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摘　 要:考虑发动机叶片工作时受预载荷的情况ꎬ设计一种面内单向加载装置ꎬ配合空气炮等

装置开展 ５种不同预载荷作用下碳纤维 /环氧树脂复合材料(Ｔ７００ / ＴＤＥ－８６)的高速冲击试验

研究ꎮ 结果表明:面内初始载荷对复合材料层合板高速冲击性能和损伤特性有显著影响ꎮ 预

拉载荷会提高靶板的抗弯刚度ꎬ减少靶板吸收的能量ꎬ降低靶板的抗冲击性能ꎬ预压载荷则相

反ꎻ预加载的靶板损伤面积都普遍变小ꎬ击穿情况下ꎬ靶板的损伤面积会随着预拉力的增大而

增大ꎬ随着预压力的增大而减小ꎻ反弹工况靶板的损伤面积小于击穿工况ꎬ且击穿后靶板的损

伤面积随冲击速度的增加而增加ꎮ
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０　 引言

在航空航天领域ꎬ发动机部件冲击损伤这一问题倍受

关注ꎬ从低速冲击一直研究到现在的高速冲击ꎮ 随着先进

技术的发展ꎬ航空航天领域对材料的要求越来越高ꎬ碳纤

维复合材料由于其优越的性能已广泛应用于发动机各个

部件ꎬ而发动机部件大都在受预载荷的情况下工作ꎬ因此

研究预载荷对碳纤维复合材料力学性能的影响尤为重要ꎮ
至今ꎬ关于预载荷对复合材料抗冲击性能的影响前人已

做过大量的工作ꎬ并取得了丰硕的成果ꎮ 尤其是拉伸载荷对

复合材料冲击性能影响的研究已屡见不鲜ꎮ 早在 ２０世纪 ９０
年代ꎬＷＨＩＴＴＩＮＧＨＡＭ Ｂ、ＭＩＫＫＯＲ Ｋ Ｍ 和 ＰＩＣＫＥＴＴ Ａ Ｋ

等[１－３]相继研究了预拉载荷对碳纤维复合材料冲击性能的

影响ꎬ并得出拉伸预载使靶板弯曲变形减少、分层程度降低

的结论ꎮ ＧＡＲＣＩＡ－ＣＡＳＴＩＬＬＯ Ｓ Ｋ[４－５]做了双轴拉伸预紧板

的高速冲击研究ꎬ发现了预载板的弹道极限与其数值解析

结果之间的联系ꎮ 近年来ꎬ学者们不仅只关注预载荷对靶

板损伤的影响ꎮ ２０１１年 ＳＣＨＵＥＬＥＲ Ｄ 等[６]通过试验发现

单轴预拉载荷会减小弹道极限ꎬ并且得出初始应力越高ꎬ靶
板吸收能量越少的结论ꎮ 同年 ＭＯＡＬＬＥＭＺＡＤＥＨ Ａ Ｒ
等[７]研究了单轴与双轴拉压预紧力对复合材料板冲击响

应的影响ꎬ得出预拉载荷会降低弹道极限和复合板的吸能

能力的结论ꎮ
相比于拉伸预载荷ꎬ压缩预载荷对复合材料冲击性

能影响的研究为数不多ꎮ １９９０ 年 ＭＯＲＬＯ Ｈ 、１９９９ 年
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ＺＨＡＮＧ Ｘ 和 ２００９年 ＨＥＩＭＢＳ Ｓ等[８－１０]曾做过压缩预加

载作用下碳纤维复合材料的冲击试验ꎬ并得出了预压使

靶板弯曲变形增加从而导致分层损伤面积增大的结论ꎮ
随 后 ２０１４ 年 ＨＥＩＭＢＳ Ｓ 等[１１] 也 针 对 Ｔ８００Ｓ / Ｍ２１
碳纤维 /环氧树脂复合材料做过类似的试验ꎬ得出相同的

