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含雷击热-力耦合损伤复合材料层压板
拉伸剩余强度预测
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摘 要: 为了对含雷击热-力耦合损伤复合材料层压板的剩余强度进行预测,基于连续介质损伤力学法(CDM)

和唯象分析法,建立了表征复合材料雷击热-力耦合损伤的刚度矩阵渐进损伤退化模型。基于该模型,通过

ABAQUS有限元仿真软件,建立了含雷击热-力耦合损伤的复合材料层压板结构三维模型。结合UMAT子程序,

完成了拉伸载荷下的剩余强度预测。结果表明:通过与试验对比,仿真结果与试验结果取得了良好的一致性。本

文所建立模型,能够有效进行含雷击热-力耦合损伤复合材料层压板结构拉伸剩余强度预测。
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Abstract: Forthesakeofpredictingresidualstrengthofcompositelaminatewithlightningstrikethermal-mechani-
calcouplingdamage,stiffnessmatrixprogressivedamagedegradationmodelwasconstructedtocharacterizecompos-
itelightningstrikethermal-mechanicalcouplingdamagebasedoncontinuumdamagemechanics(CDM)methodand

phenomenologicalanalysismethod.Anthreedimensionalmodelofcompositelaminatestructurewithlightningstrike
thermal-mechanicalcouplingdamagewasestablishedbasedonprogressivedamagemodelandABAQUSfiniteele-
mentsimulationsoftware.CombinedwithUMATsubroutine,residualstrengthpredictionwasaccomplishedunder
tensileload.Theresultsshowthatexcellentagreementbetweentestdataandnumericalresultsisobserved.The
modelconstructedinthispaperiscapabletopredictthetensileresidualstrengthofcompositelaminatewithlightning
strikethermal-mechanicalcouplingdamage.
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  雷电是一种常见的自然现象,据统计,飞机每

飞行1000~10000h就会遭遇一次雷击,对于长

期飞行于雷暴活动频繁区域的飞机,更是平均每年

会遭遇一次雷击[1-2]。近年来,复合材料由于其自

身良好的力学性能、质轻等特点,在航空航天领域

得到了广泛的运用。与金属结构相比,复合材料导

电性较差,约为铝合金的1/1000,在雷击直接效

应作用下更容易遭受损伤,从而降低复合材料结构

的强度和刚度。
飞机复合材料结构遭受雷电流的冲击破坏发生



 

 

