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多分层对风电叶片主梁的抗拉性能影响研究
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摘要：研究了不同形式多分层对叶片主梁层合板抗拉强度的影响规律。开展了含单分层和多分层层合板的静态拉

伸测试，并采用连续损伤模型（Continuous Damage Model, CDM）和内聚力模型（Cohesive Zone Model, CZM）对其损伤过

程及最终失效模式进行了数值分析，数值结果与试验值吻合性良好，总体误差在7%以内。建立了1.5 MW-40.3 m叶片主

梁等效层合板数值模型，预测了不同形式的多分层对层合板抗拉强度的影响。研究结果表明，分层的排布形式、最大分

层面积、分层面积阶梯差对抗拉强度均有影响，三角形多分层要高于倒三角形多分层层合板的抗拉强度，最大面积分层

靠近叶片层合板近表面，对拉伸失效载荷影响较大。
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0　引言

风电叶片是将风能转化为电能的关键部件，在典

型的叶片失效原因分析中，由分层引发的失效最为常

见［1］。制造缺陷，设计结构不连续引发的应力集中，生

产、运输或安装中的碰撞都会导致分层的发生［2］。主

梁是叶片典型的损伤易发区域之一，也是叶片的重要

承载结构，提供了叶片在旋转方向的弯曲承载能力，其

极限强度在稳定运行中起着至关重要的作用。主梁部

位的分层在叶片运行过程中会形成高应力集中区域，

提升危险系数。虽然叶片复合材料具有优异的力学性

能，但由于其厚度方向上没有纤维增强相，极易受到横

向载荷的影响，分层会加剧层间的破坏，降低叶片的结

构刚度、强度及承载能力，进而降低发电效率［3］。

叶片主梁由单向玻璃纤维增强塑料（Glass Fiber 

Reinforced Plastics, GFRP）层合板构成，虽然 GFRP 材

料有优异的抗拉性能，但内部分层对 GFRP 抗拉强度

的影响并没有得到足够的关注，研究主要集中在屈

曲、压缩和弯曲载荷对主梁性能的影响［4-7］。在叶片的

运行过程中，主梁会受到拉伸、压缩、弯曲等多种载荷

的耦合作用，交变拉伸等应力载荷时刻考验着叶片主

梁的性能。针对本文的研究对象 1. 5 MW 的风电叶

片，对其影响程度最大的载荷形式是挥舞载荷［8］，此种

载荷工况下，主梁承受沿纤维轴向的拉压载荷，如果

分层在叶片主梁的迎风面，那么受拉伸载荷作用显

著，因此有必要研究分层对叶片主梁在拉伸载荷下力

学行为的影响。

由制造缺陷和冲击引发的分层往往呈多发的形

式，通常出现在多个界面上。多分层更接近真实情

况，其涉及界面条件及分层界面间的耦合作用，受载

过程相应要比单分层更为复杂［9］。学者研究发现，单

一分层对层合板的后屈曲和失效强度的影响要低于

多分层，多分层的层数、深度、尺寸对屈曲性能均有影

响［10-11］。但只有少数学者研究了分层损伤的抗拉特性，

ASLAN 等［12］186-196通过试验研究了多分层对玻璃/环氧

复合材料拉伸行为的影响，其主要针对最终失效模式

和失效载荷，由于多分层间存在相互影响的关系，并没

有深入探究其损伤过程及分层扩展规律，而有限元数

值模拟可以充分探究损伤的传播过程。

数值有限元方法可以为复杂问题提供高效和实

用的解决方案。在分层的有限元数值模拟中，内聚力

模型（Cohesive Zone Model, CZM）可以预测分层的萌

生和演化，因为其支持网格的独立性，同时可以实现
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网格的充分细化并进行精确的计算［13］。连续损伤模

