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ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｓｉｚｅｓ　ａｎｄ　ｌｏｃａｔｉｏｎｓ　ｗｅｒｅ　ｏｂ－
ｔａｉｎｅｄ，ａｓ　ｓｈｏｗｎ　ｉｎ　Ｆｉｇ．１ａｎｄ　Ｆｉｇ．２．Ｉｎ　Ｆｉｇ．１，

ｉｔ　ｃａｎ　ｂｅ　ｓｅｅｎ　ｔｈａｔ　ｍｏｓｔ　ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ　ａｌｓｏ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅ　ｉｎ　ｄｅｅｐ　ｌｏｃａｔｉｏｎｓ，ｅｓｐｅｃｉａｌｌｙ　ｔｈｅ　ｈ／３
ａｎｄ　ｈ／２．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｅ　ｈ／３ａｎｄ　ｈ／２ａｒｅ　ｔｈｅ
ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｌｏｃａｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ．Ｉｎ

Ｆｉｇ．１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｚｅｓ　ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ

Ｆｉｇ．２，ｉｔ　ｓｈｏｗｓ　ｔｈａｔ　７８％ ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ
ａｒｅ　ｓｍａｌｌｅｒ　ｔｈａｎ３８．１ｍｍ，ａ　ｓｍａｌｌ　ｄｅｃｒｅａｓｅ
ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｔｏ　ｔｈａｔ　ｆｒｏｍ　ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ　ｆｌａｗｓ；

２０％ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ３８．１ｍｍ
ａｎｄ５０ｍｍ，１０％ｉｎｃｒｅａｓｅ，ａｎｄ　ｏｎｌｙ　２％ ａｒｅ
ｂｉｇｇｅｒ　ｔｈａｎ５０ｍｍ．Ｔｈｕｓ，３８．１ｍｍ　ａｎｄ
５０ｍｍ　ａｒｅ　ｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ　ｔｏ　ｂｅ　ｔｈｅ　ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｓｉｚｅｓ　ｏｆ
ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ　ｗｈｉｃｈ　ｗｉｌｌ　ｂｅ　ｃｈｏｓｅｎ　ｆｏｒ　ｅｘｐｅｒｉ－
ｍｅｎｔａｌ　ｗｏｒｋ．

２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

２．１　Ｍａｔｅｒｉａｌ

　 　ＣＣＦ３００ｃａｒｂｏｎ　ｆｉｂｅｒ；ＱＹ８９１１ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ
ｒｅｓｉｎ．

２．２　Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔ

　 　 Ｔｅｓｔ　ｍａｃｈｉｎｅ：Ｉｎｓｔｒｏｎ　１１９５；ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ
Ｃ－ｓｃａｎ　ｍａｃｈｉｎｅ：ＩＵＣＳ　ｔｙｐｅ；ｓｔｒａｉｎ　ｇａｕｇｅ：

ＢＡ１２０－２ＡＡ（１１）ｂｙ　Ｈａｎｚｈｏｎｇ　５２１ Ｆａｃｔｏｒｙ，

Ｈ－６１０ａｄｈｅｓｉｖｅ．

２．３　Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ

　　Ｔｈｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｆｏｒ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｗｏｒｋ　ｗｅｒｅ
ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｄ　ｆｒｏｍ　ｃａｒｂｏｎ　ｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅ

ｐｒｅｉｍｐｒｅｇｎａｔｅｄ　ｔａｐｅｓ　ｏｆ　０．１２ｍｍ　ｉｎ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ．
Ｔｈｅ　ｐｒｅｐｒｅｇ　ｔａｐｅｓ　ｗｅｒｅ　ｍａｄｅ　ｏｆ　ＣＣＦ３００ｃｏｎｔｉｎ－
ｕｏｕｓ　ｈｉｇｈ　ｔｅｎｓｉｌｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｃａｒｂｏｎ　ｆｉｂｅｒｓ　ｐｒｅｉｍ－
ｐｒｅｇｎａｔｅｄ　ｗｉｔｈ　ＱＹ８９１１ｔｏｕｇｈｅｎｅｄ　ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅ
ｒｅｓｉｎ．Ａｆｔｅｒｗａｒｄｓ，ｔｈｅ　ｈａｎｄ　ｌａｙ－ｕｐ　ｍｅｔｈｏｄ　ｗａｓ
ｅｍｐｌｏｙｅｄ　ｆｏｒ　ｐｒｏｄｕｃｉｎｇ　ｔｈｒｅｅ　ｔｙｐｅｓ　ｏｆ　ｌａｍｉ－
ｎａｔｅｓ：ｌａｍｉｎａｔｅ“Ａ”，ｌａｍｉｎａｔｅ“Ｂ”ａｎｄ　ｌａｍｉｎａｔｅ
“Ｃ”，ｉｎ　ｗｈｉｃｈ　ｔｙｐｅ“Ａ”ｉｓ　ａ［４５／－４５／０／－４５／

