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复合材料机匣冲击后的力学性能分析
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摘 � � � 要: 应用三维逐渐累积损伤理论及有限元分析技术,对复合材料机匣的冲击性能及冲击后在静载工

况下的力学性能进行了分析. 结果表明,冲击后机匣内部会产生基体开裂、基体挤压破坏、分层和纤维断裂等

微观损伤; 对于所研究的机匣,当冲击能超过 26 J后 ,在给定的静载工况下, 其冲击损伤会大面积扩展.
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Abstract: A 3D pr ogressive damage model and finite element method w ere used to ana�
lyze the impact propert ies and mechanical pr opert ies of composite case af ter impact under

stat ic lo ading . The matr ix�cracking, matrix�crashing, delamination, and f iber breakage may
occur in the case after impact . When the impact energy exceeds 26 J, the impact damage can

spread rapidly under the given stat ic loading.
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� � 纤维增强树脂基复合材料因其具有比强度和

比刚度高、可设计性强等诸多优异特性,在许多重

要的工程结构中得到广泛应用. 仅就飞机而言, 复

合材料的用量已经从占机体总重的 2% ~ 3%增

加到 10% ~ 15% , 在有些更先进的飞机结构上,

复合材料的用量甚至高达 40% ~ 60% [ 1] . 如

F404, F101, RB211 等发动机的外涵道整流罩或

外涵道机匣等已采用高强度碳纤维增强树脂基复

合材料来减轻发动机重量,提高推重比 [ 2] .发动机

复合材料机匣在制造和使用过程中会遇到两类低

能冲击: 一类是工具坠落、设备撞击等低速冲击,

另一类是跑道碎石、冰雹等高速冲击.由于复合材

料结构受到低能冲击后很容易出现损伤,并且表面

损伤一般较小, 难以直接观察到,而内部和冲击内

表面往往会发生基体开裂、基体挤压破坏、分层和

纤维断裂等微观损伤,这些内部损伤将使结构的强

度大幅度降低, 严重影响其继续使用,甚至直接导

致事故的发生. 因此, 对树脂基复合材料机匣冲击

后的力学特性进行研究具有重要的工程价值.

目前,对复合材料机匣在其静载工况下的研

究工作开展得较多, 而对其冲击后的力学特性分

析的文献还比较少见. 因此,本文应用作者以前提
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出的复合材料结构冲击损伤及剩余强度全程分析

方法和三维逐渐累积损伤模型
[ 3]
, 对国内某型复

合材料发动机机匣在冲击载荷及冲击后静载工况

下的力学性能进行了研究, 分析了不同冲击能量

对机匣结构的影响规律, 为更有效地进行机匣结

构的抗冲击设计提供一定的指导.

1 � 理论分析

本文的理论分析采用了作者以前提出的全程

分析方法[ 3] ,该方法将冲击后层合结构的实际损

伤状态直接作为静强度分析的初始状态, 不对冲

击后层合结构的损伤状态做人为假设, 且在全程

分析中应用了三维逐渐累积损伤分析模型, 该模

型包括两部分:应力分析和失效分析.通常应力分

析都采用有限单元分析技术, 对复合材料层合结

构而言,其应力分析的基础是经典层合板理论, 本

文采用了 ANSYS 软件对复合材料机匣进行应力

分析.失效分析主要包括失效准则和参数退化两

部分.

1. 1 � 失效准则

1. 1. 1 � 冲击损伤失效准则

Hou 等[ 4]在前人研究基础上,提出了包括基

体开裂、基体挤压破坏、层间分层和纤维断裂等四

种复合材料层合结构主要破坏模式的冲击损伤失

效判据,并与试验结果进行了比较,验证了其合理

性,故本文采用了 Hou 的冲击损伤失效准则, 如

下所示:
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式中 �ij 为各单元与材料主方向对应的应力分量,

S ij为单层板的剪切强度, X t , Y t 和 Z t 分别为单层

板沿 X , Y , Z 方向的拉伸强度, Y c 为单层板沿 Y

方向的压缩强度.

