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复合材料由于具有比强度高、比刚度高、抗振、抗疲

劳、破损安全性好、耐热性和成型工艺性好等优点，在现

代航空结构中得到了越来越广泛的应用 [1]。其主要应

用于雷达罩、垂尾、平尾、机翼、整流罩、腹鳍、内部接头

和座舱盖、轮舱盖等部位 [2]。目前，在航空领域，先进军

用飞机的主承力构件上已广泛使用复合材料，所占比重

达 25% 左右，直升机已达到 60%，无人机则高达 80% ；

航天方面，先进复合材料问世后已被大量运用于导弹、

火箭、航天飞机和卫星结构上 [3]。可见，复合材料在航

空航天领域的需求及发展极具前景。

但是复合材料有其固有缺点，在实际应用中发现，由

于完全不同于金属的组织结构，复合材料结构的抗冲击

阻抗、抗冲击韧性低 [4]。受低速冲击后的复合材料的损

伤不像金属一样呈现在表面，而是隐藏于结构的内部 [5]。

这些不可见的损伤可引起材料强度的急剧下降，它们往

往出现在制造、修理、维护中 [6]。飞机在服役期间受损

是难免的，研究飞机的损伤问题很有必要 [7]。在航空领

域，飞行器中的复合材料结构件不可避免地会受到飞

鸟、冰雹等低速冲击，发生不可见的内部分层损伤，最终

导致结构强度的急剧降低，直接威胁到飞行器的使用安
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[ 摘要 ]   通过对无损、含损（不同长度的裂口损伤）的碳纤维复合材料层合板进行拉伸试验，研究了裂口损伤形式对

