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摘　要：　对１４种复合材料体系约８００个试样进行了冲击阻抗和含损伤层压板压缩强度试验研究，研究发现对于

同一种复合材料层压板的冲击能量 凹坑深度曲线和凹坑深度 压缩破坏应变曲线均存在拐点，在出现拐点后内部

的分层损伤叠加面积基本不再增加，压缩剩余强度基本不再降低，表面冲击部位开始出现纤维断裂。研究表明，

采用传统ＣＡＩ来表征损伤容限性能的方法可能得到与实际结构损伤容限特性相反的结论。因此，提出了利用拐

点附近特性来表征复合材料层压板的抗冲击行为（包括损伤阻抗和损伤容限）的建议，即分别采用 ＱＳＩ方法得到

的准各向同性层压板的最大接触力犉ｍａｘ和压缩破坏强度（应变）的门槛值ＣＡＩＴ来表征复合材料层压板的损伤阻

抗和损伤容限行为。
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　　自复合材料应用于飞机结构以来，冲击损伤一

直是设计师和航空公司关注的重点之一，也是开发

新材料时的关注焦点。２０世纪９０年代初有关研究

人员［１４］指出，复合材料抗冲击能力包括损伤阻抗

和损伤容限两方面内容，因此复合材料飞机结构的

完整性要求也包括这两方面，但如图１所示迄今为

止仍未解决相应的材料性能表征问题。近年来本文

作者对此用１０多种复合材料体系约８００个试样进

行了损伤阻抗和损伤容限试验研究，试图解决这一

问题，其中包括用落锤冲击和集中力静压痕方法引



入损伤，及含损伤复合材料层压板试样的压缩试

验，为了探索冲击损伤的机制，还进行了用氯化金

增强的热揭层试验。详细的研究结果参见文献

［５７］，本文是其中部分研究结果的概述。

图１　复合材料结构完整性要求和相应的复合材料行为表征

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｔｅｇｒｉｔｙｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

ａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｍａｔｅｒｉａｌｂｅｈａｖｉｏｒ

１　试验概述

１．１　试验件

试验涉及的复合材料体系基本上覆盖了国内航

空结构正在使用和将要使用的１４种碳纤维／环氧树

脂和碳纤维／双马树脂体系。落锤冲击和含损伤试

样压缩试验主要采用文献［８９］中规定的１００ｍｍ×

１５０ｍｍ 的矩形试样，静压痕试验主要采用文献

［１０］中规定的１５０ｍｍ×１５０ｍｍ 的正方形试样。

铺层顺序主要采用这些标准中规定的准各向同性铺

层［４５／０／－４５／９０］狀Ｓ，部分使用了结构典型铺层。

１．２　试验装置

落锤装置采用自行研制的便携式落锤冲击装置

（见图２（ａ）），冲击时试样支持夹具主要采用文献

［８］推荐的形式（见图２（ｂ））。冲击头为钢制半球形

端头，直径分为１２．７ｍｍ、１６ｍｍ 和２５．４ｍｍ３

种。采用文献［１０］规定的压缩试验夹具进行压缩试

验（见图２（ｃ））。部分试验采用文献［１２］推荐的支

持夹具和压缩夹具。分别采用文献［９］和文献［１０］

中规定的试验夹具（见图２（ｄ）和图２（ｅ））。压头直

径分别为１２．７ｍｍ和１６ｍｍ。

损伤检测包括凹坑深度测量和内部分层面积测

量。凹坑深度采用测量精度为０．０１ｍｍ的游标卡

尺，为消除表面不平带来的影响，在冲击部位表面

放置一中间有孔，精确加工过的十字钢架，通常给

出的凹坑深度值是冲击（或静压）后立即测量得到

的；内部分层面积的测量采用自行研制ＩＳＣＩＩ型便

携式Ｃ扫描装置，部分试样采用渗透剂增强的 Ｘ

射线图像法。

图２　试验装置

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔｄｅｖｉｃｅｓ
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图３　碳纤维／环氧树脂层压板（１５０ｍｍ×１００ｍｍ，［４５／０／４５／９０］４Ｓ，冲头直径１６ｍｍ）的抗冲击行为
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２　复合材料抗冲击性能的拐点现象

