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含损伤复合材料层合板剩余压缩强度研究进展

郑锡涛摇 摇 李泽江摇 摇 李光亮
(西北工业大学航空学院,西安摇 710072)

文摇 摘摇 综述了含损伤复合材料层合板剩余压缩强度的研究进展,重点介绍受低速冲击后复合材料层合

板的剩余压缩强度问题,主要包括:(1)层合板压缩失效的损伤特征及损伤状态表征;(2)层合板压缩试验研

究;(3)损伤模型分析及失效分析;(4)研究展望。
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Advance of Study on Residual Compressive Strength of Damaged Composite Laminates

Zheng Xitao摇 摇 Li Zejiang摇 摇 Li Guangliang
(School of Aeronautics,Northwestern Polytechnical University,Xi爷an摇 710072)

Abstract摇 Advances in damage analysis for composite laminates are summarized. Emphasis is placed on the re鄄
sidual compressive strength of the damaged composite laminates after low velocity impact in composite engineering
structures. The contents of the article are as follows: (1)damage characteristic of laminates compressive failure. (2)
laminates compressive experimentation. (3)damage model analysis and failure analysis. (4)perspective for developing
new analysis methods.
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0摇 引言

飞机复合材料结构在制造和使用过程中不可避

免地会遇到各种损伤,主要的缺陷 /损伤形式可以分

为 3 种:制造缺陷、孔和冲击损伤。 其中冲击损伤是

影响层合板压缩强度的最危险因素,是通常用于确定

设计许用值的条件。 低能量冲击条件下,层合结构内

部产生基体开裂和分层等损伤,表面却几乎看不出什

么损伤缺陷,然而这些内部损伤破坏却使层合结构的

力学性能严重退化,强度可削弱 35% ~ 40% [1],在压

缩载荷作用下,其目视不可见冲击损伤(BVID)引起

的压缩强度下降可高达 60% ,是最严重的损伤形式。
因此冲击后损伤是研究含损伤复合材料压缩剩余强

度的最主要内容。
冲击损伤的剩余强度问题,是目前复合材料损伤

容限研究领域中最为人们关注的研究课题。 如何分

析复合材料层合板冲击后的剩余压缩强度特性,归纳

起来主要需要解决 5 方面的问题[2]:(1)冲击损伤分

析与估算;(2)在强度分析过程中冲击损伤的表征方

法;(3)冲击分层在压缩载荷下的屈曲分析;(4)含冲

击损伤层合板的应力分析方法;(5)适用于冲击损伤

的强度破坏准则。

目前,对冲击损伤分析与估算已经取得了较大的

进展[3-5],限于篇幅,本文仅对后 4 个方面的研究内

容进行评述。
1摇 复合材料层合板压缩过程的损伤特征及状态表征

1. 1摇 损伤特征

复合材料层合板在压缩载荷作用下的主要损伤模

式首先是 0毅层纤维的屈曲,然后是分层和子层的依次

屈曲。 然而,试验研究结果显示,剪切挠曲是一种可能

的失效模式,它是由于层合板的主要承力纤维产生弯

折失效,即纤维同时经历了压缩和剪切变形。 一般认

为,对于纯单向压缩失效观察到的“弯折带冶失效机制

仍可用。 但是,由于纯单向试验中约束较少,而多向层

合板中存在着其他层的支撑,压缩失效程度会受到限

制。 对于含分层的层合板在压缩载荷的作用下,一般

容易造成如图 1 所示的两种屈曲形式。

摇
摇 (a)摇 Local buckling摇 摇 (b)摇 Holistic buckling

图 1摇 压缩载荷下的屈曲模式

Fig. 1摇 Buckling model in compression
1. 2摇 损伤状态表征
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在进行含损伤复合材料结构剩余强度预测和试验

