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摘要 : 非金属透波罩作为飞行器制导系统的重要组成部分，兼具防热、透波、承载等多种功能，其与飞行器本体之间通

过耐高温胶黏剂进行连接。透波罩在服役过程中经常承受极为严苛的力热载荷环境，其连接结构往往是强度设计的薄弱环

节，因此，模拟透波罩连接部位的力学行为，实现系统级透波罩承载性能的精确预示对透波罩结构设计及优化至关重要。基

于双线性内聚力模型，采用ABAQUS有限元软件对透波罩胶接连接界面的失效行为进行数值描述，模拟胶层的损伤演化过

程，实现对飞行力热载荷下透波罩连接结构承载性能的精确预示，并开展相应的试验研究，试验与仿真结果的一致性较好，

验证了数值手段的有效性，为解决系统级透波罩连接结构承载问题提供了有效途径。
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Load-carrying Capacity Analysis and Experimental Study of 
Radome Joint Structure
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Abstract: As an important component of aircraft guidance system, non-metal radomes have multiple functions such as heat 

protection, wave transmission and load bearing. It is connected to the aircraft body through high-temperature resistant adhesive agent. 

Radome is frequently subjected to harsh mechanical and thermal loads during the period of service, and the joint structure is often the 

weakness of strength design. Therefore, accurate simulation for mechanical behavior of the joint structure and achieving accurate 

prediction of load-carrying capacity are crucial for the structural design and optimization of radome. Based on bilinear cohesive model, 

the failure behavior of radome adhesive interface is numerically described by ABAQUS. And then the damage evolution of adhesive 

layer is simulated, and the accurate prediction of bearing performance of radome joint structure under flight thermo-mechanical 

environment is achieved. The corresponding experimental study is carried out. The experimental results are in good agreement with 

the simulated ones, verifying the validity of numerical method. It provides an effective way to solve bearing problem of aircraft-level 

radome joint structure.
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0　引 言

透波罩作为雷达制导系统的重要组成部分，主

要功能涵盖防热、承载和透波等，是机动飞行器精

确制导的关键构件［1-2］。透波罩作为飞行器的一个完

整舱段，与其他舱段通过金属连接环进行转接，从

而实现两个不同舱段之间的对接。透波罩与金属环

之间则采用航天用的结构胶黏剂进行连接［3］，其连

接强度取决于胶黏剂的性能。耐高温、高强度和高

耐久的胶黏剂能够提升透波罩与金属环之间黏接部

位在苛刻温度环境中的稳定性，保证飞行器在大气

层中长时间、远距离飞行。随着航天技术的发展，

飞行器实现了在大气层内的全程滑翔，滑翔时间可

达上千秒。因此，需对黏接结构的强度进行深入研

究，挖掘其承载潜力，为武器装备的发展提供理论

支撑。

对黏接结构失效的研究最早可以追溯到对复合材

料层间的破坏现象，特别是对无堆叠方向增强（如针
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刺缝合、Z-pin等）的复合材料层间剥离现象的研究。