２．１　冲击损伤阻抗性能

损伤阻抗的定义［１３］为：在结构和结构材料中，

与某一事件或一系列事件相关的力、能量或其他参

数和所产生损伤尺寸及类型之间关系的度量。复合

材料层压板的冲击损伤阻抗性能对不同的冲击能量

是不同的，因此其完整的描述应是不同冲击能量与

损伤尺寸的关系。实际上，对损伤尺寸的度量通常

有３种方法，即损伤面积、损伤宽度和冲击凹坑深

度。图３为分别用损伤面积、损伤宽度和凹坑深度

表示的碳／环氧树脂复合材料层压板损伤阻抗性能

的变化关系。从图３（ｃ）中可以看出凹坑深度与冲

击能量呈现有较好的一一对应关系，并在冲击能量

约３．５Ｊ／ｍｍ（凹坑深度约０．４ｍｍ）时呈现出明显的

拐点现象。从图３中还可以看出，在达到拐点以后

用Ｃ扫描方法测量得到的损伤面积与损伤宽度相

比，其分散性要大得多。图３给出的只是一种复合

材料体系的典型试验结果，本项研究的大量试验数

据表明所有复合材料体系所有铺层的层压板均呈现

相同的特性，更多的试验数据见文献［５７］。

２．２　对集中准静态压痕力的损伤阻抗性能

２０世纪９０年代初一些研究人员
［１５１８］开始研究

用集中准静态压痕力（ＱＳＩ）来替代低速落锤冲击的

可能性，研究证实了它们在目前所使用的低速冲击

速度的范围内，两种方法产生的损伤和含损伤的压

缩剩余强度是一致的。文献［５７］中给出的试验数

据也表明，只要产生相同的凹坑深度，其损伤面积

（包括损伤宽度）和含损伤的压缩剩余强度是一致

的，如图４所示。因此，本项研究还采用集中准静

态压痕力的方法研究了复合材料层压板的损伤阻抗

性能随压痕力的变化关系。图５给出了用两种不同

损伤引入方法得到的损伤阻抗行为，可以看出，用

图４　两种损伤引入方法得到的碳纤维／环氧树脂层压板的抗冲击行为
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两种方法得到的典型复合材料损伤阻抗行为都有明

显的拐点。图６所示为典型的集中准静态压痕接触

力 压头位移曲线，图中给出的附图是用同样的试

样在达到同样接触力时卸载后得到的超声Ｃ扫描

图像。它们也反映了落锤冲击方法在不同冲击能量

时的损伤状态和损伤扩展过程：当接触力小于曲线

上的第一个拐点（冲击能量小于某一门槛值）时，层

压板内部无损伤；当达到第一个拐点（相当于某一

冲击能量门槛值）时，层压板内部出现一定范围的

·７２１·沈　真，等：复合材料层压板抗冲击行为及表征方法的实验研究



图５　用不同损伤引入方法得到的损伤阻抗行为
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图６　复合材料层压板典型的位移 接触力曲线及

相应的内部损伤状态

Ｆｉｇ．６　Ｔｙｐｉｃａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｃｕｒｖｅｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ｌａｍｉｎａｔｅｓａｎｄｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｉｎｎｅｒｄａｍａｇｅｓｔａｔｅ