1. 1. 2 � 冲击后静载荷下的失效准则

纤维增强复合材料层合结构在静载荷下的破

坏模式主要有四种:基体开裂、基纤剪切、分层和

纤维断裂. T serpes 等 [ 5] 提出了包括上述四种主

要破坏模式的三维逐渐损伤模型并将其用于接头

的逐渐损伤分析,本文将其扩展应用于含初始冲

击损伤的复合材料机匣结构, 各种破坏模式对应

的失效准则如下:
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1. 2 � 参数退化

单元发生破坏后,该单元的刚度将发生变化,

应力在各单元中的分布也随之改变. Hou
[ 4]
在对层

合结构的冲击过程进行分析时,选择了以应力退化

作为更新策略,这种方式不能反映出材料本身性能

的退化. Tan [ 6]把由不同损伤模式引起的材料刚度

下降用不同的损伤内状态变量来表示,同时通过大

量的试验研究确定了这些变量的值. Camanho等
[ 7]

将 Tan 的参数退化方式扩展到三维, 本文采用了

Camanho的参数退化方式,如表1所示.

表 1� 参数退化方式

Table 1 � Material property degradation rules

失效模式 退 � 化 � 方 � 式
基体开裂 EYY= 0� 2 EYY , GXY = 0� 2 GXY , GYZ= 0� 2 GYZ

基体挤压破坏 EYY= 0� 4 EYY , GXY = 0. 4 GXY , GYZ= 0. 4 GYZ

基纤剪切 GXY= �XY= 0

分层 EZZ = GYZ= GXZ = �YZ = �XZ = 0
纤维断裂 E XX = 0. 07EXX

� � 本文作者根据上述分析方法,在 ANSYS 软
件基础上,开发了参数化的复合材料层合结构在

冲击载荷及冲击后静载荷作用下的逐渐破坏模拟

程序,具体流程图参见文献[ 3] .

2 � 机匣结构的有限元分析

2. 1 � 机匣结构的有限元模型

某航空发动机的外涵道机匣由钛合金制造的
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前后安装边、连接机匣的金属内外盖板、以及上下

两部分剖分结构的复合材料 T300/ BMP�316 机
匣组成,机匣结构简图见图 1. 为绘制方便, 图中

只给出机匣结构的上半部分. 机匣长度为 912

mm,呈圆锥形,前安装边的内径为 865 mm, 后安

装边内径为 953 mm。机匣的中间部分由复合材

料制造. 在靠近前后安装边的部分, 均为层数为

32层的复合材料增强边缘, 然后由 32层逐渐向

中间的 20层(主铺层)过渡,主铺层的铺层顺序为

( 45 / - 45 / 90 / 0 / - 45 / 0 / 45 / 0 / 90 / 0 ) S , 厚

度为 2� 5 mm。针对机匣的具体结构, 本文采用
三维实体单元对机匣的损伤进行分析, 以使计算

模型更接近于实际结构. 本文建立的机匣实体模

型及有限元模型如图 2 所示. 考虑到机匣结构受

低能冲击时冲击物的尺寸与机匣相比较小, 同时

为了节省计算时间, 本文从整体机匣结构的中间

取出 64 mm ! 64 mm 部分进行分析, 如图 3 所

示.机匣载荷工况是所承受的轴向力为 100 530

N,内压为 0� 415 2 MPa.根据机匣结构的尺寸图
可算得本文所取出部分承受的轴向载荷为

14� 097 MPa,内压为 0� 415 2 MPa.

图 1� 机匣结构简图

Fig. 1� Simplified figur e of case str ucture

图 2� 机匣模型

Fig . 2 � Case model

在对所选取的部分机匣结构进行冲击损伤分

析时,其边界条件为下表面的四边全约束.

图 3� 计算时所用的部分机匣模型

Fig . 3 � Pa rt of case model used in analy sis

在对含冲击损伤的机匣进行静载荷分析时,

边界条件进行如下处理:

( 1) 位移边界条件

在与 X 轴垂直的两表面中,一边施加轴向及

横向约束, 另一边为自由端; 在与 X 轴平行的两

表面上,施加对称约束.该对称约束的作用是使程

序在计算时,能够识别该结构是圆锥体的一部分,

从而保证了在外载荷的作用下,该结构的变形与

整个圆锥体的变形是一致的.

( 2) 力的边界条件

轴向载荷:作用在与 X 轴垂直的自由端上.

内压载荷:作用于机匣的内表面上.