型（Continuous Damage Model, CDM）考虑了层合板的

各类局部损伤形式及材料性能退化［14］，与 CZM 方法

可以共同预测层合板的损伤机制，以及层内层间的耦

合作用，两者结合建立的精确有限元模型可以准确地

描述分层区域相邻层间的应力状态，极大程度地模拟

出损伤萌生与传播的真实过程，从而能更加精准地预

测结构损伤扩展及极限强度［15-16］。尽管目前针对多分

层压缩屈曲行为的有限元研究取得了一定进展，但对

于多分层在拉伸载荷下的有限元模型却鲜有研究。

本文充分考虑了在拉伸载荷下叶片复合材料层

内和层间损伤演化的耦合效应，通过进行单一分层、

多分层抗拉性能的试验测试，研究了分层对层合板力

学性能和损伤行为的影响，同时比较了不同位置多分

层相比于单分层的强度下降率。并建立了三维有限

元模型，采用 CDM 和 CZM 对含多分层层合板结构的

损伤过程及最终失效模式进行了数值模拟，阐述了层

内层间的耦合情况及分层扩展行为，同时验证了数值

模型的有效性。在此基础上建立了不同形式的多分

层主梁数值模型，预测了多分层对叶片主梁层合板抗

拉强度的影响。由此获得的多分层损伤扩展规律，可

为主梁分层损伤修复提供参考依据。

1　试验

1. 1　样件制作

制作样件的铺层材料为单向玻璃纤维布（UDH-

1250），成形过程采用环氧树脂（TECHSTROMTM 180）、

固化剂（TECHSTROMTM 185），制作过程如图 1所示。

在玻纤维布上铺上制作分层所用的聚四氟乙烯薄

膜［图 1（a）］，将铺层结构与真空树脂灌注成型系统相

连接，进行树脂灌注［图 1（b）］，随后在 50 ℃下固化

2 h，80 ℃再固化 3 h，固化后单层标称厚度为 0. 8 mm

［图1（c）］。采用水切割的方法将固化后的样板切割成

小尺寸样件，样件尺寸为 250 mm×25 mm×3. 2 mm。

样件两端粘贴加强片，加强片由双轴布（BX800）制作

［图 1（d）］，在保护样件加持端的同时便于载荷传递到

样件的有效区域，有效距离150 mm。预埋分层薄膜的

尺寸为 15 mm×15 mm，分别铺贴到单向纤维布的指定

位置中，制作方案如表1所示，其中分层位置“1-2”表示

预制分层在第 1层、第 2层层间，样件示意图如图 2所

示。同时制作一组完好的样件，作为对照组（N4），每组

制作5个样件以保证试验的有效性。

1. 2　试验过程

试验过程参照国家标准 GB/T 1040. 4—2006［17］，

对层合板进行单轴拉伸试验，将样件两端夹持在

Instron-5982型万能试验机的夹头上，在标准实验室大

气环境下［温度为（23±2） ℃，相对湿度为（50±10）%］，

采用位移控制加载方式直至样件破坏，加载速率为

2 mm/min，如图 3所示。在测试过程中记录样件的损

伤过程及最终破坏模式。

1. 3　试验结果

图 4为样件的最终失效主视图和侧视图。在样件

的主视图中，样件失效形式均为爆炸式纤维撕裂，并

且有纤维拔出，断裂位置为靠近加强片一侧。从侧视

（a）铺贴预制分层薄膜      （b）真空树脂灌注 
 （a） Laying teflon film     （b） Vacuum resin injection

