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摘 要：针对施加预载荷的碳纤维增强复合材料层合板低速冲击行为建立了一种可施加预载荷的复合材料层合板低速冲击

模型，并进行了有限元分析。首先，通过对比无预应力低速冲击仿真结果与试验结果，验证模型的合理性；其次，利用模型模

拟了6组不同预载荷情况下相同冲击能量的低速冲击过程。对比结果显示，预载荷加重了层合板的损伤程度，而相同大小

的拉伸、压缩预载荷状态下的层合板低速冲击力学行为无明显差别，但是拉伸预载荷造成的层合板损伤比压缩预载荷较为

严重。通过数值模拟的方法研究预载荷对复合材料低速冲击的影响，为飞机结构复合材料实际工况下的抗冲击性能提供基

础数据参考，对飞机结构设计优化具有重要的工程应用价值。
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碳纤维增强复合材料（CFRP）因其比刚度高、比强度高

以及耐疲劳等优点，被广泛运用于航空航天领域[1-3]。然

而，CFRP层合板在服役过程中存在局部低速冲击损伤的风

险，包括跑道碎石飞溅、工具掉落、人员踩踏等情形，这也成

为其结构安全性能的主要威胁[4-6]。

近年来，国内外学者分别从试验、数值模拟等方面对复

合材料层合板低速冲击进行了较全面的研究[7-9]。但目前

主要集中于无预载荷状态下的低速冲击行为，而实际中飞

机在起降、飞行过程中，机体结构本身就承受较大的预载

荷。因此，在进行复合材料结构低速冲击行为研究时，还应

进一步考虑预载荷的影响[10]。目前，已有学者就此开展了

相关研究工作。Ali等[11]针对双轴预加载对 e-玻璃纤维/环

氧复合材料层合板低速冲击性能的影响进行了试验和数值

研究。结果显示，预加载复合板的刚度、挠度、吸收能量增

大。王计真等[12-14]研究了预拉伸与预压缩状态下复合材料

层合板的高速冲击行为，指出预拉伸载荷可减少分层损伤

面积，而预压缩载荷会增大分层损伤面积。Hu等[15]分析了

预压缩载荷对二维混杂编织复合材料层合板低速冲击性能

的影响机理，并采用CT和扫描电镜等对层合板内部损伤及

失效机制做出了解释分析。Felipe等[16]研究了预压载荷对

复合材料层合板低速冲击的影响，并建立了基于连续介质

损伤力学的分析模型。

因此，本文针对碳纤维/环氧树脂复合材料层合板，建

立了施加预载荷的低速冲击数值模型，预测复合材料

CCF300/BA9916II在不同预载荷作用下的低速冲击行为，

分析其对复合材料低速冲击的影响，以丰富碳纤维复合材

料层合板预载荷低速冲击行为响应的研究。

1 有限元模型
1.1 几何模型

图1为本文建立的低速冲击有限元模型。低速冲击采

用头部为半球形的钢性落锤，直径 D=16mm，质量 m=

7.05kg，冲击点位于层合板中心，冲击能量为35J，选用解析

刚体建模。复合材料层合板是 CCF300/BA9916II 碳纤维/

环氧树脂，尺寸为 150mm×100mm×5mm，铺层方式为[45/

-45/90/0/0/45/0/0/-45/0]s，采用Composite layup设置铺层方
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向，通过连续壳单元（SC8R）进行显示分析，单元数量63850

个。底座采用刚体建模，尺寸与层合板一致，采用四节点三

维双线性刚性四边形（R3D4）单元，单元数量为920个。落

锤、复合材料层合板和底座装配如图1所示。

仿真模型的边界条件设置为：底座的端部固定，即6个

方向位移为0；落锤质点的约束条件设置为仅Z方向可移动

（如图2所示），并施加3.14m/s的初速度。

1.2 损伤分析模型

复合材料在冲击载荷作用时，主要发生的损伤类型有：

纤维损伤、基体损伤和分层。这些损伤类型可能在冲击过

程中同时存在。本文选用常用于分析复合材料渐进损伤的

二维Hashin失效模型以及分层损伤模型。

1.2.1 二维Hashin失效模型

Hashin[17-18]准则定义了：纤维拉伸、纤维压缩、基体拉

伸、基体压缩等4种失效模式，其表达式分别为以下几个。

（1）纤维拉伸失效

Fft =( σ11

XT
)

