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摘    要 ：高能量大面积钝物冲击 (HEWABI) 会导致复合材料飞机结构内部发生严重损伤，但在机身外部几乎

目视不可见，从而会对飞机运营安全带来较大的威胁。采用不同形状的刚性冲头和橡胶冲头对层合板进行高

能量准静态加载试验，随后建立了基于连续介质损伤力学 (CDM) 的仿真分析模型。结果表明：建立的仿真

分析模型可有效预测在刚性和橡胶冲头下的响应和损伤情况。当载荷达到 40 kN 时，刚性冲头下的层合板会

发生严重的分层损伤；而橡胶冲头在加载过程中发生大变形，降低了层合板的局部应力，直至 90 kN 时仍未

对层合板产生任何损伤。层合板损伤情况受刚性冲头形状影响较大，橡胶冲头形状则几乎无影响。
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Response and damage characteristics of composite laminates under high-energy

wide-area blunt impact
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Abstract：High-energy  wide-area  blunt  impact  (HEWABI)  can  lead  to  severe  internal  damage  to  the  composite

aircraft,  which  is  barely  visible  from  the  outside  of  fuselage  and  cause  a  significant  threat  to  flight  safety.  High

energy  quasi-static  loading  tests  were  carried  out  on  the  laminates  with  different  shapes  of  rigid  impactors  and

rubber impactors, then the finite element simulation models based on continuum damage mechanics (CDM) were

developed.  The  results  show  that  the  established  simulation  analysis  models  can  effectively  predict  the  response

and  damage  of  the  laminated  panels  under  rigid  or  rubber  impactors.  When  the  load  reaches  40  kN,  severe

delamination damages will occur in the laminated panel for the rigid impactors. On the other hand, no damage can

be  observed  at  90  kN  for  the  rubber  impactors,  which  can  be  attributed  to  the  significant  deformation  of  rubber

impactors  and  the  reduced  local  contact  loads.  The  shape  of  rigid  impactors  has  great  effect  on  the  damage  to

laminated panels, while the shape of the rubber impactors has almost no impact on the damages.

Keywords：  laminate；high-energy  wide-area  blunt  impact； rubber  impact； impact  response；damage  charac-

teristics

 
 
收稿日期：2023–08–01；修回日期：2023–09–18 ；录用日期：2023–09–27 ；网络首发时间：2023–10–17 13:01:19 
网络首发地址：https://doi.org/10.13801/j.cnki.fhclxb.20231016.001
基金项目：机械结构力学及控制国家重点实验室开放课题 (MCMS-E-0522Y03)；中央高校基金 (3122022099)

Research Fund of State Key Laboratory of Mechanics and Control of Mechanical Structures (MCMS-E-0522Y03); Fundamental Research Funds
for the Central Universities in China (3122022099)

通信作者：邹君，博士，副教授，硕士生导师，研究方向为飞行器结构综合设计及强度分析技术 　E-mail: jzou@cauc.edu.cn

引用格式：邹君, 刘佳鑫, 王计真, 等. 复合材料层合板钝头体高能量低速冲击响应与损伤特性 [J]. 复合材料学报, 2024, 41(6): 3271-3278.
ZOU  Jun,  LIU  Jiaxin,  WANG  Jizhen,  et  al.  Response  and  damage  characteristics  of  composite  laminates  under  high-energywide-area  blunt
impact[J]. Acta Materiae Compositae Sinica, 2024, 41(6): 3271-3278(in Chinese).

 

