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摘 要:  复合材料结构的设计要求和使用经验提出了复合材料体系损伤阻抗和损伤容限性能表征的需求。在

试验研究的基础上, 本文作者指出长期以来一直使用的 CAI( 冲击后压缩强度) 的物理意义比较含混, 有时可能

误导材料研究和设计选材, 同时提出应分别用典型层压板静压痕力- 凹坑深度曲线的最大压痕力 F max来表征损伤

阻抗性能, 用凹坑深度- 压缩破坏应变曲线门槛值CAI T ( Co mpression failure strain After I mpact Threshold) 来

表征损伤容限性能, 同时给出了测试方法的建议。
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Abstract :  The need to characterize damage resistance and damage tolerance behaviour of co mposite laminates was

proposed by the designrequirements and usage experience . Based onthe experi mental study , the authors pointed out

that traditional CAI ( by NASA standard) could not guide development of materials and structural design correctly .

In the paper , it was proposed that the damage resistance behaviour could be characterized by the maxi mumcontact

force F max of the contact force- dent depth curve of typical laminates and the damage tolerance behaviour could be

characterized by the threshold CAI T ( Co mpression fail ure strain After I mpact Threshold) of the dent depth -co m-

pressive failure strain c urve of typical laminates . In the meanwhile the suggestion for their measure ment methods

was proposed as well .
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  过去的经验表明: 新材料的引入有可能使航空

器性能发生巨大的变化, 但新材料在航空器结构中

真正得到使用, 必须经过耗时耗钱的研究和验证。

如果在材料研制的早期能预见新材料体系在结构中

的应用前景, 做出正确的决策, 就可以避免时间和

金钱的浪费。而要实现这一目标, 正确的材料性能

表征体系是其中的关键之一。

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, 特别是对冲击损伤的敏感性。最近文献



[ 1] 进一步把复合材料结构对冲击损伤的要求归结

为与耐久性和损伤容限相提并论的损伤阻抗设计要

求。

为满足飞机金属结构的耐久性和损伤容限要

求, 已有相应的金属材料性能指标来保证。例如用

金属典型试样的 S- N 曲线来反映其疲劳耐久性;

