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边缘冲击下T300/69层合板压-压疲劳寿命预测模型

张 鹏  刘俭辉  韦尧兵

（兰州理工大学 机电工程学院，兰州 730050）

摘要：边缘低速冲击后复合材料层合板内部产生分层、基体挤压等损伤，对于复合材料层合板的安全使用和寿命会

产生严重影响。因此，建立一种针对边缘低速冲击后的疲劳寿命预测模型具有实际工程意义。通过低速冲击试验、压缩

试验和压-压疲劳试验获得疲劳寿命预测模型的凹陷损伤尺寸、压缩剩余强度和疲劳寿命等数据。基于平均应力破坏准

则，结合开口等效法，将层合板冲击损伤区域等效为相应孔径，提出不同冲击能量的等效损伤系数，建立了考虑冲击损伤

层合板压缩剩余强度的疲劳寿命预测模型，并将预测结果与试验结果进行对比。结果表明，该模型的疲劳寿命预测精度

较高，误差控制在10%以内，具有较好的预测能力。
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0　引言

复合材料具有强度高、密度低、疲劳性能好等优

点，在航空航天、新能源领域得到广泛应用［1-3］。复合

材料层合板由单向碳纤维与树脂基体通过层合热压

而成，在使用过程中可能会受到冰雹、碎片等撞击。

这会导致复合材料层合板的剩余强度和抗疲劳性能

显著下降，削减了材料的使用性能［4］。因此，研究复合

材料层合板疲劳寿命成为国内外研究的热点之一［5］。

复合材料层合板疲劳试验周期长，耗费大量的物力，

其最直接、有效的方法就是通过建立疲劳寿命预测模

型对疲劳性能进行评价。

复合材料层合板的疲劳损伤机制十分复杂［6-7］。

在疲劳过程中，各种损伤相互影响，其材料性能逐渐

退化。复合材料层合板的疲劳寿命预测模型分为三

大类［8］：①根据 S-N 曲线来预测特定载荷下的疲劳寿

命；②根据复合材料层合板疲劳渐进损伤模型来预测

疲劳寿命；③根据剩余强度或剩余模量建立疲劳寿命

预测模型。FAWAZ等［9］将S-N疲劳寿命曲线变换为对

数形式的表达式。SHEN等［10］研究了准静态和疲劳载

荷作用下正交铺设的玻璃纤维复合材料层合板损伤

演化规律，分析不同铺设顺序对材料损伤演化的影

响。ATTIA 等［11］研究了冲击后复合材料在疲劳载荷

作用下的损伤扩展问题，利用应变能释放率来预测冲

击损伤后复合材料的疲劳寿命。徐颖等［12］针对冲击

后复合材料层合板，研究了冲击损伤层合板的压-压疲

劳寿命预测方法。刘俭辉等［13］修正了应力场强法，建

立了疲劳寿命预测模型，并验证了模型的可靠性。

复合材料层合板疲劳损伤过程十分复杂，得到准

确的疲劳寿命通常需要做大量的试验。为了降低试

验成本，提高预测模型的精度，考虑冲击损伤层合板

的压缩剩余强度，选用开口等效法［14-17］将损伤区域等

效为圆形开孔，圆的直径取决于最大损伤尺寸，并认

为该区域不再具有承载能力。此外，子层屈曲法［18］将

冲击损伤看作多个矩形分层，并认为压缩破坏是各个

子层发生屈曲失效的过程，该方法在工程实际中有一

定的局限性。软化夹杂法［19-21］将冲击损伤等效为形状

规则的软化夹杂，然后用应力准则、应变准则或其他

准则判定层合板的失效。损伤累积法［22-25］利用动态有

限元模拟层合板的冲击损伤，将对应退化后的刚度作

为层合板的初始损伤，再用损伤累积法模拟层合板的

压缩破坏过程，并计算剩余压缩强度。

借助低速冲击试验分析损伤区域尺寸，并进行等

效孔径计算，通过压缩试验得到压缩剩余强度，进而

求解外载荷应力，通过 15 J冲击能量下的压-压疲劳试

验获得其疲劳寿命。基于以上结果，拟合等效损伤系

数，提出适用于低速冲击损伤状态下的 T300/69 层合

板疲劳寿命预测模型，为工程应用提供理论依据。本
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文只考虑冲击能量对疲劳寿命的影响，未考虑铺层方

