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摘　要: 主要研究了缝纫对复合材料层合板的强度和抗冲击性能的影响。通过对不同缝纫密度、缝纫方向、缝

线材料和缝线直径的试件进行试验研究,分析了缝纫参数对层合板的压缩强度、层间剪切强度、断裂韧性 GIC

和 GIIC、低速冲击损伤以及冲击后压缩 (CAI )强度的影响。结果表明:缝纫使层合板的 GIC和GIIC有明显提高;

随缝纫密度的增大,层间剪切强度和 CAI 强度有显著提高, 冲击分层损伤面积有一定程度的减小;但它们与

缝线的直径关系不大。

关键词: 缝纫层合板 ; 断裂韧性; 冲击损伤; 冲击后压缩强度
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Abstr act: Stitching can improve the delaminat ion r esistance of tradit ional 2D laminates obviously. However ,
it may result in the degradation of ot her mechanical proper ties due to t he cr eation of r esin pocket s or the
breakage of in-plane fibers. In this paper , t he effects of through- the-thickness st itching on compression
strength, int erlaminar shea r str ength, Mode I and Mode II fractur e toughness, impact damage resistance of
composit e lamina tes and compression-after -impact ( CAI ) strength were invest igated exper imentally. Speci-
mens with varying st itching densit y, stitching direction, thread type and thread diamet er are studied. T he re-
sults show that stitching significantly improves GIC and GIIC of laminat es; wit h increase in stitching density, in-
terlaminar shear str ength and CAI str ength incr ease rapidly, and the impact damage area decrea ses slight ly;
however , t hey ar e not closely r elat ed to the thr ead diameter . In addition, the mechanisms by which stitching
increases the CAI strength and fr acture toughness were discussed.
Key words: st itched laminat es; fractur e toughness; impact damage; CAI str ength

　　复合材料层合板的层间强度较低,对横向载

荷特别是低速冲击载荷非常敏感, 其损伤在撞击

前表面却往往难以察觉到
[ 1]
。研究表明,这种目视

不可检损伤会导致层合板承载能力的降低, 特别

是分层损伤会导致层合板承压能力的显著下降。

为了克服传统层合板层间强度低的缺点, 80年

代, Mignery
[ 2]等人开始研究将缝纫应用于层合板

的可能性。研究发现,将层合板在固化前缝合起来,

因为缝线在厚度方向的增强作用, 使层合板的层间

性能有了很大改善, 其抗分层能力有较大提高。许多

试验研究表明[ 3～5] ,缝纫层合板的抗冲击损伤能力,

特别是冲击后压缩强度有很大提高。

虽然缝纫提高了层板的层间强度, 但由于在缝

纫过程中对铺层纤维造成了损伤, 破坏了铺层的整

体性,而且缝线的存在导致了铺层纤维的局部弯曲,

这些因素削弱了层板的面内力学性能。因而在研究

缝纫层合板抗冲击性能的同时,需要综合考虑缝纫

对这些性能的影响, 以获得合理的缝纫参数。

对缝纫层合板的试验研究尚属探索阶段, 而

且由于目前国内缝纫层合板制造工艺也还处于研

究阶段,因此本文目的在于对比分析缝纫参数对

层合板强度和抗冲击性能的影响, 并对其机理进

行探讨,以确定较合理的缝纫参数。试验数据仅供

参考。

1　试验及结果分析

采用的缝纫试件按湿法缝纫工艺制造, 其缝
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纫方式为改进的锁扣缝纫, 所有试件针距、行距相

等。规定试件长方向为 0°, 压缩试验、层间剪切试

验和冲击后压缩试验的载荷方向均为 0°。所有试

件按以下规则分类编号: U 代表无缝纫试件; S

代表有缝纫试件; S 后面的数字表示缝纫的针距

和行距(单位: mm) ; K 表示缝线材料为 Kevlar;

