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  摘要:光滑粒子流体动力学-有限元耦合算法(SPH-FEM)较好地结合了SPH和FEM的优势,近年来逐

渐被引入冲击动力学相关问题研究中。然而早期的研究对象多为单一材料的简单结构,所取得的研究成果距

离实际工程应用仍有一定差距。为此,在总结前人工作的基础上,对SPH-FEM耦合算法进行适当改进,通过

引入复合材料损伤模型,对复合材料蒙皮结构飞行器舱段结构进行建模计算,分析其在爆炸冲击激励下的冲

击动力学特性。将数值计算结果与试验结果进行对比分析,验证该算法和模型的有效性和准确性,初步实现

SPH-FEM的工程实际应用。最后总结了复合材料蒙皮结构飞行器在爆炸冲击激励下的一系列结构动态响

应规律,以期为航天飞行器结构设计与防护提供参考。
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  光滑粒子流体动力学(smoothedparticlehydrodynamics,SPH)方法[1-2]是近年来兴起并快速发展

的一种无网格Lagrange型粒子方法。该方法中的计算域通过粒子实现离散,由于其不依赖网格,且

SPH粒子本身的Lagrange特性,因此可以轻松实现物质运动的跟踪和结构/材料变形的描述,克服了

传统有限元方法(finiteelementmethod,FEM)处理大变形问题时存在的固有缺陷,广泛应用于爆炸冲

击动力学等问题研究。杨刚等[3]采用SPH方法对不同药型罩线性聚能射流及后效侵彻过程进行模拟,
充分展示出SPH方法模拟大变形问题的优越性。然而采用SPH法计算时,需要通过搜索粒子影响域

内相邻粒子确定每个粒子的物理参量,当粒子数较大时,计算耗时巨大,导致计算效率远远低于FEM。
刘天生等[4]分别采用FEM和SPH法对大变形冲击动力学问题开展研究,发现在同一模拟中FEM 的

计算耗时约为SPH法的1/5。

  为了充分发挥SPH和FEM的各自优势,通过少量SPH粒子得出冲击载荷,而主体结构的响应采

用FEM进行计算,SPH耦合FEM(SPH-FEM)算法研究由此展开。Johnson等[5]和Attaway等[6]较

早应用该方法进行侵彻贯穿数值模拟,采用SPH粒子计算大变形区域,既消除了FEM 中的网格畸变

问题,又提高了计算精度,同时结合FEM 处理小变形区域,大大提高了计算效率。王吉等[7]在此基础

上,对二维碰撞问题进行分析,初始结构采用FEM建模,计算过程中大变形区域的FEM网格单元自动

转换成SPH粒子,该耦合算法取得了不错的计算结果。卞梁等[8]基于王吉的思想,引入金属和陶瓷的
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本构模型,成功模拟了陶瓷复合靶板的侵彻过程。初文华等[9]、朱东俊等[10]基于SPH-FEM 耦合算

法,计算分析了简单结构在爆炸分离过程中冲击环境及结构响应特性。张志春等[11]提出了一种新型耦

合SPH-FEM的接触转换算法,对弹体冲击钢板进行了三维数值模拟,计算结果与实验结果吻合良好。
姜忠涛等[12]采用SPH-FEM耦合算法模拟了水下近场接触爆炸,实现了从装药爆轰到结构物变形失效

的全过程模拟。然而,虽然人们在SPH-FEM耦合算法开发上取得了一系列成果,但是在算法应用方面

仍然处于较简单的模型计算分析阶段,对于大型具有复杂力学特性的复合材料结构的计算分析鲜有

探索。

  迄今为止,复合材料已经广泛运用于航空航天、船舶等领域。复合材料蒙皮结构既满足了飞行器结

构的强度和刚度要求,又有效地减轻了结构质量[10]。对于复合材料蒙皮结构飞行器的爆炸分离研究,
现今主要依靠试验研究,然而试验研究的花费巨大,试验周期长,具有一定的危险性,相关报道甚少,相
应的数值研究依然欠缺[11-12]。本研究中,基于SPH理论,在初文华等[9]、朱东俊等[10]工作的基础上,采
用SPH-FEM耦合算法建立复合材料蒙皮结构飞行器的爆炸分离模型,对其爆炸分离过程进行计算模