结论ꎬ并发现预载荷下靶板的主要失效模式为基体裂纹

和分层ꎮ
综上ꎬ针对不同大小预载荷对复合材料影响规律的对

比研究较为稀缺ꎮ 因此ꎬ本文通过对比试验ꎬ探究在不同

大小的预拉及预压载荷作用下ꎬ碳纤维增强复合材料损伤

容限和冲击性能的变化规律ꎮ

１　 拉压载荷作用下复合材料高速冲
击试验

１.１　 试验冲击系统

本试验采用课题组自行设计的 ５０ｍｍ 空气炮试验系

统进行外物损伤模拟试验ꎮ 试验时通过压缩空气推动弹

托和弹体加速ꎬ在炮口处弹托分离器将弹托分离ꎬ弹体随

即依靠惯性继续飞出至完成冲击过程ꎮ 试验系统由发射

系统、弹托收集装置、固持与防护系统、高速摄影系统和液

压加载系统组成ꎬ具体结构如图 １所示ꎮ
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图 １　 冲击系统示意图

１.２　 预加载装置

液压加载装置由空压机、调压阀、空气增压泵、控制开

关以及加力油缸 ５ 部分构成ꎮ 根据液压加载系统经验公

式:Ｆ＝调压阀示数×空气增压泵倍数×加力油缸受力净截

面积ꎬ并根据所需施加力的大小求出空气增压泵油表

示值ꎮ

１.３　 试验件及夹具

试验件材料为碳纤维 /环氧树脂复合材料(Ｔ７００ / ＴＤＥ－
８６)ꎬ尺寸为 ２５０ｍｍ×１４０ｍｍ×２ｍｍꎬ铺层方式为[ ± ４５°ꎬ
０°ꎬ９０°ꎬ±４５°ꎬ０°ꎬ９０°] ｓꎮ 冲击弹体选取直径 １７ｍｍꎬ质量

为 ２０.２ ｇ的钢球ꎮ 具体靶板尺寸及实物如图 ２(ａ)所示ꎬ
试件装夹图如图 ２(ｂ)所示ꎮ

21.8
2.2

16.6

20
32
.5

35

35
35

35
35

32
.5

20

UaUL�����'�

���[

UbUA�=��

图 ２　 单向预载荷靶板设计

２　 结果分析与讨论

２.１　 试验结果

试验分别采用空载、拉伸 ３５.０ ｋＮ、拉伸 ８２.５ ｋＮ、压缩

１９.０ ｋＮ和压缩 ２８.０ ｋＮ载荷开展ꎮ 试验结果如表 １所示ꎮ
表中 ｍ 为弹体质量ꎻＦ 为预应力ꎬ拉伸为正ꎬ压缩为负ꎻＶｉ
为入射速度ꎻＶｒ 为剩余速度ꎻＥｋ 为靶板吸收的动能ꎮ

２.２　 分层损伤分析

选取不同工况下试验ꎬ部分冲击后试验件照片如图

３所示ꎮ 由图可见ꎬ冲击速度较低时ꎬ靶板迎弹面留下一

个根弹体尺寸差不多的圆形凹坑ꎬ出现纤维剪切断裂ꎬ背
弹面有少量的纤维崩裂ꎮ 反弹工况的靶板损伤模式以基

体开裂和纤维拉伸断裂为主ꎬ同时也有层间分层失效ꎮ
随着冲击速率的增加ꎬ靶板迎弹面ꎬ凹坑变深ꎬ背弹面鼓

包也变高ꎬ纤维崩裂数量增多ꎬ当纤维拉伸变形超过其断

裂伸长率时ꎬ背弹面形成沿纤维方向的撕裂断口ꎮ 击穿

工况下靶板的损伤模式有纤维拉伸断裂ꎬ基体开裂和层

间分层等ꎮ
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UaUN2 103.80 m/s �� UbUN3 114.25 m/s �/

UcUT2 114.60 m/s �/ UdUT4 106.40 m/s �/
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UeUC2 111.50 m/s �/ UfUC3 104.60 m/s �/ 　 　