对失效过程的研究往往分成两部分，其一是损伤起始

点的判断，其二是损伤发展过程的分析。对损伤起始

点的判断最传统的方式是基于应力或应变与特征长度

等进行组合形成的特征量的判断［4-5］。

在预测损伤发展方面，比较常用的方法有两种，

即线弹性断裂力学（Linear Elastic Fracture Mechca‐

nics，LEFM）方法与内聚力模型方法。LEFM方法中

最常用也最成熟的是虚拟裂纹弥合技术（Virtual 

Crack Closure Technique，VCCT）。在有限元计算中

VCCT较为节省计算量，但是此技术存在 2个缺陷：

a）为保证计算精度，需要在裂纹尖端划分十分精细

的网格；b）VCCT需要事先确定初始裂纹，但在特

定情况下，结构初始裂纹位置的确定十分困难，而错

误地选定初始裂纹位置可能导致计算结果与实际情况

之间存在较大偏差。

内聚力模型具有2个显著优点：a）该模型为分层

的萌生与扩展提供了一种统一的描述，克服了断裂力

学方法不能用于预测新裂纹萌生的困难；b）当表征

断裂过程区的尺度参数接近于材料或结构的特征几何

长度（比如裂纹长度）时，线弹性断裂力学的方法不

再有效，而黏聚区模型则不受此限制。此外使用界面

元的概念，很容易实现基于内聚力模型的有限元列式

并易于嵌入商用有限元软件中。由于内聚力模型将材

料分成连续体以及连续体之间的黏聚层，层间失效由

被内聚力单元连接的两层节点之间的相对位移来表

征，因此损伤的萌生与分层的扩展仅由内聚力单元描

述即可。

对黏接结构的研究主要集中在对黏接结构本构关

系的研究以及如何通过有限元手段进行黏接结构仿真

两方面。而对黏接结构本构关系的研究至今最为成熟

的模型是内聚力模型［6-7］。Zhang等［8］利用双线型本

构的黏聚力单元分析了三维编制复合材料的纤维间损

伤。Song等［9］利用双线型模型模拟了热障涂层中缺

陷裂纹的扩展，进而研究热障涂层在交变温度载荷下

的适应能力。韦震等［10］通过建立双线型模型，并通

过仿真曲线与试验曲线相匹配的反演方法，获得了以

丁羟胶黏接剂为基底的复合推进剂的力学性能。杨

林［11］将内聚力模型引入塑性变形中，采用Dugdale-

Barenblatt模型对带有单边裂纹的有限狭长体问题进

行模拟，得到了结构内聚力区域尺寸的表达式。以上

研究结果表明，内聚力模型在表征界面裂纹的萌生及

扩展方面具有良好的预示结果。

然而，目前基于内聚力模型的应用主要存在于两

方面，其一为利用内聚力模型分析裂纹萌生与扩展问

题；其二是利用内聚力模型反演黏接材料等有机材料

的断裂韧性与黏聚强度等材料参数。此外，内聚力模

型在针对航天飞行器领域胶接结构的研究上，并未得

到充分应用。

本文采用ABAQUS有限元软件建立透波罩连接

结构的数值仿真模型，基于内聚力本构模拟胶接界

面损伤演化过程，并结合试验研究验证仿真方法的

有效性，实现对透波罩连接结构承载性能的强度预

示，为后续透波罩结构优化与性能提升提供可靠

支撑。

1　内聚力模型

1.1　牵引力-位移曲线

内聚力模型建立在弹塑性断裂力学的基础之上，

该模型假定在裂纹尖端处存在一个断裂过程区，在此

区域内可以采用牵引力-分离位移的本构关系来描述

界面层的破坏。常见的内聚力模型有多项式型［12］、

指数型［13］、双线型［14］与三线型［15］。其中，双线型内

聚力模型由于结构简单、所需参数少，在诸多问题的

研究中被广泛使用，其牵引力-位移关系可由式（1）

和图1表征。
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δ
δi

σc (δ ≤ δ i )

δc - δ
δc - δi

σc (δ > δi )
（1）

式中    T为牵引力；δ为裂纹尖端分离位移；σc为材料

的损伤起始临界应力；δi为 σc 所对应的位移；δc为内

聚力为0时对应的位移。

图 1中Gc 为曲线下方的面积即临界能量释放率，

其表达式为

图1　双线型模型牵引力-位移曲线

Fig.1　Traction-displacement curve of bilinear model
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Gc = ∫
0