2

+α ( σ12

S )
2

=1 (σ11≥0) （1）

式中：Fft为纤维拉伸失效变量；XT，S分别为纵向拉伸强度，

剪切强度；σ11，σ12分别表示纵向应力分量、剪切应力分量。

（2）纤维压缩失效

Ffc = ( σ11

XC
)

2

= 1 (σ11 < 0) （2）

式中：Ffc为纤维压缩失效变量；XC为纵向压缩强度。

（3）基体拉伸失效

Fmt =( σ22

YT
)

2

+β ( σ12

S )
2

=1 (σ22 ≥ 0) （3）

式中：Fmt为基体拉伸失效变量；YT为横向拉伸强度。σ22表
示横向2方向的应力分量；β为修正系数。

（4）基体压缩失效
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式中：Fmc为基体压缩失效变量；YC为横向压缩强度。当Fft，

Ffc，Fmt，Fmc等达到1时，表示材料对应的损伤开始萌生。

Hashin准则是损伤起始的判据，损伤起始发生之后，材

料的刚度将逐步退化，即进入损伤演化阶段。由此引入损

伤状态变量 d用来表征材料损伤后的刚度退化程度，损伤

后的材料应力应变关系为：

σ = C (d )ε

C(d)为损伤后的剩余刚度矩阵：
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（5）

D = 1-(1-df) (1-dm) ν12ν21 （6）

式中：E1，E2分别为材料纵向弹性模量，横向弹性模量；ν12，

ν21分别为材料纵向泊松比、横向泊松比；d f，dm，ds分别为纤

维方向损伤状态变量、基体方向损伤状态变量、剪切损伤状

态变量。表达式如下：

d f = {dtfdcf
if σ11 ≥ 0if σ11 < 0

dm = {dtmdcm
if σ22 ≥ 0if σ22 < 0 （7）

ds = 1 - (1 - d tf) (1 - dcf ) (1 - d tm) (1 - dcm) （8）

如图3所示，材料在三角形顶点开始损伤，刚度发生线

性退化直至失效[19]。

图1 低速冲击有限元模型

Fig.1 Low velocity impact finite element model

图2 有限元模型边界条件设置

Fig.2 Boundary condition of finite element model
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d的一般表达式为：

d = δ
feq ( )δeq - δ0eq
δeq ( )δ feq - δ0eq

（9）

式中：δeq为该方向的等效位移；σeq为该方向的等效应力；δ0eq
为准则等于 1时的等效位移；σ0eq为准则等于 1时的等效应

力。则每种失效模式彻底失效时对应的失效位移为：

δ fteq=2G
C

σ0eq
（10）

复合材料参数见表1。

1.2.2 分层模型

为预测低速冲击过程中的分层破坏，使用内聚力模型

中的Cohesive单元模拟层间损伤演化。本文中选用二次名

义应力准则来判定层间损伤的起始状况：

ì
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tn ≥ 0, d = { }tnN
2
+ { }tsS