０／４５／９０／０／４５／９０／－４５／０］ｓ　ｏｒｉｅｎｔｅｄ　ｌａｍｉｎａｔｅ，

ａｎｄ　ｔｙｐｅ “Ｂ”ｉｓ　ａ ［４５／－４５／０／－４５／０／４５／０／
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－４５／４５／４５／９０／４５／－４５／－４５／４５／０］ｓ　ｏｒｉｅｎｔｅｄ
ｌａｍｉｎａｔｅ　ａｓ　ｗｅｌｌ　ａｓ　ｔｙｐｅ“Ｃ”ｉｓ　ａ［４５／－４５／０／

－４５／０／４５／９０／－４５／０／４５／９０／４５／０／－４５／９０／０］ｓ
ｌａｍｉｎａｔｅ．Ｔｈｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｅｒｅ　ｃｕｒｅｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｈｏｔ
ｐｒｅｓｓ　ａｔ　１８５℃ｆｏｒ　２ｈａｎｄ　ａｔ　２００℃ｆｏｒ　３ｈｉｎ　ａｃ－
ｃｏｒｄａｎｃｅ　ｗｉｔｈ　ａ　ｓｔａｎｄａｒｄ　ｃｕｒｉｎｇ　ｃｙｃｌｅ　ｒｅｃｏｍｍｅｎ－
ｄｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｒ．Ｔｈｅｙ　ａｒｅ　２．８８，３．７２，

ａｎｄ　３．８４ｍｍ　ｉｎ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．
Ｔｈｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｆｏｒ　ｔｅｓｔ　ｗｅｒｅ　ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｄ

ｗｉｔｈ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｉｚｅｓ　ａｎｄ　ｄｉｆｆｅｒ－
ｅｎｔ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｔｈｒｏｕｇｈ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｆｒｏｍ
ｔｈｅ　ｓｔｕｄｙ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｐｒｅｖｉｏｕｓ　ｓｅｃｔｉｏｎ．Ｔｗｏ　ｋｉｎｄｓ　ｏｆ
ｌｏｃａｔｉｏｎｓ　ａｎｄ　ｔｈｒｅｅ　ｋｉｎｄｓ　ｏｆ　ｓｉｚｅｓ　ｕｓｅｄ　ｉｎ　ｔｈｅ
ｗｏｒｋ　ａｒｅ　ｌｉｓｔｅｄ　ｉｎ　Ｔａｂｌｅ　１．Ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ　ｗｅｒｅ
ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ　ｄｕｒｉｎｇ　ｌａｙ－ｕｐ　ｂｙ　ｉｎｓｅｒｔｉｎｇ　ａ　ｓｉｎｇｌｅ
ｐｏｌｙｔｅｔｒａｆｌｕｏｒｏｅｔｈｙｌｅｎｅ（ＰＴＦＥ）ｆｉｌｍ　ｏｆ　１００μｍ
ｉｎ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｐｉｌｅｓ．Ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ　ｓｅ－
ｌｅｃｔｅｄ　ｆｉｖｅ　１５０ｍｍ×１２０ｍｍ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｅｄ　ｓｐｅｃｉ－
ｍｅｎｓ，ｅａｃｈ　ｏｆ　ｗｈｉｃｈ　ｈａｄ　ｔｏ　ｂｅ　ｃｕｔ　ｆｒｏｍ　ｏｎｅ　ｐｌａｔｅ
ｗｉｔｈ　ａ　ｄｉａｍｏｎｄ－ｅｎｃｒｕｓｔｅｄ－ｅｄｇｅｄ　ｓｌｉｔｔｉｎｇ　ｓａｗ．Ｔｏ
ｋｅｅｐ　ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ａｃｃｕｒａｔｅｌｙ　ｌｏｃａｔｅｄ　ｉｎ
ｔｈｅ　ｃｅｎｔｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ，ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ　Ｃ－ｓｃａｎ
ｗａｓ　ｕｓｅｄ　ｂｅｆｏｒｅ　ｃｕｔｔｉｎｇ．