拟,分析并总结复合材料蒙皮结构飞行器的相关冲击动力学特性,旨在为SPH-FEM耦合算法的工程实

际应用以及航天飞行器结构设计与防护提供参考。

1 计算方法

1.1 SPH算法模型

  SPH方法的控制方程为:
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式中:ρ、u、e、V 分别为粒子密度、速度、比内能和体积;h为光滑长度;g为重力加速度;r为粒子位置矢

量;pJWL为JWL状态方程函数;p为压力;Wij为SPH近似时的核函数,本文中选用三次样条函数作为

核函数;ÑiWij为Wij关于粒子i的偏导数,其中j为粒子i的相邻粒子;α为人工黏性系数,本研究中α
取0.5;c为爆轰波的传播速度,ρ0 为炸药初始密度,本研究中采用TNT炸药,即c=6930m/s,ρ0=
1630kg/m3。式(1)中前3个方程分别为质量、动量和能量守恒方程。通过粒子近似,计算ρ、u和e对

时间t的全导数,在时域进行预测校正积分,实现炸药爆轰过程模拟。通过Jones-Wilkins-Lee(JWL)状
态方程[1-3]建立ρ、e和p 之间的显式关系,将3个守恒方程解构,分别求积分。此外,粒子体积V 通过粒

子质量与密度的比值进行更新。

1.2 SPH-FEM 耦合算法

  在复合材料蒙皮结构飞行器的爆炸分离过程中,爆炸冲击载荷主要由若干个爆炸螺栓的解锁分离

效应产生。爆炸螺栓在航天飞行器分离前后起着关键作用:分离前,需要保证两个分离部件可靠连接;
分离后,要求顺利分离,且不影响续航飞行器舱段的正常任务执行[13]。

  对于爆炸螺栓的解锁分离过程,初文华等[9-10]做了相关数值研究工作,结果显示,其采用的SPH-
FEM耦合算法能够较有效地模拟爆炸分离过程中螺栓的冲击特性及简单分离结构的响应规律。为此,
本研究中在基于初文华等[9-10]耦合算法基本原理的基础上,引入复合材料的损伤模型及三维复杂结构

的数值建模,对具有复杂结构的复合材料蒙皮结构飞行器的爆炸分离过程开展进一步研究。
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图1 复合链表搜索原理

Fig.1Searchprincipleofcompoundlinkedlist

  计算结构中爆炸螺栓的分布如图1(a)所示。
与简单结构相比,三维复杂结构的计算量大大增

加,在模拟螺栓爆炸分离过程中,如果对整个结构

端框铺设背景网格,即将6个螺栓的计算置于同

一计算域中,则不可避免地将螺栓爆炸区域外的

大面积非计算区域引入,使计算效率大幅下降。
因此,在SPH算法的实现过程中引入复合链表搜

索法[6],结合计算模型的结构特点,对关键的螺栓

爆炸区域展开相互独立的区域搜索计算,不同螺

栓的粒子仅在各自爆炸区域内的背景网格进行链

表搜索,不存在其他螺栓粒子搜索计算的影响与

非计算区域的引入,从而实现在保证计算精度的

前提下提高耦合算法的计算效率,为SPH-FEM耦合算法的实际工程应用提供了可能性。

1.3 复合材料损伤模型

  在常用的复合材料层合板的单层板失效准则中,一般简单地认为在应力满足一定条件下单层板随

即发生损伤破坏,在材料失效准则中未考虑失效模式或损伤机理的影响[13]。考虑到层合板在实际高频

冲击作用下伴随着混合损伤失效模式,忽略层间应力在层合板损伤过程中的影响,采用二维 Hashin准

则对层合板在高频爆炸冲击过程中的损伤进行判定[14],具体表达式如下。

  纤维拉伸失效: (σ1/Xt)2+(τ12/S12)2 ≥1  σ1 ≥0 (2)

  纤维压缩断裂:      (σ1/Xc)2 ≥1  σ1 <0 (3)

  基体拉伸或剪切失效: (σ2/Yt)2+(τ12/S12)2 ≥1  σ2 ≥0 (4)

  基体压缩或剪切失效: (σ2/Yc)2+(τ12/S12)2 ≥1  σ2 <0 (5)
式中:σ1、σ2、τ12分别为复合材料层合板单层板的纵向平面应力、横向平面应力及剪应力;S12为单层板