碳纤维复合材料层合板拉伸性能的影响。经试验研究，碳纤维复合材料无损层合板的拉伸强度为 517.37MPa ；且裂

口损伤使碳纤维复合材料层合板的拉伸性能显著降低。相比无损层合板的拉伸性能，裂口为 5mm 的层合板拉伸强

度降低 26.3%，裂口为 15mm 的层合板拉伸强度降低 23.4%。采用基于三维渐进损伤失效准则编写的子程序对碳纤

维复合材料层合板进行拉伸数值模拟分析，模拟了含损层合板的损伤起始过程。通过与试验结果进行比较，验证了

模型的合理性。
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全 [8]。

纤维增强复合材料层合板结构的损伤失效在工程

领域中占据重要的地位，对于层合板的损伤模拟分析，

使用的方法比较广泛。Tan[9] 在研究中考虑了纤维和

基体破坏两种模式，提出二维逐渐失效模型，基体破坏

采用 Tsai-Wu 准则来判断，通过一个退化因子来实现

材料性能退化，因子的取值范围为 0~1，但该取值在工

程实际应用中难以进行测定。Chang 等 [10] 在进行层合

板渐进失效分析的过程中，考虑了有关应力集中的问

题，但此模型也是二维模型，并未考虑分层失效的影响。

Kashfuddoja 等 [11] 研究了应力集中因子的计算公式，分

析损伤的原因。可见目前对于层合板的损伤分析失效

准则并未统一，模型的可靠性还需进一步提高。

综上所述，本文根据层合板尺寸，设计了不同孔径

的穿孔损伤、不同长度的裂口损伤，对无损、含损碳纤维

层合板进行拉伸试验，研究了不同形式的损伤对碳纤维

复合材料层合板拉伸性能的影响；编写了基于三维渐进

损伤失效准则的子程序来实现对含损层合板损伤失效

的分析，并与试验结果进行对比，验证了模型的可靠性。

1　拉伸试验

1.1   试验过程

碳纤维树脂基层合板采用平纹织物预浸料 TORAY 

T700SC-12K-50C/#2510，具体参数见表 1。层合板尺

寸 长 300mm，宽 200mm，厚 1.7472mm。 单 层 厚 度 为

0.2184mm，共 8 层，铺 层 为 [45/0/-45/90/90/-45/0/45]。

裂口损伤的裂口长度 L 分别为 5mm、15mm。具体尺寸

见图 1。

无损及不同损伤形式的试验件各做 6 件。拉伸试

验按照 ASTM D 5766 《聚合物基复合材料层压板开孔拉

伸强度标准试验方法》执行，加载速度为 2mm/min，试验

设备采用型号为 CRIMS DDL600 的电子万能试验件，量

程为 60t 。

1.2   试验结果

通过对碳纤维层合板无损及含裂口损伤的试件进

行拉伸试验，得到其拉伸强度（见表 2），可以看出，裂口

损伤导致复合材料层合板的拉伸强度降低。相比无损

复合材料层合板的拉伸强度，裂口 1（L=15mm）的拉伸

强度降低了 26.3%，裂口 2（L=5mm）的拉伸强度降低

了 23.4%。试验值的变异系数均较小，都小于 10%，说

明该试验数据的分散性小。

图 2 为复合材料层合板拉伸破坏照片，可以看出，

无损层合板在中间偏上的位置断裂，穿孔层合板穿过孔

表1   平纹织物预浸料TORAY T700SC-12K-50C/#2510性能数据

0°（经向）拉伸
强度 σt

11/MPa
0°（经向）压缩
强度 σc

11/MPa
90°（纬向）拉伸

强度 σt
22/MPa

90°（纬向）压缩
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22/MPa
纵横剪切

强度 τs
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图1   含损层合板尺寸示意图（mm）

Fig.1   Schematic of dimension of damaged laminates

表2   含裂口损伤的碳纤维复合材料层合板拉伸强度及变异系数 

试验项目 损伤说明 拉伸强度 Ftu 平均值 /MPa 变异系数 /%

无损拉伸 — 517.37 4.74

（裂口 1）拉伸 15mm 381.27 4.68

（裂口 2）拉伸 5mm 396.06 7.56

图2   层合板拉伸破坏照片

Fig.2   Laminates tensile failure

（a）无损

（b）裂口



108 航空制造技术·2017 年第 18 期

研究论文 RESEARCH

中心断裂，裂口层合板沿着裂口位置在层合板中间断

裂。可见裂口损伤处均在层合板上形成应力集中，裂纹

均产生于损伤处。

2   数值模拟分析

采用 Abaqus 有限元分析软件对层合板裂口损伤

试件进行建模。裂口模型在板的中间设置两处裂口，

分别位于板中间的两侧。裂口宽度为 0.5mm，裂口长度

沿着板宽的方向共两类，一类裂口长度为 L=15mm，一

类裂口长度为 L=5mm。三维层合板穿孔结构采用三维

Hashin 准则来模拟其失效，预测层合板的失效载荷。

采 用 Solid 单 元 模 拟，单 元 类 型 为 C3D8R（8 节

点 线 性 减 缩 积 分 实 体 单 元）。 对 模 型 施 加 面 内 拉

伸载荷，采用位移加载。边界条件为一端完全固定

（U1=U2=U3=UR1=UR2=UR3=0），一端施加 X 方向的位

移，固定其余方向（U2=U3=UR1=UR2=UR3=0）。

模拟输出了复合材料层合板的拉伸失效的载荷 -

位移曲线，如图 3 所示。无损结构的最大拉伸破坏载

荷为 153582N，裂口 1（L=15mm）的最大拉伸破坏载荷

为 134488N，裂口 2（L=5mm）的最大拉伸破坏载荷为

146392N。

由图 3 可知：在结构发生破坏前，载荷随着位移线

性增加，表现为脆性断裂形式。裂口损伤的拉伸极限载

荷显著低于无损层合板。裂口越长，其拉伸极限载荷越

低。

表 3 为层合板裂口损失的试验值与模拟值由表 4

可以看出，模拟值与试验值误差较小，基本吻合。这说

明损伤模型正确。

取裂口长度为 L=15mm 的裂口损伤层合板进行分

析。当拉伸载荷为 34.9KN（100MPa）时层合板上的应

力云图见图 4。

选取试件中心点的应力与划伤尖端处的应力作比

较（见表 4），可知：裂口处存在着应力集中现象，含损

（裂口）模型 45°、0°、-45°铺层中间点的应力值均大

于无损模型中间点的应力值，而 90°铺层刚好相反。

模型中采用三维 Hashin 失效准则模拟复合材料层

合板的失效。图 5 所示为层合板裂口结构在拉伸载荷

作用下的破坏位置，可知，拉伸失效始于裂口处，失效类

型为纤维拉伸失效。

3   结论

（1）通过对复合材料层合板无损、含损（裂口）试件

进行拉伸试验，裂口损伤导致复合材料层合板的拉伸强

度降低。相比无损复合材料层合板的拉伸强度，裂口 1

（a）45°铺层应力云图

（c）-45°铺层应力云图

（b）0°铺层应力云图

（d） 90°铺层应力云图

图4   层合板划伤结构拉伸应力云图

Fig.4   Tensile stress cloud of laminates with crack damage 

图5   层合板裂口损伤拉伸破坏位置

Fig.5   Tensile failure location of laminates with crack damage

表4   不同铺层中心点及裂口尖端应力值 

铺层
中间点应力 /MPa

划伤尖端点应力 /
MPa

无损试件中
间点应力 /

MPaL=15mm L=5mm L=15mm L=5mm

45°铺层 56.8 51.1 237 120.1 50.5

 0°铺层 141.9 137.3 369.4 217.9 136.8

-45°铺层 55.7 49.6 235.8 120.7 48.8

90°铺层 28.0 35.5 105.1 23.7 37.1

表3   层合板裂口损伤的试验值与模拟值对比 

名称 试验值 /kN 模拟值 /kN 误差 /%

裂口 1（15mm） 109 134 18.6

裂口 2（5mm） 141 146 3.42
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图3   层合板裂口损伤拉伸载荷-位移曲线

Fig.3   Load-displacement curve of laminates with crack damage
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（L=15mm）的拉伸强度降低了 26.3%，裂口 2（L=5mm）

的拉伸强度降低了 23.4%。

（2）采用三维 Hashin 准则来模拟复合材料层合板

裂口损伤失效，预测含损层合板的失效载荷。对比模拟

值与试验值，两者几乎吻合，验证了模型的可靠性。

（3）通过有限元模拟，可以看出孔边及裂口处均存

在明显的应力集中，拉伸失效始于孔边或裂口处。失效

类型为纤维拉伸失效。
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