式、铺层角度、冲击大小及方向对疲劳性能的影响。

1　低速冲击后压缩试验

1. 1　T300/69试验件

T300/69碳纤维复合材料层合板采用热压罐工艺

制作而成，单层板厚度为 0. 15 mm，材料铺层顺序为

［0/45/-45/90］3s，共 24 层。使用线切割技术将复合材

料层合板切割成长为 75 mm、宽为 35 mm 的试验件。

T300/69 层合板弹性性能参数和强度性能参数如表 1

所示。

1. 2　基于冲击试验获取凹陷损伤数据

如图 1所示，冲击试验在落锤试验台上完成，通过

调整落锤高度来获得冲击能量，冲头的形状可以根据

实际的工况进行调整。

复合材料层合板边缘冲击的损伤形貌与冲击能

量有显著关系。当冲击能量为 5 J时，损伤区域产生椭

圆形凹陷，层间出现少量分层；当冲击能量为 15 J时，

损伤区域的凹陷程度更明显，其部位产生纤维翘起等

现象（图2）。

由试验可以得到不同冲击能量下层合板损伤形

貌尺寸，如表 2所示。冲击产生的凹坑长度和宽度随

冲击能量增大而增加。相比于凹陷宽度，损伤区域凹

陷长度对于冲击能量的变化更加敏感。观察层合板

的损伤区域发现，其主要损伤模式有纤维压缩破坏、

基体挤压及基体裂纹扩展导致的分层。

1. 3　基于低速冲击后压缩试验获取压缩剩余强度

按照ASTM D7137［26］标准，压缩试验在WDW-300

微机控制电子万能试验机上进行。压缩试验采用载

荷控制的加载方式，压缩试验加载速率为 2 mm/min，

试件夹持情况如图3所示。

图3　层合板压缩试验

Fig. 3　Compression test of laminates

表1　T300/69层合板弹性性能参数与强度性能参数

Tab. 1　Elastic performance parameters and strength performance 

parameters of T300/69 laminates

E1 /MPa
140 000

XT /MPa
1 760

E2 /MPa
9 000

XC /MPa
1 100

E3 /MPa
9 000

YT /MPa
51

ν12

0.32

YC /MPa
130

ν13

0.28

ν23

0.21

Sxy /MPa
70

G12 /MPa
4 600

Sxz /MPa
60

G13 /MPa
4 600

G23 /MPa
3 082

Syz /MPa
60

图1　落锤试验台

Fig. 1　Drop hammer test bench

（a） 5 J

（b） 15 J

图2　不同冲击能量损伤形貌

Fig. 2　Damage morphology of different impact energies

表2　不同冲击能量下层合板损伤形貌尺寸

Tab. 2　Damage morphology size of laminates under different impact energies

冲击能量
Impact energy/J

5

15

试件编号
Specimen number

5 J-1

5 J-2

5 J-3

15 J-1

15 J-2

15 J-3

凹陷长度
Dent length/mm

6.81

6.35

7.15

11.27

11.05

12.10

凹陷长度平均值
Average length of dent/mm

6.77

11.47

凹陷宽度
Dent width/mm

4.23

3.56

3.86

4.15

5.65

5.05

凹陷宽度平均值
Average width of dent/mm

3.88

4.95