研究之前,必须选择适当的描述损伤状态的损伤参数。
目前常用的损伤参数主要有下列 3 种:损伤面积、损伤

宽度和凹坑深度。 损伤面积通常定义为所有层间分层

在平面内投影面积的叠加,它也可以采用渗透剂增强

的X 射线图像法得到。 损伤宽度指的是损伤区域两点

之间的最大距离。 研究表明[6],在进行含冲击损伤结

构剩余强度估算时,损伤宽度一般与损伤面积是一致

的,具有较好的二次曲线关系。 从保证结构的安全性

出发,最为关心的是冲击损伤的可检性,设计规范中对

冲击损伤尺寸规定均采用凹坑深度。
2摇 含损复合材料层合板的剩余压缩强度

试验观察表明,在压缩载荷的作用下,含损复合

材料层合板的损伤模式复杂,特别是低速冲击后的损

伤是目前的研究重点。 复合材料层合板冲击后压缩

试验研究主要有如下几个方面。
2. 1摇 损伤容限的评价指标

近 20 多年来,材料研究人员和设计师一直将由

SACMA SRM 2R-88(94)或 NASA RP 1142 试验标准

测量得到的冲击后压缩强度值 CAI 作为评定复合材

料抗冲击性能的惟一指标,并以此来评定其对结构的

适用性,然而 20 世纪 90 年代初,文献[7-8]提出 CAI
并不足以恰当地评定复合材料韧性性能。 在国内,沈
真等人[9-13]在对损伤阻抗和损伤容限的相关研究过

程中,发现用 CAI 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

利用凹坑深度-压缩破坏应变曲线门槛值(CAIT)来
表征损伤容限性能。
2. 2摇 拐点现象

随着冲击能量增加,复合材料层合板的抗冲击行

为呈现明显的拐点现象,沈真等[13] 对 7 种复合材料

体系进行了冲击阻抗和含损伤层合板压缩强度试验

研究,发现拐点现象的本质是其损伤机理发生了突

变,即由单纯的基体裂纹和分层到出现冲击部位表面

纤维断裂,一旦表面纤维开始断裂,内部的分层区域

基本上不再增加,其后续的损伤机理是从表面到内部

的纤维断裂。 Toshio 等[14] 的试验结果也证实了这一

现象。 拐点现象表明复合材料层合板对冲击事件

(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。 出现拐点之后,
复合材料层合板基本失去了继续抵抗冲击的能力,内
部分层面积只有少量的增加。 由于引起复合材料层

合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。
2. 3摇 损伤面积及损伤宽度的影响

程小全等[15] 对小试样层合板试验研究结果显

示:无论是冲击后压缩还是开孔后压缩,损伤宽度与

剩余压缩强度均呈线性关系,如图 2 所示。 此外,程
小全等[16]又对缝纫和无缝纫层合板进行低速冲击后

压缩破坏试验发现:对于铺层顺序不同的层合板,在
相同能量下冲击损伤面积几乎相同,而其两者的压缩

剩余强度相差约 31% ,得出冲击后层合板的剩余压

缩强度与损伤面积没有直接关系的结论。 崔海坡[17]

等对 T300 / BMP316 层合板进行了试验研究,也得出

类似结论。

图 2摇 损伤宽度与剩余压缩强度的关系[15]

Fig. 2摇 Relation of residual compressive
strength and damage width

摇 摇 沈真等[13] 对 14 种复合材料体系约 800 个试样

进行了试验研究,研究发现:出现拐点后内部的分层

损伤叠加面积基本不再增加,压缩剩余强度不再降

低,保持常值。
2. 4摇 凹坑深度的影响

沈真等人[13]在对 7 种不同材料体系的冲击后压

缩试验中得到了压缩破坏应变与凹坑—深度的关系,
如图 3 所示。

图 3摇 7 种复合材料体系冲击后的压缩破坏曲线

Fig. 3摇 Compressive failure curves after impact
of 7 types of composite systems

摇 摇 随着凹坑深度的增加,压缩破坏应变不断降低;
当凹坑深度增加到一定程度时,压缩破坏应变基本保

持不变。 研究还发现[10-13],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,同时凹坑深度

是最容易测量的目视可见损伤参数,因此他们认为利

用凹坑深度来表征复合材料体系损伤阻抗和损伤容
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限的损伤状态比较合适。
2. 5摇 界面基体的影响