分层损伤，但表面只有很小的凹坑，目视基本上观

察不到；接触力（冲击能量）继续增加，凹坑深度不

断增加，但深度较小，目视仍基本不可见，而损伤

面积和宽度则不断增加；当接触力达到最大值时，

表面出现纤维断裂，凹坑深度急剧增加，使压头位

移迅速增加，而接触力则急剧下降，内部损伤面积

和宽度基本上不再增加。同样当用落锤冲击方法得

到的损伤阻抗行为出现拐点后，内部损伤面积和宽

度也基本上不再增加。

２．３　冲击损伤容限性能
［５７］

损伤容限的定义［１３］为：（１）在结构和结构材料

中，损伤尺寸和类型与（对特定的载荷条件，结构

或结构材料能够工作的）性能参数（如强度或刚度）

水平关系之间的度量；（２）在结构体系中，存在特

定或规定损伤水平时，这样的体系在指定的性能参

数（如幅值、时间长度和载荷类型）下运行而不破坏

的能力。因此复合材料层压板的冲击损伤容限与损

伤参数（同时也与冲击能量）有关，可以用损伤参数

（这里采用凹坑深度）与压缩破坏应变的关系来描

述。大量的试验数据已经表明，虽然在开始阶段，

随冲击能量（或凹坑深度）增加，压缩破坏应力（或

应变）急剧下降，但当冲击能量（或凹坑深度）达到

某一门槛值后压缩破坏应力（或应变）基本上不再降

低（见图７），因此压缩破坏门槛曲线同样存在有拐

点，这些复合材料体系的拐点都出现在大约

０．５ｍｍ处，但出现拐点后其压缩破坏应变基本上

保持不变。

图７　７种复合材料体系的冲击后压缩破坏曲线
［６］

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅａｆｔｅｒｉｍｐａｃｔｆａｉｌｕｒｅｃｕｒｖｅｓ

ｏｆ７ｔｙｐｅｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

２．４　抗冲击行为的拐点现象

进一步研究后发现冲击损伤阻抗和冲击损伤容

限的曲线拐点均对应于相同的冲击能量（从而同样

的凹坑深度）。图８所示为９种复合材料体系以凹

坑深度作为横坐标的冲击损伤阻抗和损伤容限曲

线，其中ＣＺ８４３１／ＴＲＡ３６和Ｔ８８Ｈ／３９００２Ｂ的数

据取自文献［１９］，所有的数据都证实了这一结论，

因此可以充分利用复合材料层压板抗冲击行为的这

一特点来得到表征它们的方法。

２．５　拐点的物理意义
［２０２２］

为了探索上述拐点现象的物理意义，作者采

用热揭层技术研究了拐点附近含损伤层压板的

破坏机制。所用试样为Ｔ３００／ＥｐｏｘｙＡ（编号Ａ）和
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图８　９种复合材料体系的抗冲击行为

Ｆｉｇ．８　Ｂｅｈａｖｉｏｒｓｏｆ９ｔｙｐｅｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｙｓｔｅｍｓｔｏｗｉｔｈｓｔａｎｄｉｍｐａｃｔ