  
UgUC5 111.00 m/s �/ UhUC6 104.00 m/s ��

图 ３　 部分冲击试验照片

表 １　 试验数据记录表

组别 ｍ / ｇ Ｆ / ｋＮ ｖｉ / (ｍ/ ｓ) ｖｒ / (ｍ/ ｓ) Ｅｋ / Ｊ 损伤情况 损伤面积 / (ｍｍ２)

Ｎ１ ２０.１ ０ ９１.９０ －１６.００ ８１.９０ 反弹 —

Ｎ２ ２０.０ ０ １０３.８０ －６.５０ １０８.９３ 反弹 １ ７５５３.７６

Ｎ３ ２０.２ ０ １１４.２５ ４７.６７ １０８.８８ 击穿 １ １６１４.９６

Ｎ４ ２０.０ ０ １２５.３０ ８０.５０ ９３.１２ 击穿 —

Ｔ１ ２０.２ ３５.０ ９５.５０ ２６.４０ ８４.６５ 击穿 —

Ｔ２ ２０.１ ３５.０ １１４.６０ ５５.７０ １０１.８１ 击穿 ６ ０７６.００

Ｔ３ ２０.３ ３５.０ １２２.００ ８３.２０ ７９.６２ 击穿 —

Ｔ４ ２０.２ ８２.５ １０６.４０ ４７.６６ ９１.８５ 击穿 ７ ０６７.７６

Ｔ５ ２０.３ ８２.５ １０８.００ ６１.３０ ７９.０６ 击穿 —

Ｔ６ ２０.１ ８２.５ １１９.００ ７９.５０ ７８.０２ 击穿 —

Ｃ１ ２０.１ －１９.０ １１９.５０ ６６.８０ ９９.１６ 击穿 —

Ｃ２ ２０.２ －１９.０ １１１.５０ ５１.４０ ９９.３７ 击穿 ６ ４８８.８４

Ｃ３ ２０.０ －１９.０ １０４.６０ ３４.４０ ９９.０４ 击穿 ４ ５３０.８６

Ｃ４ ２０.１ －２８.０ １２２.２０ ７１.５０ ９９.１９ 击穿 —

Ｃ５ ２０.１ －２８.０ １１１.００ ４４.７０ １０４.２６ 击穿 ３ ３３５.２０

Ｃ６ ２０.０ －２８.０ １０４.００ －１２.３０ １０７.７１ 反弹 ５ ２１９.１６

　 　 为了更直观地看出加载情况对 Ｔ７００ / ＴＤＥ－８６复合材

料弹道冲击试样内部造成的损伤情况ꎬ使用 ＴＡＢＬＥＴＵＴ
型超声 Ｃ扫描系统(ＭＩＳＴＲＡＳ公司)对以上试验组别的靶

板进行损伤部位和损伤面积的检测ꎬ如图 ４ 所示ꎻ不同加

载条件下靶板损伤面积如图 ５ 所示ꎮ 从图中可以明显看

出在单轴空载时ꎬ靶板被击穿前分层损伤随着速度的增加

而增加ꎬ且靶板上出现凹坑ꎬ靶板被击穿后ꎬ出现圆形穿

孔ꎬ分层损伤面积几乎不变ꎻ在冲击速度接近的情况下ꎬ与
空载相比ꎬ单轴拉伸 ３５.０ ｋＮ 与单轴拉伸 ８２.５ ｋＮ 的靶板

分层损伤面积减小ꎬ且随着预拉载荷的增大ꎬ靶板的圆形

穿孔变小ꎮ 这可能是由于施加拉力后靶板抗弯刚度增加ꎬ
阻止了分层的扩展ꎮ 拉伸加载情况在靶板被击穿后ꎬ分层

损伤区域近似为 “菱形”型ꎬ且分层沿单孔附近呈“十字

型”扩展ꎬ说明该层沿 ０ / ９０°扩展ꎮ 而与空载情况相比ꎬ拉
伸与压缩加载情况的靶板损伤面积普遍变小ꎬ且击穿情况

下ꎬ靶板的损伤面积会随着加载拉力的增大而增大(图
４(ｃ)与图 ４(ｄ))ꎬ会随着加载压力的增大而减小(图 ４(ｅ)
与图 ４(ｇ))ꎻ在同种压力工况下ꎬ反弹工况靶板的损伤面