1-2方向的剪切强度;Xt、Xc 分别为单层板的纵向拉伸和压缩强度;Yt 和Yc 分别为单层板的横向拉伸

和压缩强度。

  在爆炸冲击过程中,如果层合板中的材料满足式(2)~(5)中的任一失效准则,则需对材料刚度进行

折减。现行的折减方式主要有两种:一种是直接对材料参数进行折减,然而折减系数需要通过大量试验

确定,不易取得;另一种是基于能量对参数进行折减,从而有效地降低甚至消除有限元计算中软化段的

网格依赖性,其中断裂能参数可以通过相应文献计算得到。本模型中采用ABAQUS软件自带的基于

能量的折减模式[15]。在材料损伤演化阶段,引入一个简单的基于能量的线弹性模型,满足初始损伤阀

值后,材料积累的损伤能量达到破坏临界阀值(断裂能)时,材料将遵循线性软化定义的应力-应变关系

进行折减。在ABAQUS的计算定义中,只要设置对应的4个临界断裂能参数即可。

2 数值模型有效性验证

  在实际爆炸分离试验中,飞行器舱段采用如图2(a)所示的结构,主要由主体舱段壳体和后端分离

结构组成,其中主体舱段壳体分为常规铝合金内壳和复合材料蒙皮外壳,分离结构由分离前、后板组成。
分离前、后板通过6个爆炸螺栓固定;在爆炸分离阶段,6个螺栓同时起爆,在螺栓爆炸分离冲击激励作

用下,前、后舱段实现安全平稳脱离。

  在建立有限元模型时,需要对实际飞行器结构进行细致的分析和必要的简化处理。爆炸分离时螺

栓发生爆炸大变形,与之直接相连的分离结构属于关键结构,结合SPH-FEM 耦合算法原理,将分离结

构采用实体单元划分,忽略一些装配小孔。然而如果整个飞行器模型都采用实体单元建模,则单元数量

巨大,且不可避免地产生大量扭曲单元,不仅降低数值结果的精确性,还可能导致计算不收敛。考虑到

主体舱段壳体属于薄壁结构,计及剪切变形的影响,本研究中采用带沙漏控制的壳单元(S4R)加以描
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述,不仅可以提高计算效率,还能保证计算结果的准确度。最终建立的飞行器结构有限元模型见

图2(b)。参照具体试验条件,主体舱段的蒙皮外壳采用航天领域常用的T300复合材料进行模拟[16],
相应的层合板铺层形式为[0°/90°]2S,单层板厚度d0=1.75mm,共8层,层合板铺层形式见图2(c)。
复合材料层合板的材料参数见表1,其中:ρ为密度,E11和E22为纵向和横向弹性模量,G12为层板平面的

剪切模量,ν12为主泊松比,Gtf、Gc
f、Gtm、Gc

m 分别为材料损伤阶段中纤维拉伸、纤维压缩、基体拉伸、基体压

缩各损伤模式下的临界断裂能参数。

图2 复合材料蒙皮结构飞行器数值模型

Fig.2Numericalmodelofcompositeskinaircraftstructure

表1 复合材料层合板材料参数

Table1 Materialparametersofcompositelaminate

ρ/(g·cm-3) E11/GPa E22/GPa G12/GPa ν12 Gtf/(kN·m-1) Gcf/(kN·m-1)

1.472 146.8 11.4 6.1 0.30 89.83 78.27

Yt/MPa Yc/MPa S12/MPa Xt/MPa Xc/MPa Gtm/(kN·m-1) Gcm/(kN·m-1)

66.5 268.2 58.7 1730.0 1379.0 0.23 0.76

图3 爆炸螺栓三维SPH模型

Fig.3Three-dimensionalSPHmodelofexplosivebolt

  在爆炸分离过程中爆炸螺栓为主要研究结构,
数值模拟时有必要对常用的爆炸螺栓进行适当简

化,建立简化的爆炸螺栓三维SPH模型,如图3(a)
所示。简化模型中,爆炸螺栓包括防护盒、螺栓头、
炸药以及螺母4部分。根据飞行器爆炸分离结构,
结合实际装配爆炸螺栓工艺要求,可以准确得出分

离结构中6个螺栓孔对应的爆炸螺栓空间位置。依

据各螺栓的标准空间位置,建立三维SPH爆炸螺栓

模型,如图3(b)所示。

  在爆炸冲击模型中,确保爆炸激励源稳定可靠

是十分重要的前提。参考实际爆炸分离试验条件,

控制6个螺栓同时起爆,对飞行器舱段的爆炸分离展开数值模拟研究,在此对爆炸激励源附近的后端框

选取测点进行数值模型的有效性和准确性验证。为了方便描述,将飞行器舱段的后端框进行象限划分,
形成Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ、Ⅳ4个象限(见图1(b))。