δc

T (δ )dδ （2）

综上所述，在双线型内聚力模型中，最关键的参

数主要有初始刚度、损伤起始临界应力和临界能量释

放率，分别对应图1中的上升段斜率、峰值和曲线下

面积，由这三者可以完全确定牵引力-位移曲线。

1.2　初始失效判据

按裂纹受力特点与位移变化趋势，可以将其抽象

成为 3种最基本的类型，即：张开型（Ⅰ型）、滑移型

（Ⅱ型）与撕开型（Ⅲ型）。其中，Ⅰ型裂纹外载荷垂直

于裂纹平面；Ⅱ型裂纹外载荷在裂纹剖面内，平行于

裂纹平面；Ⅲ型裂纹外载荷垂直于裂纹剖面。

在单一型断裂的本构关系中，失效过程开始发

生的判据可以直接用界面各个方向独自承载时的损

伤起始临界应力 σ c
33、τ c

13 和 τ c
23 表示，即应力超过临界

应力时，开始发生失效。混合模式的裂纹中，必须

考虑不同种模式裂纹之间的耦合。经过文献调研，

本文选用了比较常用的二次应力准则，其表达式

如下：

( σ33

σ c
33 ) 2

+ ( τ13

τ c
13 ) 2

+ ( τ23

τ c
23 ) 2

= 1 （3）

式中    σ33、τ13和 τ23分别为各个方向独自承载时的名义

应力；〈〉为Macaulay括号，其意为 x = max ( x，0)。

1.3　裂纹扩展准则

复杂结构中常见的裂纹形式都可看作上述3种基

本裂纹类型的组合，胶接界面在实际受力中也往往产

生混合型断裂。

以能量准则作为判断混合模式失效的标准假定，

当能量释放率超过临界能量释放率时，界面分层开始

扩展。最广泛使用的预示混合模式下界面分层扩展的

准则是根据能量释放率间的线性或二次方关系建立的

幂指数型准则，幂指数型准则对热塑性材料具有较好

的适应性。

Benzeggagh和Kenane于 1996年提出的B-K准则

对环氧类胶黏剂的适应性较好［16］，该准则表达式

如下：

Gmc = GIc + (GIIc - GIc ) ( Gshear

GI + Gshear ) η （4）

其中，Gshear = GII + GIII，GI、GII、GIII 分别为Ⅰ型、Ⅱ型、

Ⅲ型裂纹扩展时的能量释放率；GIc、GIIc分别为Ⅰ型、Ⅱ

型裂纹的临界能量释放率；Gmc为等效能量释放率；η

为与材料相关的常数。

本文所研究的透波罩连接结构采用环氧类胶黏

剂，因此以B-K准则作为损伤扩展的判据。

2　透波罩结构模型

本文以某新型飞行器前端的透波罩结构为研究对

象。透波罩采用三向编织石英复合材料，罩体与金属

连接环之间通过耐高温胶黏剂+非金属销钉的方式进

行连接，其中连接环为透波罩与其他舱段之间的转接

结构。具体连接形式如图2所示。

三向编织石英复合材料工艺成熟、强度高且受

温度影响较小，通常不是透波罩结构设计的薄弱环

节，透波罩整体承载极限主要由其连接结构的承载

能力决定。而连接结构的主要承载功能由胶黏剂承

担，非金属销钉仅起辅助连接作用，因此对胶黏剂

失效行为的准确刻画对评估透波罩结构承载能力至

关重要。

3　透波罩连接结构强度预示

本节基于上述双线型内聚力本构模型，采用

ABAQUS有限元软件对透波罩胶接连接界面的失效

行为进行数值模拟。

内聚力模型方法在有限元分析中的应用主要通过

内聚力单元实现。内聚力单元一般分为两种，连续面

间的内聚力单元与点间的内聚力单元，其中连续面间

的内聚力单元可以存在有限厚度与零厚度两种，而点

间内聚力单元基本等价于非线性弹簧单元。本文基于

有限厚度的内聚力单元进行胶层失效的仿真。

3.1　透波罩有限元计算模型

建立透波罩 1/2有限元模型如图 3所示，透波罩

与连接环之间通过胶接+非金属销钉的方式进行连接，

透波罩与连接环分别与胶层之间建立Tie约束；销钉

与连接环为紧配合状态，通过Tie约束连接；销钉与

透波罩之间建立接触关系；在连接环大端建立约束边

图2　透波罩局部连接结构

 Fig.2　Schematic diagram of the connection structure for antenna 

radome
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界限制结构刚体位移。除胶层使用内聚力单元

COH3D8外，其余结构均使用C3D8R单元划分网格，

Cohesive 单元的初始损伤准则选择二次名义应力准

则，损伤演化规律采用基于能量的损伤演化规律，单

元达到强度极限以后的刚度降阶方式采用B-K准则，

B-K准则常数取1.39。

胶黏剂及三向编织石英的力学性能分别见表 1~

2，下文中基于其中胶黏剂能量释放率GII=GIII。

3.2　仿真分析

进行数值分析时，力、热载荷均模拟透波罩真实

使用工况。在仿真模型中首先施加温度场，达到设定

状态后温度场保持不变，开始施加力载荷。根据真实

的热载荷环境，黏接界面最高温度达到250 ℃。

根据数值模拟结果，力载荷加载至 265%最大使

用载荷时透波罩连接区胶层大面积脱黏且销钉断裂，

胶层失效首先发生在透波罩受拉一侧的大端截面，初

始失效位置如图 4所示，图 5则给出了胶层完全失效

的状态。连接结构失效后的界面变形情况如图 6 所

示，连接环（蓝色区域）和透波罩（绿色区域）变形

不连续，这是由于连接环受约束边界的限制基本不变

形，而胶层失效后透波罩与连接环无法有效连接，其