对于界面基体层间性能较好的层合板结构,即使

接近压缩破坏,仍不足以令其出现子层屈曲及其扩

展。 相反,如果界面基体层间性能较差,在压缩载荷

作用下,基体更容易发生开裂,从而导致分层等损伤。
因此,层合板的破坏形式是与层间性能有着密切的关

系,正确判断层合板是否出现子层屈曲、是否需要进

行退化、是发生强度破坏还是屈曲破坏对结果有很大

的影响。
2. 6摇 试验夹具的影响

压缩试验不同于拉伸试验,在压缩载荷的作用

下,在加载的部位更容易发生应力集中,从而造成加

载部位过早的出现破坏。

图 4摇 CAI 试验装置简图

Fig. 4摇 Schematic of CAI experimental configuration
图 4 ( a) 是目前广泛应用于航空界 ( SACMA,

NASA 和 Boeing)的 CAI 试验装置简图,其造成的加

载端破坏形式见图 4(a1)和(a2)。 图 4(b)是 Nettles
和 Hodge[18] 改进的另外一种 CAI 试验装置简图,把
两边的支持连接起来并在中间开了一个矩形孔,以防

止层合板发生整体失稳,然而,该方法仍无法阻止加

载端过早破坏,图 4 ( b1 ) 给出了其破坏形式。 S.
Sanchez-Saez 等[19]通过对以上两种 CAI 试验装置进

行改进,设计了如图 4(c)所示的 CAI 试验装置。 试

验结果表明该装置改善了加载端过早出现破坏的情

况,提高了试验的精度。
2. 7摇 尺寸效应

近年来发展的 QMW 试验方法是一种在材料研

制过程中能够满足材料韧性筛选要求的小试件 CAI
试验方法[20]。 程小全等[15]在对 QMW 小试件 CAI 试
验方法研究时发现小试件冲击后压缩破坏形式为强

度破坏,但小试件层合板除了损伤大小不同外,冲击

损伤区的损伤程度相当。
对于跨厚比较大、所含分层嵌入深度较浅的层合

板在压缩载荷的作用下,剩余压缩强度的研究已取得

很大进展[21-22]。 但对于跨厚比较小、分层嵌入深度

较深的问题,文献[23]指出:在载荷值还没达到分层

屈曲破坏载荷之前,可能会出现分层中某些铺层上因

应力满足强度破坏准则而破坏或层合板已达到强度

极限而破坏这两种现象。 因此,压缩强度研究过程中

应区分其破坏形式对结果的影响。
J. Lee 和 C. Soutic[24-26]对两种材料体系(T800 /

924C 和 IM7 / 8552)的复合材料层合板的尺寸效应进

行了试验研究,研究结果显示:相同的面内尺寸,对于

厚度在 8 mm 以内的层合板铺层[45 / 0 / -45 / 90] 4s的

压缩强度基本相同,对于铺层[454 / 04 / -454 / 904] s的

层合板,在厚度 6 mm 以内,其压缩强度变化不大,而
当厚度增大为 8 mm 时,其压缩强度下降了近 50% ;
相同的厚度,铺层为[454 / 04 / -454 / 904] s的压缩强度

随着面内尺寸的增大呈线性激烈下降,铺层为[45 /
0 / -45 / 90] 4s的压缩强度随着面内尺寸的增大开始

下降激烈,达到一定程度后,变化平缓。
2. 8摇 损伤引入方式的影响

目前损伤引入方式主要有两种:落锤低速冲击法

和静压痕法。 对于低速冲击试验方法,其难点在于如

何在冲击作用一瞬间记录下载荷、位移和损伤状态这

三个基本变量。 为了简化问题,人们试图用准静态试

验来研究低速冲击损伤问题。
对于低速冲击问题,Timoshenko[27] 认为:如果冲

击持续的时间大于冲击谐波由冲击点传播到支撑点

所需的时间,准静态接触问题可以代替冲击问题。 20
世纪 90 年代初研究人员[8,28]也证实了在目前所使用

的低速冲击速度的范围内,落锤低速冲击法和静压痕

法产生的损伤和含损伤的压缩剩余强度是一致的。
郑晓霞等[29]基于 T300 / NY9200G 的落锤低速冲击和

静压痕产生的损伤试验数据,采用凹坑深度作为损伤

表征参数,建立了落锤低速冲击能量与集中准静态压

痕力之间的等效关系,表述为:
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(1)
式中,x 为冲击能量,y 为静压痕力,X t为纵向拉伸强

