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二维织物增强层合板高速冲击后拉伸性能模拟
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  摘   要:针对目前国内直升机结构上常用的两种二维织物增强复合材料层合板进行

了高速冲击后的拉伸性能分析.根据层合板高速冲击的损伤,在大型商用有限元软件的基础上

利用逐渐损伤累积方法建立了损伤后层合板的拉伸损伤扩展与破坏的有限元分析模型,并将

其计算结果与经验公式进行了对比.结果表明,该模型结果与经验公式结果吻合,且能直观给

出各铺层的损伤扩展过程和机理,对于分析受高速冲击后二维织物增强复合材料层合板的损

伤容限性能有重要参考价值.
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Abstract:Thetensileperformancesafterhighvelocityimpactoftwokindsoftwo-dimensional
wovenreinforcedcompositelaminatesoftenusedinhelicopterstructureswereanalyzed.Asforhigh
velocityimpactdamagecharacteristicsofcompositelaminates,afiniteelementmodel,usingcommer-
cialsoftwareanddamagecumulationmethod,wasestablishedtosimulatethedamagepropagationand
breakageundertensileloadintwo-dimensionalwovenreinforcedcompositeslaminatesafterhighve-
locityimpact.Thesimulationresultswerecomparedwithexperientialformularesultstoverifythis
model.Itshowsthattheyarewellcoordinate,andthemodelisrelativelysimpleandintuitionisticto
estimatedamagepropagationandresidualtensilestrength,whichoffersimportantreferenceforthe
two-dimensionalwovenreinforcedcompositelaminatesdamagetoleranceanalysisafterhighvelocity
impact.
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  复合材料在现代直升机结构特别是桨叶上得

到了广泛的应用,其使用量现已成为新一代直升

机技术先进水平的重要标志之一.而直升机的飞

行环境异常复杂,特别是对武装直升机来说,其桨

叶在飞行过程中可能会受到高速冲击物的攻击,
往往造成穿透性损伤,这种损伤严重影响飞行中

飞机的安全性和生存能力.因此通常需要确定复

合材料桨叶受弹伤后的剩余强度和寿命,为损伤

容限设计提供依据,以确保直升机在被12.7mm
机枪弹或21~23mm机炮弹击中后至少能持续

安全飞行30min.
现有复合材料受冲击的研究中,大都集中于



复合材料的冲击损伤特性[1-5]及复合材料受冲击

后其压缩力学性能[6],较少涉及到复合材料受高

速冲击后其拉伸力学性能的研究.而直升机桨叶

在高速旋转引起的离心力作用下处于拉伸状态,
工程人员对受高速冲击损伤层合板拉伸剩余强度

的估算必须依靠于经验公式,而该公式只能用来

计算层合板的拉伸剩余强度,很难应用于受高速

冲击直升机桨叶这类结构上,严重影响了我国直

升机复合材料结构损伤容限设计技术的发展.
本文建立了适用于受高速冲击损伤复合材料

结构损伤累积扩展及破坏的有限元模型.利用该

模型研究了国内直升机结构中常用的二维织物增

强复合材料G803/5224和G827/5224层合板受

高速冲击损伤后的拉伸性能.旨在深入了解复合

材料层合板受高速冲击损伤后的拉伸破坏机理,
为直升机桨叶等结构受高速冲击后的损伤容限设

计提供一种便于工程应用的方法.

1 高速冲击损伤

1.1 研究对象

本文选取了在直升机结构上广泛应用的二维

织物增强复合材料G803/5224和 G827/5224作

为研究对象.试件尺寸为300mm×75mm的矩形

层合板,G803/5224试件铺层顺序均为[(±45)/
(0,90)/(∓45)/(0,90)/(∓45)/(90,0)/
(0,90)]S,G827/5224试件铺层顺序为[-45/0/

45/90]4S.两种材料性能数据与厚度列于表1.

表1 G803/5224和G827/5224材料性能及厚度[7]

材料
强度/MPa

XC XT YC YT S12 S13

弹性常数

E1T/GPa E2T/GPa G12/GPa μ12
厚度/mm

G803/5224 500 530 500 450 110 78 66 60 4.6 0.09 0.285
G827/5224 900 1400 200 50 98 105 130 9.4 5.2 0.34 0.16

  注:XT 和XC 为材料1向的拉伸与压缩强度;YT 和YC 为材料2向的拉伸与压缩强度;S12和S13为剪切强度;E1T和E2T为材料1向

与2向的拉伸模量;G12为材料面内剪切模量;μ12为材料泊松比.