2
+ { }ttS

2
, {d < 1d ≥ 1 失效

tn < 0, d = { }tsS
2
+ { }ttS

2
, {d < 1d ≥ 1 失效

（11）

式中：ti（i=n, s, t）为法向应力和切应力。

针对分层损伤的扩展，本文引入B-K断裂准则进行有

限元计算。

GC = G Cn + (G Cs - G Cn ) ( Gs + G tGs + Gn )
η

（12）

式中：G Cn，G Cs，G t分别为法向、纵向和横向方向的临界断裂

能；η是一个材料修正参数。

针对本文的 20层单层复合材料，需设置 19层黏结层，

但计算量较大，因此为平衡计算效率和预测精度。本文在

2/3，5/6，8/9，12/13，15/16，18/19层间共设置 6层黏结层，如

图4所示。Cohesive单元材料属性见表2。

1.3 预应力加载

在仿真模型中，施加预载荷的方式较多，本文采用施加

预应变的方式来实现预加载。本文基于ABAQUS有限元

分析软件，在复合材料层合板一侧施加位移载荷，另一侧约

束，进行准静态分析后，获得带有预载荷的层合板。之后在

冲击模型的Load步骤中，通过 initial state模块，将其导入施

加预载荷的层合板，实现后续的仿真计算。

本文对不同拉伸和压缩预载荷均进行模拟，共 6 组，

见表3。

2 结果及分析
2.1 无预应力模拟结果

图5为试验和仿真复合材料层合板低速冲击过程中的

表2 Cohesive单元材料参数

Table 2 Parameters of Cohesive element

法向强度 tn/MPa

30

GІC/（N/mm）

0.339

E/MPa

100000

剪切强度 ts=tt /MPa

30

GІІC= GІІІC /（N/mm）

0.966

G1 /MPa

100000

黏度

10-11

ρ /（kg/mm3）

1.6×10-9

G2/MPa

100000

图4 设置Cohesive示意图

Fig.4 Schematic diagram of Cohesive

图3 材料层内本构模型

Fig.3 Constitutive model of intra-layer

表3 预载荷类型

Table 3 Types of preload

预拉伸载荷

预压缩载荷

微应变量/με

1000

2000

3000

-1000

-2000

-3000

标识

T1000

T2000

T3000

C1000

C2000

C3000

表1 复合材料参数

Table 1 Parameters of composite material

参数种类

模量/GPa

泊松比

强度/MPa

断裂能/（N/m）

参数数值

E1=129，E2=E3=9.83，G12=G13=5.38，G23=3.42

ν12=ν13=0.31，ν23=0.4

XT=1733，XC=1264，YT=68，YC=200，SL=92，ST=60

Gcft=80，Gcfc=40，Gcmt=0.339，Gcmc=0.966
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冲击力—时间关系对比曲线图。冲击过程中由于摩擦力等

因素影响，会出现小幅震荡现象[19]，但从图中可以看出仿真

结果与试验数据相比，整体趋势和数值吻合良好。试验测

得冲击力为 9.29kN，仿真结果最大冲击力为 8.44kN，误差

为9.14%。

图6所示对比了冲击试样背面纤维损伤的试验结果[20]

与仿真结果。可以看出，仿真与试验结果吻合良好。

通过以上试验和仿真对比结果验证了所建模型的合理

性，现根据此模型进行预载荷低速冲击仿真分析。

2.2 预载荷模拟结果

图7、图8为不同拉伸和压缩预载荷下的冲击力—时间

曲线，从图中可以看出随着拉伸和压缩载荷的增大，最大冲

击力没有明显变化，但出现最大冲击力的时间后移，冲击时

间随拉伸载荷的增大而变长。上述现象可能的原因是预载

荷使得层合板的刚度减小，并且在一定范围内层合板刚度

随着载荷增大而减小，使得冲击过程中冲击力变小，吸收能

量的过程变长，最大位移变大，冲击时间变长。其中，预压

缩C3000时，材料发生穿透性破坏。

图 9 为拉伸预载荷与压缩预载荷同样为 2000με

（T2000、C2000）时的冲击力—时间曲线。从图中可以看到

拉伸与压缩预载荷在大小相同时冲击力学响应几乎一致，

最大冲击力无明显变化，冲击时间则都大于无预载荷情况

下的冲击时间，出现最大冲击力的时间点后移。可见从冲

击力学响应上来看，拉伸与压缩预载荷都使得复合材料层

合板的刚度减小，对层合板低速冲击力学响应有着相似的

影响。图 10和图 11对比了复合材料层合板在无预载荷作

用下和预载荷情况下的纤维拉伸、纤维压缩、基体拉伸、基

体压缩损伤。可以看出，在无预载荷和有预载荷情况下，基

体拉伸损伤明显都比基体压缩损伤严重。

结合具体损伤单元数量可得到更加量化的对比结果。

如T1000预载荷作用下，纤维拉伸损伤单元数量为296，而

纤维压缩损伤单元数量为 250，纤维拉伸损伤更加严重。

基体拉伸损伤单元数量为5820，基体压缩损伤单元数量仅
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图7 不同拉伸预载荷状态的冲击力—时间曲线