用典型试样的断裂韧度 KI C( J I C或 KR 曲线等) 来反

映其抵抗裂纹失稳扩展能力, 从而反映其含裂纹结

构的剩余强度; 用典型试样的 da/ d N 来反映其裂

纹扩展速率, 从而反映结构的损伤扩展寿命。因

此, 为满足飞机复合材料结构的耐久性和损伤容限

要求, 也应有相应的复合材料性能指标来保证。

复合材料抗冲击和损伤性能表征体系在很长时

间里并没有得到应有的重视, 20 世纪80 年代中期

为评定韧性基体复合材料, NASA 提出了一系列

的试验标准[ 2] , 因此长期以来在复合材料界一直把

其中最重要的冲击后压缩性能CAI 用作复合材料

抗冲击和损伤性能的统一表征。对复合材料损伤的

进一步研究表明
[ 3 ～5] : 复合材料体系抗冲击损伤的

能力( 损伤阻抗) 和复合材料体系的损伤容限是两个

不同的物理概念, 损伤阻抗是指抵抗冲击事件的能

力( 或给定冲击力导致的损伤尺寸) , 而损伤容限则

是一定损伤状态对结构性能的影响( 或对应给定损

伤尺寸的强度值) 。并指出对增韧体系性能更完全

的了解应该既研究损伤阻抗, 又研究损伤容限。上

述的研究成果在最新的美国军用手册中[ 6] 已经得到

了体现。它明确指出:“损伤表征包括两个内容, 即

材料对冲击引起的损伤的阻抗( 损伤阻抗) , 和材料

或结构在受到损伤后保证安全性的能力( 损伤容

限) 。”本文作者[ 7 ～10 ] 通过试验研究证实, 由NASA

标准得到的CAI 值不可能同时表征损伤阻抗和损

伤容限两种不同的性能, 它实际上是比较含糊的物

理概念, 更多的是对前者, 而没有对后者进行评

价, 提高CAI 值主要意味着损伤阻抗的提高, 因

此有必要提出分别反映损伤阻抗和损伤容限的新物

理量来表征复合材料的抗冲击和损伤性能。

损伤阻抗在美国的研究始于20 世纪90 年代

初, 大量的研究集中在低速落锤冲击与准静态冲击

的等效性。研究结果表明: 目前所采用的低速落锤

冲击方法可以用准静态来模拟, 落锤冲击和静压痕

( QSI) 方法在冲击力相同的情况下产生的损伤基本上

是相同的。与此同时, 还进行了大量的参数影响研

究。在此基础上, AST M 于1998 年发布了 D6264-

98 “测量纤维增强聚合物基复合材料对集中准静态

压痕力的损伤阻抗的标准试验方法”[ 1 1] 。在该标准

的开始即阐明了它的宗旨: “准静态压痕( QSI) 试

验方法用于定量地测量连续纤维增强复合材料对集

中压痕力的损伤阻抗。作用于试件的压痕力是通过

缓慢地把半球形压头压在试件表面上来施加的。分

别规定了确定简支试样和刚性背衬试样损伤阻抗的

试验方法。损伤阻抗是按临界接触力来定量确定

的, 这一临界接触力与使试样产生特定尺寸和类型

的损伤的某一独立事件或一系列事件有关。这些试

验可以用于根据冲击阻抗来筛选材料, 或用于为随

后进行损伤容限试验的试件引入损伤。” 但是在该

标准中并没有明确提出表征复合材料体系损伤阻抗

性能的物理量, 而且这一研究在材料和结构设计领

域并未得到足够的响应。

近年来损伤容限已不再仅仅是结构完整性要求

的一个内容, 也有人指出[ 6] 应作为复合材料体系性

能的表征指标之一, 但它还只是一个很笼统的概

念, 离完整的试验标准差得很远, 仍有待于进一步

深入研究。在文献[ 7] 中则仍然认为由 NASA

RP1142 的试验方法得到的CAI 值是 MI L- HDBK-

17 可以接受的损伤容限性能数据, 同时增加了与

此类似的由Boeing 公司编制的SACMA SRM 2 R-

94 [ 12 ] 方法得到的数据, 也就是说认为由这两种试

验方法得到的 CAI 值可以作为复合材料损伤容限

性能的表征。

本文作者[ 1 3 ,1 4] 曾经提出了一种用于初步设计

阶段用压缩设计许用值的确定方法———压缩下冲击

损伤破坏曲线法, 该方法将典型层压板的压缩下冲

击损伤破坏曲线门槛值定义为冲击损伤容限许用

值, 实际上就是用典型层压板的压缩下冲击损伤破

坏曲线门槛值作为复合材料的损伤容限性能。本文

是作者在这方面研究的最新成果。

1  复合材料损伤阻抗和损伤容限性能表征

体系的试验研究
1. 1 复合材料损伤状态和损伤参数选择

无论是损伤阻抗还是损伤容限, 在选定描述它

们的物理量以前, 都需要选择适用的描述损伤状态

的损伤参数。目前常用的损伤参数有下列3 种: 损

伤面积、损伤宽度和凹坑深度。这3 种损伤参数都

可以被用作描述损伤状态的损伤参数, 但需要通过

试验研究来选择对描述损伤阻抗和损伤容限最适用
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的损伤参数。本文作者对多种复合材料体系的损伤

参数变化规律进行了研究, 所有的试验数据都表明

上述3 种损伤参数中只有凹坑深度能比较好地显示

与冲击能量的一一对应关系( 见图1 和图2) 。根据

损伤阻抗的定义, 复合材料典型层压板的凹坑深度

能比较满意地反映它们抵抗冲击事件的能力。适当

的损伤参数必须满足下列要求:

( 1) 在同样的冲击事件( 或冲击力) 下, 对不同

韧性的复合材料, 其变化应该比较显著, 能够显示

具有不同损伤阻抗材料体系对同一冲击事件的不同

反应。

( 2) 应该与飞机复合材料结构耐久性( 损伤阻

抗) 和损伤容限设计要求给出的描述损伤状态的参

数相一致。

( 3) 该损伤参数应该容易测量。

鉴于上述原则和前面给出的试验数据, 本文作

者采用凹坑深度作为表征复合材料体系损伤阻抗和

损伤容限的物理量中描述损伤状态的损伤参数。因

为冲击能量与凹坑深度的关系对复合材料抵抗冲击

的能力差别最敏感, 它能明显地反映复合材料体系

的韧性; 同时, 相比损伤面积和损伤宽度, 凹坑深

度测量数据的分散性最小, 且最容易测量。

1. 2 损伤阻抗性能表征研究

研究结果表明: 对目前所用的低速落锤冲击试

验, 可视为准静态冲击, 因此损伤阻抗性能表征方

法的研究也基于准静态压痕( QSI) 试验方法。这种

方法的优点是节省试样, 且试验方法简单。类似于

冲击能量- 凹坑深度关系, 本文作者得到了多种复

合材料体系典型层压板的接触力- 凹坑深度关系。

图3 所示为2 种不同韧性复合材料的接触力- 凹坑

深度关系, 可以发现当接触力达到最大值后, 载荷

不再增加, 但凹坑深度急剧增加, 而且再次加载,

在低于最大接触力的条件下, 凹坑继续增加。比较

图1( c) 、图2 和图3 可以发现它们的接触力- 凹坑

深度关系与冲击能量- 凹坑深度关系都在凹坑深度

δ≈0. 5 mm 处出现拐点, 两种不同韧性复合材料体

系在不同的损伤引入方式下显示有类似的变化规

律, 其他复合材料典型层压板的试验数据同样证实

了这一现象。

用热揭层法对用上述两种方法引入的含不同损

伤状态( 凹坑深度分别在拐点两侧) 的试样进行破坏

检测, 观察它们的损伤破坏机理。观察结果表

明 : 对于冲击能量( 接触力) - 凹坑深度关系出

图 1  T300/ 5222 碳/ 脆性环氧树脂复合材料不同损伤

参数与冲击能量的变化关系

( 铺层 [ 45/ 0/ - 45/ 90] 4S ; 试样尺寸 150 mm×100 mm;

冲头直径12. 7 mm)

Fig. 1  The relationshi p bet ween different da mage

para meters and i mpact energy for T300/ 5222

( Layup : [ 45/ 0/ - 45/ 90] 4 S ; Speci men size :

150 mm×100 mm; Tup dia meter : 12. 7 mm)

现拐点的物理意义可以简述如下。在落锤冲击的情

况下, 它所引起的损伤状态与准静态压痕没有明显

的差别。在冲击能量( 或接触力) 小于门槛值时, 层
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图2  碳/ 韧性环氧树脂复合材料冲击能量- 凹坑深度的变化关系

( 铺层 [ 45/ 0/ - 45/ 90] 4S ; 试样尺寸 150 mm×100 mm;

冲头直径12. 7 mm)

Fig. 2  The rel ationship bet ween i mpact energy and dent dept h

for T300/ 5228

( Layup : [ 45/ 0/ - 45/ 90] 4S ; Speci men size :

150 mm×100 mm; Tup dia meter : 12. 7 mm)

图 3  2 种不同韧性复合材料体系的接触力- 凹坑深度关系

( 铺层 [ 45/ 0/ - 45/ 90] 4S ; 支持条件Φ75 mm 圆孔简支)

Fi g. 3  The rel ationship bet ween c ontact force and dent depth

f or 2 c o mposite syste ms with different toughness

( Layup : [ 45/ 0/ - 45/ 90] 4S ; Support c onditi on : si mple

support with a circle hole i n dia meter of 75 mm)