度,Yt为横向拉伸强度,XC为纵向压缩强度,YC为横向

压缩强度,S 为纵横剪切强度, 淄 为泊松比。 结果表

明:由该公式得到的计算值与试验值具有很好的一致

性。
3摇 含损伤层合板剩余性能的理论与预测

3. 1摇 损伤模型分析

目前对含损伤复合材料层合板的剩余性能的研

究主要有两种方法:即基于宏观唯象分析法和基于分
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层损伤模型分析法。
3. 1. 1摇 基于宏观唯象分析法

宏观唯象方法的主要思想是通过试验等方式从

宏观唯象的角度来描述剩余压缩强度与冲击能量的

函数关系,将冲击能量的大小作为描述剩余压缩强度

的唯一参数。 其主要代表人物有 Hosur 和 Papanico鄄
laou。 Hosur 等[30]通过对 T300 / 914CFRP 层合板在不

同能量的低速冲击试验及压缩试验得到了冲击能量

与剩余压缩强度之间的关系;Papanicolaou 等[31] 提出

了一种只考虑线弹性材料但不考虑塑性变形的剩余

压缩强度模型,表述为冲击前后的压缩强度比等于冲

击前后材料的弯曲刚度矩阵比;他们还提出了另外一

种简化的模型:即通过试验数据来测得能量吸收能因

子、材料特性及测试条件的参数及比率因子,从而建

立剩余压缩强度与冲击能量的函数关系。
宏观唯象法的优点是物理概念明确,但该模型的

缺点是应用范围小,参数多且难确定,未能从本质上

揭示复合材料层合板的损伤破坏机理。
3. 1. 2摇 基于分层损伤模型分析法

由于冲击造成的最主要损伤形式是分层,因此目

前大多数研究者都是采用基于分层损伤模型分析,因
此,相关的文献资料较多,限于篇幅,本文就近五年来

的含损伤复合材料层合板的剩余性能理论研究进行

综述,至于更早的可参考文献[32]。 该分析法主要

的简化方法有 4 种[33]:(1)软化夹杂法;(2)子层屈

曲法;(3)开口等效法;(4)损伤累积法。
F. Laurin 等[34-35]提出了一种能够在预测大范围

压缩载荷作用下不同晶面的堆积规律的多尺度逐渐

损坏方法,该方法的退化模型是基于 Maire J-F 提出

的连续损伤力学公式[36]。 多尺度逐渐损坏方法能够

准确的预测复合材料单向板只发生强度破坏下的压

缩强度以及宏观的应力—应变曲线和单向板失效包

络图。 另外,作者认为将屈曲破坏考虑在内能够有效

的提高压缩强度的预测精度,并通过对复合材料加筋

板结构进行试验与数值模拟,结果表明:两者吻合很

好。
李仲等[37]提出了用基于平均应力判据的 0毅层纤

维控制的强度破坏准则 a0来估算开孔缝合复合材料

层合板压缩剩余强度的方法。 将冲击损伤简化为椭

圆孔,估算含冲击损伤的缝合层合板的冲击后压缩剩

余强度。 结果表明:采用该方法估算缝合复合材料开

孔层合板的压缩剩余强度是可行的。
崔海坡等[38]应用三维逐渐累积损伤理论和分析

技术,对层合板的冲击以及含损伤的层合板在压缩载

荷下损伤扩展的全过程进行分析,是把冲击后层合板

的预测损伤直接用于剩余压缩强度研究,提高了最终

失效载荷的预测精度。 与已有文献结果进行比较,验
证了方法的正确性。

X. W. Wang 等[39] 对多分层的复合材料层合板

[0 / 45 / -45 / 0] s进行了试验与数值研究,共预制了 7
个宽度为 25 mm 的内埋方形来模拟分层,结果表明:
当子层的厚度相当时,复合材料层合板的压缩强度下