Ｔ７００Ｓ／ＥｐｏｘｙＢ（编号Ｂ），铺层为典型的准各向同

性铺层［４５／０／－４５／９０］４Ｓ，其试验参数见表１。引

入损伤时采用含方孔（１２５ｍｍ×７５ｍｍ）四边固支

的夹具夹持，半球形钢冲头（或压头）的直径为

１２．７ｍｍ。为了研究在拐点附近层压板内破坏机制

的变化，试件所用的冲击能量（或接触力）与产生的

凹坑深度分别对应冲击能量（或接触力）凹坑深度

曲线所示拐点的两侧。图９和图１０所示分别是采

用落锤冲击和静压痕方法得到的不同冲击能量（或

接触力）下层压板前３层中损伤形貌的分布图，其

中边框尺寸为６５ｍｍ×４５ｍｍ，编号顺序按冲击

（或压痕）面从上到下排列。对揭层得到的内部损伤

形貌的观察可以发现下列现象：（１）在拐点以前冲击

和静压痕引起的损伤基本上只有基体裂纹和分层两

种机制，前表面通常都完好无损；而出现拐点以

后，前表面冲击点部位开始出现纤维断裂，此时前

表面也只有很少的基体裂纹和分层。拐点的标志是

前表面冲击点部位产生纤维断裂。（２）超过拐点后，

初步的观察发现，随凹坑深度增加，纤维断裂由前

后表面层附近逐步向中面层扩展，直至所有各层。

（３）只要凹坑深度相同，损伤引入方式（即落锤冲击

或ＱＳＩ）对损伤分布和损伤机制的影响可以忽略。

拐点现象表明复合材料层压板对冲击事件（或

接触力）的抵抗能力发生了突变。在拐点以前，复

合材料由树脂和纤维共同对冲击事件进行抵抗，冲

击的后果只是基体裂纹和层间分层。在出现拐点，

也即表面层产生纤维断裂以后，复合材料层压板基

本失去了继续抵抗冲击的能力，其后新增的损伤主

要是由前后表面层开始向中间层扩展的纤维断裂，

内部分层面积只有少量的增加。由于引起复合材料

层压板压缩强度降低的主要原因是内部分层，而在

出现拐点之后内部分层面积变化不大，因此拐点以

后压缩强度基本保持不变。
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表１　用于热揭层试样损伤引入时的试验参数

犜犪犫犾犲１　犇犪犿犪犵犲犻狀狋狉狅犱狌犮狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲狊狆犲犮犻犿犲狀狊狌狊犲犱犳狅狉狋犺犲狉犿犪犾犱犲狆犾狔狋犲狊狋

Ｄａｍａｇｅｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ Ｄｒｏｐｗｅｉｇｈｔ ＱＳＩ

ＳｐｅｃｉｍｅｎＮｏ． Ａ３１ Ａ３２ Ｂ４１ Ｂ４２ Ａ３３ Ａ３４ Ｂ４３ Ｂ４４

（Ｅｎｅｒｇｙ／ｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅ）／（Ｊ·ｋＮ－１） ８．０ １２．３０ ３０．３０ ４１．７０ ３．６０ ３．８９ ８ １１．５３

Ｄｅｎｔｄｅｐｔｈ／ｍｍ ０．２４ １．３８ ０．２６ ０．９４ ０．２６ ０．４０ ０．３４ ０．５４

图９　落锤冲击试样的内部损伤状态分布

Ｆｉｇ．９　Ｄａｍａｇｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｓｏｆｄａｍａｇｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓｂｙｄｒｏｐｗｅｉｇｈｔｍｅｔｈｏｄ

图１０　静压痕试样的内部损伤状态分布

Ｆｉｇ．１０　ＤａｍａｇｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｓｏｆｄａｍａｇｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓｂｙＱＳＩｍｅｔｈｏｄ

３　复合材料层压板抗冲击行为的表征方法

３．１　复合材料结构损伤阻抗和损伤容限要求
［２３２６］

复合材料飞机结构的使用经验表明，在结构完

整性方面与金属结构的最大差别是其耐久性和损伤

容限要求，主要原因就是复合材料的抗冲击行为与

金属的巨大差别。与金属结构不同，复合材料结构

的耐久性主要关心薄蒙皮和薄面板夹层结构在受到

使用中经常遇到的低能量冲击后，不会产生表面目

视可见的损伤（一般表现为表面纤维断裂），从而不

会出现水分侵入内部结构的威胁，这就是损伤阻抗

要求。复合材料结构的损伤容限主要关心的是中等

厚度的蒙皮在受到使用中可能遇到的冲击威胁（通

常采用飞机规定其能量上限为１３６Ｊ，民用飞机可能
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规定为其他的能量上限）后，受损结构仍能承受规