压板有着足够的抵抗冲击能力, 不会产生任何损

伤; 当冲击能量( 或接触力) 达到门槛值后, 内部的

应力状态超过了产生内部分层的失效条件( 具体的

失效准则有待于进一步研究) , 也达到了表面层附

近树脂基体塑性屈服的条件, 出现了表面凹坑。由

于复合材料体系的层间性能呈脆性特性, 一旦分

层, 其范围就比较大。而表面层附近树脂呈塑性特

性, 凹坑深度则比较小。冲击能量( 或接触力) 进一

步增加, 分层范围逐步扩大, 凹坑深度逐渐增加。

由于同样的原因, 分层的扩大呈跳跃式, 而凹坑深

度的增加则呈渐进式。与此同时, 靠近背面的层内

与纤维垂直方向的法向拉应力逐渐增加, 从而出现

背面冲击点附近的层内基体裂纹。当冲击能量超过

拐点值或接触力达到最大值时, 表面层附近的树脂

出现塑性破坏, 不能继续承担保护纤维的作用, 而

纤维本身是脆性材料, 在受到横向力的作用下很易

于折断。由此可以理解, 当冲击能量超过拐点值或

接触力在达到最大值后重新加载后, 在冲击点范围

内多个层内可以观察到纤维断裂。根据上述的破坏

机理分析可以理解, 冲击能量( 或接触力) - 凹坑深

度关系的拐点实际上意味着树脂基体和纤维作为整

体抵抗冲击的最大能力。飞机复合材料结构抗冲击

耐久性( 或损伤阻抗) 要求, 主要反映了对薄蒙皮和

薄面板夹层结构抵抗常见小能量冲击能力的要求。

根据前面的损伤机理分析, 它可以用表面层附近树

脂基体和纤维增强体作为整体共同抵抗外来物冲击

的最大能力来表征, 也就是用接触力- 凹坑深度关

系的最大接触力 F max 来表征。本文作者采用多种复

合材料体系典型层压板对最大接触力 F max 的重复性

进行了研究。图4 是典型的多个试样复合材料接触

力- 凹坑深度曲线, 可以看出在达到最大值以前曲

线的重复性相当好, 这说明可以用它们的最大接触

力 F max 作为复合材料体系损伤阻抗性能的表征。

图4  碳/ 改性双马复合材料体系的接触力- 凹坑深度关系

( 铺层 [ 45/ 0/ - 45/ 90] 4S ; 支持条件Φ127 mm 圆孔简支)

Fi g. 4  The rel ationship bet ween c ontact force and dent depth

f or T300/ QY8911 graphite/ modified BMI

( Layup : [ 45/ 0/ - 45/ 90] 4S ; Support c onditi on : si mple

support with a circle hole in dia meter of 127 mm)

表1 给出了 T300/ 5222、T700S/ 5228、T300/

QY8911 、T300/ 54054 种材料体系的损伤阻抗及
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表1  4 种复合材料体系的最大接触力 Fmax和CAI 值的比较