（c）固化成形           （d）样件

 （c） Curing           （d） Specimen

图1　含分层的层合板样件制作流程

Fig. 1　Manufacturing process of laminate specimens with 

delaminations

图2　含预制分层的样件尺寸示意图

Fig. 2　Specimen size diagram with prefabricated delaminations

表1　分层样件信息

Tab. 1　Information of delamination specimens

编号
Number

N1

N2

N3

N4

分层尺寸
Delamination 

size/mm

15×15

15×15

15×15

—

分层位置
Delamination 

position

1-2

1-2、2-3

1-2、2-3、3-4

—

分层种类
Delamination 

type

单分层
Single layer

双分层
Double layers

三分层
Triple layers

—

样件个数
Specimen 

number

5

5

5

5
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图的局部放大图中可以发现，在预制分层区域有不同

程度的分层扩展痕迹，红色椭圆虚线框标记了分层扩

展区域，同时周边伴随纤维断裂。样件破坏的形式及

样貌大致相同，预制分层处均有不同程度的损伤扩

展，但极限拉伸载荷不同。

试验数据结果如表 2 所示，其中拉伸失效载荷为

每组样件的平均值，离散系数均在 4%以内，说明试验

结果的稳定性较高。无损样件的失效载荷为 112 kN，

对于含预制初始分层样件的失效载荷均有不同程度的

下降，用拉伸载荷损失率表示，可以看出预制分层数越

多，样件的极限拉伸载荷下降越多，承载能力越低，说

明分层的数量对层合板的承载能力有一定影响。

2　渐进损伤分析及有限元建模

由于纤维增强复合材料细观构成的多组分、不均

匀性，存在多种失效形式相互影响、耦合的现象，使得

损伤过程和破坏形式复杂多样，为保证传力路径及失

效载荷预测的准确性，本节建立了三维有限元模型，

综合考虑了层合板多种局部损伤形式，基于Fortran语

言编写了Vumat子程序对主梁层合板结构进行失效预

测，采用 CDM 描述主梁复合材料层合板层内的失效

过程，用CZM预测层间分层的损伤演化过程。

2. 1　层内损伤分析

层内的失效判断采用三维 Hashin［18］准则，该准则

图3　样件拉伸测试

Fig. 3　Specimen tensile test

表2　样件承载能力

Tab. 2　Load capacity of the specimen

编号
Number

N1

N2

N3

N4

拉伸破坏载荷
Tensile failure 

load/kN

107.11

105.33

103.16

112

离散系数
Coefficient of 
dispersion /%

0.32

3.51

2.45

2.53

失效载荷损失率
Failure load loss 

rate /%

4.37

5.96

8.84

0

图4　试验样件破坏形貌

Fig. 4　Damage morphology of test specimens
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考虑了应力间的相互作用及多种失效模式，如纤维拉

伸失效、纤维压缩失效、基体拉伸失效、基体压缩失效

等，各失效判断表达式如下。

纤维拉伸失效模式（σ11 ≥ 0）：

( σ11
XT

) 2 + ( τ12
S12

) 2 + ( τ13
S13

) 2 ≥ 1 （1）

纤维压缩失效模式（σ11 < 0）：

( σ11
XC

) 2 ≥ 1 （2）

基体拉伸失效模式（σ22 + σ33 ≥ 0）：
(σ22 + σ33 )