C表示缝线材料为 T300; K 或 C后面的数字表

示缝纫方向(单位:度)。例如, S6K90表示缝纫针

距、行距均为 6mm, 缝线材料为 Kevlar ,缝纫方向

为 90°。

( 1) 压缩强度　压缩试件为长方形,尺寸有 3

种, 试验段的长×宽分别为 20mm× 10mm,

15mm×10mm和 10mm×10mm。未缝纫试件的

厚度为 4mm,缝纫后试件的厚度约为 4. 5mm。

表 1中列出了各类试件的试验结果。RC为同

类试件的平均压缩强度, RU 是试件 U 的压缩强度

平均值。如果面内缝线条数和总的针数出现小数,

表示试件的边界正好在缝线(或针脚)上。

表 1　有、无缝纫层合板的压缩强度对比

试件

分类

长度

/ mm
试件数

面内缝

线条数
总针数 RC/ RU

U
U

20
15

2
3

—

—

—

—

1. 0
1. 0

S6K90
S6K90
S6K0

20
15
10

3
2
2

3
2. 5

1. 5或 2

4. 5或 6
5

3或 4

0. 75
0. 75
0. 77

S8K90
S8K90
S8K0

20
15
10

3
2
2

3
2

1或 1. 5

3或 4. 5
2或 4

2

0. 83
0. 83
0. 78

S10K90
S10K90
S10K0

20
15
10

1
3
2

2
1. 5或 2

1

2
1或 1. 5
0. 5或 1

0. 87
0. 87
0. 80

　　(铺层材料: T300/双马树脂-I,铺层方式: [ - 45/ 90/45/ 0] 4s)

　　试验表明, 同类试件中,试验段长度为 20mm

或 15mm 时,压缩强度差别很小, 而且它们的压

缩破坏断口形式相同, 所以取这 2种尺寸试件的

压缩强度作平均。对缝纫试件,面内缝线条数和总

针数是小数或整数,对压缩强度和破坏形式影响

不大。

无缝纫试件的压缩破坏断口的形貌为:试件

前、后两面的铺层断裂后向外突起,中间部分的铺

层在断口的一边为尖劈形压入断口的另一边, 这

是层合板典型的压缩破坏形式。缝纫板的破坏形

式有 2种:一种与无缝纫板相似;另一种为约 45°

的斜断口。2种破坏形式都在缝纫的针脚处断裂。

表 1 中的试验结果表明, 缝纫后层合板的压

缩强度有所下降, 并且随着缝纫密度的增大(针距

或行距减小) ,压缩强度呈下降趋势。这是因为缝

纫不仅破坏了层板的整体性,在针脚处有应力集

中,而且缝纫损伤了铺层纤维,另外也导致铺层纤

维在面内和厚度方向发生弯曲。

在实际结构中, 层合板的尺寸比本试验中的

要大得多,大尺寸层合板的压缩破坏以分层失稳

为主,因为缝纫可以抑制分层的扩展,所以缝纫后

压缩强度不一定会减小。

( 2)层间剪切强度　采用图 1所示的试件研

究缝纫对层间剪切强度的影响。图中 l为试验段

长度; b为试件宽度; h 为厚度,两个切口的深度

稍大于试件厚度的 1/ 2。

图 1　层间剪切试件示意图

表 2～表 4列出了层间剪切强度试验结果。

其中,表 3中缝线粗细中的 k是纤维的数量单位,

1k 表示 1000根纤维; ST, SC分别代表拉伸、压缩

层间剪切强度平均值; STU, SCU分别是未缝纫试

件 U 的拉伸和压缩层间剪切强度平均值。结果表

明,缝纫后试件的层间剪切强度有明显的提高。
表 2　有、无缝纫层合板的拉伸层间剪切强度对比

试件

分类

试件

数

面内缝

线条数
总针数 ST / SU

U 4 0 0 1. 0

S6K0 4 2 5～6 1. 65

S8K0 4 1或 1. 5 2～3 1. 38

S10K0 4 1 1. 5或 2 1. 38

(铺层材料: T 300/双马树脂-I, 铺层方式: [ - 45/ 90/ 45/ 0] 4s, 试

验段尺寸: 20mm×15mm )

表 3　有、无缝纫层合板的拉伸层间剪切强度对比

试件分类 试件数 缝线粗细 总针数 ST / SU

U 3 — 0 1. 0

S10C0 3 3k 2或 4 1. 20

S10C0 3 6k 2～4 1. 24

S5C0 3 6k 12或 14 1. 77

(试验段尺寸: 20mm× 15mm, 铺层材料: T300/环氧, 铺层方式:

[ [ 45/ 0/ - 45/ 902/ - 45/ 0/ 45] s ] s)