层合板在同一边的两角处用细绳吊起,在板

面中心位置受到直径d=20.0mm 的Hopkinson
杆的垂直高速冲击,冲击速度为44m/s.在计算高

速冲击层合板的力学性能时,通常可将损伤看成

是一圆孔[8].
1.2 冲击损伤尺寸

受到高速冲击后,冲击物在层合板上最大投

影面直径Lp=d(如图1所示).当冲击物以与层

合板法线夹角为θ方向冲击层合板时,层合板的

入口损伤区最大宽度为[8]

Den=Lp/cosθ+5.1 (1)
出口损伤区最大宽度Dex取决于层合板厚度

t[8],对薄板(t/Lp<0.2):

Dex=Den (2)

图1 高速冲击损伤尺寸

计算模型中所用的层合板均为薄板,且θ=
0,则

Dex=Den=Lp/cosθ+5.1=25.1(mm)

2 冲击后拉伸强度经验公式

若层合板拉伸强度和刚度受纤维控制,受高

速冲击后其单轴受拉剩余强度σt可通过经验公式

进行估算[8],其估算值能很好满足工程要求:

σt
σb= 1

1+0.0459E0æ

è
ç

ö

ø
÷

G
2/3

D2/3
eff

(3)

式中,E0为层合板0°层的拉伸模量;G为层合板

剪切模量;σb为层合板拉伸极限强度;Deff 为与拉

伸方向垂直的有效弹伤长度,此处Deff=Den.
将G803/5224与G827/5224层合板各性能

参数及冲击损伤尺寸代入公式(3),即可得到剩余

拉伸强度,如表2所示.
表2 高速冲击层合板剩余拉伸强度估算

试件 E0/GPa G/GPa Deff/mm σb/MPa σt/MPa

G803/5224 66 15.9

G827/5224 130 19.4
25.1

499.59 246.10

530.89 221.2

3 累积损伤有限元模型

3.1 损伤判据及刚度衰减准则

累积损伤有限元模型核心包括两个部分:损
伤判据与刚度衰减准则.复合材料结构破坏形式

936 第6期         邹 健等:二维织物增强层合板高速冲击后拉伸性能模拟



非常复杂,为能清楚判断损伤过程中出现的各种

损伤形式,需要相应损伤判定对其进行判别,以确

定损伤的形式和大小;对出现损伤的区域,需要根

据相应的衰减准则,将损伤区域的刚度进行相应

的退化.
由于G803/5224与G827/5224两种铺层在

结构上的不同,本模型采用了不同的损伤判据及

刚度衰减准则,分别对它们进行损伤判断和刚度

衰减[9],具体如下:

  1)G803/5224损伤判据:
经向纤维拉伸破坏(σ11>0)
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  经向纤维压缩屈曲破坏(σ11<0)
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  纬向纤维拉伸破坏(σ22>0)
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  纬向纤维压缩屈曲破坏(σ22<0)
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  2)G827/5224损伤判据:

  纤维拉伸破坏(σ11>0)
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  纤维压缩屈曲破坏(σ11<0)
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  纤维基体剪切破坏(σ11<0)
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  基体拉伸破坏(σ22+σ33>0)
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  基体压缩破坏(σ22+σ33<0)
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 (12)
式中,σ11和σ22为材料1向和2向的正应力;τ12,

τ13,τ23为剪切力;S12,S13,S23为各方向剪切强度.
表3与表4分别为G803/5224和G827/5224

的刚度衰减准则.

表3 G803/5224弹性模量衰减准则

损伤类型 模量衰减准则

经向纤维断裂
E*
1 =0.1E1,G*

13=0.1G13,G*
12=0.

1G12,

μ*12=0.1μ12,μ*13=0.1μ13

纬向纤维断裂
E*
2 =0.1E2,G*

23=0.1G23,G*
12=0.1G12,

μ*12=0.1μ12,μ*23=0.1μ23

经、纬向纤维断裂

E*
1 =0.1E1,E*

2 =0.1E,G*
13=0.1G13,

G*
12=0.1G12,G*

23=0.1G23,μ*12=0.
1μ12,

μ*13=0.1μ13,μ*23=0.1μ23
  注:E*和G*为衰减后弹性模量与泊松比.