  在工程应用中,爆炸冲击环境评估的主要参数是冲击加速度及其相应的冲击谱。相比于非规则性

随机振荡的冲击加速度响应,频域分析更适于复杂冲击环境下的结构研究。对于航天器分级、飞行器舱

段间爆炸分离等复杂的瞬态振荡冲击环境,采用冲击响应谱描述,以便观察和分析模拟结果与试验值的

差异。选择爆炸冲击试验中常用的最大谱加以分析,图谱的横坐标为固有频率,纵坐标为单自由度系统

的响应峰值[10]。

  通过选取与实际爆炸分离试验相同的采样频率,计算得到相应的最大冲击响应谱。取特征长度为

飞行器舱段长度,即L=3.10m,特征速度取为声速v=340m/s,对相应的冲击响应谱进行无量纲化处

理,定义无量纲化的加速度和固有频率分别为a和ω,最终得到试验结果与数值结果的无量纲化最大冲
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击响应谱对比情况。图4和图5分别给出了第Ⅱ象限和第Ⅳ象限内螺栓孔附近测点的冲击响应谱对比

结果。为了便于分析比较,相应的无量纲化冲击响应谱峰值对比情况列于表2。

  结合图4、图5和表2可知,在螺栓爆炸冲击激励下,由爆炸分离模型计算得到的分离结构中螺栓

孔附近冲击响应与实际试验结果确定的冲击环境在趋势上一致,数值计算结果与试验结果的冲击谱值

具有相同量级,虽然数值计算结果与试验结果存在一定差异,但在允许误差范围内,相对误差不超过

30%。由此验证了基于SPH-FEM耦合算法建立的飞行器结构爆炸分离数值模型的有效性和准确性,
该模型可用于研究飞行器结构在螺栓爆炸分离下的动态冲击响应和爆炸冲击环境预示。

图4 第Ⅱ象限内螺栓孔附近区域测点的无量纲化冲击响应谱

Fig.4DimensionlessshockresponsespectraofmeasuringpointinquadrantⅡ

图5 第Ⅳ象限内螺栓孔附近区域测点的无量纲化冲击响应谱

Fig.5DimensionlessshockresponsespectraofmeasuringpointinquadrantⅣ

表2 无量纲化冲击响应谱峰值对比

Table2Comparisonofdimensionlessshockresponsespectrumpeak

象限 方向
无量纲化冲击响应谱峰值

试验值 计算值 相对误差/%
象限 方向

无量纲化冲击响应谱峰值

试验值 计算值 相对误差/%

Ⅱ
轴向

径向

0.082
0.115

0.098
0.142

19.51
23.49

Ⅳ
轴向

径向

0.174
0.127

0.199
0.144

14.37
13.38

3 爆炸分离过程冲击环境分析

  6个爆炸螺栓在爆炸分离过程中的冲击压力分布如图6所示。可以看出,由于各螺栓的尺寸和装

药情况相同,因此螺栓的爆炸冲击过程基本一致。当螺栓内的装药引爆后,爆炸冲击波从起爆药心处开

始向螺栓两端与周围结构迅速传播,距离药心最近的螺栓头和螺母发生剧烈的爆炸膨胀变形;当t=
50μs时,螺栓内的冲击波逐渐衰减,螺母也产生较大的变形破坏;随着炸药继续爆轰以及螺栓结构的持

续膨胀变形,当t=100μs时,装药附近的螺栓头和螺母结构发生大变形并断裂破坏,螺栓彻底失去连接

作用。

  结构爆炸冲击响应情况如图7所示。螺栓内装药起爆后,爆炸冲击波从药心处向外传播,通过螺栓

传递到与之相连的分离结构;当t=0.01ms时,从螺栓孔传出的应力波开始传至飞行器外壳上;当t=
0.1ms时,应力波基本传遍整个后部分离结构,飞行器后段的应力响应开始逐渐增强,应力波持续向舱
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段前端传播;当t=5ms时,整个飞行器舱段都已经受到爆炸冲击激励作用,分离结构的内应力维持在