　表 4　有、无缝纫层合板的拉、压层间剪切强度对比

试件

分类

试件数
拉　压

总针数
拉伸

ST / STU

压缩

SC/ SCU
ST / SC

U 3 2 0 1. 0 1. 0 0. 53

S5K90 5 3 8～9 1. 87 1. 15 0. 86

S5C90 5 4 7～9 2. 24 1. 44 0. 83

(试验段尺寸: 20mm×10mm, 铺层材料: T 300/双马树脂,铺层方

式: [ - 45/ 90/ 45/ 0] 4s )
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　　从表 2可知, 随着缝纫密度增大,试验段内的

缝纫针数增加, 缝纫层合板的拉伸层间剪切强度

随之提高。由此可以推测缝纫密度是影响试件的

拉伸层间剪切强度的主要因素。

表 3的结果也证明了缝纫密度的增加能够提

高试件的拉伸层间剪切强度,然而缝线中的纤维

根数即使增加了 1倍, 层间剪切强度变化也不明

显,这说明并不是缝线越粗对提高板的层间剪切

性能越有利。

由表 4 可知, 无论是缝纫试件或无缝纫试

件,拉伸层间剪切强度比压缩层间剪切强度要低,

而且缝纫对提高拉伸层间剪切强度更为有效。这

是由于拉伸时试验段的两端因边界效应在切口处

发生偏弯,使试验段的两端先发生分层,所以试件

层间剪切强度的实测值比实际承剪能力低;缝线

的存在增强了层间强度, 抑制了拉剪分层的过早

发生与扩展, 因此拉伸层间剪切强度会有明显的

提高;而压缩时,不会发生偏弯现象, 所以压缩层

间剪切强度更接近实际值。

( 3) 层间断裂韧性 GIC , GIIC　层间断裂韧性

GIC, GII C是复合材料层合板的重要力学性能指标,

本文采用碳纤维复合材料层合板单层板 I, II 型

层间断裂韧性的试验方法
[ 6]
来测试缝纫板的 GIC

和 GIIC。预制裂纹离缝线距离为 1～2mm, 缝线是

粗细为 3k 的T300纤维。表5中给出了试验测量

的结果,结果表明缝纫密度越大,缝纫试件的 GIC,

GIIC也越大。根据以往试验的经验, 无缝纫的

T800/环氧层合板的 GIC值大约在 200～300J/ m
2

之间, GIIC的值在 400J/ m
2
左右,可见缝纫后 GIC的

值提高了 2倍以上, GIIC的值提高了 20%～30%。
表 5　缝纫层层合板的层间断裂韧性 GIC, GIIC

试件

分类

Ⅰ型 Ⅱ型

试件数
GIC

/ ( J·m - 2)
试件数

GIIC

/ ( J·m- 2)

S10C90 3 1266 3 506

S6C90 3 1974 3 543

　　铺层材料: T800/环氧,铺层方式: [ 0°] 24

( 4) 低速冲击损伤　试验按美国先进复合材

料供应商协会 SACMA 推荐的标准 SRM2-88进

行,试件共分 5类: U , S5( 3k) , S5( 6k) , S10( 3k)

和 S10 ( 3k ) , 尺 寸均 为 150mm × 100mm ×

4. 5mm。冲击能量级为 4. 45J·mm。冲击后先进

行目视检测, 除试件S10的后表面有多条劈丝外,

其它试件的前、后表面均未发现可见冲击损伤。

本文采用 C扫描和热揭层方法来检测缝纫

试件内部损伤情况。C扫描和热揭层结果表明:

¹ 冲击损伤投影近似为圆形,由图 2可知, 缝

纫板的损伤面积比未缝纫板的略有减小;损伤投

影面积随缝纫密度的增加而减少, 与缝线粗细关

系不大。缝纫方向为 0°或 90°对层合板冲击损伤

影响不大,这是因为分层主要是层间剪应力作用,

而缝纫方向的变化并没有改变针脚的分布密度和

形式,因此从理论上说不应影响层间剪切强度, 即

缝纫方向不会使分层损伤改变很大。

图 2　有、无缝纫试件低速冲击损伤投影面积对比

( 铺层材料: T 300/环氧, 铺层方式: [ [ 45/ 0/ - 45/ 902/ - 45/

0/ 45] s ]s )

