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摘要： 纤维增强树脂基复合材料（Fiber reinforced polymer， FRP）层合板的冲击损伤面积是衡量损伤严重程度的

主要表征参数。本文依据冲击损伤演化特征将冲击损伤演化过程划分为 4 个阶段。基于弹簧⁃质量模型对 FRP
层合板产生初始分层的损伤门槛值进行计算，而后以一组对照试验确定层合板损伤面积随冲击能量的变化速

率，最终建立了冲击损伤面积的经验估算模型。选取 3 种不同材料的冲击试验数据进行了统计验证，对比分析结

果表明预测模型具有良好的预测精度，且计算简单。
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An Empirical Estimation Method for Impact Resistance and Damage Area of 
FRP Laminates
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Abstract: The impact damage area of fiber reinforced polymer （FRP） laminates is the main characterization 
parameter to measure the severity of damage. In this paper， the impact damage process is divided into four 
stages according to the damage evolution characteristics. The energy threshold of initial delamination damage 
of FRP laminates is calculated based on the spring-mass model. Then， a set of control experiments are used 
to determine the change rate of damage area with impact energy. Finally， an empirical estimation model of 
impact damage area is established. The impact test data of three different materials are selected and 
statistically verified in turn. The comparative analysis shows that the prediction model has good prediction 
accuracy and is simple in calculation.
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纤维增强树脂基复合材料（Fiber reinforced 
polymer，FRP）以其轻质高强度的优点，已被广泛

应用于航空航天先进结构。然而，由于复合材料层

合板对冲击载荷较为敏感，内部损伤［1］不易检测，

且对结构的承载能力［2］有大幅度削弱，对飞机结构

的安全产生了严重威胁，因此 FRP 低速冲击损伤

问题受到了广泛的关注。

目前研究者针对冲击损伤通常采取低速冲击
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试验（Low velocity impact， LVI）［3］或有限元仿真，