复合材料学报 第 41 卷 第 6 期 6 月 2024 年

Acta Materiae Compositae Sinica Vol. 41 No. 6 Jun 2024

https://doi.org/10.13801/j.cnki.fhclxb.20231016.001
mailto:jzou@cauc.edu.cn


碳纤维复合材料由于具有比强度高和比刚度

高等特点广泛应用于航空航天领域 [1]。虽然复合

材料具有较好的面内强度和刚度，但其面外性能

明显较弱，在受到横向冲击时，往往会产生分层、

基体开裂以及纤维断裂等损伤 [2]。飞机在日常运

营过程中，可能受到地面服务车辆 (GSE) 的碰撞，

GSE 速度一般在 0.5~1 m/s，但由于 GSE 的质量在

3 000~15 000 kg 之间，使得碰撞时产生的能量可

达 375~7 500 J[3]。由于 GSE 通常配有橡胶缓冲器，

当复合材料机身受此类冲击后可能导致机身内部

结构严重损伤，而机身表面未出现明显损伤痕迹，

使损伤的目视检出概率相对较低，此类冲击被称

为高能量大面积钝物冲击 (High-energy wide-area

blunt impact，HEWABI)[4]。为此，FAA 于 2016 年

发布政策声明 PS-ANM-25-20[5]，要求在复合材料

飞机运营中要考虑 HEWABI 对机身结构的影响。

目前，针对复合材料的冲击损伤研究主要集

中于低速低能量或高速高能量冲击。对于低速低

能冲击，要通过仿真与试验的方式开展冲击能量、

冲击位置、材料与铺层、冲头特征等因素的影响

性研究 [6-7]。对于复合材料高速冲击主要为鸟撞损

伤研究 [8]。

对 HEWABI 的冲击响应和损伤特性研究相对

较少。Chen 等 [9] 在 FAA 支持下通过试验与仿真分

析研究了复合材料机身的 HEWABI 损伤特性，结

果表明冲击位置位于桁条间时易导致更严重且外

部不可见的损伤。Heimbs 等 [10] 研究了在橡胶冲

头低速冲击下三维编织复合材料的变形和损伤情

况。结果表明橡胶冲头在回弹后仍然保留了 90%

以上的动能。Mikulik 等 [11] 在 EASA 支持下研究了

HEWABI 对机身复合材料金属混合结构的损伤特

性，结果表明剪切带是最先失效的部位。Ding 等[12]

研究了层压板在不同形状刚性冲头下的响应和损

伤特性，结果表明平端冲头下的损伤起始门槛值

远高于半球形冲头。Nam[3] 通过试验和仿真研究

发现可采用扁平橡胶垫代替扁平中空橡胶缓冲器

可降低计算成本和增加稳定性。HEWABI 属于低

速冲击，许多学者 [13-15] 通过试验研究表明采用准

静态压缩试验和低速冲击试验产生的损伤和响应

是等效的。

本文采用刚性和橡胶冲头对 DE710-T700S 复

合材料层合板开展高能量准静态压缩试验，利用

ABAQUS/Explicit 建立有限元仿真分析模型，对层

合板的冲击响应、损伤情况等进行分析，研究复

合材料层合板受不同形状的刚性和橡胶冲头高能

量低速冲击后的损伤和响应差异，为 HEWABI 损

伤特性的系统研究和结构设计改进提供参考。 

1    层合板钝头体高能量准静态加载试验 

1. 1    试验准备

复合材料层合板尺寸为 660 mm×460 mm，材

料为 DE710-T700S，铺层顺序为 [45/−45/0/90]3s。

在试验中，复合材料层合板试验件的平均厚度为

5 mm，单向板材料力学性能参数如表 1 所示，层

合板层间参数如表 2 所示。为研究在不同形状刚

性和橡胶冲头下高能量低速冲击后的损伤特性，

分别设计加工 D 形钢、半球形钢、D 形橡胶和半

球形橡胶冲头，并分别记为 SD、SH、RD 和 RH，

尺寸如图 1 所示。刚性冲头的材料为 45 号钢；橡

胶冲头材料采用三元乙丙橡胶 (EPDM)，试验时将

橡胶粘接到材料为 45 号钢的固定板上。

 
 

表 1    DE710-T700S 单向板材料力学性能参数

Table 1    Mechanical property parameters of DE710-T700S
unidirectional plate material

 

Parameter Value

ρ/(g·cm−3) 1.53
E11/GPa 121
E22/GPa 8.6
E33/GPa 8.6
ν12 0.317
ν13 0.317
ν23 0.5
G12/GPa 3.7
G13/GPa 3.7
G23/GPa 3.7
Xt/MPa 2 376
Xc/MPa 1 068
Yt/MPa 69
Yc/MPa 208
Sl/MPa 110
St/MPa 110

Notes: Eii (i=1,  2,  3)−Elastic  modulus  in  direction i; vij (i=1,  2;
j=2,  3)−Poisson's  ratio  in  different  directions; Gij (i=1,  2; j=2,
3)−Shear  modulus  in  different  directions; Xt, Xc−Longi-
tudinal  tensile  and  compressive  strengths; Yt, Yc−Transverse
tensile  and  compressive  strengths; Sl, St−Longitudinal  and
transverse shear strength.