º 缝纫对铺层造成多种损伤, 因此会对铺层

的力学性能产生不利的影响, 缝纫密度越大, 对

板的初始损伤也越严重。这些损伤包括破坏铺层

的整体性,改变纤维的走向,切断部分纤维。

» 在将缝纫试件一层层分开前,将缝纫针脚

和板剩下一面的缝线先拔出,结果发现所有的针

脚保持完好,说明低速冲击没有导致缝线断裂。

¼ 缝纫板各界面分层损伤的形状、方向、分布

等与未缝纫板的情况基本相同,但是前者的分层

面积较小,而且分层损伤与缝纫方向无明显关系。

½ 在本试验采用的冲击能量级条件下,损伤

是以分层为主。大体上说,越靠近后表面分层面积

越大;纤维方向相同的 2个铺层间没有分层损伤。

很多分层的前边缘正好在某一针脚处,说明缝线

可以抑制分层裂纹的扩展。

综上所述,缝纫虽然会给层合板带来初始损

伤,却能够减少冲击分层损伤的投影面积,改善板

的冲击性能。而且,相对无缝纫试件而言,从缝纫

试件的表面更难判断其内部的损伤状态。在试验

采用的冲击能量级条件下, 低速冲击一般不会导

致缝线的断裂。根据缝纫板内部分层损伤的形状

及其在界面上的分布, 可以进一步说明引起分层

损伤的主要因素是层间剪应力的推断是合理的。

( 5) 冲击后缝纫层合板的压缩破坏　冲击后

压缩( CAI)强度是衡量层合板抗冲击性能的重要
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指标之一。图 3、图 4比较了 2组试件的 CAI 强

度,这里所有试件的冲击能量级为 4. 45J/ mm。图

中 RCAI是各种缝纫试件的压缩强度平均值, RCAI, U

为无缝纫试件压缩强度平均值。

图 3　有、无缝纫层合板冲击后压缩强度对比

( 铺层材料: T 300/环氧, 铺层方式: [ [ 45/ 0/ - 45/ 902/ - 45/

0/ 45] s ]s )

图 4　有、无缝纫层合板冲击后压缩强度对比

(铺层材料: T 300/双马树脂-I, 铺层方式: [ - 45/ 90/ 45/ 0] 4s)

由图可知, 缝纫试件的 CAI 强度比无缝纫板

的要高,而且随缝纫密度的增大, CAI 强度呈增大

趋势;缝线粗细对 CAI 强度的影响不大;缝纫密

度相同时,缝纫方向为 0°的试件 CAI强度较大。

根据冲击后压缩试验结果, 可得以下结论:

¹ 尽管缝纫方向对冲击损伤面积无明显影

响,但对 CAI 强度有显著影响。这是因为子层失

稳是沿着 90°方向扩展的, 因此试件 S10C90 的

CAI强度比试件 S10C0的要低得多。º 缝纫密度

对冲击后压缩破坏过程和破坏形式有重要影响。

缝纫密度较小时,如试件 S10C90, S10C0的压缩

破坏过程与无缝纫板相似;缝纫密度较大时,如试

件 S5C0在压缩破坏前, 仅在两缝线间有一豆粒

状凸起,表面多处针脚处因应力集中而出现细小

裂纹,且逐渐增多并汇合导致试件被压断破坏。»

当缝纫密度不是特别大时, 分层裂纹的扩展以及

子层失稳是导致压缩破坏的主要因素。因为缝线

有抑制分层裂纹扩展的作用,因而随缝纫密度的

增大, CAI 强度也随之提高。

2　结　论

研究结果表明, 缝纫参数对层合板强度和抗

冲击性能的影响趋势与国外的研究结果
[ 7]
相比是

一致的。小标距情况下,缝纫层合板的压缩强度随

缝纫密度增大而减小。层间剪切强度随纫密度增

大而增大,但对缝线粗细、缝纫方向的变化并不敏

感。与无缝纫试件相比,缝纫试件的 GIC有显著提

高, GIIC也有所提高。

缝纫试件的冲击损伤面积缝纫密度增大略有

减小,与缝线粗细、缝纫方向的关系不大。缝纫试

件的冲击后压缩试验表明, 分层扩展和子层失稳

是导致压缩破坏的主要原因,因而缝纫密度、缝纫

方向对 CAI 强度有较大影响, CAI强度随缝纫密

度的增大而提高,缝纫方向为 0°的试件有较高的

CAI强度。
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