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航空复合材料壁板低速冲击损伤
阻抗分析与测试实践*

于哲峰， 朱 峤
（上海交通大学，上海 200240）

[ 摘要 ]  阐述了复合材料冲击响应模型基本原理、响应类型和简化分析方法；介绍了层合复合材料分层临界载荷模

型的种类，包括基于断裂理论、基于剪切强度理论的模型及考虑由挠曲变形导致的“包裹”效应的修正方法，介绍了

共固化胶接区域分层模型。阐述了复合材料壁板落重冲击测试仪器的原理、数据处理方法、实施过程中的注意事项。

最后，阐明目前冲击阻抗分析和测试技术的局限性以及未来发展趋势。
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于哲峰

  副研究员、博士，研究方向为复合材

料冲击、飞行器结构设计。

纤维增强复合材料在比模量和

比刚度方面有着较大的优势，其中碳

纤维层压板在航空结构上有着大量

的应用 [1]。由于纤维轴向有较高的

此冲击后剩余压缩强度成为了层压

板的关键性能参数，通常采用标准试

片的冲击后压缩试验（Compression 
after impact，CAI）来测量这个参数，

从而为整体部件的分析和设计提供

参考。

随着对复合材料轻量化要求的

提高以及工艺的进步，大型整体结构

越来越多，如翼梁、纵墙、长桁会与蒙

皮共固化。根据复合材料结构的“积

木式”验证理念，需要进行结构部件

冲击后的损伤评估，所以要开展复合

材料整体结构的冲击损伤及测试，于

是产生了新的测试问题。作者所在

的上海交通大学民机结构强度综合

实验室在多个军、民飞机课题中，开

展了多项复合材料整体结构冲击问

题的研究，积累了一定试验和损伤分

析技术。本文将从响应模型、损伤机

理和试验方法来对复合材料层合结

强度和刚度，因此层压板有很好的面

内承载性能。由于各层之间纤维方

向不同，而相邻层在界面处的应变相

同，因此在产生弯曲时会产生较大的

层间应力 [2–3]。飞机结构在运营过程

中不可避免地受到外物的冲击，如掉

落的工具、跑道的碎石、冰雹、搬运中

的磕碰等，这种冲击对层压板产生的

是面外集中载荷，容易在接触点产生

基体裂纹，逐步扩展到层间，面外载

荷也同时产生弯曲，所以层间应力的

存在使裂纹继续扩展，从而形成分层

损伤 [4–5]。

板的弯曲刚度与其厚度的立方

成正比，分层损伤使层压板局部的弯

曲刚度严重降低，而板的受压失稳临

界载荷与弯曲刚度成正比，所以分层

会导致其受压失稳临界载荷降低，从

而使得外加载荷小于预期设计临界

载荷时，结构就会发生破坏 [6]。因
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构的冲击问题进行介绍。

复合材料板的冲击响应模型

1 复合材料板的冲击动力学方程

基于薄板的弯曲理论，忽略剪切

变形的影响，矩形正交复合材料层压

板在横向动态载荷 P（t）冲击作用

下的弯曲微分方程可以表示为 [1，7]：
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式中， Dij 为根据经典层压板理论得

到的弯曲刚度矩阵系数； mp 为单位

面积质量；wp=wp （x, y, t），为层压板

的挠度。

利用杜哈梅积分，层压板的挠度

可以表示为 [8]：
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式中，Lx 和 Ly 分别为层压板的长度