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损伤区域随冲击能量的增大而增大；当冲击能量

为 5 J时，压缩失效试件基本观察不到因压缩失效而产

生的裂纹［图4（a）］；当冲击能量为15 J时，压缩失效试

件表面产生裂纹［图 4（d）］，在冲击点附近已经造成了

剪切损伤。由试件压缩侧面损伤图可以看出，边缘冲

击后层合板压缩失效主要是以分层损伤为主，产生的

分层对称分布在层合板的两侧。分层损伤是由边缘

低能量冲击造成试件的损伤起始，使得层合板在压缩

载荷的作用下不断扩展，最终失效。

不同冲击能量后，层合板最大压缩载荷及压缩剩

余强度如表 3所示。边缘冲击对层合板压缩强度的影

响较大；随着冲击能量的增加，压缩剩余强度随之降

低。同时也做了无损伤压缩试验，无损伤的压缩强度

为333. 25 MPa。

2　冲击损伤层合板的失效理论分析

开孔等效法认为，冲击损伤层合板压缩失效模式

和开孔层合板相似，都是由孔（冲击损伤区）边缘应力

集中导致纤维屈曲，从而使层合板发生压缩破坏［27］的。

2. 1　平均应力判据

平均应力破坏准则是将距离孔边一定距离上的平

均应力作为标准来表征开孔层合板的破坏。假设在 y

轴上从 r到 r+a0这段距离的平均应力σy等于或者大于

无缺口层合板的强度σ0，就认为开孔层合板失效。

σy = σ∞
N2a0

{ 2( r + a0 ) - r2

r + a0
- r4

( r + a0 )3 -

(K ∞
T - 3) [- r6

( r + a0 )5 + r8

( r + a0 )7 ] } （1）

式中，σ∞
N为远场应力，即压缩剩余强度；K ∞

T 为开孔层合

板孔边应力集中系数；r为孔径；a0为特征长度。

2. 2　等效孔径与特征长度的确定

运用开口等效法将冲击造成的损伤处理为一圆

形开孔，根据表 3将损伤区域等效为半圆孔，凹陷长度

等效为开孔孔径。

张彦等［28］认为，含孔复合材料层合板特征长度 a0

表3　最大压缩载荷及剩余强度

Tab. 3　Maximum compressive load and residual strength

冲击能量
Impact energy/J

5

15

试件编号
Specimen number

5 J-1

5 J-2

5 J-3

15 J-1

15 J-2

15 J-3

破坏载荷
Breaking load/kN

35.3

27.6

31.2

26.8

25.2

21.6

平均压缩载荷
Average compressive load/kN

31.4

24.5

压缩剩余强度
Compressive residual strength/

MPa

280.1

219.0

249.2

212.7

200.0

171.4

平均压缩剩余强度
Average compressive residual 

strength/MPa

249.2

194.4

（a） 5 J-正面

（a） Front of 5 J

（b） 5 J-背面

（b） Back of 5 J

（c） 5 J-侧面

（c） Flank of 5 J

（d） 15 J-正面

（d） Front of 15 J

（e） 15 J-背面

（e） Back of 15 J

（f） 15 J-侧面

（f） Flank of 15 J

图4　5 J和15 J冲击能量后层合板的压缩损伤图

Fig. 4　Compressive damage diagram of laminates after 5 J and 15 J impact energy
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与层合板的材料体系有关。