  

1. 2    试验过程

使用  WANCE ETM105D 型试验机进行准静态

压缩试验。试验件由上下两刚性夹具固定，加载

区域为 500 mm×300 mm 的区域，夹具材料为 45

号钢，由螺栓连接，夹具支撑在试验台上，如图 2
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所示。冲头固定试验机上，以 2 mm/min 的速度

加载。试验终止判据为层合板出现掉载或加载到

试验机最大载荷的 90%，即 90 kN。试验结束后采

用 MISTRAS UPK-T36HS 水浸超声波 C 扫描仪检查

层合板内部损伤情况。
 
 

表 2    DE710-T700S 层合板层间性能参数

Table 2    Interface performance parameters of DE710-T700S
laminate

 

Parameter Value
E/GPa 8.6

t0n /MPa 26

t0s /MPa 62

t0t /MPa 62

GIC/(J·m−2) 771
GIIC/(J·m−2) 3 152
GIIIC/(J·m−2) 3 152

t0n t0s t0tNotes: E−Elastic  modulus  of  cohesive  layer; , , −

Interfacial  strengths  in  three  main  directions; GIC, GIIC,
GIIIC−Critical energy release rates for different types of cracking.
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图 1    冲头形状与尺寸

Fig. 1    Impactor's shape and dimensions
  

2    层合板高能量低速冲击仿真模型

在高能量低速冲击下复合材料层合板的损伤

主要为层内损伤和层间损伤。层内损伤包括纤维

断裂和基体破坏，层间损伤为分层，橡胶冲头则

会出现大变形。本文采用 Hashin 失效准则模拟层

内损伤，引入 Cohesive 界面单元来预测层间分层

损伤，采用 Ogden 模型作为橡胶材料本构。 

2. 1    层内失效分析

Hashin 失效准则 [16] 可预测纤维拉伸、纤维压

缩、基体拉伸和基体压缩 4 种破坏形式。为准确

模拟层合板的力学响应和损伤情况，采用 3D

Hashin 准则判断层合板的损伤起始，表达式

如下：

σ11 ⩾ 0(1) 纤维拉伸失效 ( )：

Fft =

(
σ11

Xt

)2

+α

τ212+τ
2
13

S 2
l

 = 1 (1)

σ11 ⩽ 0(2) 纤维压缩失效 ( )：

Ffc =

(
σ11

Xc

)2

= 1 (2)

σ22 ⩾ 0(3) 基体拉伸失效 ( )：

Fmt =

(
σ22+σ33

Yt

)2

+
τ223−σ22σ33

S 2
t

+
τ212+τ

2
13

S 2
l
= 1 (3)

σ22 ⩽ 0(4) 基体压缩失效 ( )：

Fmc =

( Yc
2S t

)2

−1

 σ22+σ33

Yc
+

(
σ22+σ33

2S t

)2

+

τ223−σ22σ33

S 2
t

+
τ212+τ

2
13

S 2
l
= 1

(4)

Xt Xc Yt Yc S l S t

α

σ11 σ22 σ33 τ12 τ13 τ23

其中： 、 、 、 、 和 分别代表纵向拉

伸强度、纵向压缩强度、横向拉伸强度、横向压

缩强度、纵向剪切强度和横向剪切强度； 为剪

切应力对拉伸初始损伤的贡献因子，本文中取值

为 1； 、 、 、 、 和 分别为复合

材料等效应力张量的分量。

df dm

满足损伤起始准则后，采用基于受损材料剩

余弹性模量定义的损伤变量描述复合材料的本构

关系，损伤纤维和基体整体损伤状态变量分别由

、 表示 [17]：

 

300 mm

5
0
0
 m

m

图 2    试验件及夹具安装示意图

Fig. 2    Installation of the laminates and fixture
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df = 1− (1−dft)(1−dfc) (5)

dm = 1− (1−dmt)(1−dmc) (6)

Fft ⩾ 1 dft = 1 Ffc ⩾ 1 dfc = 1

Fmt ⩾ 1 dmt = 1 Fmc ⩾ 1 dmc = 1

其中：dft 为纤维拉伸损伤变量；dfc 为纤维压缩损

伤变量；dmt 为基体拉伸损伤变量；dmc 为基体压

缩损伤变量。当 时 ； 时 ；

时 ； 时 。 

2. 2    层间失效分析

内聚力模型 (Cohesive zone model，CZM)[18-19]

能够有效预测层间分层损伤的起始和演化过程。

本文采用内聚力单元模拟和预测层合板层间损伤。

Cohesive 单元模拟的损伤分为两个阶段：损

伤起始和损伤扩展。本文采用 Camanho 提出的二

次应力准则 [20] 作为层间损伤起始准则，如下式

所示：
⟨
t0
n
⟩

tn


2

+

(
t0
s
ts

)2

+

 t0t
tt

2

= 1 (7)

tn ts tt
t0n t0s t0t

其中： 、 和 分别为 3 个主方向上的界面强度；

、 和 为对应的应力分量。⟨
t0
n

⟩
的定义如下：

⟨t⟩0n ⟨=⟩
 t0

n, t0
n > 0

0, t0
n ⩽ 0

(8)