和宽度；ωmn 为对应（m, n）阶模态的

固有频率；φmn（x, y）为（m, n）阶模

态振型函数；（xi, yi）为层压板表面冲

击载荷作用点的坐标。

冲击过程的载荷是由冲击体与

层压板的接触产生的，考虑到冲击凹

坑的影响，由 Hertz 接触定律 [9]，冲

击载荷可以表示为：

P K w w x yi i i= − ( ) c p ,
.1 5

   （3）

式中，Kc 为接触刚度，wi 为冲击体的

位移，而冲击体视作刚体，其运动方

程为：

m w Pi i = −  （4）
式中， mi 为冲击体的质量，通过联立

求解式（2）~（4）  3 个方程即可得

到层压板的冲击响应。本文作者基

于该方法，并结合摄动法模拟损伤对

模态产生的干扰，实现了小质量冲头

作用下的响应预测 [10]。

2 准静态冲击响应模型

式（2）所给冲击响应考虑了层

压板自身高阶振动模态的影响，对

于质量较小的冲击体，冲击接触的

时间很短，层压板的高阶模态对响

应影响明显且不可忽略。随着冲击

体的质量增大，其与层压板所组成

的冲击系统固有频率也会随之降

低，接触时间变长。对于板而言，相

当于受到一个低频的载荷，因此高

阶模态响应很弱，故在冲击模型的

建立过程中只考虑低阶模态即可。

Olsson[11] 依据冲击体与结构的质量

比，对薄板结构的冲击响应类型进

行了划分，冲击体与结构质量比小

于 0.23 时，冲击响应受高阶模态影

响较大，定义为小质量冲击问题，而

当质量比大于 2 时，低阶模态在结

构冲击响应中占主导地位，定义为

大质量冲击，视作准静态响应，质量

比介于 0.23~2 之间的情况定义为中

等质量冲击。

对于大质量冲击，只考虑板的

第一阶振型即可，进而可以引入广

义单自由度系统来描述冲击点的响

应 [12]，进一步结合结构的模态振型

函数，得到其整体响应。Shivakumar
等 [13] 提出弹簧 – 刚度模型来描述接

触区域冲击体与结构之间的耦合，同

时考虑了薄膜刚度对冲击响应的贡

献，可以得到冲击点处响应的完整时

间历程：
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式中，Kb 和 Km 分别为层压板的弯曲

刚度和薄膜刚度。文献 [13] 中给出

的弯曲刚度和薄膜刚度表达式是基

于圆形板冲击问题推导得到的，而对

于工程中常见的矩形板而言，可用与

其面积相等圆形板的等效半径 r* 来
表示 [14]。

r
L Lx y* = 2
π

 （6）

当冲击体位移和层压板冲击点

处的挠度之间的差异，即冲击凹坑

深度相较于结构整体的挠度可以忽

略时，Abrate[14] 提出了一种简化的

单自由度弹簧 – 刚度模型，即将冲

击体与层压板冲击点处的位移视为

一致，w=wi=wp ，忽略板的质量 mp，

此时式（5）可以简化为：

m w K w K wi  + =b m+ 3 0   （7）

对于准静态过程，Shivakumar
等 [13] 也给出了一种无需求解动力学

微分方程的能量等效方法，根据层压

板弯曲、剪切等变形下的应变能与冲

击体动能相等的条件，求解得到最大

冲击载荷，但该方法不能给出冲击过

程的时间历程曲线。

冲击损伤特点

对于厚度不同的层压板，冲击损

伤发展的形式有所不同。以正交铺

层板为例，对于厚板（图 1（a）），局
部的高应力首先引起冲击接触点的

基体开裂，然后基体的裂纹向层间扩

散。而对于薄板（图 1（b）[15]），冲击

点背部弯曲应力首先引起基体的开

裂，然后再向层间扩展。

层压板一旦产生分层损伤，其

承受面外法向载荷的能力将大幅降

低，即使进一步遭受到较小的冲击

载荷也会导致裂纹继续扩展，所以

对于层压板而言，建立合适的分层

损伤临界载荷模型就显得尤为重

要。在假定层压板没有损伤情况下，

应用冲击响应模型能够得到冲击载

荷历程，当冲击载荷达到预估的临

界值时，则判断结构出现分层损伤，

从而进行模型刚度的折减，模拟含

损伤的响应历程。

目前，层压板分层损伤临界载荷

模型主要有两类：基于断裂理论的

模型和基于剪切强度的模型。
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1 基于层间断裂理论的分层临界

 载荷模型

该模型最早由 Davies 等 [16] 提

出，他们首先讨论了一种分层损伤面

积的预测方法，认为损伤是层压板在

外载荷作用下，板内的最大剪切应力

超过了其剪切强度，从而导致分层的

产生，而在剪切应力小于剪切强度 τzr 
的区域，分层不再扩展，由此得到了

层压板中分层损伤的大致范围。该

方法体现了分层损伤与层间剪切强

度有关的朴素思想，假定层压板的厚

度为 t，接触区域为半径为 a 的圆，则

层压板内最大剪切应力为边界上平

均剪切应力 τ-的 1.5 倍，即：

τ τzr .= =1 5 3
4
P
atπ

  （8）

由此可以得到分层区域面积为：
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然而，试验测量得到的结果与该