（Virtual crack closure technique， VCCT）虚拟裂纹

闭合技术，（Cohesive zone modeling，CZM）内聚区

模型等［4⁃5］的分析方法开展研究。其中低速冲击试

验耗时长、成本高，对于冲击过程中损伤演化的过

程无法展现，且获得的数据分散性较大；而数值仿

真可以呈现冲击过程损伤演化的各物理量，但模型

的正确性［6］比较难检验。

冲击损伤受到诸多因素的影响，它们可大致划

分为外部因素和内部因素。外部因素主要包含冲

击器尖端的形状［7⁃8］、大小［9］、冲头质量［10］、冲击速

度［11］和冲击角度［12］等；内部因素主要包含层板尺

寸［13⁃14］、厚 度［15］、材 料 属 性［16］、铺 层 角 度 及 顺

序［17⁃18］、边界条件［19］等。为了从各类繁杂的数据中

找到普遍适用的规律，学者们针对冲击损伤参数和

冲后层合板性能进行了各类经验或半经验式的模

型预测。Abrate［20］基于能量平衡模型给出了冲击

载荷下最大接触力的公式；刘德博等［21］利用赫兹

接触定律对于冲击后的凹坑深度进行了预测；

Soutis 等［22］将含冲击损伤层合板等效为圆形开孔

板，提出一种内聚面模型［23］以预测冲后压缩强度；

Chen 等［24］基于等效开孔法对热塑性复合材料冲击

后剩余压缩疲劳寿命进行了预测。

本 文 以 冲 击 损 伤 面 积（Barely visible impact 
defect， BVID）作为主要研究对象，根据损伤特征

的不同，将损伤演化过程划分为弹性、损伤初始、损

伤快速增长及损伤稳定 4 个阶段，对各阶段的损伤

机理进行分析，基于弹簧⁃质量模型给出了初始分

层损伤门槛值的计算方法，定义材料对照参数和相

邻层弯曲刚度差值以表征损伤面积随冲击能量的

扩散速率，通过损伤门槛值和损伤扩散速率确定了

损伤快速增长阶段的损伤面积⁃冲击能量拟合直

线，实现对 FRP 层合板抗冲能力与损伤面积的经

验 估 计 。 对 5284RTM/U3160、T300/914 和

T300/QY8911 三种材料在不同铺层下的冲击损伤

数据进行统计验证，模型预测精度良好，具有一定

的参考意义。

1 冲击损伤分析模型

复合材料层合板受到冲击载荷的过程中，冲

头产生压力波沿着厚度方向往背面传播，而后背

面又产生张力波反射回来。当冲击能量足够大

时，压力波与张力波彼此干涉使基体萌生裂纹并

扩展，发生基体开裂。由于复合材料不同层间的

纤维铺层方向不同，裂纹在扩展时在层间界面处

无法切断增强纤维，因此被阻挡在层间界面处，导

致了层间的分层扩展。在冲头与层合板的接触区

局部的应力集中还会导致冲击表面基体压溃、纤

维断裂和轻微凹陷的不可逆变形；冲击背面区域

主要受弯曲变形引起的拉应力，当应力应变超过

承受极限时会发生内部纤维失效，最终在背部看

到明显的长裂纹。

在实际冲击损伤试验中，即便是同样的试件最

终测得损伤大小和形状都存在差异，原因包括冲头

与层合板的接触特性变化、试验操作差别等，尤其

是复合材料层合板制造工艺导致的材料缺陷和性

能分散性对试验结果有较大影响。

尽管冲击产生的损伤具有分散性，但通过大量

的试验现象的观察，笔者总结出如下的规律：冲击

损伤的面积随冲击能量的增长大致呈现线性增长

的关系，且可分为 4 个阶段，如图 1 所示。各阶段分

别对应的范围为：弹性阶段（Ⅰ）、损伤初始阶段

（Ⅱ）、损伤快速增长阶段（Ⅲ）和损伤稳定扩展阶

段（Ⅳ）。

下面分析每个阶段的损伤特征，并针对损伤初

始阶段和损伤快速增长阶段建立预测模型。

（1） 阶段Ⅰ
冲击能量小于冲击损伤门槛值，冲击能量全部

由层合板的弹性变形承担，层合板内部几乎没有产

生损伤，冲击结束后结构回复到原样。

（2） 阶段Ⅱ
本阶段的损伤主要是层间分层，层合板受弯曲

产生的拉压应力尚未导致基体和纤维失效，靠近中

间部分的层间剪切应力最大，因此靠近中间的层间

最早出现剪切分层。为了获得使层合板出现分层

损伤的最小冲击能量，将 FRP 冲击问题简化为一

个双弹簧质量弹性系统，见图 2。图 2 中 m 1 为落锤

质量，m 2 为层合板质量，ka 为接触刚度，kb 为整体弯

曲刚度。

接触刚度通过冲头属性及层合板受冲面单层

属性确定，基于赫兹接触定律得到［25］

ka = 4
3 R i

1
1 - v2

i

E i
+ 1

E t

（1）

式中：R i 为冲头半径，E i 和 v i 分别为冲头材料的弹

性模量及泊松比，E t 为复合材料横向弹性模量。

整体弯曲刚度基于经典层合板理论和弯曲平

衡方程［26］，将边界近似为 4 边简支，冲击力简化为

面外集中力。假设弯曲位移函数如式（2），基于

Rayleigh⁃Ritz 法求解弯曲平衡方程，并由式（3）解
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得弹簧模型中的弯曲刚度。