2. 2 � 冲击损伤分析

冲击锤锤体为圆柱形, 端部为半球形,直径是

16 mm ,质量固定在 2� 2 kg ,通过调整冲头的下落
高度控制冲击能量. 机匣材料为 T300/ BMP�316
复合材料,其单层板的性能参数见表 2.为了研究

机匣结构的冲击能门槛值, 即受多大的能量冲击

后,机匣结构在给定的静载工况下,冲击损伤会大

面积扩展,本文对机匣结构在 12, 15, 22, 26 J 等

冲击能量下的损伤进行了研究.由于对于每种冲

击能量, 机匣的损伤扩展过程类似, 故为节省篇

幅,本文仅以 12 J 为例, 对机匣的破坏过程进行

分析.

受 12 J能量冲击后,机匣各铺层的破坏模式

如图 4所示(与冲头接触的为第 1层) . 从图中可

以看出,冲击后机匣的所有铺层都有损伤产生. 损

伤的大致分布是:基体开裂主要集中在机匣的上

面几层、基体挤压破坏主要集中在机匣的下面几

层、分层主要集中在机匣的中间层、而纤维断裂则

主要集中在靠近机匣上下表面的铺层中. 从图中

还可以看出,在机匣正中心受冲击处各铺层都没

有分层产生.

受 12, 15, 22, 26 J 四种能量冲击后, 机匣的

整体损伤如图 5所示. 从图中可以看出,随着冲击

能量的提高,机匣的损伤面积逐渐增大.
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表 2 � T300/ BMP�316 单向板的性能参数

Table 2� Stiffness and strength of the T300/ BMP�316 lamina

材料性能 平均值/ GPa 材料性能 平均值 材料性能 平均值/ MPa

纵向抗拉模量 EXX 128. 8 纵横泊松比�XY 0. 355 横向抗压强度 Y c 185. 0

横向抗拉模量 EY Y 8. 3 纵法泊松比 �XZ 0. 355 纵横抗剪强度 SX Y 102. 0

法向抗拉模量 EZZ 8. 3 横法泊松比 �YZ 0. 355 纵法抗剪强度 S XZ 102. 0

纵横切变模量 GXY 4. 1 纵向抗拉强度 X t/ MPa 1 298. 2 横法抗剪强度 SYZ 102. 0

纵法切变模量 GXZ 4. 1 纵向抗压强度 X c / MPa 1 269. 4 法向抗拉强度 Zt 53. 6

横法切变模量 GYZ 4. 1 横向抗拉强度 Y t / MPa 53. 6 法向抗压强度 Zc 185. 0

图 4 � 冲击损伤模拟

F ig . 4 � Impact damage simulat ion

图 5� 受不同能量冲击后机匣的整体损伤

Fig. 5 � Case damage impacted with differ ent energ y
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图 6� 冲击后在静载荷下机匣的整体损伤

F ig . 6 � Case damage under static loading after impact

2. 3 � 冲击后在静载工况下的损伤分析

冲击结束后, 对含冲击损伤的部分机匣进行

静载荷分析. 在给定的静载工况下,机匣的整体损

伤如图 6 所示. 从图中可以看出,与图 5相比, 在

静载工况下,受 12 J 和 15 J能量冲击后, 机匣的

损伤没有任何扩展, 说明上述两种冲击能量对

T 300/ BMP�316复合材料机匣所造成的损伤可以
忽略;受 22 J能量冲击后,机匣的损伤略有扩展;

而受 26 J能量冲击后,机匣的损伤发生了大面积

扩展. 故可认为在给定的静载工况下, T300/

BMP�316机匣结构主铺层的冲击能门槛值在 26
J左右.

3 � 结 � 论

( 1) 受低能冲击后, 机匣结构内部会产生基

体开裂、基体挤压破坏、分层和纤维断裂等微观损

伤.损伤的大致分布是:基体开裂主要集中在机匣

的上面几层、基体挤压破坏主要集中在机匣的下

面几层、分层主要集中在机匣的中间层、而纤维断

裂则主要集中在靠近机匣上下表面的铺层中.

( 2) 在给定的静载工况下, T300/ BMP�316
机匣结构主铺层的冲击能门槛值在 26 J左右. 当

冲击能量超过 26 J 后, 机匣结构在给定的工况

下,冲击损伤会大面积扩展.

( 3) 受低能冲击后, 在机匣正中心受冲击处

各铺层都没有分层产生.
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