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Abstract 
Through the standard methods of impact damage test, the damage tolerance properties of two 
different kinds of carbon fiber composite material were tested. One kind is CYCOM977-2/12K HTS 
carbon fiber composite material, which is common; another kind is Epsilon 99702.1/HTS-130 
carbon fiber composite material, which is newly developed high temperature resistant composite 
material. The damage tolerance properties of two kinds of composite laminates were compared, 
and the advantages and disadvantages of their impact resistance were analyzed. The experimental 
results show that the impact resistance of the new type of high temperature composite is slightly 
higher than that of the common; it is a suitable choice for the airplane design of high temperature 
resistant composites. 
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摘  要 

通过标准的冲击损伤试验方法，分别测试了两种不同碳纤维复合材料的损伤容限性能，一种材料为成熟

的CYCOM977/12K HTS碳纤维复合材料，另一种材料为新研制的耐高温Epsilon 99702/HTS-130碳纤
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维复合材料。对比两种不同的复合材料层压板的损伤容限性能，分析它们的抗冲击能力的优劣性。试验

表明，新型耐高温复合材料的抗冲击性能略高于前者，为飞机耐高温复合材料结构设计提供了一种合适

的选择。 
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1. 引言 

波音、空客飞机大量采用复合材料结构作为机身的主结构，在降低机身结构重量的同时，也对耐久

性/损伤容限设计提出了更高的要求。损伤容限是一个结构经受制造或使用过程中可能遇到的合理水平的

损伤或缺陷的能力[1]。在飞机的生产和使用中，各种工具的掉落、跑道上的杂物、冰雹形成的冲击以及

其它各种意外撞击都可能造成冲击损伤。在这些损伤中，低俗冲击损伤时最为常见的一种。含冲击损伤

的复合材料结构压缩强度会大幅下降，对结构的安全性造成潜在的威胁[2]。所以在飞机复合材料结构设

计中必须考虑低速冲击(或低能量冲击)的损伤容限问题。目前，国内外很多复合材料方面的学者对复合材

料低速冲击问题展开研究．对于冲击后的压缩问题，通常采用开口等效法、软化夹杂法和子层屈曲法等

近似模拟冲击后损伤[3]。而试验是得到复合材料冲击损伤性能的最直接的方法，本文通过典型结构冲击

后压缩强度试验，确定新材料的冲击损伤性能，为民用飞机复合材料设计提供参考。 

2. 材料和试验介绍 

2.1. 材料及试验件 

两种复合材料分别是成熟的 CYCOM977/12K HTS 碳纤维复合材料和新研制的耐高温 Epsilon 
99702/HTS-130 碳纤维复合材料。Epsilon 99702/HTS-130 碳纤维复合材料是一种新型耐高温复合材料，

能够承受一定的高温环境。两种复合材料预浸料详细信息见表 1 所示。 
选取某型飞机复合材料壁板两种不同厚度的典型铺层作为试验件的铺层方案，铺层顺序如表 2 所示。

同种铺层分别用预浸料 CYCOM977-2/12K HTS 和 Epsilon 99702.1/HTS-130 制成两种不同的层压板试验

件进行冲击损伤试验。按照试验标准 ASTM D7136 [4]，试验件尺寸为 150 mm × 100 mm 标准试件，如图

1 所示。冲击能量分别选取 5J、15J、27J、36J，每个能量点做 5 个试验件，每种铺层每种材料的试验件

共 20 件。 

2.2. 试验介绍 

复合材料损伤容限试验分两个步骤，首先按照 ASTM D7136 [3]标准进行低速冲击试验；冲击后，再

按照 ASTM D7137 [5]标准对冲击后的试验件进行压缩试验，测出试验件冲击后的压缩强度。 
冲击损伤试验夹具用于固定试验件，冲击试验底座开孔为 125 mm × 75 mm，试验件四周通过橡胶头

将试件固定，由定位销限制其面内移动，将试验件放置在底座的开口上，试验件的加载接头与试验加载

设备接头通过简支连接。试验件不允许强迫装配，允许加垫片消除间隙。 
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Table 1. Material information 
表 1. 材料信息 