积小于击穿工况(图 ４(ｇ)与图 ４(ｈ))ꎬ且击穿后随冲击速

度的增加靶板损伤面积也会增加(图 ４(ｅ)与图 ４( ｆ))ꎻ相
同冲击速度下ꎬ且同为反弹工况ꎬ压缩工况的靶板损伤面

积远小于空载工况(图 ４(ａ)与图 ４(ｈ))ꎬ压缩加载情况下

靶板损区域近似为 “梅花”型ꎬ分层依旧沿弹孔附近呈

“十字”型扩展ꎮ

UaUN2 103.80 m/s ��

A�����������NN�

UbUN3 114.25 m/s �/

A�����������NN�

 UcUT2 114.60 m/s �/ UdUT4 106.40 m/s �/

A����������NN� A����������NN�
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 UeUC2 111.50 m/s �/ UfUC3 104.60 m/s �/

A����������NN�A����������NN�

UhUC6 104.00 m/s ��UgUC5 111.00 m/s �/

A����������NN�A����������NN�

图 ４　 超声 Ｃ 扫描图片
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图 ５　 不同加载条件下靶板损伤面积

２.３　 能量吸收分析

本文通过对比在不同预载荷条件下靶板的能量吸收

和弹道极限来评价该复合材料靶板的抗冲击性能和吸能

能力ꎮ 弹体冲击过程中的动能的损失 ΔＥｋ 即为靶板吸收

的能量ꎮ

ΔＥｋ ＝
１
２
Ｍｐ(Ｖ２ｉ －Ｖ２ｒ ) (１)

式中:Ｍｐ为弹体质量ꎻＶｉ为弹体入射速度ꎻＶｒ为弹体剩余

速度ꎮ
由于两种靶板的等效面积相同 (均为 １４０ｍｍ ×

１４０ｍｍ)ꎬ故用选取单位面积平均吸能 Δ Ｅ
—
ｅ 评价不同种

类靶板的吸能能力:

Δ Ｅ
—
ｅ ＝
１
Ｓ
􀅰
ΔＥｋ１＋􀆺＋ΔＥｋｉ＋􀆺＋ΔＥｋｎ

ｎ
(２)

式中:Ｓ 为靶板的等效面积ꎻΔＥｋｉ为第 ｉ 发弹体冲击靶板后

的动能损失ꎻｎ 为试验次数ꎮ
图 ６为不同加载工况下靶板单位面积平均吸能图ꎮ

同比空载工况ꎬ拉伸 ３５.０ ｋＮ 及拉伸 ８２.５ ｋＮ 的靶板单位

面积平均吸能分别降低了 ６.１５％和 １２.２０％ꎮ 这是由于拉

伸应力会使靶板的抗弯曲变形能力ꎬ即抗弯刚度增强ꎬ使
靶板不能通过屈曲变形吸收更多的能量ꎬ使靶板吸能方式

变得单一ꎬ所以拉伸预应力会减小靶板吸收的能量ꎬ从而

增大弹体的剩余速度ꎬ减小靶板弹道极限ꎬ降低靶板抗冲

击性能ꎮ 而与拉伸加载情况不同ꎬ预压 １９.０ ｋＮ 和预压

２８.０ ｋＮ工况同比空载工况靶板单位面积平均吸能分别增

加了 ５.０％和 ９.８％ꎮ 这是由于预压载荷会使靶板更易变

形ꎬ减小了靶板的抗弯刚度ꎬ使靶板可以通过屈曲变形吸

收更多的冲击能量ꎬ增加了靶板吸收的能量ꎬ从而减小弹

体的剩余速度ꎬ增大靶板弹道极限ꎬ提高靶板抗冲击性能ꎮ
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图 ６　 不同加载条件下靶板单位面积平均吸能