Y 2T
+ τ223 - σ22σ33

S223
+ ( τ12
S12

) 2 + ( τ13
S13

) 2 ≥ 1  （3）

基体压缩失效模式（σ22 + σ33 < 0）：
1
YC

[ ( YC2S12
) 2 - 1 ](σ22 + σ33 ) + ( σ22 + σ332S12

) 2 +
1

2S223
(τ223 - σ22σ33 ) + ( τ12

S12
) 2 + ( τ13

S13
) 2 ≥ 1 （4）

式中，σ11、σ22、σ33 均为正应力；τ12、τ13、τ23 均为切应

力；XT、XC 分别为纵向拉伸、压缩强度；YT、YC 分别为

横向拉伸、压缩强度；S12、S13、S23 分别为纵向以及 2 个

横向的剪切强度。

满足任一失效判断表达式，单元即发生破坏，刚

度相应发生变化，应力分布也随之改变。CAMANHO

等［19］认为破坏对材料刚度的作用效果可以用中间状

态变量来表示，与真实的破坏过程接近。本文采用

Camanho参数退化方式，如表3所示。

表 3中，E1为纤维方向弹性模量；E2为垂直纤维方

向弹性模量；G12为面内剪切模量；G23为横向剪切模量。

2. 2　层间损伤分析

采用双线性 CZM［20］模拟层间分层损伤。分层的

损伤起始采用二次名义应力准则［21］判断，该准则综合

考虑了各模式之间的相互作用，表达式为

( σN

N ) 2 + ( τSS ) 2 + ( τTT ) 2 = 1 （5）

式中，σN为层间法向应力；τS、τT为层间的剪切应力；

N、S、T分别为层间法向强度以及两个剪切强度；〈·〉为

Macaulay Bracket算子，其定义为

x = {x，  x > 0
0，  x ≤ 0 （6）

二次固化界面胶层的损伤演化及破坏采用 Benz-

eggagh-Kenane［22］能量释放率准则，其判别式为

Gc = G Ic + (G IIc - G Ic ) ( G II
G I + G II

) η （7）

式中，Gc为混合模式下的临界能量释放率；G Ic、G IIc 分
别为Ⅰ、Ⅱ模式的临界应变能释放率；GI、GII 分别为

Ⅰ、Ⅱ模式下的能量释放率；η为混合模式比指数，对

于玻璃环氧树脂复合材料，η的取值为［2，3］。

2. 3　有限元建模

基于 Abaqus 软件建立了含分层损伤层合板的有

限元模型（图 5），几何尺寸、材料、铺层方式和载荷加

载同上节试验样件，材料力学性能参考文献［23］。层

合板采用八节点六面体线性减缩积分单元（C3D8R）

划分，取单个铺层厚度作为单元厚度。分层区域选用

八节点零厚度单元（COH3D8），并对分层周围的分层

扩展区进行局部网格加密。选取 N2样件建立的有限

元模型为例，共创建 62 000 个实体单元和 5 000 个内

聚单元。模型的边界约束与加载方式如图 6所示，采

用 Coupling耦合作为边界约束方式，设置层合板纵向

两侧中心为加载参考节点，左端约束 3个方向的节点

位移，右端沿 x方向施加2 mm/min的拉伸位移载荷。

2. 4　有限元结果分析

对比含两层分层样件 N2的试验和数值分析的载

荷 -位移曲线，如图 7 所示，试验的拉伸失效载荷为

105. 33 kN，数值模拟结果为 98. 04 kN，两者相差

表3　参数退化方式

Tab. 3　Parameter degradation mode

失效模式
Failure mode

纤维拉伸失效
Fiber tensile failure

纤维压缩失效
Fiber compressive failure

基体拉伸失效
Matrix tensile failure

基体压缩失效
Matrix compressive failure

退化方式
Degradation mode

E1 = 0.07E1

E1 = 0.14E1

E2 = 0.2E2, G12 = 0.2G12, G23 = 0.2G23

E2 = 0.4E2, G12 = 0.4G12, G23 = 0.4G23

图5　含分层损伤层合板结构示意图

Fig. 5　Structure diagram of damage laminates with delaminations

图6　模型网格划分及边界条件

Fig. 6　Model mesh division and boundary conditions
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6. 92%，失效位移偏差为 5. 77%，验证了本文数值模型