通过层合板冲击后的静压缩强度和平均失效准则

便可以推导出不同孔径层合板的特征长度。损伤宽度

扩展到层合板宽度的50%时，试件基本失去承载能力，

经过少数加载循环后就会失效。试验表明，选择孔径 r

到50%板宽距离的平均应力会更适用［29］。如表4所示，

冲击能量越大，等效孔径越大，特征长度越小。

3　压-压疲劳试验及寿命预测模型

3. 1　基于压-压疲劳试验获取疲劳寿命

复合材料层合板低速冲击后的压-压疲劳试验在

试验机（图 5）进行，试验均在室温下进行，疲劳加载采

用载荷控制的加载方式，载荷波形为等幅正弦波。

T300/69复合材料层合板冲击后压-压疲劳损伤如

图 6所示。由图 6可以看出，应力水平越大，其疲劳损

伤越严重，层间分层越明显。在压-压疲劳载荷作用

下，试件边缘冲击造成的分层由冲击点附近沿宽度方

向向另一侧扩展，这个过程十分缓慢。随着循环次数

的增加，直至临近破坏时，整个试件才会发生贯穿式

分层和子层屈曲现象。

由表 5 可知，即使是同一冲击能量、同一应力水

平，疲劳寿命也存在分散性。应力水平越高，循环次

数越少。从边缘冲击试验到压-压疲劳试验，层合板局

部损伤的复杂多样性也对疲劳寿命产生了影响。试

验发现，15 J能量冲击后层合板在 80% 应力水平下寿

命相差较大。

3. 2　数值分析

建立层合板冲击后的疲劳寿命模型：

σs
σy ( x, 0 ) = CNS （2）

式中，σy ( x，0) 与σs 分别为开孔层合板的外载荷应力

和无损伤层合板的静压缩强度。为了更加真实地反

映出应力-寿命情况，根据等应力等损伤原则对开孔

层合板的疲劳寿命模型进行修正，等效损伤系数为

α，式（2）变为
σs

ασy ( x,0 ) = CNS （3）

根据无损伤层合板疲劳寿命模型的指数函数规

律，假设损伤层合板的对数寿命与应力水平之间也存

在指数函数规律，用试验数据进行拟合，得到了低速

冲击后层合板的疲劳寿命：

ασy ( x,0 )
σs

= 1.608 4 ( lg N )-0.647 5 （4）

1） 计算孔径应力集中系数K ∞
T，即

K ∞
T = 1 + 2( E11

E22
- ν12 ) + E11

G12
= 7.138 6 （5）

2）计算外载荷应力σy，即

σy = σ∞
N2a0

{ 2( r + a0 ) - r2

r + a0
- r4

( r + a0 )3 - (K ∞
T -

3) [- r6

( r + a0 )5 + r8

( r + a0 )7 ] } （6）

表4　边缘冲击压缩载荷下特征长度

Tab. 4　Characteristic length of the edge of impact compression load

冲击能量
Impact energy/J

5

15

孔径
Aperture/mm

3.385

5.735

特征长度
Characteristic length a0/mm

10.730

6.030

图5　电液伺服动静万能试验机

Fig. 5　Electro-hydraulic servo dynamic and static 

universal testing machine

（a） 5 J-80% （b） 15 J-60%

（c） 15 J-70% （d） 15 J-80%
图6　不同应力水平疲劳损伤图

Fig. 6　Fatigue damage diagram at different stress levels

表5　冲击后压-压疲劳寿命

Tab. 5　Compressive fatigue life after impacts

试件编号
Specimen number

5 J-1

5 J-2

15 J-1

15 J-2

15 J-3

15 J-4

15 J-5

15 J-6

应力水平
Stress level/%

80

80

60

60

70

70

80

80

lg N

5.231

>5.653

5.106

5.627

5.345

4.885

2.702

4.417

平均 lg N
Average of lg N

>5.492

5.440

5.173

3.560
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等效孔径 r和特征长度 a0 由表 4确定，将 5 J、15 J