牌号 种类 组成 形式 

Cycom/HTS-134 
纤维 标模高强碳纤维 HTS-134，丝束 12K； 

单向带预浸料 
树脂 CYCOM 977-2，高温固化的高韧性环氧树脂 

Epsilon/HTS-130 
纤维 标模高强碳纤维 HTS-134，丝束 12K； 

单向带预浸料 
树脂 Loctite BZ 9704，耐高温的高韧性聚苯并噁嗪类树脂 

 
Table 2. Laminated table 
表 2. 铺层表 

铺层编号 铺层形式 层数及厚度 

I [45/-45/0/45/-45/90/45/-45/0/90/45]s 22 层(3.00) 

II [45/-45/0/45/-45/90/45/-45/-0/45/-45/90/45]s 26 层(3.50) 

 

 
Figure 1. Standard test method for impact damage of composites 
图 1. 复合材料冲击损伤标准试验件示意图 

 
压缩试验时为了防止试验件整体失稳，采用参考文献[6]中的夹具，压缩试验夹具的两端安装加载接

头，将试验件垂直支持在夹具中。试验件不允许强迫装配，允许加垫片消除间隙。试验件的加载夹具仅

施加纯压缩载荷，不能承受其他任何载荷。将试验件垂直支持在试验设备上，施加轴向压缩载荷。试验

件载荷均匀地作用在夹具上。 

3. 试验结果对比 

成熟的 CYCOM977-2/12K HTS 碳纤维复合材料标记为材料 C，新研制的耐高温 Epsilon 
99702.1/HTS-130 碳纤维复合材料标记为材料 E。 

3.1. 铺层 I 的试验结果 

对于典型铺层 I 的冲击损伤试验结果如下，图 2 为冲击能量与凹坑深度的曲线，由图可知，凹坑深

度与冲击能量成正比，材料 E 的凹坑深度比材料 C 的凹坑深度略深；图 3 为冲击能量与 cai 强度曲线，

由图可知，cai 强度与冲击能量成反比，材料 E 的 cai 强度比材料 C 的 cai 强度要强；图 4 冲击能量与破

坏应变曲线，由图可知，破坏应变与冲击能量成反比，材料 E 的破坏应变比材料 C 的破坏应变值要高。 

3.2. 铺层 II 的试验结果 

对于典型铺层 II 的冲击损伤试验结果如下，图 5 为冲击能量与凹坑深度的曲线，由图可知，凹坑深

度与冲击能量成正比，材料 E 的凹坑深度比材料 C 的凹坑深度要深；图 6 为冲击能量与 cai 强度曲线，

由图可知，cai 强度与冲击能量成反比，材料 E 的 cai 强度比材料 C 的 cai 强度要强；图 7 为冲击能量与

破坏应变曲线，由图可知，破坏应变与冲击能量成反比，材料 E 的破坏应变比材料 C 的破坏应变值要高。 
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Figure 2. The impact energy and depth curve for lamination I 
图 2. 铺层 I 的冲击能量与凹坑深度曲线对比 

 

 
Figure 3. The impact energy and CAI intensity curve for lamination I 
图 3. 铺层 I 的冲击能量与 CAI 强度曲线对比 

 

 
Figure 4. The impact energy and damage strain curve for lamination I 
图 4. 铺层 I 的冲击能量与破坏应变曲线对比 

 

 
Figure 5. The impact energy and depth curve for lamination II 
图 5. 铺层 II 的冲击能量与凹坑深度曲线对比 
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Figure 6. The impact energy and CAI intensity curve for lamination II 
图 6. 铺层 II 的冲击能量与 CAI 强度曲线对比 

 

 
Figure 7. The impact energy and damage strain curve for lamination II 
图 7. 铺层 II 的冲击能量与破坏应变曲线对比 

4. 结论 

通过对比新型耐高温复合材料与成熟复合材料的冲击损伤试验结果可知： 
1) 对于铺层 I，当冲击能力大于 20 J 时，凹坑深度大于 1 mm，达到目视可检；对于铺层 II，当冲击

能力大于 25 J 时，凹坑深度大于 1 mm，达到目视可检。同种铺层，两种材料的凹坑深度基本相当。 
2) 同一组试验件冲击能量越大，凹坑深度越大，剩余压缩强度越小。 
3) 在同等冲击能量下，新型耐高温复合材料的压缩破坏应变和破坏强度略高于成熟复合材料，证明

新型耐高温复合材料的韧性优于成熟复合材料。 
4) 新型耐高温复合材料冲击性能比较优秀，是高温环境下的一种优选复合材料。 
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