较高幅值,整个舱段结构内的 Mises应力响应开始衰减;当t=100ms时,爆炸冲击激励不断衰减,整体

飞行器舱段内的应力响应也随之减小并最终趋于稳定。在整个爆炸分离过程中,螺栓孔附近区域始终

维持着较大的应力响应。如图8所示,在螺栓爆炸冲击激励作用下,最终分离结构实现顺利平稳分离。

图6 螺栓爆炸分离过程中的冲击压力分布

Fig.6Pressureprofilesinexplosionprocessofexplosivebolt

图7 复合材料蒙皮结构飞行器的应力分布

Fig.7Stressdistributionofcompositeskinaircraftstructure

图8 分离结构实现爆炸分离

Fig.8Explosiveseparationofseparatedstructure

  图9(a)给出了爆炸分离后板中典型区域的冲击加速度时程曲线。为了考察在高频爆炸冲击下复

合材料蒙皮结构的响应情况,选取蒙皮结构前、中、后段典型区域进行冲击响应分析,图9(b)~(d)给出

了蒙皮结构上各段区域典型冲击加速度时程曲线,其中aa 为轴向加速度。
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图9 飞行器结构典型区域冲击加速度时程曲线

Fig.9Accelerationtimehistoriesoftypicalareasforaircraftstructure

  由图9可知,螺栓的爆炸冲击激励作用具有高频瞬态特点,结构在极短时间内受到剧烈的冲击振

荡。在短时间的高频冲击后,结构中的冲击效应迅速衰减,进入低频振动衰减阶段。在爆炸分离中的高

频冲击阶段,结构上的冲击加速度呈瞬态高幅振荡,冲击脉宽基本维持在20ms左右,与实际试验结果

以及国内外相关文献描述一致[8,17],进一步验证了本耦合算法与所建立模型的有效性和准确性。

  在爆炸分离过程中,冲击波率先在分离结构面内传播,之后传入复合材料蒙皮结构,并由后段继续

向前传播,从冲击响应时间上也可以看出其在各段的传播过程。分离结构最先受到螺栓爆炸冲击激励

作用,从图9(a)可以看到分离结构后板上的冲击加速度幅值瞬时达到峰值;爆炸冲击波传入复合材料

蒙皮结构后,不断向前传播并伴随着能量衰减,从图9(b)~(d)可以清晰地看出冲击加速度的下降趋

势,与试验中实际爆炸冲击响应过程一致。

  结合图7和图9可以看出,在爆炸冲击的极短作用时间内,飞行器后段区域的冲击响应最剧烈,当
冲击波传递到前段区域时,结构上的冲击响应已经衰减得较缓和。在爆炸冲击过程中,分离结构后板中

的冲击加速度可达104m/s2 量级;随着冲击波的继续传播与衰减,到复合材料蒙皮结构上的加速度下

降到103m/s2 量级,衰减程度较大。实际上,在爆炸分离过程中,分离后板会与飞行器舱段实现脱离,
它与蒙皮外壳的连接部位属于结构接合部。爆炸冲击波通过结构接合部时,爆炸冲击能量与幅值都会

出现较大的衰减。结构接合部的连接形式不同时,爆炸冲击的衰减程度也不同。结构接合部的设计特

点主要包括以下因素:爆炸螺栓的分布、连接形式和数量,以及分离后板的设计特点。在设计分离后板

时主要考虑相关装置盒的安装分布。如图2所示,模型选用6个爆炸螺栓对称安装连接,在特定的装置

盒安装及配重分布情况下,通过分析结构接合部连接情况及相应的冲击响应情况可知,模型中的爆炸冲

击幅值衰减约70%。因此,在航天工程的实际爆炸分离中,往往通过改变与优化接合部的设计形式和

冲击传递路径,最大限度地降低爆炸冲击引起的冲击响应。
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4 模型计算效率对比分析

  为进一步分析本数值算法的计算效率优势,选取螺栓孔处的连接区域(见图10)进行分析,为了便

于SPH粒子离散建模,根据实际模型情况,定义简易局部模型1和模型2。连接区域结构的厚度为

35.5mm,在有限元结构中在厚度方向划分6层。基于模型1和模型2的结构计算区域,进行SPH离

散,联立SPH爆炸螺栓模型,得到对应的纯SPH算法模型。对于模型1中的结构计算区域,使用有限

元划分,得到96个网格单元,使用30520个SPH粒子离散;对于模型2中的结构计算区域,也使用有限

元划分,得到432个网格单元,使用238280个SPH粒子离散。因为SPH法采用粒子作用域搜索算法,
所以其粒子建模对一致化及均匀化的要求较高。对比模型1和模型2,可以发现:随着结构计算区域的