C ( x，y )= ∑
m = 1

∞

∑
n = 1

∞

sin mπx
h

sin nπy
w

（2）

kb = F impact

Cmax
（3）

式中：C ( x，y )为弯曲位移函数，h、w 分别为矩形板

长和宽，m、n 为所取阶数，F impact 为面外力，Cmax 为冲

击点处最大弯曲变形。

文献［27］基于线弹性断裂力学给出分层临界

载荷与层合板性能的关系式；文献［28⁃29］分别针

对椭圆形和矩形层合板给出了中心面外力 F cr 加载

下层合板内部剪切分层的临界解析值；根据简化模

型与实际试验值对解析值 F cr 进行系数修正使其适

用于各类铺层的矩形层合板，可得

F cr = 4π
5

32D effGⅡc

n + 2 （4）

式中：GⅡc 为Ⅱ型层间断裂韧性；n 为初始分层数，

通常取 1；D eff 为等效刚度，近似为［11］

D eff ≈ 1
2 D 11 D 22( )D 12 + 2D 66

D 11 D 22

+ 1 （5）

式中 D 11、D 22、D 12和D 66 为层合板刚度矩阵中的元

素。等效刚度 D eff 与弹簧刚度 kb 的区别在于其不

涉 及 边 界 条 件 与 层 合 板 尺 寸 ，仅 与 刚 度 矩 阵

有关。

在分层初始阶段，冲击外力功主要由弯曲变形

承担，且由于接触刚度极大，在弹簧模型计算时可

忽略，则产生初始分层的损伤门槛值能量 W 1 为

W 1 = F 2
cr

2kb
（6）

阶段Ⅱ持续范围较小，分层损伤面积的数量

级极小，分层由中间初始状态向两端进一步扩展

至遍布全部层间，层合板刚度发生轻微折减［30］。

可将分层近似为微孔对结构的影响，通过选择合

适的刚度折减系数［5］来分析板的冲击能量⁃力⁃变
形关系，从而获得各单层每个位置的应力⁃应变状

态以判断纤维与基体的损伤情况。假设各层的层

间分层面积均相等，则可由能量守恒计算分层

面积

A 2 = W 2 - U
( n - 1 ) GⅡc

（7）

式中：W 2 为外力功即冲击能量，U 为板的变形能。

分层不会出现在具有相同铺层方向的相邻层间，故

可将连续铺层看作一个厚铺层，铺层数记为 1，基
于此则 n 为层合板中不同方向的铺层总数，n-1 为

层间分层总数。GⅡc 为Ⅱ型层间断裂韧性。

（3） 阶段Ⅲ
在本阶段，纤维和基体的损伤失效导致材料属

性退化，层合板内部损伤快速累积，刚度大幅折减，

分层损伤也并非由单一剪切因素主导，损伤状态更

加复杂。损伤面积包含纤维断裂、基体失效和多因

素［31］（弯曲裂纹、剪切裂纹等）诱发的层间分层，因

此第Ⅲ阶段对应于层合板出现明显的层间损伤，终

图 1 各阶段损伤面积变化趋势及损伤特征

Fig.1 Changing trend of damage area and damage characteristics in each stage

图 2 双质量弹簧模型

Fig.2 Spring⁃mass impact model
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止出现明显的冲击凹坑。具体表现在损伤面积的

增长速率陡升，如图 1 所示。本阶段的拟合直线可

用表示为

A = K ⋅ (W - W 1 ) （8）
式中：A 为损伤面积，W 为冲击能量，拟合直线的

横截距近似与损伤门槛值 W 1 重合，斜率定义为

损伤扩散率 K，即损伤面积随冲击能量的变化

速率。

在损伤扩散的过程中，由于铺层顺序、厚度、材

料参数的不同，层合板中每个相邻单层的弯曲刚度

都存在差异，这就导致变形的不协调与分层扩散趋

势的不同。刚度矩阵各参数中 D 11 与 D 22 较大，因

此可选取相邻层的单层弯曲刚度 D 11 ( k )（第 k 层）

与 D 11 ( k + 1 )（第 k + 1 层）差值的最大值 Δd 来表

征 宏 观 损 伤 面 积 的 扩 散 速 率 ，即 Δd =
max { | D 11 ( k )- D 11 ( k + 1 ) |，k = 1，2，⋯，n - 1 }，