的精准性。图 8为 4组样件的试验和数值分析的极限

失效载荷对比结果，数值分析数据与试验结果接近，

整体相差范围在 7%以内，验证了本文连续损伤力学

模型与内聚力模型损伤预测的准确性。

进一步以N2样件为例，说明预制分层对层合板内

部损伤扩展行为的影响。图 9（a）~图 9（c）为损伤扩展

区域的失效因子云图。由图9（a）~图9（c）可知，随着拉

伸载荷的增加，损伤在预制分层的四周不断扩展，形成

失效危险区，当载荷大于 87. 6 kN时，分层扩展区域完

全失效。此时损伤单元完全删除，只显示失效前一时

刻云图［图 9（c）］。与此同时，两预制分层中间铺层对

应的网格细化区域首次出现基体拉伸损伤［图 9（d）、

图 9（e）］，说明由于分层扩展区域的失效，其周围的区

域形成了应力集中区域，承担了部分的载荷传递，并

加剧了两分层损伤中间区域的失效进程。当载荷继

续增加到 98. 04 kN，层合板完全失效。图 9（f）为N2样

件侧面损伤局部放大图，此处为预制分层所在区域，

红色标记区域为损伤扩展区域，数值分析云图验证了

此处的损伤扩展行为。由此说明了，在拉伸载荷作用

下含预制分层的层合板失效过程复杂，是多种损伤失

效模式共同作用、相互影响的结果。

图8　4组拉伸失效载荷对比

Fig. 8　Comparison of four groups of tensile failure loads

图7　N2载荷-位移曲线对比

Fig. 7　Comparison of load-displacement curves for N2

（a）分层扩展区（F=18.5 kN）
（a） Delamination propagation area (F=18.5 kN)

（b）分层扩展区（F=48.4 kN）
（b） Delamination propagation area (F=48.4 kN)

（c）分层扩展区（F=87.6 kN）
（c） Delamination propagation area (F=87.6 kN)

（e）基体拉伸损伤局部放大图            （f） N2试验样件预制分层周边损伤扩展
      （e） Local magnification of matrix tensile damage  （f） Prefabricated delamination peripheral damage expansion of N2 specimen

图9　含分层损伤层合板损伤演化历程

Fig. 9　Damage evolution of laminates with the delamination damage
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3　含多分层主梁层合板数值预测