Ｔａｂｌｅ　１　Ｌｏｃａｔｉｏｎｓ　ａｎｄ　ｓｉｚｅｓ　ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ

Ｌａｍｉｎａｔｅ

ｔｙｐｅ

Ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ

ｐｏｓｉｔｉｏｎ

Ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ

ｄｉａｍｅｔｅｒ／ｍｍ

ＣＣＦ３００／ＱＹ

８９１１
（ｔｙｐｅ　Ａ，ｔｙｐｅ　Ｂ，

ｔｙｐｅ　Ｃ）

ｈ／２

ｈ／３

３８

５０

６０

３８

５０

６０

２．４　Ｔｅｓｔ　ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ

　　Ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｔｅｓｔ　ｗａｓ　ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ　ｉｎ　ａｃ－
ｃｏｒｄａｎｃｅ　ｗｉｔｈ　ＡＳＴＭ　Ｓｔａｎｄａｒｄ　Ｄ７１３７－０７．Ｔｈｅ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔｒａｉｎ　ｇａｕｇｅｓ　ｉｓ　ｓｈｏｗｎ　ｉｎ　Ｆｉｇ．３，

ｗｈｉｃｈ　ｗａｓ　ｕｓｅｄ　ｆｏｒ　ｍｅａｓｕｒｉｎｇ　ｔｈｅ　ａｘｉａｌ　ｓｔｒａｉｎ
ａｎｄ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｍｏｄｕｌｕｓ．Ｆｉｇ．４ｓｈｏｗｓ　ｔｈｅ
ｈｏｌｄ　ｓｔａｔｅ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ　ｕｎｄｅｒ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ．Ｔｈｅ
１４０ｍｍ×１２ｍｍ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｅｄ　ｌａｍｉｎａｔｅ　ｗｉｔｈｏｕｔ

ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｗａｓ　ｓｅｐａｒａｔｅｌｙ　ｔｅｓｔｅｄ　ｉｎ　ａｃｃｏｒｄａｎｃｅ
ｗｉｔｈ　ＡＳＴＭ　Ｓｔａｎｄａｒｄ　Ｄ６６４１．

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｔｒａｉｎ　ｇａｕｇｅｓ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｔｅ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ　ｕｎｄｅｒ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

３　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｎｄ　ｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎ

　　Ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｆｏｒ
ｔｈｒｅｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｔｙｐｅｓ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ（ｔｙｐｅｓ“Ａ”，
“Ｂ”，“Ｃ”）ａｎｄ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ　ａｔ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｌｏｃａｔｉｏｎｓ　ａｎｄ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｉｚｅｓ　ｉｓ　ｇｉｖｅｎ
ｉｎ　Ｆｉｇ．５ｔｏ　Ｆｉｇ．７．Ｉｎ　ｔｈｅｓｅ　ｆｉｇｕｒｅｓ，ｉｔ　ｃａｎ　ｂｅ
ｓｅｅｎ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｄｅｃｒｅａｓｅｓ
ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｉｎｃｒｅａｓｅｓ．
Ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｉｎｃｒｅａｓｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｄｉａｍｅｔｅｒ
ｆｒｏｍ　０ｔｏ　３８．１ｍｍ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｄｅ－
ｃｒｅａｓｅｓ　ｂｙ　ｍｏｒｅ　ｔｈａｎ　６０％．Ｂｕｔ　ｔｈｅｒｅ　ａｒｅ　ｎｏ　ｓｉｇ－
ｎｉｆｉｃａｎｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ
ｓｔｒｅｎｇｔｈｓ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　３８，５０，ａｎｄ
６０ｍｍ．Ｉｔ　ｍｅａｎｓ　ｔｈａｔ　ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｓｉ－
ｚｅｓ　ｒｅａｃｈ　ｔｏ　ｓｏｍｅ　ｄｅｇｒｅｅ，ｔｈｅ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｅｌｍａｉｎａ－
ｔｉｏｎ　ｓｉｚｅｓ　ｂｅｃｏｍｅｓ　ｆａｉｎｔ．