其中 n 为层合板中不同方向的铺层总数。

考虑到损伤扩散率 K 受到多类因素的耦合影

响，尤其是加工工艺的影响较难确定，因此本文选

取一组试验数据作为对照组，通过该组数据的损伤

面积结合算得的 W 1，根据两点法确定对照组参数

K对照，而后根据式（9）计算相同冲头冲击下不同试

件的损伤扩散率 K预测。

K预测

K对照

= ( Δd预测

Δd对照
) α

（9）

式中：K对照 为对照组参数，K预测 为需预测的损伤扩

散率，Δd预测 和 Δd对照 分别为需预测和对照数据的

最大弯曲刚度差值，α 为刚度差异影响因子。对

于单层厚度小且铺层方式复杂的层合板，损伤扩

散率对于铺层与厚度并不敏感，相对地更受制于

材料体系和层间界面结合强度，根据以往试验分

析 α 取 0.2 较为合适；对于简单铺层且厚度稍大的

层合板，刚度差异影响较大，α 的取值稍大，取 0.5
或更大。

（4） 阶段Ⅳ
本阶段由于冲击能量较大，层合板达到了损伤

阻抗拐点（c 点）［32］，该拐点即树脂和纤维作为整体

抵抗冲击的最大能力，内部损伤面积趋于饱和，而

表面凹坑深度迅速增加，直至穿透状态（d 点）。确

定拐点（c 点）的方法是测量不同冲击能量下的表

面凹坑深度并观测拟合曲线确定，由于表面凹坑深

度相对容易测量，故该方法简单可靠。另一种方法

是联立准静态能量平衡模型［20］中的力⁃能量方程与

基于接触定律的力⁃凹坑深度公式［25］得到如式（10）
的凹坑⁃能量方程，再根据试验所要求的冲击能量

确定拐点，但由于存在凹坑回弹［33］及冲击能量吸

收率差异［34］，公式的准确性有待商榷。

depth = ( )5
2

2/5

k 4/15
b k-2/3

a W 2/5 （10）

式中：depth 为凹坑深度，W 为冲击能量。

2 统计数据研究

为验证上述模型的准确性，引用本课题组所做

的碳纤维树脂基复合材料（Carbon fiber reinforced 
polymer， CFRP）低速冲击试验数据和两篇文献中

的数据进行验证。

（1） 5284RTM/U3160 层合板

根据 ASTM D7136 标准开展冲击试验［35］，冲

头 直 径 为 12.7 mm，试 件 尺 寸 为 150 mm×
100 mm，共 4 类铺层方式，为方便区分，对 4 种铺

层 方 式 依 次 编 号 为 layup⁃1、layup⁃2、layup⁃3、
layup⁃4。试验结束后通过超声 C 扫获取内部损伤

投影面积，损伤示意图如图 3 彩色部分所示。建立

有限元仿真模型进行验证，冲头采用质量+速度

的搭配以模拟冲击能，层合板划分层内单元与层

间单元，其中层内单元选择线性本构关系，损伤起

始基于 Puck 准则，材料属性退化采用逐渐卸载模

型 ；层 间 单 元 选 择 基 于 拉 伸⁃相 对 位 移 关 系 的

cohesive 单元，损伤起始基于应力的二次准则，接

触选择硬接触，最终将获得的每层层间损伤投影

至同一平面，通过捕捉像素边缘绘制得到的损伤

图形如图 3 红虚线部分。 5284RTM/U3160 材料

属性见表 1。
由式（1~6）可以计算各铺层层合板的损伤门

槛值，对位移函数取二阶截断近似以求解弯曲刚度

kb，取得到的模型参数及计算值如表 2 所示。

冲击试验的各数据基本处于损伤增长阶段，取

layup⁃1 中 24 J 数据作为材料对照组参数，代入至

其余几组数据进行预测，取 α 为 0.2，获得预测结果

与试验的原始数据对比结果如表 3 所示。

可以发现 layup⁃1~2 的模型预测值相对误差

较小，且 layup⁃3~4 预测值基本落在数据的一或两

倍分散带以内，预测精度较好。

（2） T300/914 层合板

T300/914 材料冲击损伤试验数据引用自文献

［36］。试件尺寸为 150 mm×150 mm，5 种铺层方

式，对称铺层初始分层数量为 2，计算采用材料属
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性如表 4 所示。同理得到的模型参数及计算值如