模型预测并不相吻合，很多情况下，

分层面积都是在接触力达到某一特

定值后突增，随后随接触载荷的峰值

呈现一定正比例关系，这种现象更适

合用断裂理论来解释，所以他们又根

据层间断裂理论进行了研究。假定

层压板内发生分层，则可以导出层间

Ⅱ型开裂的应变能量释放率为：

G
P

EtII =
−( )9 1

8

2 2

2 3

µ

π
  （10）

式中，E 为材料的弹性模量，μ为泊

松比，t 为层压板的厚度。

GⅡ与分层损伤的初始半径无

关，故应用该模型分析其扩展过程

时，不需要预先假设层压板中初始裂

纹的长度，而是随着载荷 P 的增大，

GⅡ达到临界值 GⅡc 时，分层即发生

扩展。由式（10）可知，层压板发生

分层的临界载荷 Pcr 为：

P
Et G

cr = −
2
3

2
1

3

2
π ΙΙc

µ  （11）

由此可见，在材料的弹性模量 E
和临界能量释放率 GⅡc 确定的情况

下，分层的临界载荷Pcr与 t1.5成正比，

该结论也在 Schoeppner 等 [17] 的研

究中得到了证明。

2 基于层间剪切强度的分层临界

 载荷模型

基于断裂理论的分层临界载荷

模型并没有考虑冲击体的形状，无论

冲击体的形状如何，只要产生了足够

的接触载荷，就会导致分层的扩展，

然而冲击损伤的萌生与冲击体形状

是密切相关的。基于层间剪切强度

的损伤模型是在考虑冲击体形状的

前提下，通过计算层压板接触区域

的剪切应力分布，判断其是否达到

层间剪切强度 τzr 来确定冲击损伤的

发生。

根据 Hertz 接触定律，假设冲击

体为半球形，其与层压板接触时，接

触区域的半径可以表示为 [18]：

a PR
E

= 





∗

3
4

1
3  （12）

式中， E* 为接触刚度， R 为冲头半径。

球形冲头产生的圆形接触区域

边缘上的平均剪切应力可以表示为：

τ =
P
at
cr

2π
  （13）

当 τ-达到层间剪切强度 τcr 时，

即可判断层压板出现分层，结合式

（12）和（13）可得：

P
t R

Ecr
cr=

∗

6 3 3 3τ π   （14）

由式（14）可见，分层损伤的临

界载荷仍然与 t1.5 成正比，Yang 等 [19]

的研究也很好地验证了这个结果，这

个临界载荷模型不仅考虑了冲头半

径的影响，也包含了局部应力对材料

损伤的影响。该模型仅对圆形冲击

体有效，对于其他形状的冲击体还有

待发展。

3 考虑结构挠度影响的分层临界

 载荷模型

上述基于层间剪切强度的模型

是在 Hertz 接触理论的基础上得到

的，而该理论适合被接触物体厚度远

大于自身挠度的情况。然而，航空结

构中的层压板厚度有限，而冲击载荷

作用下的挠度变形相对较大，挠度会

对接触特性产生明显影响。南京航

空航天大学的 Chen 等 [20] 针对这一

现象，提出了改进的 Hertz 接触定律，

引入结构挠度对接触应力的影响，预

测了不同接触力下的凹坑深度，结果

表明考虑挠度影响后，同样接触力下

凹坑深度会减小，这与试验结果也更

为吻合。

凹坑深度减小，实际上是由于接

触面积增大导致的，更大的接触面积

90° layers
0° layers
90° layers

0° layers

90° layers

0° layers

DelaminationMatrix crack

DelaminationMatrix crack

（a）较厚的板

（b）较薄的板

图 1 正交铺层板的两种损伤模式

Fig.1 Two kinds of damage model of orthogonal layer board
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图 4 多梁翼盒冲击区域示意图