在一个极短的时间内,在这过程中,雷电流对复合

材料结构的损伤大致可以分为两类:(1)由于高温条

件下树脂基热解和碳纤维升华而造成的烧蚀损伤;
(2)在声冲击波以及电磁力作用下的力学损伤,文

献[3]对雷电流下复合材料的损伤机制进行了定性

描述。研究者已经对雷击烧蚀损伤开展了较多的试

验与仿真研究[4-8],但对雷击力学损伤的研究还比

较少,MunozR等[9]基于ABAQUS/Explicit,采用

蔡-吴准则对声冲击波及电磁力作用下的纤维、基体

损伤量进行了计算。从目前的文献资料来看,研究

者对含雷击损伤复合材料承载能力的研究不多。文

献[6]采用试验的方法,研究了复合材料雷击后的

拉伸和压缩承载能力;Kawakami和Feraboli[10]则
通过四点弯曲试验研究了经挖补修复的金属网防护

复合材料层合板雷击后的弯曲强度;Wang等[11]基

于ANSYS有限元软件,采用单元删除的方式,计

算了含雷击烧蚀损伤的复合材料拉伸承载能力,但

仿真中并未考虑冲击力的影响。
研究含雷击损伤复合材料承载能力的难点在于

如何表征雷击损伤。目前,在复合材料力学损伤以

及力学性能研究中运用较多的分析方法为渐进损伤

分析法,其能够模拟材料从初始失效到最终破坏的

整个过程,成为了当前复合材料强度研究的热点之

一。分析方法大致可以分为断裂力学方法[12]、连续

介质损伤力学(CDM)法[13]和唯象分析法[14]。断裂

力学方法主要是通过研究纤维间裂纹增生机制来预

测复合材料层压板结构的剩余刚度和剩余强度;唯
象分析法通过材料属性退化的方式实现对刚度矩阵

的折减;连续介质损伤力学是通过引入损伤状态变

量来建立损伤材料与完好材料之间的本构关系。考

虑到雷击损伤包含雷击烧蚀损伤与冲击力损伤,本

文提出采用连续介质损伤力学法和唯象分析法相结

合的方式,建立含雷击损伤复合材料刚度矩阵渐进

损伤退化模型,来对雷击热-力耦合损伤进行表征,
并通过ABAQUS有限元软件以及UMAT 子程序对

含雷击热-力耦合损伤的复合材料拉伸剩余强度进行

了预测,与文献中的试验结果进行了对比,取得了良

好的一致性。

1 理 论

1.1 复合材料本构方程

正交各向异性单层复合材料的本构方程为

{σ}=C{ε} (1)

式中:{σ}= [σ1 σ2 σ3 τ23 τ12 τ13]T,σi(i=
1,2,3)分别为1、2、3方向的正应力,τ12、τ13、τ23
分 别 为 1-2、1-3、2-3 平 面 的 剪 应 力;{ε}=
[ε1 ε2 ε3 γ23 γ12 γ13]T,εi(i=1,2,3)分别

为1、2、3方向的正应变,γ12、γ13、γ23 分别为1-2、

1-3、2-3平面的剪应变。C为

C=
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式中:C11 =1-ν23ν32
E2E3Δ

;C12 =ν21+ν31ν23
E1E3Δ

;

C13 =ν13+ν12ν23
E1E2Δ

;C22 =1-ν13ν31
E1E3Δ

;

C23 =ν23+ν21ν13
E1E2Δ

;C33 =1-ν12ν21
E1E2Δ

;C44 =G23;

C55 =G12;C66 =G13。
其中:

Δ=1-ν12ν21-ν23ν32-ν13ν31-2ν21ν32ν13
E1E2E3

;

ν12
E1

=ν21
E2
;ν13
E1

=ν31
E3
;ν23
E2

=ν32
E3
;Ei(i=1,2,3)为弹

性模量;νij(i=1,2,3;j=1,2,3;i≠j)为泊松

比;G23、G31、G12 为剪切模量。

1.2 基于CDM 的复合材料渐进损伤

1.2.1 损伤表征

定义材料坐标系:1为纤维方向,2为面内垂直

于纤维的方向,3为面外法向。采用二阶对称张量

D 来定义材料损伤,其特征值di(i=1,2,3)分别

表示垂直于3个主方向有效承载面积的减小比例,
同时,也可分别表示纤维、基体以及分层的损伤状

态变量。损伤张量

D =
d1 0 0
0 d2 0
0 0 d3
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D 的特征值必须在0~1之间,若di=0表示第i材

料主方向无损伤,di=1表示第i方向完全失效[15]。
当材 料 发 生 损 伤 后,引 入 损 伤 因 子 张 量

M(D),可以得到有效应力 {σ}= M(D){σ}(其中:
{σ}为表观应力):

M(D)=diag 1
k11

1
k22

1
k33

1
k23

1
k12

1
k13[ ] (4)
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其中:kij = (1-di)(1-dj) (i,j=1,2,3)
根据能量等效性假设,可得到损伤材料的刚度

矩阵:

Cd,f=M(D)-1C(M(D)T)-1 (5)

1.2.2 初始失效准则

选择Hashin准则与Yeh分层失效准则相结合

的方式来判断材料是否失效,采用F1、F2 和F3 分

别描述纤维、基体和分层的失效准则。当复合材料

层压板内部发生损伤时,局部损伤区域的应力分布

复杂,变化剧烈,而应变分布在损伤前后却比较连

续、平滑,因此,基于应变的失效准则更适合复合

材料的渐进损伤演化描述。本文在不考虑剪切非线

性的情况下,三维 Hashin准则与Yeh分层失效准

则基于应变的损伤失效状态描述为[16]
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式中:εii(i=1,2,3)为材料主轴i方向的正应变;