表 5 所示。

选择离散系数最小的 layup⁃7 在 12 J 下的试验

数据确定对照组参数为 99，取 α 为 0.2，预测结果与

原始数据的平均相对误差如表 6 所示。

大部分预测值落在试验数据一倍分散带以内，

由于冲击试件数量少仅有 3 组且数据本身分散性

较大，导致少部分预测值的误差较大，故可知模型

对于对照组数据的数量和质量有一定要求。

（3） T300/QY8911 层合板

T300/QY8911 材 料 冲 击 试 验 数 据 取 自

文献［37］。试件尺寸 200 mm×140 mm，材料属性

见原文，考虑其自行设计的夹具夹持情况，得到的

模型参数及计算值如表 7 所示。

取离散系数最小的 layup⁃10 在 13.75 J 下的试

验数据确定材料对照组参数为 32，获得预测结果

和原始数据均值的相对误差如表 8 所示。预测值

与原始数据均值的相对误差较小，模型预测值与仿

真值比较贴合。

图 3 5284RTM/U3160 试件 C⁃scan 损伤投影及仿真对比

Fig.3 Comparison of C⁃scan and simulation area of 5284RTM/U3160 specimens

表 1 5284RTM/U3160材料属性

Table 1 Material properties of 5284RTM/U3160

E 1/GPa
116.32

XT/MPa
1 413

ρ/（k·m-3）

1 600

E 2 = E 3/GPa
8.4

XC/MPa
993

GⅠc/（N·mm-1）

0.52

G 12 = G 13/GPa
4.57

Y T = ZT/MPa
43

GⅡc/（N·mm-1）

0.92

G 23/GPa
3.075

Y C = ZC/MPa
184

GⅢc/（N·mm-1）

0.92

ν12 = ν13

0.15
S12 = S13/MPa

172

ν23

0.3
S23/MPa

102

表 2 5284RTM/U3160层合板的模型参数

Table 2 Model parameters of 5284RTM/U3160 laminates

铺层顺序

［45/-45/0/45/90/0/45/0/-45/45］3

［45/-45/0/0/90/45/0/0/-45/45］3

［45/0/0/-45/90/0/-45/0/0/45］3

［45/0/0/90/0/0/-45/0/0/45］3

厚度/mm

5
5
5
5

铺层编号

layup⁃1
layup⁃2
layup⁃3
layup⁃4

弯曲刚度 kb/
（N·mm-1）

3 199.7
2 973.5
2 700.7
2 535.3

最大刚度差值 Δd/
（GPa·mm3）

61.93
135.99
160.82
183.38
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表 6　T300/914材料损伤预测