Fig.7 Impact-time curves of different tensile

preload states

图6 层合板冲击背面纤维损伤的试验和模拟结果

Fig.6 Experiment and simulation results of fiber damage

on the back face
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图5 冲击力—时间关系曲线

Fig.5 Curve of impact-time
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图8 不同压缩预载荷状态的冲击力—时间曲线

Fig.8 Impact-time curves of different compression

preload states
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为466，可见基体拉伸损伤远比基体压缩损伤严重。这是

由于在低速冲击过程中，层合板内部的纤维和基体分别会

受到拉伸和压缩应力，而拉伸应力主导了整个层合板的损

伤、失效。因此，在纤维和基体的损伤中，都是拉伸损伤更

严重。

在无载荷作用时，纤维拉伸损伤单元数量为 303，纤维

压缩损伤单元数量为247，基体拉伸损伤单元数量为5166，

基体压缩损伤单元数量为 377，与T1000情况下相比，损伤

有所增加，继续对比T2000得出，损伤再次增加。

图12、图13为各预载荷下的复合材料低速冲击纤维和

基体损伤单元数量对比的柱状图，可以更清晰地看出预载

荷不同程度加重了复合材料层合板的损伤，并且随着载荷

的加大，损伤变得更加严重，这可能是预载荷导致层合板刚

度下降引起的。同时，在载荷大小相同的情况下，拉伸预载

荷会比压缩预载荷下损伤情况略微严重。

3 结论
本文利用ABAQUS模拟预测了预载荷对碳纤维/环氧

树脂复合材料层合板抗低速冲击性能的影响。结果表明，

图10 预应变1000με的损伤单元云图

Fig.10 Damage element nephogram of pre-strain 1000με

图11 预应变2000με的损伤单元云图

Fig.11 Damage element nephogram of pre-strain 2000με
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图13 不同预载荷状态下基体损伤情况

Fig.13 Matrix damage under different preload conditions
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图9 不同预载荷状态的冲击力-时间曲线

Fig.9 Impact-time curves of different preload states
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图12 不同预载荷状态下纤维损伤情况

Fig.12 Fiber damage under different preload conditions
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预载荷对复合材料层合板的低速冲击性能有较大影响。

（1）通过建立的低速冲击仿真模型，计算得出无预应

力状态下的仿真结果和试验结果对比吻合良好，验证了模

型的可行性。

（2）与无应力状态相比，预压预拉载荷状态下时，复合

材料层合板的最大冲击力时间点后移，且冲击时间增大。

预压预拉载荷状态下的层合板低速冲击行为无明显差别。

（3）对比预载荷下的层合板低速冲击损伤单元数量，

结果表明，预载荷加重了层合板的损伤程度，并且在一定范

围内随着载荷增加，损伤程度增大。同时，载荷大小相同的

情况下，拉伸预载荷造成的层合板损伤比压缩预载荷较为

严重。
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Effect of Preloading on the Low Speed Impact Resistance for Carbon
Fiber/Epoxy Resin Composite Laminates

Zhang Wenxin1，Zhou Jin1，Zhang Di1，Wang Jizhen2，Bai Chunyu1，2，Qi Jiangwei1

1. Xi’an Jiaotong University，Xi’an 710049，China

2. Aviation Key Laboratory of Science and Technology on Structures Impact Dynamics，Aircraft Strength Research

Institute of China，Xi’an 710065，China

Abstract: Aiming at the low-velocity impact behavior of the preloaded carbon fiber reinforced composite laminates, a

low-velocity impact model of the preloaded composite laminates was established, and finite element analysis is

carried out. First, by comparing the simulation results of non-prestressed low-velocity impact with the test results, the

rationality of the model was verified; secondly, the model was used to simulate the low-velocity impact process with

the same impact energy under 6 groups of different preload conditions. The comparison results show that the preload

aggravated the damage degree of the laminate, while the low-velocity impact mechanical behavior of the laminate

under the same size of tension and compression preload state has no significant difference, but the damage of the

laminate caused by the tension preload is more than that of the compression preload. The numerical simulation

method is used to study the influence of preload on low-velocity impact of composite materials, which provides basic

data reference for the impact resistance of aircraft structure composite materials under actual working conditions, and

has important engineering application value for aircraft structure design optimization.
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