Ｔｈｅ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｏｃａｔｉｏｎ　ｄｏｅｓ　ｎｏｔ　ｈａｖｅ　ａｎｙ
ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ａｓ
ｓｈｏｗｎ　ｉｎ　ｔｈｅ　Ｆｉｇ．５ｔｏ　Ｆｉｇ．７，ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓ－
ｓｉｖｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈｓ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｅｌａｍｉｎｔａｉｏｎ　ｉｎ
ｔｈｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈ／３ａｒｅ　ｖｅｒｙ　ｃｌｏｓｅ　ｔｏ　ｔｈｏｓｅ　ｏｆ
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ＦＵ　Ｈｕｉ－ｍｉｎ，ｅｔ　ａｌ：Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　ｈｏｍｅｍａｄｅ　ｃａｒｂｏｎ　ｆｉｂｅｒ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

　第１期 ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｄｅｆｅｃｔ

ｈ／２．Ａｓ　ｔｈｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｈ／２ａｎｄ　ｈ／３ａｌｌ　ｂｅｌｏｎｇ
ｔｏ　ｄｅｅｐ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｔｈｒｏｕｇｈ　ｌａｍｉｎａｔｅ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ，
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ｌａｍｉｎａｔｅｓ
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ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔ　ｍｅｎｔｉｏｎｅｄ　ａｂｏｖｅ，ｉｔ　ｉｓ　ｕｎｄｅｒｓｔｏｏｄ　ｔｈａｔ
ｔｈｅ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｉｓ　ｏｎｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｏｓｔ　ｓｅｒｉｏｕｓ　ｆａｉｌ－
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４　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ａｎａｌｙｓｉｓ
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ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｆｏｒ　ｃｏｍｐａｒｉ－
ｓｏｎ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ．Ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｓｔｕｄｙ，

ｓｈｅｌｌ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｉｓ　ｕｓｅｄ　ｉｎ　ｃｏｎｊｕｎｃｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ａ
ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ　ｐｒｏｐｏｓｅｄ　ｂｙ　Ｂｅｎｚｅｇｇａｇｈ　ａｎｄ　Ｋｅｎａｎｅ［１４］

（Ｂ－Ｋ　ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ）ｔｏ　ｄｅｔｅｒｍｉｎｅ　ｔｈｅ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ

ｇｒｏｗｔｈ．Ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｓｔｒａｉｎ　ｅｎｅｒｇｙ　ｒｅｌｅａｓｅ　ｒａｔｅ
（ＳＥＲＲ）ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｎｇ　ｔｏ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｇｒｏｗｔｈ　ｉｓ
ｕｓｕａｌｌｙ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ（ＦＥ）ａｎａｌ－
ｙｓｉｓ．Ｔｈｅ　ｖｉｒｔｕａｌ　ｃｒａｃｋ　ｃｌｏｓｕｒｅ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ（ＶＣ－
ＣＴ）［１５］ｉｓ　ａｐｐｌｉｅｄ　ｆｏｒ　ｅｘｔｒａｃｔｉｎｇ　ＳＥＲＲ　ｖａｌｕｅｓ
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ｓｈｅａｒ　ａｎｄ　ｔｅａｒｉｎｇ　ｓｈｅａｒ，ｍａｋｉｎｇ　ａｇｏｏｄ　ｃｏｎｊｕｎｃ－
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ｆｉｎｅｄ　ａｓ
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Ｇｔ
）
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Ｗｈｅｒｅ：ＧⅠｃ，ＧⅡｃａｎｄ　ＧⅢｃａｒｅ　ｔｈｅ　ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｓｔｒａｉｎ
ｅｎｅｒｇｙ　ｒｅｌｅａｓｅ　ｒａｔｅｓ　ｏｆ　ｍｏｄｅⅠ ，Ⅱ ，ａｎｄⅢｒｅ－
ｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，Ｇｓｈｅａｒ＝ＧⅡ ＋ＧⅢ ，Ｇｔ＝ＧⅠ ＋Ｇｓｈｅａｒ，