界面相当于接触状态，连接环不能再对透波罩的变形

起到限制作用，因此透波罩在飞行力、热载荷作用下

产生较大变形直至结构破坏。

从载荷-位移曲线（图 7）上可以看出，连接结

构失效瞬时位移发生突变，载荷-位移曲线出现明显

拐点，随后结构仍能继续承载，但连接区透波罩局

部应力和连接环应力重新分布，加载至 303%最大使

用载荷后透波罩两侧 II、IV象限开始出现损伤破坏，

图3　透波罩有限元局部模型

Fig.3　Local structure of the finite element for antenna radome

表1　胶黏剂不同温度下的力学性能

Tab.1　Mechanical property of the adhesive at different 

temperatures

温度/

℃

室温

170

250

剪切强

度/MPa

11.23

9.39

5.02

拉伸强

度/MPa

56.42

49.86

12.82

弹性模

量/GPa

3.2

2.6

1.1

GⅠ/

(J·m-2)

78.42

51.53

16.39

GⅡ/

(J·m-2)

148.99

91.40

30.16

线膨胀

系数/(°C-1)

16.5×10-6

—

—

表2　三向编织石英力学性能

Tab.2　Mechanical property of the three-dimensional quartz

模量/GPa

10

拉伸强度/

MPa

30

压缩强度/

MPa

90

剪切强度/

MPa

15

线膨胀系数

/(°C-1)

0.6×10-6

图4　胶层初始失效位置

Fig.4　Initial failure position of the adhesive layer

图5　胶层完全失效状态

Fig.5　Failure state of the adhesive layer

图6　连接区黏接界面变形情况

Fig.6　Deformation of adhesive interface of the connected region

91



导 弹 与 航 天 运 载 技 术（中英文） 2024年

初始损伤分布情况见图 8，破坏原因为透波罩环向拉

伸断裂，随后裂纹进一步扩展，结构不能继续

承载。

根据上述分析结果给出透波罩破坏模式判断：

265%最大使用载荷时连接结构失效，连接区透波罩

局部应力和连接环应力重新分布后透波罩继续承载，

303%最大使用载荷时结构整体破坏。

4　试验验证

为了验证仿真分析结果的有效性，开展了相应的

试验研究。

试验力载荷按照模拟等效透波罩应力分布和量级

的原则确定，通过在透波罩一侧给皮囊施加均匀外压

的方式来实现。同时，通过对透波罩连接区进行石英

灯辐射加热实现热载荷的施加。在距离天线罩大端

250 mm范围内沿环向分两个加热区进行加热，将温

度控制点按周向位置尽量靠近连接区布置，以尽可能

模拟连接区实际飞行过程中的真实热载荷环境。考虑

到石英灯辐射加热试验设备的能力，无法完全实现飞

行环境下的外壁温度渐进变化的分布，试验时将天线

罩外壁按周向分成两个温度区进行加热，且不考虑轴

向的温度梯度。

试验过程中对力、热载荷协调加载，首先按图 9

所示温度曲线进行热载荷加载，在热载荷加载完成前

100 s开始施加力载荷，力载荷达到200%最大使用载

荷时测量试验数据，随后继续施加力载荷，加载至

278%最大使用载荷时，连接区外表面应变测点#1发

生突变，随后恢复正常线性变化规律（图 10），由此

推断此时连接区发生了脱胶，但结构整体未掉载，可

以判定 278%最大使用载荷时的局部脱胶并未影响透

波罩继续承载。进一步加载到 321%最大使用载荷时

透波罩连接区罩体侧面环向拉断，随后罩体迎风面工

作区母向撅断，破坏形式如图11所示，试验得到的破

坏过程与仿真预示结果一致。

图7　载荷-位移曲线

Fig.7　Load-displacement curve

图8　透波罩初始损伤分布

Fig.8　Initial damage distribution for antenna radome 图9　热载荷曲线

Fig.9　Curve of the thermal load
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与试验结果相对比，基于内聚力本构的数值仿真

对透波罩连接结构失效形式的模拟与试验现象一致，

对于结构整体承载能力的预示与试验结果的误差不大

于6%，验证了数值手段的有效性。

5　结 论

本文基于内聚力本构模型，实现了透波罩整体承

载能力的精确预示，为解决系统级透波罩结构承载问

题提供了理论支持和有效途径，具体结论如下：

a）将双线型内聚力本构模型应用于透波罩胶接

连接结构的失效分析，揭示了在飞行力、热载荷作用

下透波罩连接结构的胶接界面的损伤演化过程。

b）开展相关透波罩系统级力热联合试验研究，

试验结果与仿真预示的误差不大于 6%，验证了数值

仿真分析方法的有效性，为解决系统级透波罩连接结

构承载问题提供了有效途径。
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