层间应力达到起始损伤准则后，使用 B-K 能量

准则[21] 模拟层间单元的损伤演化过程，如下式所示：

GC =GIC+ (GIIC−GIC)
(
Gshear

GT

)η
(9)

GC Gshear =

GII+GIII GT =Gshear+GI GIC GIIC GIIIC

其中： 为混合模式下的断裂韧度；

； ； 、 和 分别

为 I 型、 II 型和 III 型的临界能量释放率；η为 B-

K 准则系数，取 1.45[22]。 

2. 3    橡胶本构模型

橡胶具有高弹性、黏弹性和不可压缩性，其

弹性模量很小，受力后产生大变形。Ogden 模型

能避免橡胶高应变导致的模型不收敛问题，实现

稳定计算。应变能密度函数 W 表达式如下 [23]：

W =
N∑

i=1

µi

αi

(
λ
αi
1 +λ

αi
2 +λ

αi
3 −3

)
(10)

µi αi其中： 、 为模型参数，具体数值由试验测定；

λ1、λ2 和 λ3 分别表示 3 个方向上的主伸长率；N

表示模型的阶数。 

2. 4    有限元仿真模型

结合试验利用 Abaqus/Explicit 建立有限元仿

真分析模型，使用 Fortran 语言编写三维 Hashin

失效判据的 VUMAT 子程序。层压板网格类型为

8 节 点 减 缩 积 分 体 单 元 (C3D8R)， 网 格 尺 寸 为

9 mm，内聚层单元网格类型为 COH3D8。橡胶材

料的 Ogden 模型参数参考文献 [9]，如表 3 所示。

有限元模型如图 3 所示，冲头速度设置为 1 m/s，

上下夹具均固支，夹具与层压板之间建立通用接触。
 
 

表 3    Ogden 材料参数 (N=2)

Table 3    Ogden material parameters (N=2)
 

i µi/MPa αi

1 0.459   3.564
2 3.409 −0.149

Note: µi, αi−Material constants.

 
 

图 3    有限元模型

Fig. 3    Finite element model
  

3    结果与分析 

3. 1    载荷-位移曲线试验与仿真结果对比

图 4 为刚性冲头对应的试验和仿真的载荷-位

移曲线。可以看出仿真曲线与试验曲线结果吻合

较好。试验中 SD 和 SH 冲头加载下分别在 51.39 kN

和 40.1 kN 处出现掉载，并发出明显的爆破声，表

明层合板开始出现损伤。此外可见 SD 冲头在相

同载荷下的位移比 SH 冲头更小，这是由于 SD 冲

头与层压板为线接触，接触面积比 SH 冲头更大，

局部接触应力较小。

橡胶冲头对应的试验与仿真的载荷-位移曲线

如图 5 所示。仿真得到的载荷-位移曲线与试验结

果的一致性较好，验证了该分析模型的有效性。

由于橡胶冲头在压缩过程的前期发生大变形，与

层合板的接触面积不断增大，使载荷上升较为缓

慢；随着橡胶冲头变形至极限，载荷迅速增加至

90 kN。 

3. 2    层合板损伤试验与仿真结果对比

图 6 为刚性冲头对应的层合板试验后的形貌。

SD 和 SH 冲头对应的层合板受冲面分别出现椭圆
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形和圆形凹坑，背面均无目视可见的损伤。

图 7 分别为 SD、SH、RD 和 RH 冲头加载后

的层合板超声 C 扫结果。当冲头为刚性时，会导

致明显的内部分层损伤，SD 和 SH 冲头导致的损

伤中心面积分别为 6 070 mm2、5 208 mm2。其中

SD 冲头下还伴随出现−45°方向的内部分层，这是

由于失效瞬间的动态载荷导致的。当冲头为橡胶

时，在 90 kN 载荷下未发现表面可见损伤和内部

分层损伤。

 
 

(a) SD (b) SH

(c) RD (d) RH

Damage 

Center 

Area:

6 070 mm2

Damage 

Center 

Area:

5 208 mm2

No damage to the

impact area

No damage to the

impact area

图 7    DE710-T700S 层合板冲击后 C 扫描损伤图

Fig. 7    Damage of DE710-T700S laminate under C-scan graphs
 

在仿真分析中橡胶冲头冲击后层压板同样未

出现任何损伤。图 8 为刚性冲头冲击后层合板累

计损伤仿真结果，  SD 和 SH 冲头冲击下的累计损

伤面积分别为 5 767.3 mm2、4 775.5 mm2，与试验

结果相比误差分别为 5.0% 和 8.3%。
 
 

(a) SD (b) SH

图 8    DE710-T700S 层合板仿真分层损伤累计结果

Fig. 8    Simulated cumulative delamination damage results of

DE710-T700S laminate
  

3. 3    橡胶冲头变形试验与仿真结果对比

图 9 给出了仿真与试验中橡胶冲头的变形情

况对比图。可以看出，随着载荷逐渐增加，橡胶

逐渐压缩至扁平状，与试验中橡胶变形过程基本

一致。 

3. 4    层合板变形仿真结果分析

图 10 给 出 了 仿 真 中 不 同 冲 头 在 载 荷 均 为

40 kN 时层合板的整体位移云图。SD、SH、RD、

RH 冲头冲击下层合板的最大位移分别为 20.1 mm、

21.6 mm、16.6 mm 和 17.5 mm。SD、SH 冲头冲击

下层压板的最大位移分别是 RD、RH 冲头冲击下

的 1.21 倍和 1.23 倍。
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图 4    刚性冲头的试验和仿真载荷-位移曲线对比

Fig. 4    Comparison of experimental and simulated load displacement

curves for rigid impactors
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图 5    橡胶冲头的试验和仿真载荷-位移曲线对比

Fig. 5    Comparison of experimental and simulated load displacement

curves for rubber impactors

 

Circular  indentationElliptical indentation

(a) SD (b) SH

图 6    DE710-T700S 层合板形貌图

Fig. 6    DE710-T700S laminate profile graphs
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分析可见，SH 冲头使层合板局部变形最大，

是由于其与层合板接触面积最小，局部应力较大

导致的，且呈圆形。SD 冲头与层合板之间为线

接触，面积稍大，接触载荷稍小且局部变形呈椭

圆形。

对于橡胶冲头，橡胶大变形后与层合板的接

触面积大大增加，局部应力较低，因此层合板的

位移较小。此外可见，不同形状的橡胶冲头使层

合板产生的位移云图不存在明显差异。

图 11 给出了通过仿真分析得到的不同冲头下

层合板的载荷-最大位移曲线对比。当冲头为橡胶

时，橡胶通过大变形增加了与层合板的接触面积，

从而减小了局部接触应力和层合板局部变形，使

层合板能够承受更高的载荷而不会出现损伤。
 

3. 5    层合板内能-位移曲线分析

图 12 给出了不同类型冲头对应的层合板内能-

位移曲线对比。结合试验结果可知：SD 和 SH 冲

头对应的层合板在能量分别在 440 J 和 310 J 时出

 

(a) RD impactor

(b) RH impactor

图 9    橡胶变形试验结果与仿真结果对比图

Fig. 9    Comparison of experiment and simulation results of rubber deformation
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图 10    不同冲头下 DE710-T700S 层合板位移云图

Fig. 10    Displacement contours of the DE710-T700S laminate under different impactors

· 3276 · 复合材料学报



现损伤，冲头输入的能量通过层合板变形和损伤

被吸收；RD、RH 冲头在加载能量分别达到 1 360 J、

970 J (约为刚性冲头的 3.1 倍 ) 时，仍未对层合板

造成任何形式的损伤，能量通过弹性应变能的形

式存储在层合板中。卸载后，随着层合板形状的

复原，存储的能量被释放。 

4    结 论
(1) 在刚性冲头和橡胶冲头下的载荷位移曲线、

损伤形状和尺寸的试验与仿真结果较为一致，验

证了建立的仿真分析模型的有效性。

(2) 当载荷达到 40 kN 时，刚性冲头下的层合

板已产生较大的变形和较严重的分层损伤。而橡

胶冲头在加载过程中被压缩至扁平状，增加了接

触面积，使得局部应力减小，载荷直至 90 kN 时

层合板仍未产生任何损伤。

(3) 对于刚性冲头而言，层合板变形和损伤情

况受冲头形状影响较大；橡胶冲头冲击下冲头形

状对层合板变形和损伤影响较小。

(4) D 形钢、半球形钢冲头加载下层合板分别

在 440 J 和 310 J 能量下就出现严重损伤，而橡胶

冲头加载下能量为刚性冲头的 3.1 倍时，仍不会

对层合板造成任何损伤。
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