对比数值模型与试验在拉伸载荷作用下的失效

载荷和失效模式，验证了本文分层损伤预测模型的准

确性。将此数值分析方法应用在对主梁层合板分层

损伤的失效预测上，研究对象为 1. 5 MW-40. 3 m叶片

［图 10（a）］，在迎风面主梁存在分层损伤，叶片剖面分

层损伤如图 10（b）所示，10~20 m段主梁的厚度为 34~

38 mm，在等效模型的建立上将其缩小至原主梁厚度

的一半，即 18 mm。对沿展向和弦长方向的尺寸等比

例缩小，选取长宽比为 5∶1，将含分层损伤的主梁等效

成 800 mm×160 mm×18 mm的层合板模型［图 10（c）］，

铺层方式为［0］20，模型的建模方法及材料属性同

第2节。

在实际条件下由低速冲击引发的分层会出现在

层合板复合材料的多个界面上，即多重分层。受冲击

形式、速度和能量的影响，多层界面下的分层通常呈

不同的分层形式。本文根据能量等效原则，设计了 2

种多分层形式，即：远离表层分层的面积随着厚度的

增 加 而 减 小［图 11（a）］，简 称 倒 三 角（Inverted 

Triangular, INV）多分层形式；正三角（Triangular, TRI）

分层形式，分层的面积随着远离表层而逐渐增加［图

11（b）］。2 种形式的分层形状均等效成矩形，所有预

测模型均设置 5 层分层，从第 1 层界面开始向中间界

面分布。分层的最大长度m分别取 100、200、300 mm，

宽度为 60 mm。多分层的阶梯差值用 n 表示，分别为

2、4、6 mm，n取值的不同可以产生不同大小的多分层

三角形。共建立 18组多分层预测模型，受载形式为拉

伸位移载荷。

表 4、表 5 分别为 INV 和 TRI 多分层层合板的最

终失效强度，完好的主梁层合板的拉伸强度为

1 243. 57 MPa，所有多分层层合板的拉伸强度均有不

同程度的下降，INV07 最大分层长度为 300 mm，阶梯

差为 2 mm，拉伸强度失效率最高为 29. 77%。由图 12

可以直观地发现，当阶梯差 n一定时，随着最大分层面

积的增加，层合板强度逐渐减小，说明多分层损伤的

面积越大对层合板的整体承载能力影响逐渐增大；当

最大分层面积一定时，随着阶梯差增大，拉伸失效载

荷增加，这是由于分层总面积减小，损伤程度减小，进

而强度失效率减弱。此规律与文献［12］188-193的试验结

果相吻合。同时发现，TRI 的失效强度要略高于 INV

多分层层合板的失效强度，说明损伤形式对层合板的

承载能力有一定影响。

图13（a）~图13（c）分别为拉伸载荷为2 909 kN下，

TRI01多分层主梁层合板第 5、第 4、第 3分层损伤扩展

区域的损伤因子云图。第5层分层损伤面积最大，其分

层损伤扩展区域面积均要高于第 4 分层［图 13（b）］、

（a） 40. 3 m全尺寸叶片主梁损伤
（a） Damage of 40. 3 m full-size blade spar cap

（b）叶片迎风面主梁损伤剖面图　　　　　　　　　　　　　　　　　　（c）主梁层合板分层损伤示意图　　　　
（b） Profile diagram of the spar cap damage on pressure side　　　  　 　　（c） Delamination damage diagram of the spar cap laminate　　

图10　含分层损伤的主梁等效模型

Fig. 10　Equivalent model of the spar cap with delamination damage

表4　INV多分层层合板失效强度

Tab. 4　Failure strength of INV laminate

参数Parameter

最大长度Maximum length m/mm

阶梯差Step difference n/mm

失效强度Failure strength/MPa

强度失效率Strength loss rate/%

INV01

100

2

1 008.42

18.91

INV02

100

6

1 087.69

12.53

INV03

100

10

1 150.19

7.51

INV04

200

2

920.43

25.98

INV05

200

6

1 063.53

14.48

INV06

200

10

1 116.33

10.23

INV07

300

2

873.31

29.77

INV08

300

6

985.91

20.72

INV09

300

10

1 036.23

16.67
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第 3分层［图 13（c）］损伤扩展区域。当拉伸载荷进一