ａｎｄηｉｓ　ａｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ．ＦＥ　ａｎａｌｙｓｉｓ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ＳＥＲＲ　ａｒｅ　ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｆａｉｌ－
ｕｒｅ　ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ　ｔｏ　ｄｅｔｅｒｍｉｎｅ　ｗｈｅｔｈｅｒ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ
ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｏｃｃｕｒｓ．
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ＡＢＡＱＵＳ　Ｖ６．８ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｓｙｓｔｅｍ　ａｎｄ　ｔｈｅ
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ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓ
ａｃｃｏｒｄｉｎｇ　ｔｏ　ＦＥ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
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ｍｅｎ，ｆｉｖｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ　ａｒｅ　ｄｏｎｅ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ
ｗｅｒｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ．Ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｆｉｇｕｒｅ，ｔｈｅ　ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ　ｒｅ－
ｐｒｅｓｅｎｔｓ　ｔｈｅ　ｌａｍｉｎａｔｅ　ｔｙｐｅ，ａｎｄ　Ａ，Ｂ，Ｃ　ｒｅｐｒｅ－
ｓｅｎｔ　ｔｈｅｓｅ　ｔｈｒｅｅ　ｋｉｎｄｓ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｓｔｉｃｋ　ｓｅｑｕｅｎｃｅｓ．Ａｌｓｏ，１２ａｎｄ　１３ｒｅｐｒｅｓｅｎｔ　ｔｈｅ
ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｈ／２，ｈ／３ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．
Ａｌｔｈｏｕｇｈ　ｔｈｅ　 ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ　 ｏｆ　 ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ
ｓｔｒｅｎｇｔｈｓ　ａｒｅ　ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔｌｙ　ｖａｌｕｅｄ　ｈｉｇｈｅｒ　ｔｈａｎ　ｔｈｅ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ，ａｇｒｅｅｍｅｎｔ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ＦＥ
ａｎａｌｙｓｉｓ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ　ｉｓ　ｇｅｎｅｒａｌｌｙ　ｇｏｏｄ，

ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ＦＥ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｌｗａｙｓ　ｓｔａｎｄｉｎｇ
ｗｉｔｈｉｎ　１０％ｅｒｒｏｒ．Ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｆｉｇｕｒｅ，ｔｈｅ　ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅ　Ａ　ｔｙｐｅ　ｗｉｔｈ
ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈ／２ ｍａｋｅｓ　ｔｈｅ
ｂｉｇｇｅｓｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ．Ｉｔ　ｍａｙ　ｂｅ　ｔｈｅ　ｒｅａｓｏｎ　ｔｈａｔ　ｆｏｒ
ｔｈｉｓ　ｌａｍｉｎａｔｅ　ｔｙｐｅ，ｉｔｓ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｉｓ　ｔｈｉｎ，ｄｅｌａｍｉ－
ｎａｔｉｏｎ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｐｒｅｓｅｎｔｉｎｇ　ｔｏ　ｂｅ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌ，

ａｎｄ　ｔｈｅ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｂｅｉｎｇ　ｔｈｅ　ｓｍａｌｌｅｓｔ，ａｎｄ
ｄｕｒｉｎｇ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｃｏｕｒｓｅ，ｔｈｅ　ｌａｍｉｎａｔｅ　ｉｓ
ｅａｓｙ　ｔｏ　ｂｕｃｋｌｅ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｒｅａ－
ｃｈｅｓ　９％．

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔ　ａｎｄ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔ

５　Ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｓ

　　Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｓｔｕｄｙ　ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｄｉｓ－
ｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｐａｐｅｒ，ｉｔ　ｃａｎ　ｂｅ　ｃｏｎｃｌｕｄｅｄ　ｔｈａｔ
ｍｏｓｔ　ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ　ａｔ　ｔｈｅ　ｌｏｃａ－
ｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｈ／３ａｎｄ　ｈ／２ｉｎ　ｔｅｒｍｓ　ｏｆ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ．Ｔｈｅ
ｓａｍｅ　ｍｅｔｈｏｄ　ｉｓ　ｕｓｅｄ　ｆｏｒ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ　ｔｈｅ　ｄｅｌａｍｉ－
ｎａｔｉｏｎ　ｓｉｚｅｓ　ｆｏｒ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｇｅｏ－
ｍｅｔｒｉｃ　ｓｈａｐｅｓ　ｓｏ　ａｓ　ｔｏ　ｂｅ　ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔ　ｉｎ　ａｎａｌｙｓｉｓ．
Ａｎｄ　ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ　ｔｈａｔ　ａｂｏｕｔ　８０％ｏｆ　ｄｅｌａｍｉ－
ｎａｔｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｓｍａｌｌｅｒ　ｔｈａｎΦ３８ｍｍ．

Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｉｓ　ｅｍｐｌｏｙｅｄ　ｔｏ　ｐｒｅｄｉｃｔ
ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｅ－
ｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｉｚｅｓ　ａｎｄ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ－ｏｒｉ－
ｅｎｔｅｄ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ．Ａ　ｇｏｏｄ　ａｇｒｅｅｍｅｎｔ　ｉｓ　ｒｅａｃｈｅｄ
ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉ－
ｍｅｎｔｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ＦＥ　ａｎａｌｙｓｉｓ．Ｉｔ　ｉｓ　ｆｏｕｎｄ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｉｓ　ｈｉｇｈｌｙ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ
ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｓｉｚｅ，ｗｈｉｌｅ　ｔｈｅ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ－ｏｒｉｅｎｔｅｄ
ｌｏｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｅｘｅｒｃｉｓｅｓ　ｉｎｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ
ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ．

Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ：
［１］　ＺＨＡＯ　Ｊｉａｘｉａｎｇ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｒｂｏｎ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｍａｔｅｒｉａｌｓ

ｆｏｒ　ｃｉｖｉｌ　ａｖｉａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｈｉ－ｔｅｃｈ　Ｆｉｂｅｒ　＆Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２００３，２８
（３）：１－４，３５．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２］　ＺＨＡＯ　Ｊｉａｘｉａｎｇ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｒｂｏｎ　ｆｉｂｅｒ　ｆｏｒ　ｄｅｆｅｎｃｅ

４１



ＦＵ　Ｈｕｉ－ｍｉｎ，ｅｔ　ａｌ：Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　ｈｏｍｅｍａｄｅ　ｃａｒｂｏｎ　ｆｉｂｅｒ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

　第１期 ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｄｅｆｅｃｔ

ａｎｄ　ｍｉｌｉｔａｒｙ　ｕｓｅ　ｉｎ　ＵＳＡ ［Ｊ］．Ｈｉ－ｔｅｃｈ　Ｆｉｂｅｒ　＆ Ａｐｐｌｉｃａ－

ｔｉｏｎ，２００３，２８（１）：６－９．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　ＨＵＯ　Ｘｉａｏｘｕ，ＬＩＵ　Ｈｏｎｇｌｉｎ，ＺＥＮＧ　Ｘｉａｏｍｅｉ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ

ｏｆ　ｃａｒｂｏｎ　ｆｉｂｅｒ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ　ｏｎ　ＳＲＭ ［Ｊ］．Ｈｉ－ｔｅｃｈ　Ｆｉｂｅｒ　＆

Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２０００，２５（３）：１－７，２０．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］　ＨＥ　Ｆｕ，ＳＵＮ　Ｗｅｉ．Ｔｈｅ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｒｂｏｎ　ｆｉｂｅｒ　ｃｏｍｐｏｓ－

ｉｔｅ　ｍａｔｅｒｉａｌｓ　ｉｎ　ｇｉａｎｔ　ｐｌａｎｅ［Ｊ］．Ｈｉ－ｔｅｃｈ　Ｆｉｂｅｒ　＆ Ａｐｐｌｉｃａ－

ｔｉｏｎ，２００７，３２（６）：５－８，１７．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　ＺＨＡＯ　Ｊｉａｘｉａｎｇ．Ｃｉｖｉｌ　ａｖｉａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ａｄｖａｎｃｅｄ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｍａ－

ｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．Ｈｉ－Ｔｅｃｈ　Ｆｉｂｅｒ　＆ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２００７，３２（２）：６－

１０．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６］　Ａｌｉ　Ａ　Ｍ，ＨＵ　Ｒｅｎｗｅｉ，ＣＨＥＮ　Ｘｉａｏｑｕａｎ，ｅｔ　ａｌ．Ｓｔｕｄｙ　ｏｎ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｃｅｎｔｅｒ

ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｄｅｆｅｃｔ［Ｊ］．Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　＆ Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ　Ｅｎｇｉ－

ｎｅｅｒｉｎｇ，２００７，３４（５）：１４－２１．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］　ＣＨＥＮ　Ｘｉａｏｑｕａｎ，ＷＡＮＧ　Ｊｉｎ，Ａｌｉ　Ａ　Ｍ，ｅｔ　ａｌ．Ｓｔｕｄｙ　ｏｎ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｅｄｇｅ

ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｄｅｆｅｃｔ［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ｍａｔｅｒｉａｅ　Ｃｏｍ－