降最多。 Aslan 等[40] 则对全宽度多分层的复合材料

层合板进行了试验与数值研究,矩形分层的长度从上

表面开始逐渐减小,试验与数值结果显示:对于靠近

上表面的分层更依赖于临界屈曲载荷,而其他各分层

则更依赖于压缩破坏载荷;对于铺层[0 / 90 / 0 / 90] s,
[15 / 75 / 15 / 75] s, [30 / 60 / 30 / 60] s 和 [ + 45 / - 45 / +
45 / -45] s的层合板来说,[0 / 90 / 0 / 90] s 更依赖于屈

曲载荷。
Andrew T. Rhead 等[41]在基于层合板内部目视不

可见损伤的单一扩展假设,利用应变能释放率 GIC、分
层区域的屈曲应变 着C 和子层的轴向刚度 A11 三个参

数来预测复合材料层合板的分层损伤扩展过程,该模

型能够为复合材料层合板的优化设计提供有效的理

论支持。
林智育等[33,42] 基于对 T300 / QY8911 和 T300 /

5405 两种材料体系的复合材料层合板进行不同能量

等级冲击试验的基础上,提出了一种新的基于应力集

中概念来预测复合材料层合板冲击后剩余强度的方

法。 将层合板中的冲击损伤区域看作一椭圆形的弹

性核,求解出弹性核内的有效刚度,利用含任意椭圆

核各向异性板杂交应力有限元进行建模分析,得到冲

击后层合板的剩余强度。 该含任意椭圆核各向异性

板杂交应力有限元与常规等参单元和杆单元配合使

用,可分析含低速冲击损伤加筋壁板、变厚度板等复

杂结构的剩余强度问题。
3. 2摇 失效分析

失效分析主要包括:失效准则、参数退化和总体

破坏判据。
3. 2. 1摇 失效准则

层合板是多相材料,其失效问题很复杂,到目前

为止失效准则已有几十种之多,主要包括单层板内的

材料失效和层间的分层失效模式。
常用的复合材料单层失效准则主要有:最大应力

准则、最大应变准则、Tsai-Hill 准则、Tsai-Wu 张量理

论和 Hashin 准则等。 针对层合板分层失效的问题,
许多学者对提出了很多判据,其中 Yeh[43] 提出的分

层失效准则比较有代表性。
以上都是应力准则,还有不同变化形式的断裂力

学准则,如基于应力强度因子的 K 准则和基于应变

能释放率的 G 准则等。 孙先念等[44]对含椭圆型分层

损伤层合板的分层扩展过程进行模拟时采用了利用

虚裂纹闭合技术计算出的分层前缘的总能量释放率

来作为分层扩展判据。 唐啸东等[2] 提出的基于弯曲

应变能密度的分层破坏判据具有形式简单、易于使用
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的显著特点,能够较合理地提供有关冲击分层在形

状、位置、分布、相对尺寸大小等方面的信息,赵美英

等[45]正是基于此判据对层板冲击后的“花生壳形冶分
层形状进行了屈曲分析和剩余压缩强度计算。
3. 2. 2摇 参数退化

3. 2. 2. 1摇 基于常数的刚度折减法

基于常数的刚度折减法主要是通过损伤模式的

判断对整体刚度或者损伤区域的刚度直接进行退化,

刚度折减系数为某一常数。 如 Chang 等[46] 在研究

T300 / 976 复合材料层合板的强度时,根据不同的失

效模式将相应的材料常数退化为零。 Tan[47] 等在对

含孔复合材料层合板的剩余强度研究中,将不同损伤

模式引起的材料性能下降通过参数折减的方式来表

示。 Camanho 等[48] 在分析 T300 / 914 复合材料层合

板接头拉伸强度时,将 Tan 的参数退化方式扩展到三

维,如表 1 所示。
表 1摇 基于常数的材料退化方式

Tab. 1摇 Material degradation models based on constant

failure
models

matrix cracking
in tensile

matrix cracking
in compression

matrix failure
in extrusion

fibre failure
in tensile

fibre failure
in compression

shear failure between
matrix and fibre

delamination

degradation models
of Chang[46]