增大,建模离散的SPH粒子数量大幅增加。无论是SPH算法还是有限元法,其计算效率都与计算粒子

或单元个数直接相关。对比实际计算效率,若采用内存为6GB的个人计算机进行计算,则采用纯SPH
算法时模型1和模型2的计算时间分别为1.8和2.6h,而采用SPH-FEM耦合算法时模型1和模型2
的计算时间分别为2.3和2.5h。

图10 分离结构

Fig.10Separationstructure

  由此可知:当结构计算区域较小时,本研究中的SPH-FEM 耦合算法在计算效率上的优势并未体

现,纯SPH算法的计算时间更少;但是,随着结构计算区域的增大,SPH粒子数较FEM明显增加,相应

的计算时间也大幅增加,SPH-FEM耦合算法的计算效率优势逐步显现。结构计算区域对实际计算耗

时有重要影响,结构复杂程度则直接影响建模难易程度及耗时情况。在实际工程中,结构往往呈大型

化、复杂化、系统化,因此建模的可实现性及便捷化也是一个重要的考虑因素。以图10所示的结构为

例,若将结构的计算区域再扩大,即包含连接螺栓和装置盒等结构,则采用SPH建模并不容易实现;对
于飞行器等大型复杂结构而言,全部采用SPH粒子建模几乎是不可能实现的。所以对于大型复杂结构

模型,采用SPH-FEM耦合算法不仅可以解决单纯SPH建模的局限性问题,而且有效提高模型分析的

计算效率。

5 结 论

  基于SPH理论,在总结前人工作的基础上,采用SPH-FEM耦合算法对具有复杂结构的复合材料

蒙皮结构飞行器的爆炸分离过程进行三维数值模拟,计算分析其螺栓爆炸冲击环境及飞行器结构的冲

击动力学特性,初步实现了SPH-FEM耦合算法的工程领域应用,并得到如下结论。

  (1)采用少量的SPH粒子便可成功预测炸药爆轰载荷,而结构的主体响应采用FEM进行计算,最
终SPH-FEM的计算效率主要由FEM的计算效率决定。

  (2)将复合链表搜索法运用到SPH-FEM 耦合算法的计算过程中,在一定程度上提高了三维复杂

结构的计算及分析效率,由此实现了飞行器舱段结构的螺栓爆炸解锁分离的成功模拟;通过对比数值模

拟结果与实际爆炸分离试验结果,验证了SPH-FEM耦合算法及相应数值模型的有效性和准确性。

  (3)螺栓爆炸冲击激励通过耦合界面传递到飞行器结构中,螺栓孔附近区域始终维持着较大的应

力响应,结构中的冲击加速度均在20ms内基本完成主要衰减。
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  (4)在螺栓爆炸分离过程中,飞行器后段区域的响应较剧烈,冲击波通过分离结构后板与复合材料

蒙皮结构之间的结构接合部时发生较大程度的衰减。在6个爆炸螺栓对称安装连接及后板中装置盒的

特定分布模型中,爆炸冲击幅值衰减可达70%,之后继续向前段传播,离螺栓爆炸激励源越远的结构受

到的冲击响应越小。

  (5)对于大型复杂结构模型,SPH-FEM耦合算法不仅解决了单纯SPH建模的局限性问题,还有效

提高了计算效率。

  研究结果可为航天飞行器结构设计与防护提供一定的参考。
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Abstract:Thecoupledsmoothedparticlehydrodynamics-finiteelementmethod(SPH-FEM)hasbeen
graduallyintroducedinsomeresearchesabouttheimpactdynamicsduetoitscombinedadvantagesof
thetwoalgorithms,buttheearlyresearchfocusedmostlyonsimplestructuresofsinglematerialand
theresultsobtainedwerenotapplicableinactualengineering.Basedontheworkpreviouslydone,we
developedacoupledSPH-FEM methodusingadamagemodelofthecomposite,builtathree-dimen-
sionalnumericalmodelforthecompositeskinaircraftstructureandstudieditsimpactdynamiccharac-
teristicsunderexplosionloading.Thecomparisonofthenumericalwithexperimentalresultsverified
themodelandalgorithmbothasvalidandaccurate,therebyrealizingtheactualengineeringapplica-
tionofthecoupledSPH-FEM method.Furthermore,wealsoanalyzedandsummarizedthedynamic
responsemechanismofthecompositeskinaircraftstructureundershockloading.Ourstudycanserve
asreferencesforthestructuraldesignandprotectionoftheaerospacecraft.
Keywords:couplingalgorithm;compositematerial;complexstructure;dynamiccharacteristics
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