表4 G827/5224弹性模量衰减准则

损伤类型 模量衰减准则

基体破坏 E*
2 =μ*12=0

纤维断裂
E*
1 =E*

2 =E*
3 =G*

12=G*
23=G*

13=0,

μ*12=μ*13=μ*23=0

纤基剪切破坏 G*
12=μ*12=0

3.2 损伤累积模型分析流程

根据损伤判据及刚度衰减准则,本文编制了

相应的损伤累积模型分析程序,其具体流程如下:

1)根据冲击损伤尺寸预测公式计算孔径;

2)根据几何参数建立层合板有限元模型;

3)进行应力求解;

4)根据判据对各个单元进行损伤判断,并对

损伤单元进行相应刚度衰减;

5)增加载荷,重复3),4)步骤,直至各层损伤

都扩展到自由边或层合板的承载能力急剧下降

时,认为层合板断裂,停止计算.
所建层合板有限元模型如图2所示.为准确

得到冲击损伤孔边应力集中处应力分布,使用网

格局部加密方法,层合板单元总数为2080个.

图2 网格示意图

表5为2种试件拉伸数值仿真计算结果σcal
与σt对比,可见,σcal与σt吻合得很好,最大误差不

超过5.0% .
表5 估算公式值与模拟计算值比较

试件 σt/MPa σcal/MPa 误差/%

G803/5224 246.1 233.9 5.0
G827/5224 221.2 210.9 4.9

4 损伤累积过程分析

图3为模拟得到的应力应变曲线,图4为高
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图3 G803/5224受高速冲击后应力应变图

速冲击后G803/5224层合板损伤累积过程模拟.
图4可见,当拉伸载荷增加到143.94MPa

(61.5%的破坏载荷)时,G803/5224层合板(0,

90)和(90,0)层首先分别在冲击损伤孔边出现经

向纤维、纬向纤维损伤;之后随着拉伸载荷增加,
各铺层均出现损伤,且沿横向稳定扩展;在损伤稳

定扩展过程中,(0,90)层损伤与(90,0)层相似,
(∓45)层与(±45)层相似,其中(0,90)与(90,0)

层损伤程度稍严重于(∓45)与(±45);当拉伸载

荷增加到233.92MPa时,模型由于承载能力急

剧下降而发生破坏.
在损伤扩展 过 程 中,G827/5224层 合 板 与

G803/5224表现出较大的差别.G827/5224层合

板首先在90°层出现基体损伤,然后随着载荷增

加,其它铺层也出现损伤,但损伤主要集中于90°
层,直到90°层在纵、横向出现大面积的基体损伤

之后,0°和±45°层的损伤才迅速扩展,使模型承

载能力急剧下降而发生破坏.
从G803/5224层合板与 G827/5224层合板

损伤扩展的差别可以看出,G803/5224层合板的

材料利用效率要比G827/5224层合板高,其直接

结果就是二者高速冲击后在剩余拉伸强度降上的

差别(G803/5224层合板拉伸强度降约为50%,

G827/5224层合板约为58%).

a 143.95MPa

b 190.73MPa

c 233.92MPa
浅灰色—经、纬向纤维断裂;深灰色—经向纤维断裂;黑色—纬向纤维断裂.

图4 G803/5224受高速冲击后在不同拉伸载荷下各层损伤累计过程

5 结 论

依据层合板的损伤特点建立了适用于受高速

冲击损伤层合板拉伸剩余强度计算的有限元模

型.对受高速冲击损伤的 G803/5224和 G827/

5224层合板的拉伸力学性能进行了数值模拟与

经验估算对比研究,研究结果表明:

1)模型的仿真结果与经验估算结果吻合较
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好,证明了模型的正确性;

2)G803/5224层合板与G827/5224层合板

在损伤扩展过程中存在着较大的差别,导致了二

者受高速冲击后在剩余拉伸强度降上的差别;

3)在层合板设计中,应尽量使层合板各层保

持损伤同时发生,并在损伤扩展过程中尽量保持

损伤扩展率一致,以提高层合板的材料利用效率.
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2)受地效影响时农林飞机的迎角焦点随高

度降低逐渐后移,俯仰静稳定性增强,高度为中立

稳定.
3)当飞行高度小于某个临界值时,农林飞机

的长周期的一对共轭复根会蜕变成两个实根.由
模态矢量分析可见,近地飞行时高度变量在每个

模态中反应都很剧烈.通过简化分析得到保证飞

机动稳定性的条件是其重心必须位于高度焦点及

迎角焦点之间.
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