Eyy =0

Gxy =0

Gyz =0

Eyy =0

Gxy =0

Gyz =0

Eyy =0

Gxy =0

Gyz =0

Exx =0 Exx =0 Gxy = 淄 xy =0
Ezz =Gyz =Gxz =

淄 yz = 自 xz =0

degradation models
of Camanho[48]

Eyy =0. 2Eyy

Gxy =0. 2Gxy

Gyz =0. 2Gyz

Eyy =0. 4Eyy

Gxy =0. 4Gxy

Gyz =0. 4Gyz

Eyy =0. 4Eyy

Gxy =0. 4Gxy

Gyz =0. 4Gyz

Ex x =0. 07 Exx Exx =0. 14 Exx Gxy = 淄 xy =0
Ezz =Gyz =Gxz =

淄 yz = 淄 xz =0

摇 摇 程小全等[15]采用软化夹杂模型预测层合板冲击

后剩余压缩强度时,损伤区的刚度衰减法用下式表

示:
Ed = Mr·E

式中,E 是无损伤层合板铺层的正轴模量,其中包括

E11、E22 和 G12;Ed 是冲击损伤区相应铺层的有效模

量;Mr是衰减系数,也叫模量保持率。 泊松比 淄 保持

不变。 对于低速冲击后受压过程中不出现子层屈曲、
扩展或局部屈曲,而直接是压缩破坏的层合板,上述

软化夹杂模型能够有效地计算出它们的 CAI 值。
对于分层,孙先念等[44] 采用 Tsai 提出的 0. 4Em

准则,即 E1、滋21基本保持不变,而 E2下降至 0. 56E2,
G12下降至 0. 44G12。 此准则用于模拟层合板破坏过

程的有限元分析时,无需不断判断其破坏模式,且能

避免刚度矩阵的奇异性。
该方法主要来自于经验,它的优点是形式简单,

参数少且使用方便,但具有一定的局限性,且未能从

根本上揭示材料的破坏机理。
3. 2. 2. 2摇 基于损伤状态变量的刚度折减法

基于损伤状态变量的刚度折减法是基于连续损

伤力学方法把损伤状态等参量引入到单元刚度退化

的过程中,再将其作为材料性能退化的函数进行刚度

的折减。 Qi 等[49] 采用软化夹杂模型预测层合板冲

击后剩余压缩强度时,层合板的损伤区域采用圆形软

化夹杂来模拟,夹杂的弹性模量由损伤的宽度确定,
弹性模量降与损伤宽度成幂指数关系。
摇 摇 林智育等[33,42] 将冲击损伤区域简化为一椭圆

形,根据表面凹坑的深度对冲击损伤区域进行刚度折

减,损伤区域的刚度折减方法用下式表示:

Ed = Mr·E
式中,E 是无损层合板铺层的正轴模量,其中包括

E11、E22 和 G12;Ed 是冲击损伤区相应铺层的有效模

量;Mr是刚度折减系数;泊松比 淄 保持不变;即
Mr = k·exp( - 啄 / t)