能量冲击后的层合板的疲劳寿命代入式（4）得到α值，

如表6所示。

将 15 J冲击能量在不同应力水平下获得的等效损

伤系数求和再取平均值，得到的疲劳模型等效损伤系

数α=0. 497 0，则疲劳寿命模型为

0.497 0σy ( x, 0 )
σs

= 1.608 4 ( lg N )-0.647 5 （7）

4　试验验证与分析

4. 1　试验验证

如图 7 所示，将 15 J 能量冲击后复合材料层合板

所获得的试验结果与预测结果进行对比。结果表明，

误差范围较小，具体误差分析见第 4. 2节。平均应力

水平为 60%时，相对误差最大为 6. 541%；平均应力水

平为70%时，相对误差最大为5. 896%。

如图 8 所示，将低速冲击损伤层合板的疲劳寿命

试验值与预测值进行了对比。低速冲击损伤层合板

的疲劳寿命预测结果说明，本文所采用的疲劳寿命预

测方法是合理的。

4. 2　误差分析

误差来源可以归纳为以下几点：① 复合材料层合

板的疲劳寿命存在一定的分散性，疲劳性能易受到冲

击载荷、环境温度和湿度的影响。边缘冲击后的压-压

疲劳试验，层合板局部损伤的复杂多样性也对疲劳寿

命产生了影响。② 试验发现，层合板在 80%应力水平

下的寿命相差较大。一方面，因为层合板对分层损伤

较为敏感，15 J能量的低速冲击造成的分层损伤严重

影响了复合材料层合板的疲劳性能；另一方面，边缘

冲击能量越高，层合板损伤区域越大，层合板承受的

压缩载荷变弱，应力集中使得损伤区域的应力变大，

从而影响层合板的疲劳寿命。③ 碳纤维复合材料本

身为各向异性材料，存在一定的分散性。④ 将冲击损

伤区域等效为圆形孔，虽然两者的力学特性相似但并

不完全相同，导致等效过程存在差异。

5　结论

针对低速边缘冲击下的T300/69复合材料层合板

疲劳寿命开展一些研究。考虑层合板压缩剩余强度

对疲劳寿命的影响，基于开口等效法建立了疲劳寿命

预测模型；通过预测值与试验值，验证了该方法的合

理性和可靠性，得出以下结论：

1）考虑低速冲击后复合材料层合板复杂的损伤

机制，将边缘冲击损伤层合板等效为开孔层合板，通

过测量凹陷损伤尺寸，确定开孔孔径及特征长度，其

计算过程简洁高效。

2）考虑压缩剩余强度对疲劳寿命的影响，结合平

均应力准则计算外载荷应力，通过试验数据拟合疲劳

寿命模型，得到损伤参数，从而获得T300/69复合材料

层合板的疲劳寿命预测模型。

3）将疲劳寿命预测与疲劳寿命试验相比，验证该

方法可以准确地预测边缘低速冲击下的层合板疲劳

寿命，且预测精度较高，预测误差在10%以内。

表6　等效损伤系数

Tab. 6　Equivalent damage coefficient

冲击能量
Impact energy/J

5

5

15

15

15

应力水平
Stress level/%

80

80

80

70

60

疲劳寿命
Fatigue life lg N

5.231

5.653

3.560

5.173

5.440

σy  /MPa

302.988

302.988

425.565

372.369

319.174

α

0.656

0.629

0.542

0.480

0.468

图7　疲劳寿命对比图

Fig. 7　Comparison diagram of fatigue life 

图8　应力水平与疲劳寿命关系

Fig. 8　Relation between the stress level and the fatigue life
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Compression-compression fatigue life prediction model of T300/69 laminates 

under edge impact

ZHANG Peng LIU Jianhui WEI Yaobing

(School of Mechanical and Electrical Engineering, Lanzhou University of Technology, Lanzhou 730050, China)

Abstract: After low-velocity impact at the edge, delamination and matrix extrusion occur inside the composite laminates, 

which will have a serious impact on the safe use and life of the composite laminates. Therefore, it is of practical engineering 

significance to establish a fatigue life prediction model for low-velocity impact at the edge. The dent damage size, compressive 

residual strength and fatigue life of the fatigue life prediction model were obtained by low-speed impact test, compression test 

and compression-compression fatigue test. Based on the average stress failure criterion, the impact damage area of the 

laminated plate was equivalent to the corresponding aperture by combining the opening equivalent method, and the equivalent 

damage coefficient of different impact energy was proposed. A fatigue life prediction model considering the compressive 

residual strength of impact damaged laminates was established, and the prediction results were compared with the test results. 

The results show that the fatigue life prediction accuracy of the model is high, the error is controlled within 10%, and the 

model has good prediction ability.

Key words: Composite laminate; Fatigue life prediction model; Opening equivalent method; Low-velocity edge impact

Corresponding author: LIU Jianhui, E-mail: liujh@lut.edu.cn

Fund: National Natural Science Foundation of China (51605212)

Received: 2023-11-23  Revised: 2024-01-15

92