定的使用载荷。由于复合材料冲击损伤的特点是当

内部存在大范围分层时，前表面可能没有任何异

常，而在日常的巡检过程中漏检，为了保证结构安

全，所有的飞机设计规范中都采用目视勉强可见冲

击损伤（ＢＶＩＤ）作为结构中有可能被检测出的初始缺

陷／损伤尺寸，并用表面凹坑深度（例如２．５ｍｍ
［２４］）

来定量描述。研究和使用经验［２６２８］表明，蒙皮结构

的压缩设计许用值主要取决于含冲击损伤层压试样

的试验结果。针对这些设计要求，复合材料体系应

有相应的表征抗冲击行为的指标和方法。

３．２　对传统犆犃犐方法的评价

目前国内外对复合材料体系损伤容限性能的评

价基本上都是用按文献［８］或文献［１２］标准试验方

法得到的ＣＡＩ（冲击后压缩强度）值来表征的，大量

的试验数据表明，标准中规定的冲击能量６．７Ｊ／ｍｍ

得到的ＣＡＩ值有可能位于压缩破坏曲线的急速下

降区，因此用该冲击能量对应的压缩强度值（ＣＡＩ）

与用冲击后压缩破坏门槛值（ＣＡＩＴ）来评价材料的

损伤容限性能可能会得到完全不同的结论，如图１１

所示，其中图１１（ａ）表明ＣＡＩ和ＣＡＩＴ得到不同的

结论，而图１１（ｂ）则表明有着相同的趋势。表２列

出了４种材料体系的ＣＡＩ和ＣＡＩＴ值，可以看出按

ＣＡＩ值进行比较，Ｔ７００Ｓ／ＥｐｏｘｙＢ 优于 Ｔ３００／

ＥｐｏｘｙＡ，但按ＣＡＩＴ比较，则得到相反的结论。

根据结构的损伤容限要求，用ＣＡＩＴ来评价复合材

料体系的损伤容限性能是更合理的。此外ＣＡＩＴ值

可以比较直观地看出，用ＣＣＦ１／ＢＭＩＢ制造结构

的压缩设计许用值有可能比ＣＣＦ１／ＢＭＩＡ制造的

结构高近３０％，当然，这一结论还应通过典型结构

件，甚至组合件的试验来证实。ＣＡＩＴ值的差别主

要源于达到门槛值后的内部损伤宽度（面积）的

差别。

表２　几种材料体系的损伤容限性能

犜犪犫犾犲２　犇犪犿犪犵犲狆狉狅狆犲狉狋犻犲狊犳狅狉４犮狅犿狆狅狊犻狋犲狊狔狊狋犲犿狊

Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ｓｙｓｔｅｍ
ＣＡＩ／ＭＰａ

ＣＡＩＴ

Ｓｔｒｅｎｇｔｈ／ＭＰａ Ｆａｉｌｕｒｅｓｔａｉｎ／με

Ｔ３００／ＥｐｏｘｙＡ １３６ １３６ ２９１０

Ｔ７００Ｓ／ＥｐｏｘｙＢ １６７ １２７ ２５９３

ＣＣＦ１／ＢＭＩＡ １４９ １４２ ２７３０

ＣＣＦ１／ＢＭＩＢ １９４ １７７ ３４１９

图１１　ＣＡＩ和ＣＡＩＴ值的比较

Ｆｉｇ．１１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＣＡＩａｎｄＣＡＩＴｖａｌｕｅｓ

３．３　影响损伤容限和损伤阻抗的因素

复合材料体系的损伤阻抗和损伤容限行为不仅

与树脂性能有关，同样也与纤维性能及树脂与纤维

的界面性能有关。复合材料体系的层间断裂韧性决

定了接触力位移曲线从出现第一个拐点和最大接触

力之间分层面积的增量，对应于同一接触力，具有

高层间断裂韧性的韧性树脂基复合材料的分层面积

增量要小一些，这就是ＣＣＦ１／ＢＭＩＢ的ＣＡＩ和

ＣＡＩＴ均高于ＣＣＦ１／ＢＭＩＡ的原因。研究表明，

最大接触力对应于表面层冲击部位的纤维断裂，因

此与纤维性能（包括拉伸强度和弹性模量）和纤维与

树脂的界面特性密切相关，而最大接触力对应的分