式中, 啄 为表面凹坑的深度,t 为层合板的厚度,k 为

待定系数,取为单层板厚度值。
该方法对揭示压缩载荷作用下损伤破坏机理有

一定的作用,通过某些参量的正确选取可以预见损伤

破坏的形式和内部特性。 但是损伤状态变量由材料

属性确定,相应材料属性不易测得,且在刚度退化过

程中易导致刚度矩阵的奇异性。
3. 2. 2. 3摇 混合法

混合法主要是综合利用以上两种方法,根据实际

的破坏情况对单元进行刚度的折减,即根据不同的破

坏形式来混合使用基于常数或基于变量的刚度折减

法。 Chang 等[50]在分析含缺口层合板的逐渐损伤模型

中采用了如下的退化方式:当基体开裂发生时认为横

向模量 E22和泊松比 淄 21减至零。 在基体纤维剪切和

纤维断裂这两种情况下,E22及 淄 21都减至为零,损伤区

域的纵向模量 E11及剪切模量 G12则根据韦布尔分布规

律退化,即
Ed

11

E11
= exp - A

啄( )2

茁

[ ]
1

Gd
12

G12
= exp - A

啄( )2

茁

[ ]
1

式中,Ed
11和 Gd

12是退化的模量, 啄 是纤维破坏区域,A 是

根据破坏准则预测的损伤区域, 茁 则是关于刚度退化

的韦布尔分布的形状。 后来 Chang 等[46] 进一步改进
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该方法,认为基体纤维剪切破坏模式的刚度退化模型

中纵向模量不受基体纤维剪切的影响。 通过对碳纤维

增强复合材料几种不同的铺层顺序的层合板的试验结

果与预测的损伤模式进行对比,预测结果与试验结果

非常吻合。
3. 2. 3摇 总体破坏判据

准确预测含损伤层合板的剩余强度,除了确定判

断层合板发生何种破坏模式的准则外,还需要确定层

合板的总体破坏判据。 文献[50-51]认为,当发生纤

维断裂的单元沿垂直载荷方向扩展到板边时,总体结

构就发生破坏。
关文长等[52]认为,当满足单层破坏准则的单元或

单层总数的百分比超过给定值,或“穿洞冶单层数占单

元总数的百分比超过给定值,或载荷—位移曲线出现

下降趋势,即结构总刚度出现负值,总体结构就发生最

终破坏。
唐啸东等[2]提出的损伤影响(DI)破坏判据,该判

据克服了传统特征尺寸破坏判据的限制。 大量的分析

结果表明,DI 判据具有良好的适应性和有效性。 其突

出的特点是对不同的损伤形式以统一的判据形式进行

描述,并且不包含需要由试验确定的经验常数。
对于采用开孔等效法预测压缩剩余强度,目前已

发展了许多破坏模型,其中由 Whitney 等[53]提出的平

均应力判据 a0和点应力判据 d0应用最为广泛。 其优

点是使用比较方便,缺点是这些参数很大程度上取决

于层合板的铺层形式,即只有针对具体的铺层形式才

能确定这些参数。
4摇 展望

复合材料层合板在低速冲击后具有复杂的损伤形

式,例如基体开裂、层间分层、基体纤维剪切和纤维断

裂等。 试验表明,在很多情况下,多种损伤形式是同时

存在,彼此诱发和相互耦合,在压缩载荷作用下,含损

层合板内部的损伤演化和破坏机理十分复杂。 目前提

出的分析模型、理论和方法中存在的主要问题是:
(1)在当前评定复合材料的损伤阻抗与损伤容限

的过程中,损伤面积、损伤宽度和凹坑深度这三个描述

损伤状态的量在一定程度上都存在各自的不足。 目

前,对凹坑深度值的测量是在冲击完成后立刻进行测

量,但是试验中发现,凹坑深度值往往会随着时间的推

移而发生变化。 对于损伤面积,试验结果发现,压缩剩

余强度随着损伤面积的增大而减小,当损伤面积增大

到一定的程度时,压缩剩余强度基本保持常值,而此时

损伤面积依然在增大。 这表明在损伤面积当中必然存

在着一些未知因素,以用来表征压缩剩余强度。 因此,
建立起含损伤复合材料层合板的界定原则对揭示复合

材料层合板的损伤机理以及复合材料的损伤阻抗和损

伤容限状态量的表征有着重要的意义。
(2)当前对低速冲击后层合板出现的分层损伤在

压缩载荷作用下,都假定裂纹是沿界面发生分层和扩

展,直至最终的破坏。 但是实际含损层合板的扩展方

式是与损伤形式、层合板的界面基体特性以及几何特

征等有关的,故更复杂的分层起始和扩展的准则还有

待于进一步的研究。
(3)当前复合材料结构的刚度退化方法仍没有形

成统一的体系,将刚度退化法则列入正则化的规范之

中,是提高复合材料层合板工程结构设计效率的必要

条件。
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