Table 6　Damage prediction of T300/914

编号

对照组

layup⁃5

layup⁃6

layup⁃7
layup⁃8
layup⁃9

损伤门槛
值 W 1/J

3.34

2.85

3.22

3.34
3.38
3.06

损伤扩散率 K/
（mm2·J-1）

99

107

112

99
117
144

冲击能/J

12
6
9

12
6
9

12
9

12
12

试件数

3
3
3
3
4
2
3
3
3
3

损伤面积/mm2

试验值

856±23
396±17
885±222

1 152±195
327±83
772±20
992±114
676±40
961±69

1 062±52

预测值

857
337
658
979
311
647
983
561

1 008
1 287

相对误差/
%

11.5
22.8
16.5
14.2
17.2

5.38
15.4

7.5
21.9

表 7 T300/QY8911层合板的模型参数

Table 7 Model parameters of T300/QY8911 laminates

铺层顺序

［45/-45/0/-45/45/0/-45/45/90/45/-45/45/0/45/-45/45/
90/45/-45/0/45/-45/0/-45/45］

编号

layup⁃10

厚度/mm

2.95

整体刚度
kb/（N·mm-1）

1 121

最大刚度差值
Δd/（GPa·mm3）

16.74

表 3　5284RTM/U3160材料损伤预测

Table 3　Damage prediction of 5284RTM/U3160

编号

对照组

layup⁃1

layup⁃2

layup⁃3

layup⁃4

损伤门槛值
W 1/J
4.93
4.93

5.21

5.53

5.68

损伤扩散率 K/
（mm2·J-1）

80
80

93

97

99

冲击能/J

24
21
18
25
21
22
16
20

试件数

8
3
2
8
2
8
2

10

损伤面积/ mm2

试验值

1 551±84
1 362±24
1 274±44
1 664±36
1 553±21
1 655±201
1 174±11
1 459±176

预测值

1 526
1 286
1 189
1 840
1 501
1 598
1 022
1 418

相对误差/
%

5.6
6.5

10.5
3.3
6.1

12.9
7.0

表 4 T300/914材料属性

Table 4 Material properties of T300/914

E 1/GPa
140

XT/MPa
1 521.8

ρ/（k·m-3）

1 600

E 2 = E 3/GPa
10

XC/MPa
912.8

GⅠc/（N·mm-1）

0.2

G 12 = G 13/GPa
8.8

Y T = ZT/MPa
24.5

GⅡc/（N·mm-1）

0.5

G 23/GPa
3.2

Y C = ZC/MPa
181.8

GⅢc/（N·mm-1）

0.5

ν12 = ν13

0.31
S12 = S13/MPa

352

ν23

0.48
S23/MPa

128

表 5 T300/914层合板的模型参数

Table 5 Model parameters of T300/914 laminates

铺层顺序

［02/45/-45/02/45/-45/0/90］s

［02/45/-45/90/45/-45/02/45/-45］s

［0/45/-45/90］3s

［0/45/-45/90］5s

［02/45/-45/02/45/-45/0/90］2s

编号

layup⁃5
layup⁃6
layup⁃7
layup⁃8
layup⁃9

厚度/mm
3.0
3.3
3.6
6.0
6.0

弯曲刚度 kb/（N·mm-1）

500.3
676

895.2
4 142

4 033.5

最大刚度差值 Δd/（GPa·mm3）

68.17
83.72
45.04

105.05
294.04
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3 讨   论

从 5284RTM/U3160 四类试件的冲击试验中

可以发现，0°的连续铺层会造成相邻层刚度差异更

大，损伤扩展速率更快。因此在设计层合板时可调

整铺层及尺寸实现对 FRP 层合板的刚度优化，既

要注意提高层合板产生初始损伤的门槛，也要满足

降低损伤扩散速率的要求，这样才提高材料抗冲性

能，根据试验结果给出如下建议：（1）尽量避免过多

地连续铺层；（2）避免将连续铺层铺设在外层；（3）
在满足承载能力要求情况下适当减小层合板单层

厚度，增加铺层数量，以减少刚度差异。

对于断裂韧性难以获取的层合板，也可由冲击

试验确定 GⅡc。通过式（4）可知产生初始分层的临

界面外力 F cr 与冲击能量无关。在实际试验过程

中，通过附加在冲头上的力传感器测定试件的冲击

力⁃时间曲线，可以明显发现同类试件在不同冲击

能量下，冲击力在达到同样的力 F cr 之前曲线较为

平滑无波动，当力首次达到 F cr 时分层产生并伴随

着刚度折减和力的骤降，曲线首次出现明显的波

折。通过该规律可由低速冲击试验监测的冲击

力⁃时间曲线直接获取 F cr 真实值，并由式（4）逆推

层合板断裂韧性 GⅡc。

模型采用了一些假设，主要包括：（1）理想的弹

簧模型只考虑了弯曲刚度，忽略了其他因素如膜效

应、冲击过程的能量耗散等；（2）未考虑材料剪切

非线性本构关系；（3）在计算弯曲刚度时边界支持

条件简化。这些假设对于分析结果的影响需要进

一步的研究和大量试验数据的支持。

4 结   论

本文建立了预测低速冲击下 FRP 层合板损伤

面积的经验公式。模型考虑将材料参数、尺寸、铺

层方式等诸多因素归一化为弯曲刚度对冲击损伤

的影响，其中总弯曲刚度决定了板通过变形吸收冲

击能的能力及损伤产生门槛值，而相邻单层之间的

弯曲刚度差异则会影响损伤扩展的趋势。通过计

算损伤门槛值和损伤扩散率以确定损伤面积⁃冲击

能量的拟合直线方程，仅需要一组试验的试验数据

作为对照组，即可实现预测同种材料在不同参数搭

配下的试件的损伤面积。选取了 3 种不同材料的

冲击试验数据进行模型预测值与原始数据对比分

析，发现预测值基本处于实际数据分散带以内，数

据误差也在可接受的范围内，因此该模型具有一定

的工程应用价值，为冲击损伤面积的预测提供了新

的思路。
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