板区域31处穿透性破孔损伤,
其中损伤互相毗连的5对损伤形貌如图3所示,损
伤检测结果如表1所示。

(a)冲击正面 (b)冲击背面

图3 层压板区域典型损伤形貌

单向带铺层复材结构高速冲击下呈穿透性破

孔、孔边明显分层、上下表面伴有长条撕裂的典型模

式。上下表面撕裂方向与所在铺层方向一致,且撕

裂宽度与破孔孔径相当,深度约为1~2个铺层。由

于层压板结构的主要受力方向为0°铺层方向,而撕

裂的主要是表面的45°/-45°方向铺层,因此表面撕

裂对结构承载力的影响并不大。从结构设计的角度

分析,表面的45°/-45°方向铺层主要起保护0°铺层

破坏 的 作 用;但 在 胶 接 修 理 时,若 不 将 表 面

45°/-45°方向铺层处理掉,有可能发生层间剪切破

坏。另外,当冲击正面为单向带铺层,冲击背面为编

织布铺层时,层压板区域损伤并没有出现背面损伤

比正面损伤严重的现象,分析是编织布铺层的抗撕

裂性能优于正面的单向带铺层所致。
穿透性破孔形貌与破片相近,多呈椭圆形或

方形,当破片产生的冲击载荷大于材料的极限强

度时,材料发生压缩剪切破坏,是穿透性破孔形成

的主要原因。此外,冲击载荷在层压板中以应力

波的形式传播,应力波在传播至材料边界时会反

射并改变性质,由压缩波变成拉伸波,导致孔边分

层。孔边分层和可见破孔的对应关系如表1所

示,在10
 

mm战斗部破片作用下,层压板区域穿透

性破孔主要分布在15~18
 

mm之间,分层扩展范

围约为穿透性破孔直径的1.13~5.00倍,不考虑

毗连损伤情况,孔边分层直径在32~90
 

mm之间。

表1 层压板区域实弹打击后的损伤检测结果

试件

编号
穿透性破孔d1/mm 孔边分层D1/mm

D1-d1

d1

试件

编号
穿透性破孔d1/mm 孔边分层D1/mm

D1-d1

d1

1#

17 90
18 47
18 70
15 32
17 40
15 90
18 75
17 75
17 90
18 90

4.29
1.61
2.89
1.13
1.35
5.00
1.14
1.57

1#

17 48
16 90
20 70
17 52
18 61
16 71
18 110
17 110
17 90
17 90

1.82
4.63
2.50
2.06
2.33
3.44
2.14
1.65

2# 14 58 3.14 2# 15 39 1.60

3#

17 45
17 39
13 39
20 51
17 41

1.65
1.29
2.00
1.55
1.41

3#

15 59
15 53
17 75
16 75

2.93
2.53
1.27

  如图4所示,当两破孔中心间距较小时,破片侵

彻时产生的应力波效应互相叠加,两破孔之间未见

裂纹连接[15],但破孔周边分层损伤互相毗连,造成

损伤范围增大。结合前面单个破孔周边分层损伤情
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况,可初步推断,当两破孔中心间距小于32
 

mm时,
会发生毗连,毗连损伤范围在75~110

 

mm。此外,
本次试验也未出现着靶点相距过近,穿透破孔互相

叠加的情况[15],可能是距战斗部较远,破片群扩散

的缘故。

图4 毗连损伤

据此,从强度恢复的角度考虑,以强度恢复率较

高的挖补法修理为例,单处损伤最大需要挖掉Φ90
孔,毗连损伤需要Φ110孔。考虑飞机上层压板结

构主要承受拉伸载荷,如图5,进一步对含Φ90破孔

的层压板结构的剩余拉伸强度进行测试,试验得出,
含Φ90破孔层压板结构的剩余拉伸强度(258

 

MPa)
仅为静强度(672

 