Fig.4 Impact area sketch of more beam 
wing box

C B A
t1t

降低了接触应力，式（14）所示的模

型是根据接触区域边缘上的平均剪

切应力推导出来的，因此需要更高的

接触载荷才能使层间剪切应力达到

剪切强度 τcr。作者针对这个问题对

基于层间剪切强度的分层临界载荷

模型进行了改进 [21]。

考虑层压板自身的挠度之后，

冲击体和层压板之间的接触区域见

图 2，a 和 a* 分别为考虑挠度前后

的接触半径，wa 和 wa* 为对应的挠

度， w0 为接触区域中心的挠度，α0

和 α0
* 分别为接触区域中心和边缘

的压入深度，由几何关系可以近似

表示出 a*：

a R R w wa
∗ = − − + −( )∗

2
0 0

2
α

 （15）
在不考虑挠度影响的情况下，计

算得到分层损伤的临界载荷 Pcr，然

后由薄板弯曲理论可知接触区域各

位置的挠度为：
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式中， r 为层压板的半径，D 为等效

弯曲刚度。联立式（15）~（18），运
用数值方法可以求解修正后的接触

区域半径 a*，根据这个接触半径和层

间剪切强度，即得到修正后的分层损

伤临界载荷 P*
cr

P a tcr
* = ∗2π τ cr  （19）

将该模型应用于 5 种不同厚度

的复合材料壁板区域的分层损伤临

界载荷预测，得到结果如图 3 所示，

相比于线性模型，改进模型结果与试

验结果吻合更好，很好地反映了试验

结果分布的非线性特征。

4 复合材料胶接区的分层临界载荷

模型

复合材料壁板是航空工程中常

用的薄壁结构，经常由蒙皮与加强筋

或者翼梁共固化而成，如图 4 所示为

多梁的复合材料翼盒截面，其上下蒙

皮和翼梁使用共固化方式胶接，两翼

梁之间蒙皮处（图4中类型A的位置）

的抗冲击性能与四边简支板近似，应

用基于层间断裂理论或者基于层间

剪切强度的模型可以得到该类型冲

击点的分层临界载荷。对于类型 B
的位置，作者在文献 [22–23] 中提出

了对应冲击分层损伤临界载荷模型。

 类型 A 蒙皮处的厚度为 t，类型

B 处的厚度为 t1，类型 A 处的分层临

界载荷 Pcr, A 与 t 的 1.5 次幂成正比，

而类型 B 处有一半区域的厚度增加

了（t1–t），使得分层损伤临界载荷增

加了 P t t
tAcr, 

1
1 5

2
−








.

 ，于是可以得到

类型 B 处的分层临界载荷为

P P t t
tcr, cr,B A= +
−





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
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
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  （20）

式中，Pcr, A 可以由基于层间断裂理论

的分层临界载荷模型和基于层间剪

切强度的分层临界载荷模型所述两

种模型计算得出，也可以通过对类型

A 蒙皮进行冲击试验测得。某型翼

盒两个不同区域的铺层参数及厚度

如表 1 所示，各类型冲击点处的接触

力曲线如图 5 所示，根据接触力曲线

图 2 考虑挠度影响的接触区域示意图

Fig.2 Sketch of contact area considering deflection effects
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突降处的值确定 Pcr, A，应用式（20）计

算 Pcr, B，误差分别为 10.2% 和 5.7 %。

在翼梁顶端的位置，即图 4 中类

型 C 处，冲击损伤一般不明显，冲击

凹坑也较浅，其冲击接触力曲线如图

6 所示，可以看出，接触力曲线上没

有对应于临界载荷的突降出现。而

对于长桁加强壁板结构，类型 C 处

下部没有很强的支撑，容易出现冲击

损伤。图 7 所示为一长桁加强壁板

C 型位置处的冲击力曲线，在对应临

界载荷处的突降也较为明显。

表 1 某型翼盒不同区域铺层参数及厚度

Table 1 Different regions of a certain type of wing box layer parameter and thickness

区域编号 t/mm t1/mm 实测 Pcr ,A / N 实测 Pcr, B / N 预测 Pcr, B / N 误差 /%

1 3.76 6.21 5713 7545 6775 10.2

2 4.51 7.22 7557 9332 8802 5.7

图 5  两个不同区域的接触力曲线

Fig.5 Contact force curves of two areas
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图 6  多梁翼盒类型 C 点处冲击接触力曲线

Fig.6 C impact point contact force curve of multi–beam wing box

落重冲击试验技术

在大型壁板结构上进行落重冲

击试验的基本要点可以参考 ASTM 
D71360[24]。落锤的重力势能在自由

下落过程中转化为动能，通过调节其

初始下落高度，可以控制冲击初始速

度的大小。通过安装测力、测速传感

器来实现冲击力和初始冲击速度的

测量。为了保证冲击位置与预设目

标一致，落锤下落过程中的导向方式

通常采用导筒或者导轨，如图 8 所

示，实践表明采用导轨的导向方式更

加便于操作，同时，冲击体下落过程

中的摩擦耗能也相对稳定。

落重冲击试验中，落锤的初始冲

击速度对于整个冲击过程的分析是

重要的参数之一，使用开孔测速板与

高速光电开关组成的测速组件可以

实现初始冲击速度的测量。如图 9
所示，固定在落锤上的测速板设置有

矩形孔，在冲击体下落过程中这个孔

划过光电开关的光路，从而在数采系

统中产生具有时间差的触发信号，如

图 10 所示。测速板下沿开始阻挡光

路后，在 t1 时刻产生第 1 个下降沿，

同样，随后光路接通，信号恢复，当孔

的上沿开始阻挡光路后，在 t2 时刻又

产生第 2 个下降沿。数采系统同步

采集力信号，在 ti 时刻冲头开始与结

构发生接触，t1 与 t2 之间的时间段落

锤仍然在重力加速度作用下作加速

运动。参照 ASTM–D7136 中所给的

修正公式，ti 时刻落锤的速度 vi 可以
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图 7 某长桁加强壁板类型 C 处冲击接触力曲线