εf,Ti 或εf,Ci (i=1,2,3)分别为材料主轴i方向的拉

伸或压缩强度对应的正应变;γf12,γf13 和γf23 分别为

1-2、1-3、2-3平面的剪强度对应的剪应变,即

εf,T1 =XT

C11
,εf,C1 = XC

C11
,εf,T2 =YT

C22
,εf,C2 =YC

C22
,

εf,T3 =ZT

C33
,εf,C3 = ZC

C33
,γf12 =S12

C44
,γf13 =S13

C55
,

γf23 =S23
C66
。

其中:Xj(j= T,C)为1方向拉伸和压缩强度;

Yj(j=T,C)为2方向拉伸和压缩强度;Zj(j=

T,C)为3方向拉伸和压缩强度;S12、S13、S23分别

为1-2、1-3、2-3平面的剪强度。

1.2.3 损伤演化

当材料发生损伤时,对损伤状态变量di(i=1,

2,3)按照指数型材料损伤演化准则对材料性能进

行退化,损伤状态变量计算公式为[17]

di =1-exp
(Cii(εfi)2LC(1-Fi)/GC

i

Fi

(i=1,2,3) (9)

式中:LC 为单元的特征长度,该值的引入降低了损

伤演化阶段网格的敏感性;GC
i 分别为3个材料主方

向的临界断裂能量耗散率。

1.3 复合材料雷击热-力耦合损伤表征

1.3.1 雷击烧蚀损伤材料属性退化模型

在雷击过程中,雷击附着点及其周围区域在阻

性加热的作用下,温度迅速增加,当温度大于树脂

基体的热解温度时,树脂基体开始热解。树脂基体

热解度较低时,复合材料的物理属性变化不大,随

着树脂基体的热解,复合材料的材料属性逐渐下

降,当树脂基体完全热解时,可认为复合材料的材

料属性完全退化,基本不承受载荷。这是由于树脂

基体完全热解后,热解区域的裸露碳纤维由于高温

升华以及在复合材料内层树脂基体热解气体迅速膨

图1 热解气体作用下的断裂碳纤维[7]

Fig.1 Fracturedcarbonfiberunderepoxypyrolysisgases[7]

胀爆炸作用下而断裂,如图1所示。基于上述观点,
提出如下材料属性退化模型:当温度低于树脂基体热

解温度时,材料属性不变;当温度在树脂基体热解温

度范围内时,材料属性与树脂基体的热解度线性相

关;当温度高于树脂基体热解温度时,材料属性完全

退化,但为了提高仿真的收敛性,假设此时材料属性

为初始材料属性的0.001倍。
假设复合材料的初始材料属性为 K(只考虑弹

性模量和剪切模量随热解度的变化),树脂基的热

解起始温度为T0,热解终止温度为T1,则在整个

升温过程中,复合材料的物理属性可表示为
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K =
K T <T0

(1-α(T))K T0 <T<T1

0.001K T >T1
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(10)

式中:α(T)为树脂基热解度,为温度T 的函数,根

据热解动力学方程,其可表示为[18]

dα
dT = A

β
(1-α)nexp -Ea

RT
æ

è
ç

ö

ø
÷ (11)

式中:A 为指前因子;Ea 为活化能;R 为气体常数

(R=8.314J(mol·K)-1;n为反应级数;β为热解

升温速率。
通过分离变量法对式(11)进行积分,可以得到

热解度大小与温度的关系式为[19]
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1.3.2 雷击烧蚀损伤表征

雷击烧蚀损伤的存在,会引起复合材料刚度退

化,假设退化后的刚度矩阵为Cd,s,则根据复合材

料刚度矩阵计算公式,结合复合材料由于热解引起

的材料属性退化模型,可得到烧蚀损伤作用下复合

材料的刚度矩阵:

Cd,s=
C T <T0

(1-α(T))C T0 <T<T1

0.001C T >T1
{ (13)

1.3.3 雷击热-力耦合损伤表征

由引言可知,雷电流作用下,复合材料会同时

存在烧蚀损伤与力学损伤,因此,雷击后复合材料

的刚度矩阵退化由两部分组成。1.2节给出了力学

损伤下复合材料刚度退化模型,结合式(13),可得

到雷击耦合损伤作用下复合材料的刚度退化方案:

Cd =
M(D)-1C(M(D)T)-1 T<T0

(1-α(T))M(D)-1C(M(D)T)-1 T0 <T<T1

0.001M(D)-1C(M(D)T)-1 T>T1

ì

î

í

ï
ï

ïï

(14)

因此,含雷击热-力耦合损伤复合材料层压板结构

的本构方程可表示为

{σ}=Cd{ε} (15)

2 有限元模型

有限元分析分为三步:第一,基于 ABAQUS
的热-电耦合分析,计算雷电流作用下复合材料瞬

态温度场分布,结合树脂基的热解特性,模拟雷击

烧蚀损 伤;第 二,基 于 ABAQUS/Explicit,结 合

VUMAT子程序计算电磁力及声冲击波作用下复

合材料的力学损伤;第三,基于 ABAQUS/Stand-
ard,结合UMAT子程序对含雷击热-力耦合损伤

复合材料层压板结构进行剩余强度预测。在该步分

析中,将第一步计算得到的温度场作为初始温度

场,将第二步的计算结果作为初始状态,共同对雷

击热-力耦合损伤进行模拟。

2.1 分析模型

为了验证本文所建模型的正确性,仿真计算以

文献[6]中的试验为基础。碳纤维/环氧树脂基复合

材料牌号为HTA/7714A,复合材料层压板的尺寸

为304.80mm×38.10mm×2.88mm,铺层共计

16层,铺层方向为[45/02/-45/03/90]s,每一层的

厚度为0.18mm。在 ABAQUS中建立有限元模

型,考虑到需进行热电耦合分析,对复合材料承压

板中央进行网格细化,采用3D单元,单元总数为

43200。复合材料物理属性以及工程材料参数分别

如表1和表2所示。

表1 复合材料物理属性[20]

Table1 Physicalpropertiesofcomposites[20]

Tempera-
ture/℃

Density/
(kg·mm-3)

Specificheat/
(J(kg·℃)-1)

Thermalconductivity/(W(mm·℃)-1)

Longitudinal Transverse

Electricalconductivity/(Ω·mm)-1

Longitudinal Transverse Indepth

25 1.52×10-6 1065 0.008000 0.000670 35.97 0.001145 3.876×10-6

343 1.52×10-6 2100 0.026080 0.000180 35.97 0.001145 3.876×10-6

500 1.10×10-6 2100 0.001736 0.000100 35.97 2 2
510 1.10×10-6 1700 0.001736 0.000100 35.97 2 2
1000 1.10×10-6 1900 0.001736 0.000100 35.97 2 2
3316 1.10×10-6 2509 0.001736 0.000100 35.97 2 2
>3316 1.10×10-6 5875 0.001050 0.001015 0.20 0.2 1.0×103
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表2 复合材料工程材料参数[9]

Table2 Engineeringmaterialparametersofcomposites[9]

Parameter
E1/
GPa

E2/
GPa

E3/
GPa

ν12 ν13 ν23
G12/
GPa

G13/
GPa

G23/
GPa

XT/
GPa

XC/
GPa

Value 137 8.2 8.2 0.3 0.3 0.45 4.36 4.36 3 1708 1251

Parameter
YT/
MPa

YC/
MPa

ZT/
MPa

ZC/
MPa

S12/
MPa

S13/
MPa

S23/
MPa

GC1/
(N·mm-1)