ｐｏｓｉｔｅ　Ｓｉｎｉｃａ，２００７，２４（２）：１５１－１５８．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　ＳＵＮ　Ｘｉａｎｎｉａｎ，ＣＨＥＮ　Ｈａｏｒａｎ，ＣＨＥＮ　Ｓｈａｏｊｉｅ．Ｐｏｓｔｂｕｃｋ－

ｌｉｎｇ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ

ｄａｍａｇｅ［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ　ｅｔ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，

１９９９，２０（３）：２２４－２２９．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［９］　ＺＨＡＮＧ　Ｆｅｎｇｐｅｎｇ，ＨＵＡＮＧ　Ｂａｏｚｏｎｇ，ＮＩＵ　Ｗａｎｙａｎｇ，ｅｔ

ａｌ．Ｂｕｃｋｉｎｇ　ａｎｄ　ｐｏｓｔｂｕｃｋｉｎｇ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｎｏｎｌｉｎｅａｒ　ｃｏｍｐｏｓ－

ｉｔｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｎｏｒｔｈｅａｓｔ－

ｅｒｎ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０００，２１（３）：３４３－３４６．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　ＢＡＩ　Ｒｕｉｘｉａｎｇ．Ｄａｍａｇｅ　ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｆａｉｌｕｒｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ

ｄａｍａｇｅｄ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｓａｎｄｗｉｃｈ　＆ ｓｔｉｆｆｅｎｅｄ　ｐｌａｔｅｓ［Ｄ］．

Ｄａｌｉａｎ：Ｄａｌｉａｎ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００６．（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）

［１１］　Ｓｕｅｍａｓｕ　Ｈ，Ｓａｓａｋｉ　Ｗ，Ｉｓｈｉｋａｗａ　Ｔ，ｅｔ　ａｌ．Ａ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｔｕｄｙ　ｏｎ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｂｅｈａｖｉｏｒ　ｏｆ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｐｌａｔｅｓ　ｗｉｔｈ

ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ　ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｐｒｏｐａｇａ－

ｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊ　Ｃｏｍｐｏｓ　Ｓｃｉ　Ｔｅｃｈｎｏｌ，２００８，６８（１２）：２５６２－７．
［１２］　Ａｓｌａｎ　Ｚ，Ｓａｈｉｎ　Ｍ．Ｂｕｃｋｌｉｎｇ　ｂｅｈａｖｉｏｒ　ａｎｄ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｆａｉｌ－

ｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｃｏｎｔａｉｎｉｎｇ　ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｌａｒｇｅ　ｄｅ－

ｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｊ　Ｃｏｍｐｏｓ　Ｓｔｒｕｃｔ，２００９，８９（３）：３８２－９０．
［１３］　Ｗａｎｇ　Ｊ　Ｔ，Ｒａｊｕ　Ｉ　Ｓ，Ｓｌｅｉｇｈｔ　Ｄ　Ｗ．Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｓｋｉｎ－ｓｔｉｆｆｅｎｅｒ

ｄｅｂｏｎｄ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｕｓｉｎｇ　ｆｒａｃｔｕｒｅ　ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ａｐｐｒｏａｃｈ　ｗｉｔｈ

ｓｈｅｌｌ　ｅｌｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９５，５（３）：

２７７－２９６．
［１４］　Ｂｅｎｚｅｇｇａｇｈ　Ｍ，Ｋｅｎａｎｅ　Ｍ．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｍｉｘｅｄ－ｍｏｄｅ

ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｆｒａｃｔｕｒｅ　ｔｏｕｇｈｎｅｓｓ　ｏｆ　ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ　ｇｌａｓｓ／ｅｐ－

ｏｘｙ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｍｉｘｅｄ－ｍｏｄｅ　ｂｅｎｄｉｎｇ　ａｐｐａｒａｔｕｓ［Ｊ］．

Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　Ｓｃｉｅｎｃｅ　ａｎｄ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９９６，５６（４）：４３９－４４９．
［１５］　Ｒｙｂｉｃｋｉ　Ｅ　Ｆ，Ｋａｎｎｉｎｅｎ　Ｍ　Ｆ．Ａ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ

ｓｔｒｅｓｓ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｆａｃｔｏｒｓ　ｂｙ　ａ　ｍｏｄｉｆｉｅｄ　ｃｒａｃｋ　ｃｌｏｓｕｒｅ　ｉｎｔｅｒｇ－

ｒａｌ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｆｒａｃｔｕｒｅ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，１９７７，９（４）：

９３１－９３８．

５１