Fig.7 C impact contact force curve of a long plate girder strengthened wall

图 8  壁板结构表面落重冲击试验

Fig.8 Drop impact test wall structure surface

（a）导筒导向型 （b）双导轨导向型

导筒 导轨
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表示为

v d
t t

g t t t
i i=

−
+ −

−
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2 1

2 1

2
  （21）

式中， d12 为测速板下沿和孔上沿之

间的距离，如图 9 所示；g 为重力加

速度。

使用接触力信号可获得落锤的

加速度时间历程，积分后可以得到落

锤的速度、位移以及冲击能量的时间

历程。需要注意的是，经过积分处理

之后，这些时间历程数据的点数都会

减小。

关于试验过程中落重冲击试验

机的安装，在条件允许的情况下，

对于尺寸较小的加筋壁板结构，应

搭建安装支架，从而避免试验机自

身重量对试件的动力学特性产生影

响。而对于诸如整体翼盒、整段舱

体等具有较大刚度的结构，试验机

可直接放置在结构表面实施冲击试

验。对于需要试验人员站立在结构

上开展试验的情况，为了尽量减小

人体重量对冲击响应的影响，试验

人员应站在靠近支撑端一侧，即冲

击点与结构固定端之间，这样使得

冲击点处预应力仅是由结构和试验

图 9  落锤及测速、测力原理示意图

Fig.9 Drop weight and speed, load principle diagram
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图 10 力传感器和数字激光传感器试验测得信号

Fig.10 Measured signals by force sensor and digital laser sensor test

机自重引起的 [24–26]。

结论与展望

（1）复合材料冲击损伤理论经

过多年的发展，对于典型壁板区域已

经有若干种有效的损伤预测模型，预

测结果与试验的统计值吻合较好，但

试验数据本身的离散度较大，这一点

在使用时仍然需要注意。对于较为

复杂的结构，如本文图 4 中所示的 C
型区域，还缺乏响应和损伤预测的解

析方法，类似的典型区域还有若干

种，其冲击响应和损伤演化预测技术

是值得探索的。

（2）大质量准静态冲击的建模

和测试比较成熟，甚至可以用准静态

压缩过程替代，但值得注意的是，准

静态压痕试验的损伤起始载荷会低

于低速冲击试验得到的结果，这个现

象可以根据惯性力和应变率效应来

解释。如果结构受冲击影响的区域

较大，结构刚度相对变低，高阶模态

响应增多，冲击体和结构之间耦合效

应增大，这时响应过程复杂，响应规

律不易总结，在实施冲击损伤引入要

逐步地尝试才能获得期望的损伤效

果，通常一种方法只针对特定结构有

效，因此等效测试方法和损伤经验模

型的发展对工程应用都具有很好的

意义。

（3）大部分测试技术都采用重

力势能来产生冲击动能，通过导轨

转换落锤运动方向可实施对不同方

向结构表面的冲击，这种能量转换

方式与测试设备的便携性和可操作

性之间存在矛盾，由此，可探索更加

便利且实用的能量转换方式，如弹

性能等，可适用于更多场景的试验。
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Analysis and Measurement on Damage Resistance to Impact of Aeronautical 
Composite Panels

YU Zhefeng, ZHU Qiao
(Shanghai Jiao Tong University, Shanghai 200240, China)

[ABSTRACT]  Firstly, the modeling principle, model classification and simplified analysis method of composite panels 
subjected to low velocity impact are addressed. The models of delamination threshold load are introduced, including models 
based on fracture mechanics, shear strength theory, as well as the improved model that takes account of the wrapping effect 
due to plate deflection. The delamination model of co-cured zone is presented. The working principles, data processing and 
use precautions of the dropping-weight-impact tester on composite panels are stated. Finally, the limitation in the current 
technology of impact-damage-resistance test and the development trend are discussed.
Keywords: Impact impedance; Composite panel; Response model; Test method; Drop weight impact
 （责编  大漠）