MPa)的38%。

��

AO�

图5 拉伸试验装置

以某机翼等厚度下壁板116
 

MPa的使用载荷

乘以1.5倍安全系数,可知结构强度需高于174
 

MPa。可见,10
 

mm×10
 

mm战斗部破片高速冲击

下,当两破片相距较近时,破孔周边分层损伤会发生

毗连,导致损伤尺寸增大,但单个破孔的损伤容限基

本在安全容限以内。因此,战时针对以承受拉应力

为主的复合材料层压板结构单个破孔的损伤可不修

或采取简单贴补等恢复结构完整性,但当损伤相互

耦合时需另当别论。

2.2 加筋壁板结构损伤分析

筋条形式为“τ”型,除第2.1节讨论的层压板区

域2处损伤,试验造成加筋区域6处穿透性破孔损

伤,损伤形貌如图6所示。

(a)冲击正面

(b)冲击背面

图6 加筋区域典型损伤形貌

表2 实弹打击后的损伤检测结果

损伤编号 冲击位置
穿透性破孔

d2/mm

孔边分层

D2/mm
D2-d2

d2

2-3 下缘条边缘 17 48 1.82

2-4 下缘条边缘 16 52 2.25

2-5 筋条中心 18 51 1.83

2-6 下缘条边缘 15 49 2.27

2-8 筋条中心 18 55 2.06

2-9 下缘条边缘 17 51 2.00

  高速冲击下加筋区域的损伤形式和单纯层压板

结构的类似,呈现表面撕裂+穿透性破孔+孔边分

层的典型损伤。相比之下,加筋区域冲击正面撕裂

较层压板区域的小,孔边分层扩展范围也小,说明筋

条的存在能够提高复合材料结构的抗高速冲击性

能。此外,和低速冲击下加筋结构的主要损伤模式

是面板和筋条之间的脱粘损伤不同[16],高速冲击下

筋条和面板之间并未出现明显的脱粘。
如图7,对比不同冲击位置下的损伤情况可以

发现,在战斗部破片作用下,加筋结构的损伤并不具

有文献[4]所述正对筋条中心入射损伤程度较轻的

特点,反而是正对筋条中心入射比偏离筋条的损伤

严重,分析主要有两个原因:一是战斗部破片冲击速

度、冲击角度具有随机性,且冲击速度与损伤尺寸的

关系也是非单调的;二是从释能角度分析,越靠近筋

条中心,刚度越大,形变越不易,能量集中通过动能

释放,使损伤更严重。
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(a)冲击背面,筋条中心
 

(b)冲击背面,筋条边缘

(c)冲击正面,筋条中心

(d)冲击正面,筋条边缘

图7 不同冲击位置下的损伤形貌对比

为进一步衡量冲击损伤对结构剩余强度的影响,
利用ANSYS专业复合材料铺层软件ACP模块,建立

了加筋板剩余强度仿真模型,如图8所示。求解时,
结构一端施加固定约束,另外一端施加20

 

mm压缩

位移,得出压力与位移的曲线,如图9和图10所示。

(a)铺层模型

(b)边界施加

图8 加筋板剩余强度仿真模型

0.0
0

5
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(a)含70
 

mm×30
 

mm损伤件

0.0
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图9 三筋复合材料板承受压力与位移图
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图10 四筋复合材料板承受压力与位移图
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由以上分析可知,对于三筋条模型,完整模型最

大受压载荷为301.43
 

kN,中心损伤70
 

mm×30
 

mm时,其最大压缩载荷为206.49
 

kN,为完整模型

承压能力的68.50%。对于四筋条模型,完整模型

最大受压载荷为339.14
 

kN,中心损伤120
 

mm×30
 

mm时,其最大压缩载荷为187.32
 

kN,为完整模型

承压能力的55.23%。以某飞机机翼上壁板为例,
等厚度区域的压应力为156.8

 

MPa,取安全系数为

1.5,结构极限强度应高于235.2
 

MPa。可见,筋条

损伤会导致结构的承载力低于极限载荷,进而影响

飞行安全。从抢修角度分析,对筋条损伤的情况不

能简单恢复结构的完整性,还需恢复其压缩强度。

3 结论

为了研究飞机复合材料材料结构遭受战斗部高

速冲击后的损伤规律和可修复性,本文开展了真实

飞机复合材料结构件的地面静爆试验并进行了损伤

检测,得出以下主要结论:

1)在10
 

mm×10
 

mm战斗部破片群高速冲击

下,复合材料层压板结构单处损伤的剩余拉伸强度

一般高于1.5倍的使用载荷,说明现有飞机复合材

料体系具有较好的抗高速冲击性能。

2)在破片群的冲击下会出现破片周边分层损伤

毗连的情况,导致损伤增大;不同位置破片造成的损

伤具有互相耦合作用,应关注多点冲击损伤的研究。

3)与复合材料层压板结构相比,在战斗部破片

高速冲击下,加筋壁板结构剩余强度占静强度的比

值更大,但结构剩余承载能力可能低于极限强度。
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