３　 结语

本文通过开展预拉与预压载荷作用时碳纤维 /环氧树

脂复合材料(Ｔ７００ / ＴＤＥ－８６)的高速冲击试验ꎬ探究不同

大小预拉与预压载荷对该材料能量吸收能力、抗冲击性能

及分层损伤区域的影响ꎬ结论如下所述ꎮ
１)相对于空载ꎬ预拉载荷会提高靶板的抗弯刚度ꎬ减

少靶板吸收的能量ꎬ降低靶板的抗冲击性能ꎮ 预压载荷会

减小靶板的抗弯刚度ꎬ增加靶板吸收的能量ꎬ增加靶板的

抗冲击性能ꎮ
２)而与空载情况相比ꎬ拉伸与压缩加载情况的靶板

损伤面积普遍变小ꎬ且击穿情况下ꎬ靶板的损伤面积会随

着加载拉力的增大而增大ꎬ且随着加载压力的增大而

减小ꎮ
３)在同种压力工况下ꎬ反弹工况靶板的损伤面积小

于击穿工况ꎬ且击穿后靶板的损伤面积随冲击速度的增加

而增加ꎻ相同冲击速度下ꎬ且同为反弹工况ꎬ压缩工况的靶

板损伤面积远小于空载工况ꎮ
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图 ４中迟滞回线存在不稳定的波动现象ꎬ造成该现象

的原因可能是 ＭＴＳ加载试验台在施加低应力水平时存在

失稳现象ꎬ导致应力－应变曲线不平滑ꎮ
综合观察图 ４－图 ６的测试结果发现:
１)随着循环次数的增加ꎬ迟滞回线存在向上方偏移

的趋势ꎬ且偏移速率由快到慢ꎬ最终趋于稳定ꎻ
２)随着循环次数的增加ꎬ在保持应力水平不变的情

况下ꎬ材料应变逐渐增大ꎮ 每次应变增大会伴随着新的损

伤ꎬ待损伤发展完全后ꎬ材料应变趋于稳定ꎮ 此外ꎬ应力水

平越大ꎬ材料最终趋于稳定的应变也越大ꎮ
通过 ＭＡＴＬＡＢ软件计算 ２ ０００ 次循环周期对应的迟

滞阻尼损耗因子ꎬ计算结果如图 ７－图 ９ 所示ꎮ 观察迟滞

阻尼损耗因子的变化趋势发现ꎬ损耗因子在初始阶段下降

明显ꎬ随着循环次数的增加(循环数约 １ ０００ 以后)逐渐趋

于稳定ꎮ 在 ０.３ 和 ０.６ 应力水平下ꎬ损耗因子最终稳定在

０.０１５左右ꎬ而 ０.８ 应力水平下损耗因子最终稳定在 ０.０２
左右ꎮ
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图 ７　 １ 号试验件迟滞阻尼损耗因子
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图 ８　 ２ 号试验件迟滞阻尼损耗因子
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图 ９　 ３ 号试验件迟滞阻尼损耗因子

３　 结语
本文通过迟滞回线法对用于航空航天领域的 ２.５ 维

树脂基编织复合材料的迟滞阻尼损耗因子进行了试验研

究ꎮ 研究结果表明ꎬ迟滞阻尼损耗因子随着循环次数的增

加会逐渐降低ꎬ并且在达到一定循环次数后趋于稳定ꎮ 同

时ꎬ最终损耗因子的稳定值与应力水平有关ꎮ 本文试验研

究内容初步揭示了 ２.５ 维树脂基编织复合材料中的迟滞

阻尼特性ꎬ为今后的理论研究提供试验依据ꎮ 这对探索

２.５维树脂基编织复合材料其他类型阻尼机理具有很大的

实际意义ꎬ对其迈向工程实际应用具有很大帮助ꎮ
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