Table 1  Comparison between Fmax and CAI for 4 composite systems

Support condition
Si mple support with a circular hole

in dia meter of 127 mm
Si mple support with a circ ular hole

i n dia meter of 75 mm

Material syste ms T300/ QY8911 T300/ 5405 T300/ 5222 T700S/ 5228

F max/ ( kN·mm - 1 ) 1. 09 1. 12 0. 98 2. 75

CAI/ MPa 171 177 151 > 200

CAI 值。 T300/ 5222 、T300/ QY8911 和 T300/

5405 是一致认可的脆性复合材料体系, T700S/

5228 因其CAI 值高于200 MPa 而被认为是韧性复

合材料体系。总的说来, 最大接触力 F max 与 CAI

的排序是一致的。由于测量最大接触力 Fmax 的方法

比NASA 测量CAI 的方法简单便宜, 而且排除了压

缩强度可能带来的影响, 应该可以考虑用最大接触

力 Fmax代替CAI 来评定复合材料体系的损伤阻抗。

1. 3 损伤容限性能表征研究

研究表明: 随冲击能量的增加, 其压缩承载能

力的变化通常包括3 个阶段。当能量比较小时其压

缩破坏应变( 或强度) 与无损性能一样, 即基本上不

受冲击影响; 能量继续增加, 其压缩破坏应变( 或

强度) 随冲击能量增加而急剧下降, 它是复合材料

层压板抗冲击性能的特点之一; 当能量超过某个门

槛值时, 其压缩破坏应变( 或强度) 不再随能量增加

而继续降低, 曲线呈水平线, 即达到破坏门槛值,

它是复合材料层压板抗冲击性能的另一特点。由于

冲击能量与凹坑深度有一一对应的关系, 其冲击能

量- 压缩破坏应变( 由于复合材料结构设计多采用许

用应变,这里也使用应变) 关系也可得到类似的凹坑

深度- 压缩破坏应变, 图5 为复合材料的典型冲击

损伤破坏曲线。大量的试验数据表明: 当凹坑深度

大于0. 5 mm 后, 虽然其破坏强度或破坏应变还略

有降低, 但复合材料的冲击损伤破坏曲线基本上达

图 5  典型的冲击损伤破坏曲线

Fig. 5  Typical i mpact da mage f ail ure curve

到了门槛值。

如前所述, 目前很多研究人员把采用 NASA

标准( 或SACMA 标准) 得到的CAI 值作为表征损

伤容限性能的物理量。本文作者的研究表明: 在上

述标准规定的试验条件下, 其压缩强度( 或压缩破

坏应变) 通常处于冲击损伤破坏曲线的第二阶段( 即

急剧下降段) , 特别是对韧性复合材料体系更是如

此。而且由于这些标准都采用固定不变的冲击能量

( NASA 标准为27J , SACMA 标准为6. 7 J/ mm) ,

不同韧性复合材料层压板产生的损伤状态有可能完

全不同。而损伤容限要表征的是一定损伤状态对结

构性能的影响, 显然这样的CAI 不能用来表征复

合材料体系的损伤容限性能。复合材料结构损伤容

限设计要求中规定的初始冲击损伤尺寸假设, 对常

用的中等厚度( 小于或等于6 mm) 层压板为用25. 4

mm 直径冲击头产生的2. 5 mm 深凹坑( 相当于目

视勉强可见的冲击损伤) , 同时含这种损伤的结构

要满足不可检结构的剩余强度要求。从图5 可以看

出: 对应2. 5 mm 深凹坑时的承载能力处于冲击压

缩破坏曲线的水平段, 因此可以用典型铺层试样在

规定的冲击条件下得到的冲击损伤破坏曲线的门槛

值CAI T ( Co mpression After I mpact Threshol d)

作为表征复合材料体系损伤容限性能的物理量, 它

在很大程度上代表了结构在含假设的初始缺陷时的

损伤容限能力。

2  结论和对今后研究的建议
( 1) 对复合材料体系的损伤表征包括损伤阻抗

和损伤容限两方面的内容, 以分别反映结构的耐久

性( 冲击损伤阻抗) 和损伤容限要求。传统的 CAI

只是在一定程度上表征了损伤阻抗性能。

( 2) 可以用典型层压板的最大接触力 F max 作为

复合材料体系损伤阻抗性能的表征, 它代表了纤维

和基体作为整体抵抗冲击的最大能力。

( 3) 可以用典型层压板凹坑深度- 压缩破坏应

变曲线的门槛值作为复合材料体系损伤容限性能的
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表征, 它是结构损伤容限能力的代表。

为了建立损伤阻抗和损伤容限性能的试验标

准, 有必要进一步研究各种试验参数对 F max 和

CAI T 的影响, 并有必要对表面凹坑与内部损伤的

关系以及凹坑形成机理进行深入的理论和实验研

究。
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