GC2/
(N·mm-1)

GC3/
(N·mm-1)

Value 34 192 34 192 128 128 96 20 1 1

2.2 雷击烧蚀损伤分析模型

通过ABAQUS热-电耦合分析模块,对复合材

料 层 压 板 进 行 热 电 耦 合 分 析,单 元 类 型 为

DC3D8E。为了与试验条件一致,现施加边界条件:
在层合板上表面中心施加集中雷电流冲击载荷。各

项异性复合材料在雷电流烧蚀热源的作用下发生瞬

时热传递,顶层和侧面采用热传递的第三类边界条

件,即规定层合板与周围流体之间的热交换系数及

周围流体的温度。底面绝热,采用热传递第二类边

界条件,规定边界上的热流密度为0W/m2,考虑

热辐射作用,热辐射率为0.9,空气温度为25℃,
两端的电势为0V。

为了与文献[6]中的试验结果进行对比,施加

的雷电流载荷时的波形如图2所示。

图2 雷电流波形

Fig.2 Lightningcurrentwaveforms
 

2.3 雷击力学损伤分析模型

由文献[3,9]可知,当强度为I(t),通道半径

为Rc的雷电流注入无限大复合材料层压板结构时,
作用于层压板结构上电磁力大小 (p(r,t))可根据

Maxwell等式计算得到,其表达式为

p(r,t)=

μ0I2(t)
4π2R2

c
   r<Rc

μ0I2(t)
4π2r2 r>Rc

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(16)

式中:r为作用点距离雷击附着点的距离;μ0 =
4π×10-7N/A为真空磁导率;t为时间。在本文的

计算中,Rc 取5mm[9]。
对于声冲击波pacoustic(r,t)的计算,并没有一

个明确的表达式,根据文献[9]可知,当峰值电流

为200kA时,声冲击波的大小可达到10MPa,
声冲击波分布如图3所示,图中:声冲击波作用半

径Ra 取12.5mm。在进行计算时,假设声冲击波

的大小与峰值电流的大小呈正比,且作用范围

不变。

图3 声冲击波分布

Fig.3 Acousticpressuredistribution
 

通过 ABAQUS/Explicit,计算复合材料在雷

击冲击力作用下的损伤,单元类型为C3D8R。对

模型两端进行固支,在雷击附着点及其周边区域按

照式(16)及图3施加电磁力及声冲击波,结合VU-
MAT子程序,计算电磁力及声冲击波作用下纤维、
基体及分层的损伤量。
2.4 拉伸剩余强度分析模型

通过ABAQUS/Standard,计算含雷击损伤复

合材料拉伸剩余强度,单元类型为C3D8R。边界

条件为一端固定,另一端施加一个位移载荷P。将

热电耦合分析得到的瞬态温度场作为初始温度场,
并将式(10)材料属性退化模型写入 UMAT子程

序,通过温度,以确定不同单元的材料属性,达到

刚度矩阵退化的目的,对烧蚀损伤进行模拟;同时,
导入冲击力作用下的损伤量作为该模型初始状态,
由于损伤量的存在,刚度矩阵退化,以模拟冲击力

损伤。结合 UMAT 子程序,进行拉伸剩余强度

预测。
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3 结果与讨论

3.1 雷击损伤分析结果

3.1.1 雷击烧蚀损伤分析结果

复合材料环氧树脂的热解动力学参数分别为:

n=3.5,A=5.0×1013min-1,Ea=180kJ(mol·

K)-1[7]。根据式(12)可得到不同升温速率下的热

解度与温度的变化曲线,如图4所示。可以看出,
树脂基的热解温度范围约为250~700℃。当树

脂基体发生热解,则表示复合材料结构出现烧蚀

损伤,因此,雷击烧蚀损伤可用热电耦合分析得

到的瞬态温度场中大于250℃的温度轮廓曲线

表示。

图5 雷击烧蚀损伤形貌试验[6]与仿真结果

Fig.5 Testandsimulationresultsoflightningstrikeablation

damageappearanceofcomposite

图5为复合材料雷击烧蚀损伤形貌试验与仿真

结果。可以看出,仿真所得损伤分布与试验损伤

分布基本一致(仿真中第一层为45°,而试验件第

一层为-45°,因此,对比时需将仿真损伤顺时针

旋转90°)。表3为不同峰值电流复合材料雷击烧

图4 不同升温速率下环氧树脂热解度曲线

Fig.4 Pyrolysisdegreecurvesofepoxyunder

diffferenttemperaturerisingrate
 

蚀损伤面积试验与仿真结果对比。可以看出,仿

真所得损伤面积与试验结果基本一致,误差均在

10%以内。

表3 不同峰值电流复合材料雷击烧蚀损伤面积

试验结果[6]与仿真结果对比

Table3 Comparisonbetweenlightningstrikeabaltion
damageareatestresults[6]andsimulationresultsof

compositesunderdifferentpeakcurrents

Peak
current/kA

Test
results[6]/mm2

Simulation
results/mm2

Error/%

10 658 618 6.08
30 1187 1102 7.16
50 1567 1505 3.96

3.1.2 雷击力学损伤分析结果

表4为不同峰值电流下冲击力引起的复合材

料层压板力学损伤量。可知,在试验给定支持状态

下,随着雷电流峰值电流的增加,复合材料对应的

损伤量也逐渐增加,当峰值电流小于50kA时,复

合材料层压板在电磁力和声冲击波作用下,损伤量

为0;当峰值电流大于50kA时,基体首先出现损

伤,随着峰值电流的增加,开始逐渐出现纤维损伤

与层间损伤。

表4 不同峰值电流下冲击力引起的复合材料层压板

力学损伤量

Table4 Compositelaminatemechanicaldamagedegree
duetoimpactunderdifferentpeakcurrents

Peak
current/kA

Mechanicaldamagedegree
Fiber Matrix Delamination

10 0 0 0
30 0 0 0
50 0 0 0
75 0 0.41 0
100 0 0.60 0
150 0.10 0.79 0.05
200 0.67 0.87 0.28

图6为复合材料层压板A-A截面冲击力损伤

分布图。可知,纤维损伤和基体损伤主要分布在复

合材料层压板结构的背面,根据复合材料的变形形

式,纤维和基体的损伤主要是拉伸损伤,基体损伤

区域大于纤维损伤区域;而分层损伤主要分布在复

合材料层压板结构的正面,为压缩损伤,损伤区域

较小。由此可见,在冲击载荷作用下,虽然复合材

料层压板结构没有出现可视损伤,但刚度已经退

化,会对复合材料层压板结构的承载能力产生影

响,因此,在计算雷击后复合材料层压板结构的承
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图6 复合材料层压板A-A截面冲击力损伤分布图

(峰值电流为200kA)

Fig.6 ImpactdamagedistributioninsectionA-Aof

compositelaminate(peakcurrentis200kA)
 

载能力,仅考虑烧蚀损伤是不够的,必须同时考虑

力学损伤对承载能力的影响。

3.2 拉伸强度预测结果

表5为不同峰值电流下复合材料层压板拉伸剩

余强度及位移仿真结果。图7为不同峰值电流下复

合材料层压板拉伸载荷 位移曲线。由图7和表5
可知,随着峰值电流的增加,复合材料层压板结构的

剩余强度逐渐下降,并且破坏时的破坏位移也逐渐

减小。由3.1.1节可知,随着峰值电流的增加,雷击

烧蚀损伤面积逐渐增加,雷击后刚度退化区域变大,
因此,拉伸承载能力下降;由3.1.2节可知,当峰值

电流小于50kA时,电磁力及声冲击波未对复合材

料层压板产生损伤,所以此时承载能力的下降全部

是由烧蚀损伤引起。

表5 不同峰值电流下复合材料层压板拉伸剩余强度及

位移仿真结果

Table5 Simulationresultsofcompositelaminatetensile
residualstrengthanddisplacementunderdifferent