步增加到 2 940 kN 时，分层扩展区域大面积失效，同

时发现第 5分层和第 4分层中间的第 5铺层对应的区

域发生基体失效［图 13（d）］，第 4铺层同样有基体失效

发生［图 13（e）］，基体损伤面积要小于第 5铺层。这说

明在多分层情况下最大面积分层在拉伸载荷下损伤

最为严重，会加剧周边铺层的基体损伤，向多分层区

域和无分层区域方向同时传播，这也能说明TRI型层合

板的抗拉强度高于 INV型层合板的抗拉强度。当最大

面积分层位于第1层时（INV型多分层），其为应力集中

的危险区域，载荷只能传递到邻近分层区域，加剧损伤

破坏；而当最大分层面积位于第 5 层时（TRI 型多分

层），部分失效区域的载荷不仅可以传递到邻近分层区

域，还可以传递到周边完好铺层区域，因此，TRI型的整

体抗拉强度更高。由此可见，最大面积分层靠近叶片

层合板近表面对整体失效载荷影响较大。

图12　INV和TRI多分层主梁层合板失效强度对比

Fig. 12　Comparison of failure strength between INV and TRI 

multiple-delamination spar cap laminates

（a）第5层分层扩展区损伤
（a） 5th layer delamination propagation damage

（b）第4层分层扩展区损伤
（b） 4th layer delamination propagation damage

（c）第3层分层扩展区损伤云
（c） 3rd layer delamination propagation damage

（d）第5层基体拉伸损伤

（d） 5th layer matrix tensile damage

（a）倒三角多分层层合板

（a） INV delamination laminates

（b）正三角多分层层合板

（b） TRI delamination laminates

图11　含多分层主梁层合板设计方案

Fig. 11　Design scheme of spar cap laminates with multiple 

delaminations

表5　TRI多分层层合板失效强度

Tab. 5　Failure strength of TRI laminate

参数Parameter

最大长度Maximum length m/mm

阶梯差Step difference n/mm

失效强度Failure strength/MPa

强度失效率Strength loss rate/%

TRI01

100

2

1 046.16

15.87

TRI02

100

6

1 140.54

8.29

TRI03

100

10

1 198.51

3.62

TRI04

200

2

964.25

22.46

TRI05

200

6

1 088.85

12.44

TRI06

200

10

1 126.15

9.44

TRI07

300

2

879.08

29.31

TRI08

300

6

1 050.58

15.52

TRI09

300

10

1 081.67

13.02
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（e）第4层基体拉伸损伤

（e） 4th layer matrix tensile damage

图13　TRI01多分层主梁层合板损伤云图

Fig. 13　Damage nephogram of TRI01 multiple-delamination spar cap laminate

4　结论

针对风电叶片主梁层合板分层对拉伸性能影响

研究不足的问题，探讨了不同形式多分层对叶片主梁

层合板抗拉强度的影响规律。开展了单一分层和多

分层损伤样件的拉伸测试，采用 CDM 和 CZM 建立了

含分层损伤的叶片主梁复合材料层合板三维实体模

型，对拉伸载荷下层合板结构响应与渐进损伤失效行

为进行验证，并预测了不同形式多分层对叶片主梁层

合板抗拉强度和损伤扩展规律的影响，得出如下主要

结论：

1）所用三维实体数值模型与渐进失效判据可有

效模拟预测复合材料层合板在拉伸载荷下层间与层

内渐进损伤过程，结构损伤破坏行为更为全面细致。

数值模拟与试验的载荷-位移分布趋势一致，整体失效

载荷偏差在 7%以内。分层数越多，层合板的极限拉

伸载荷下降越多。

2）含分层损伤层合板在拉伸载荷下的主要失效

模式为基体拉伸破坏和层间分层损伤，分层会加剧周

边部位传递应力及承担部分载荷的作用，并引发局部

纤维破坏。

3）对于含多分层主梁层合板，多分层会降低层合

板的拉伸破坏载荷。分层的排布形式、最大分层面

积、分层面积阶梯差对抗拉强度均有影响，TRI型多分

层层合板的抗拉强度要高于 INV型多分层层合板，最

大面积分层靠近叶片层合板近表面对整体失效载荷

影响较大。

由于风电叶片存在尺寸效应，接下来的工作会集

中在多分层对部件级和全尺寸叶片的损伤演化过程

和力学性能的影响研究，同时会考虑其他作用载荷下

的失效机制。
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Influence of multiple delaminations on tensile performance of wind turbine 
blade spar caps

XIN Wen1, 2 ZHOU Bo1, 3 LI Hui3 GUO Zhihui3 ZHANG Lixin1

(1. School of Mechanical Engineering, Shenyang University of Technology, Shenyang 118070, China)

(2. School of Mechanical Engineering, Liaoning Institute of Science and Technology, Benxi 117004, China)

(3. School of Civil Engineering, Shenyang University of Technology, Shenyang 118070, China)

Abstract: The influence of different multi-delamination forms on the tensile strength of blade spar cap laminates was 

studied. Static tensile tests were conducted on laminates with single and multiple delaminations. The continuous damage model 

(CDM) and cohesive zone model (CZM) were used to analyze the damage process and failure mode. The numerical results 

showed good agreement with test values, with an overall error rate below 7%. A numerical model of 1.5 MW-40.3 m blade 

spar cap equivalent laminates was established to predict the effect of different types of multi-delamination on the tensile 

strength. The results show that the arrangement, maximum area, and step difference of delaminations all have an impact on 

tensile strength. The tensile strength of triangular multi-delamination is higher than that of inverted triangular multi-

delamination laminates, and the maximum delamination near the surface greatly affects the tensile failure load.
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