层面积决定了冲击后压缩破坏曲线的门槛值

ＣＡＩＴ。提高最大接触力可以提高损伤阻抗，但增

加了分层面积扩展的机会，使最大分层面积增大，

从而降低ＣＡＩＴ。表２中Ｔ３００／ＥｐｏｘｙＢ与Ｔ７００Ｓ／

ＥｐｏｘｙＡ的ＣＡＩ与ＣＡＩＴ的不同就来源于Ｔ７００Ｓ

的断裂伸长率高于Ｔ３００，ＣＡＩ的试验方法决定了

其冲击能量有可能小于出现拐点所需的值，而

ＣＡＩＴ对应的冲击能量则一定对应于出现拐点以后

的情况。

初步的实验研究表明，对所谓的脆性和韧性树

脂基复合材料接触力 位移曲线的第一个拐点（即开
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始出现内部分层）时的接触力差别不大，因此用该

拐点对应的接触力来评定复合材料体系的损伤阻抗

有待进一步研究。

３．４　对复合材料抗冲击行为表征方法的建议
［５，２９３１］

（１）针对复合材料结构的损伤阻抗和损伤容限

设计要求，对复合材料抗冲击行为应包括损伤阻抗

和损伤容限两个方面，并应采用抗冲击行为拐点附

近的性能来表征。

（２）考虑到复合材料结构损伤阻抗的要求主要

是保证不会在经常遇到的能量冲击下出现表面目视

可见凹坑，从而产生水分侵入内部结构的通道，因

此可以用冲击能量 凹坑深度曲线出现拐点时的冲

击能量来表征。研究已经表明，可以用简便易行的

准静态压痕力（ＱＳＩ）的方法来模拟落锤冲击方法，

因此建议用ＱＳＩ方法得到的最大压痕力来表征复

合材料体系的损伤阻抗行为。

（３）复合材料结构损伤容限设计要求是当结构

存在目视勉强可见冲击损伤时仍能承受规定的使用

载荷。一般来说，目视勉强可见冲击损伤通常意味

着大于１．０ｍｍ（冲击后立即测量）的凹坑深度，研

究表明，此时对应于压缩破坏曲线的门槛值，因此

建议用凹坑深度不小于１．０ｍｍ时的压缩破坏应变

（或强度）来表征复合材料体系的损伤容限，进一步

研究后建议采用ＱＳＩ方法引入损伤。

（４）结构用的层压板可以任意变化，作为对复

合材料体系抗冲击行为的表征，建议采用有代表性

的准各向同性铺层［４５／０／－４５／９０］狀Ｓ。

（５）复合材料抗冲击行为的表征方法与冲击头

（或压头）直径有关。由于损伤阻抗性能不是设计用

性能，而 是用于进行比 较，建 议 采 用 直 径 为

１２．５ｍｍ的压头；虽然损伤容限性能也不能直接用

于设计，但对设计有一定的参考价值，因此建议使

用直径１６ｍｍ的冲击头。

（６）为与国际接轨，试验方法应参照有关的

ＡＳＴＭ标准
［９１１］进行。

４　结　论

复合材料层压板的抗冲击行为呈现有明显的拐

点现象，其损伤阻抗和损伤容限性能的拐点对应于

同样的冲击事件（即冲击能量或凹坑深度），拐点现

象的本质是其损伤机制发生了突变（由单纯的基体

裂纹和分层到出现表面纤维断裂），从而可以利用

拐点附近的性能作为表征复合材料抗冲击行为的

指标。

复合材料体系的损伤阻抗和损伤容限行为不仅

取决于树脂性能，也和纤维及其与树脂的界面性能

密切相关。

致　谢：本项研究的实验工作是由中国飞机强度研究所１０２

组孙坚石、刘俊石、沈薇、刘峰、王俭、萧娟、张立鹏等人

完成的，超声Ｃ扫描检测是由宁宁、詹绍正、何潇完成的，

在此表示感谢。
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