peakcurrents

Peak
current/kA

Residual
strength/kN

Failure
displacement/mm

Descendpercentage
ofloadcarrying
capacity/%

0 123.0 3.76 —

10 117.0 3.61 4.87
30 100.0 3.10 18.70
50 93.4 2.98 24.06

为了验证本文仿真结果的正确性,表6给出了

试验与仿真的对比结果。可以看出,试验结果与仿

真结果除10kA结果外其余误差均在5%以内,在

试验中,10kA作用后试件拉伸强度平均值比完好

件平均值大,这可用试验具有分散性来进行解释。
因此,通过与试验结果对比可知,本文所建模型能

较好地预测含雷击损伤复合材料的拉伸剩余强度。

图7 不同峰值电流下复合材料层压板拉伸载荷 位移曲线

Fig.7 Tensileload-displacementcurvesofcomposite

laminateunderdifferentpeakcurrents
 

表6 复合材料层压板拉伸剩余强度试验[6]与仿真结果对比

Table6 Compositelaminateresidualstrengthcompared
betweentestresults[6]andsimulationresults

underdifferentpeakcurrent

Peak
current/kA

Test
results/kN

Simulation
results/kN

Error/%

0 126 123.0 2.38
10 127 117.0 7.87
30 104 100.0 3.84
50 98 93.4 4.69

图8 烧蚀损伤以及耦合损伤下复合材料层压板

拉伸载荷 位移曲线

Fig.8 Laminatetensileload-displacementcurvesunder

ablationdamageandcouplingdamage 

由于峰值电流小于50kA时,电磁力及声冲击

波对复合材料层压板结构未产生力学损伤。为了研

究力学损伤对复合材料层压板结构拉伸剩余强度的

影响程度,本文还计算了峰值电流为100kA时,
烧蚀损伤单独作用下以及耦合损伤作用下复合材料

层压板结构的拉伸剩余强度。图8为烧蚀损伤以及

·98·尹俊杰,等:含雷击热-力耦合损伤复合材料层压板拉伸剩余强度预测



 

 

耦合损伤下复合材料层压板拉伸载荷 位移曲线。
表7为烧蚀损伤以及耦合损伤下复合材料层压

板拉伸剩余强度及位移仿真结果。可知,耦合损伤

作用下的拉伸剩余强度比烧蚀损伤单独作用下的拉

伸剩余强度下降了4.87%,而相比与完好件,承载

能力下降超过30%。由此可知,雷击烧蚀损伤与力

学损伤均会对复合材料层压板结构拉伸剩余强度产

生影响,但烧蚀损伤起主导作用。

表7 烧蚀损伤以及耦合损伤下层压板拉伸

剩余强度及位移仿真结果

Table7 Simulationresultsoflaminatetensileresidual
strengthanddisplacementunderablationdamage

andcouplingdamage

Damagemodel
Residual
strength/
kN

Failure
displacement/
mm

Descendpercentage
ofloadcarrying
capacity/%

Undamaged 123.2 3.76 —

Ablationdamage 82.1 2.60 33.3
Couplingdamage 78.1 2.48 36.6

4 结 论

(1)基于连续损伤力学法和唯象分析法,建立

了含雷击损伤复合材料刚度矩阵渐进损伤退化模型,
来对雷击损伤的进行表征。通过ABAQUS有限元软

件以及UMAT子程序对含雷击损伤的复合材料的拉

伸剩余强度进行了预测,与文献中试验结果对比,误

差在5%以内,表明所建立模型正确可靠。
(2)雷击烧蚀损伤与力学损伤均会对复合材料

层压板结构拉伸剩余强度产生影响,其中,烧蚀损

伤起主导作用,对于本文所建立有限元模型,当峰

值电流为100kA时,烧蚀损伤单独作用下的剩余

强度较耦合损伤高4.87%。
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